N

N

Application des techniques de controle des écoulements
au pilotage des projectiles: Controle fluidique d’un
projectile gyrostabilisé de 155 mm par effet Coanda

M. Zeidler

» To cite this version:

M. Zeidler. Application des techniques de controle des écoulements au pilotage des projectiles: Con-
trole fluidique d’un projectile gyrostabilisé de 155 mm par effet Coanda. Mécanique des fluides
[physics.class-ph]. UNIVERSITE DE LILLE 1, 2015. Francais. NNT: . tel-01212795

HAL Id: tel-01212795
https://hal.science/tel-01212795
Submitted on 7 Oct 2015

HAL is a multi-disciplinary open access L’archive ouverte pluridisciplinaire HAL, est
archive for the deposit and dissemination of sci- destinée au dépot et a la diffusion de documents
entific research documents, whether they are pub- scientifiques de niveau recherche, publiés ou non,
lished or not. The documents may come from émanant des établissements d’enseignement et de
teaching and research institutions in France or recherche francais ou étrangers, des laboratoires
abroad, or from public or private research centers. publics ou privés.


https://hal.science/tel-01212795
https://hal.archives-ouvertes.fr

Université
de Lille

Ecole Doctorale SPI, Université de Lille 1

These de doctorat

Discipline : Mécanique

présentée par

Mickael Zeidler

Application des techniques de controle des écoulements au pilotage
des projectiles : Controéle fluidique d’un projectile gyrostabilisé de
155 mm par effet Coanda.

Soutenue le 08/07/2015 devant le jury composé de :

M. Azeddine KOURTA Institut Prisme, Orléans Rapporteur
M. Jean-Luc AIDER ESPCI, Paris Rapporteur
M. Jean-Paul BONNET Institut P’, Poitiers Examinateur
M. Alain MERLEN ONERA, Palaiseau Directeur

M. Eric GARNIER ONERA, Meudon Encadrant

M. Roxan CAYZAC NEXTER MUNITIONS, Bourges FEncadrant

M. Christophe GRIGNON DGA/Tt, Bourges Membre invité






NEXTER MUNITIONS
7, route de Guerry
18 023 Bourges

ONERA - The French Aerospace Lab
8, rue des Vertugadins

92 190 MEUDON






Publications

Publications dans une revue a comité de lecture

Zeidler, M., Garnier, E., Cayzac, R., Merlen, A. "Fluidic Control of a 155 Millimeter Spin-Stabilized
Projectile using Coanda Effect,", AIAA Journal, Vol. 53, No. 5, 2015, pp 1146-1158, doi : 10.2514/1.J053085.

Zeidler, M., Garnier, E., Cayzac, R., Merlen, A. "Large-Eddy Simulation of a Turbulent Wall Jet
Flowing over a Convex Surface with External Flow,", AIAA Journal, en cours de rédaction.

Congres avec acte

Zeidler, M., Garnier, E., Cayzac, R., Merlen, A. "Fluidic Control of a 155 mm Spin-Stabilized Pro-
jectile using Coanda Effect,", AIAA SciTech, 52nd Aerospace Sciences Meeting, 13-14 January 2014,
National Harbor, Maryland.

Zeidler, M., Garnier, E., Cayzac, R., Merlen, A. "On the Control of a 155 mm Spin-Stabilized Pro-
jectile using the Coanda Effect," 28th International Symposium on Ballistics, 22-26 September 2014,
Atlanta, GA.

Cayzac, R., Carette, E., Zeidler, M., Denis, P., Thepot R., Garnier E., Wey, P., Martinez, B.,
Grignon, C. "Aerobalistics of a Yawing-Spinning Finned Artillery Projectile : Evaluation of a 1D
Passive Deflection Correction System,", 28th International Symposium on Ballistics, 22-26 September
2014, Atlanta, GA.

Congres sans acte

Zeidler, M., Garnier, E., Cayzac, R., Merlen, A. On the Use of Coanda Effect to control the Tra-
jectory of a 155 mm Spin-Stabilized Projectile," ISL-symposium dedicated to "Guided Ammunition’,
21-22 March 2013, Saint-Louis.

Prix et récompense

Zeidler, M. Student Award in the External Balistics Field, 28th International Symposium on Bal-
listics, 22-26 September 2014, Atlanta, GA.



Rapports techniques

Cayzac, R., Carette, E., Zeidler, M., Denis, P., Thepot R., Garnier E., Wey, P., Martinez, B. "PEA
MANEGE - Rapport d’Avancement Trimestriel N°4," Note Technique NMU/DT/MLA/AE.272.12/RC,
Novembre 2012.

Cayzac, R., Carette, E., Zeidler, M., Denis, P., Thepot R., Garnier E., Wey, P., Martinez, B. "PEA
MANEGE - Rapport d’Avancement Trimestriel N°5," Note Technique NMU/DT/MLA/AE.11.13, Fé-
vrier 2013.

Denis, P., Zeidler, M., "PEA MANEGE - Modélisation de I'aérodynamique des actuateurs méca-
niques et fluidiques - Contribution ONERA (CT2-19)," Rapport Technique 6/19339 DAAP, Mai 2013.

Cayzac, R., Carette, E., Zeidler, M., Denis, P., Thepot R., Garnier E., Wey, P., Martinez, B. "PEA
MANEGE - Rapport d’Avancement Trimestriel N°7," Note Technique NMU/DT/MLA/AE.147.13/RC,
Aofit 2013.

Zeidler, M., Garnier, E. "PEA MANEGE - Synthese des travaux de la sous-tdche 2.3.1 sur ’aéro-
dynamique des actuateurs autres que mécaniques (CT2-22 & CT2-25)," Rapport Technique 8/19339
DAAP, Novembre 2013.

Zeidler, M. "Rapport semestriel N°1 a N°5 portant sur I’application des techniques de controle des
écoulements au pilotage des projectiles," Rapport d’Avancement 1/21708 a 5/21708, Avril 2013 a
Septembre 2014.



a ma grand-mere,
a Lucie,
a mes parents et a ma soeur,

« After climbing a great hill, one only finds that there are many more hills to climb. »
- Nelson Mandela -






Remerciements

Apres trois années riches en émotions, il est temps pour moi de remercier I’ensemble des per-
sonnes qui ont contribué a mon enrichissement personnel et professionnel. Financée a 'aide d’un
contrat CIFRE, cette these est ’aboutissement d’une collaboration étroite entre 1’Office National
d’Etudes et de Recherche Aérospatiale (ONERA) et Nexter Munitions. Elle a été réalisée dans sa
majeure partie au sein du Département d’Aérodynamique APppliqué (DAAP) & Meudon. Son bon
déroulement n’aurait cependant pas été possible sans le financement, les qualités humaines et les
moyens matériels fournis par ces deux établissements.

Je tiens tout d’abord a remercier ’ensemble des membres de mon jury de theése. Je remercie
Monsieur Jean-Paul Bonnet qui m’a fait I’honneur de présider la soutenance, ainsi que Monsieur
Jean-Luc Aider et M. Azeddine Kourta pour avoir exprimer de l'intérét pour mes travaux et pour
avoir accepter la lourde tache de les rapporter. J’associe a ces remerciements Monsieur Christophe
Grignon, membre invité du jury et qui a su m’encourager durant les diverses réunions d’avancement
du programme d’étude amont «Manege».

Je souhaite ensuite remercier I’ensemble du personnel de 'ONERA, en particulier du DAAP.
Je remercie M. Patrick Champigny et M. Joél Reneaux, directeurs successifs du DAAP, de m’avoir
accueilli au sein de leurs équipes et de m’avoir fourni les moyens adéquats. Je remercie tout particulie-
rement les membres de 'unité Missiles, Hypersonique et Lanceurs (MHL). J’ai extrémement apprécié
la disponibilité permanente de chacun d’entre eux. Mes remerciements s’adressent & Philippe Duveau,
Chef d’Unité, pour son aide sur certains outils de post-traitement, Pascal Thorigny et Rémi Thépot
pour leurs conseils extrémement avisés sur la réalisation des maillages, Pascal Denis pour son aide
sur I’aérodynamique des projectiles, Sébastien Deck et Pierre-Elie Weiss pour les discussions sur le
caractere instationnaire des écoulements ainsi que Rémi Hallard, Anne-Laure Delot, Paulo D’Espiney
et Michel Leplat pour les diverses conversations passionnantes que l'on a pu avoir, professionnelles
ou non. Je souhaite également associé a ces remerciements Philippe Guillen pour les problemes in-
formatiques et numériques et Julien Dandois d’avoir partager sa grande connaissance du controle actif.

Mes plus sincéres remerciements vont & Eric Garnier, encadrant ONERA de cette thése. Eric a
su a la fois me laisser le champ libre sur certaines voies d’investigations dans lesquelles je souhaitais
m’engager tout en sachant recadrer ces travaux au moment opportun. Ce compromis, extrémement
difficile a trouver, a été réalisé avec brio. Tes qualités humaines, ton soutien moral et tes conseils
pertinents ont permis en grande partie ’aboutissement de ces travaux et je souhaite donc particulie-
rement rendre honneur a ton investissement.

Je souhaite également exprimer mes remerciements a Roxan Cayzac, qui m’a encadré du cété de



10 REMERCIEMENTS

Nexter Munitions. Un grand merci d’avoir regonflé mon ego en m’encourageant lorsque je doutais de
la qualité de mes travaux, ou encore d’avoir beaucoup contribué lors de la rédaction de ce manuscrit.
Et bien slir merci également a Alain Merlen, qui a accepté la tdche de directeur de thése bien que son
agenda soit déja bien rempli par ses fonctions de directeur de branche.

Jassocie a ces remerciements I’ensemble des membres du PEA «Manege» avec qui j’ai pu échanger
durant les différentes réunions d’avancement. Ces réunions m’ont notamment permis de prendre du
recul sur mes travaux et de considérer de nouveaux points de vue extérieurs. Je remercie particuliere-
ment Pierre Wey pour ces éclaircissements sur les simulations de mécanique du vol et également Eric
Carette, pour ces encouragements divers et avec qui j’ai hate de travailler au sein de Nexter Munitions.

Ces remerciements ne seraient pas complet sans ajouter mes compagnons de galére, a savoir les
doctorants qui m’ont accompagné pendant ces trois années. La totalité d’entre eux sont devenus de
véritables amis et mon expérience de thésard n’aurait pas été la méme sans eux. Je remercie donc
Romain Pain, compagnon de bureau et de déconne a grand coup de sourcils froncés, Loic Mochel,
pour lequel il est difficile de faire des remerciements adaptés (Je me débine... Ouais c’est vrai ga!
Et alors!? Qu’est ce que ga te fait 7), Amaury Bannier, loulou de la team Garnier, incroyable aussi
bien professionnellement que socialement parlant, Nicolas Renard, un grand alien de la mécanique des
fluides et dont la modestie est a louer, Andréa Viti, Ilias Petropoulos et Jonas Verriére pour ’accueil
dans leur bureau qui se transformait assez souvent en un sas de décompression, Aurélien Arntz, grand
déconneur toujours de bonne humeur et prét a filer un coup de main, ainsi qu’Héléne Toubin et Mehdi
Bordji, cachés un peu plus loin le long du couloir mais toujours présents pour discuter et s’échapper
un peu de la bulle de thésard.

Enfin, mes derniers remerciements vont & ma famille et & mes plus proches. A mes parents
pour m’avoir soutenu tout au long de cette aventure, pour leurs encouragements constants et leurs
confiances a toutes épreuves. Le bon déroulement de cette theése n’aurait pas été possible s’ils ne
m’avaient pas prété leurs épaules dans les moments difficiles. Mes derniers remerciements sont les
plus précieux et vont a Lucie Spittler, pour son soutien moral sans faille et ces coups de boosts pro-
digués au moments opportuns. Merci d’avoir endurer mes nombreuses répétitions de présentations de
conférences au point de pouvoir les présenter & ma place.



Nomenclature

Méthodes numériques

ALE
DNS
LES
RANS
URANS

Arbitrary Lagrangian-Eulerian

Direct Numerical Simulation

Large-Eddy Simulation

Reynolds-Averaged Navier-Stokes
Unsteady Reynolds-Averaged Navier-Stokes

Simulations RANS/URANS du projectile LU211

Ca
Ca(SC)
Cy
Cn

Q

[RaR00

&)
=
~—

ST
(3]
hS]

TR
8 8 * ‘Zu.ggi

Coefficient de force axiale

Coefficient de force axiale sans contribution du culot
Coefficient de force latérale

Coefficient de force normale

Coefficient de portance

Coefficient de moment de roulis

Coefficient de moment de tangage

Coefficient de moment de lacet

Coefficient de pression

Coefficient de débit

Coefficient de quantité de mouvement

Coefficient de quantité de mouvement périodique
Calibre du projectile, (m)

Fréquence de fonctionnement du(des) jet(s), (Hz)
Hauteur totale de la marche (jet + marche solide), (m)
Hauteur du jet, (m)

Longueur de la zone attachée du jet, (m)

Nombre de Mach extérieur

Nombre de Mach du jet

Nombre de jets utilisés

Vitesse de rotation du projectile, (Hz2)

Vitesse de rotation adimensionnée du projectile
Pression génératrice de I’écoulement extérieur, (Pa)
Pression statique de ’écoulement extérieur, (Pa)

11



12 NOMENCLATURE
Dij = Pression génératrice du jet, (Pa)

Dj = Pression statique du jet, (Pa)

Dslot = Pression ambiante au niveau de lorifice de sortie du jet, (Pa)
Dref = Pression statique au sol, (Pa)

Gm = Débit massique du jet, (kg.s~!)

R = Rayon du projectile, (m)

R, = Rayon de la surface Coanda, (m)

Rep = Nombre de Reynolds basé sur D

Re; = Nombre de Reynolds du jet

S = Surface de référence du jet, (m?)

Sref = Surface de référence du projectile basée sur D, (m?)

Stp = Nombre de Strouhal basé sur D

Tio = Température génératrice de ’écoulement extérieur, (K)

Too = Température statique de I’écoulement extérieur, (K)

T; ; = Température génératrice du jet, (K)

T; = Température statique du jet, (K)

Tres = Température statique au sol, (K)

Uso = Vitesse extérieure, (m.s~!)

Uj = Vitesse déterminée au centre de l'orifice de sortie du jet, (m.s~1)
Ujm = Vitesse maximale du jet (soufflage périodique), (m.s~!)
Ugmar = Vitesse maximale du jet pour § = C5'¢, (m.s™1)

Ug,0 = Vitesse maximale du jet & § = 0°, (m.s™!)

Zep = Position du centre de poussée du projectile controlé, (m)
Tepo = Position du centre de poussée du projectile non-controlé, (m)
e = Position du centre de gravité du projectile, (m)

o = Incidence du projectile, (°)

apc = Rapport cyclique du jet

mod = Rapport entre la période de fonctionnement du jet et la période de rotation du projectile
Omax = Distance a la paroi vérifiant © = ug ez, (M)

ACy = Gain sur le coefficient de force axiale

ACy = Gain sur le coefficient de force normale

ACT = Gain sur le coefficient de portance

Lt = Viscosité turbulente, (kg.m.s™!)

1 = Viscosité dynamique, (kg.m.s™1)

0 = Angle le long de la surface Coanda, (°)

b, = Angle de séparation du jet, (°)

) = Position azimutale du jet, (°)

o = Etendue azimutale du jet, (°)

v = Coeflicient de Harten du schéma de Roe

Poo = Masse volumique de I’écoulement extérieur, (kg.m™>)

Pj = Masse volumique du jet, (kg.m~=3)

T;p = Temps caractéristique associé a la séparation du jet, (s)

Meécanique du vol

Cxo
Cxo
CNa
Oma

Coefficient de force axiale & oy = 0°
Coefficient de force axiale dérivé
Coefficient de force normale dérivé
Coefficient de moment de tangage dérivé
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Coefficient de force latérale dérivé (Magnus)

Coefficient de moment de lacet dérivé (Magnus)

Coefficient d’amortissement en roulis

Coefficient d’amortissement en tangage

Effort engendré par le dispositif de controle, (N)

Vitesse de rotation du projectile selon I’axe de roulis, (rad.s™t)
Vitesse de rotation du projectile selon I’axe de tangage, (rad.s™!)
Vitesse de rotation du projectile selon 'axe de lacet, (rad.s™1)
Vitesse de translation du projectile, (m.s™!)

Incidence totale du projectile, (°)

Angle du rétreint, (°)

Ecart-type de lerreur de dispersion, (m)

Simulations LES d’une configuration simplifiée controlée par effet

Coanda

T& T

(e}

)

N

ZEzInNEEE
==
&

&+
v

) =
FEA TS
N SRS N
S

Stn

Hauteur de la marche solide, (m)

Coefficient de frottement

Fréquences caractéristiques des structures, (Hz)

Fréquence d’échantillonnage, (Hz)

Fréquence minimale capturable, (H z)

Fréquence maximale capturable, (Hz)

Fréquences de Kelvin-Helmoltz issues d’une étude de stabilité linéaire, (Hz)
Spectrogramme en fréquence et en nombre d’onde

Hauteur du décollement, (m)

Nombre d’onde selon z, (m™1!)

Unité de paroi

Longueur du canal, (m)

Longueur de la plaque plane, (m)

Position de la frontiére haute, (m)

Taille en envergure, (m)

Longueur de la zone de recirculation derriére la marche de hauteur b, (m)
Distance a la paroi, (m)

Nombre de points selon (z, r, 6)

Nombre de points selon (z, y, z)

Nombre de points total

Second invariant du tenseur des vitesses, (m.s2)

Coordonnées cylindriques au dessus de la surface Coanda, (m, °)

Nombre de Reynolds de I’épaisseur de quantité de mouvement de la couche limite
Nombre de Reynolds basé sur la vitesse de frottement u,

Abscisse curviligne le long de la surface Coanda, (m)

Composantes du tenseur de déformation, (s~1)

Nombre de Strouhal basé sur la hauteur b

Nombre de Strouhal basé sur 8¢

Nombre de Strouhal basé sur la hauteur du décollement H
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Tocquisition = Période d’échantillonnage des signaux instationnaires, (s)
u't = Vitesse longitudinale adimensionnée par .,

)l = Vitesse rms longitudinale adimensionnée par u,

Ur = Vitesse de frottement, (m.s~1)

Uy = Vitesse radiale le long de la surface Coanda, (m.s™1)

Uy = Vitesse azimutale le long de la surface Coanda, (m.s~1)

Composantes du tenseur de Reynolds en coordonnées cylindriques, (m?.s~2)

YU !,/ !,/ ! a0,
Up Uy, Uy g, Uplg, ULUY

UG rms = Vitesse azimutale rms le long de la surface Coanda, (m.s~!)
Ug,0 = Vitesse azimutale du jet & § = 0°, (m.s~ 1)

Ug maz = Vitesse azimutale max. du jet, (m.s™1)

Ug eat = Vitesse azimutale du jet telle que m =0,1% x “3,07 (m.s~1)
Uext = Vitesse de I'’écoulement amont au dessus de la marche, (m.s~1)

Uy, Uy = Vitesse de part et d’autre d’une couche de mélange plane, (m.s~!)

xt, yt, 2T = Distance selon (x, y, z) en unité de paroi
) = Epaisseur de couche limite sur la plaque plane, (m)
Omax = Hauteur du jet telle que up = ug magz, (M)
Ohalf = Demi-hauteur du jet telle que ug = ug eqt, (M)
O = Epaisseur de vorticité de la couche de mélange, (m)
At = Pas de temps, (s)
AU = Vitesse moyenne d’une couche de mélange plane, (m.s~1)
Az™, Ay, Azt = Résolutions en unité de paroi
Ypu = Fraction de temps caractérisant le point de décollement
Oc = Epaisseur de quantité de mouvement de la couche de mélange, (m)
A = Ratio de vitesse caractérisant la couche de mélange
Astreaks = Espacement entre deux streaks de méme nature, (m)
;rtreak < = Espacement en unité de paroi entre deux streaks de méme nature
Az = Longueur d’onde selon l'envergure, (m)
Q;; = Composantes du tenseur de rotation, (s~!)
Pw = Masse volumique pariétale, (kg.m=3)
ot = Variance d’un signal temporel
o = Variance d’un signal spatial selon 1’envergure z
Tp = Contrainte de cisaillement pariétale, (kg.m=1.s72)
Wy = Vorticité longitudinale, (s71)

Acronymes :

ccw = Circulation Control Wing

DSP = Densité Spectrale de Puissance

DARPA = Defense Advanced Research Projects Agency

DGA = Direction Générale de I’Armement

DITNSRDC = David Taylor Naval Ship Reseach and Development Center
ISL = Institut de Saint-Louis

ONFERA = Office National d’Etudes et de Recherche Aérospatiale
PEA = Programme d’Etude Amont

PID = Proportionnel Dérivateur Intégrateur

SCORPION = Self CORrection Projectile for Infantry OperatioN

SOCBT = Secant-Ogive-Cylinder-BoatTail
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Introduction

Contexte de I’étude

Afin d’améliorer les performances des systémes d’armes, les industriels de 'armement envisagent
la mise en service de projectiles intégrant une capacité de correction de trajectoire. Le besoin exprimé
par 'armement suit deux principaux axes. Le premier, sans aucun doute le plus ambitieux, consiste
a développer des dispositifs de contrdle permettant d’obtenir une précision métrique a I'impact. Pour
cela, des systémes électroniques intégrés au projectile sont nécessaires afin d’assurer le guidage et le
pilotage de la trajectoire de I'’engin. Le colit associé a ce type de munitions est donc élevé. Le second
axe consiste pour sa part a réduire l'erreur de dispersion du projectile. Il n’est alors plus nécessaire
d’intégrer des systemes électroniques complexes, ce qui permet de conserver un cofit raisonnable de
la munition. Ces deux axes concernent a la fois les projectiles gyro- et aérostabilisés. Néanmoins, le
controle de la trajectoire de projectiles aérostabilisés reste plus aisé. En effet, les projectiles aérosta-
bilisés présentent I’avantage d’étre statiquement stables et le contrdle de leurs trajectoires est assuré
a l'aide de surfaces portantes (gouvernes ou canards), technologies éprouvées depuis de nombreuses
décennies. Concernant les projectiles gyrostabilisés, la vitesse de rotation autour de leurs axes repré-
sente une énorme contrainte pour 'implémentation d’éventuels dispositifs de controle. Aucun concept
de contrdle ne s’est ainsi imposé dans le cadre des projectiles gyrostabilisés.

Dans ce contexte, la Direction Générale de I’Armement (DGA) a lancé un programme d’étude
amont : le PEA «Manege». Basé sur un partenariat entre Nexter Munitions, TONERA et I'Institut
franco-allemand de Saint-Louis (ISL), ce programme a pour but d’évaluer de nouveaux dispositifs de
contréle permettant de modifier la trajectoire des projectiles au cours de leurs vols. Le panorama de ce
programme est relativement large puisqu’il concerne a la fois les projectiles gyro- et aérostabilisés. Ces
travaux de these se concentrent uniquement sur les projectiles gyroscopés, puisqu’aucun dispositif ne
semble s’étre imposé. Dans un premier temps, seul un systéme de correction de trajectoire permettant
de réduire 'erreur de dispersion est considéré. Ce besoin, plus abordable, nous permettra d’évaluer
le potentiel du dispositif de controle considéré. Si celui-ci se trouve étre suffisamment prometteur, il
pourra dans un second temps étre considéré pour répondre au besoin d’une précision métrique.

La réduction de 'erreur de dispersion du projectile se traduit en pratique par le développement de
nouveaux dispositifs capables de générer une déviation latérale ou une déviation en portée équivalente
aux deux écarts types de 'erreur de dispersion. La figure 1 illustre les trajectoires d’un projectile muni
et démuni d’un dispositif de contrdle. Sans controle, 'erreur & 'impact du projectile est quantifiée
a l'aide de la dispersion du point a I'impact. Si I'on enregistre le point d’impact pour plusieurs tirs
dans les méme conditions, on obtiendra différents point P; en fonction des conditions perturbatrices
(variation de la vitesse initiale, vitesse du vent, vibrations du canon, perturbation électromagnétique,
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FIGURE 1 — Trajectoires avec et sans actuateurs issues de Wey et al. [1]. L’ellipse rouge présente les
écarts types selon la direction longitudinale (portée) et la direction latérale de l’erreur de dispersion
du projectile non-controlé.

etc.). En connaissant précisément la loi de dispersion des points d’impact, on peut définir un écart
type o. L’erreur de dispersion est ensuite estimée par eg;s, = ko ou k est une constante dépendante
de l'erreur admissible. Typiquement, pour une distribution gaussienne des points d’impact, une va-
leur de k = 2 correspond & un niveau de confiance de 95%, soit a 5 tirs sur 100 hors de l'intervalle
20. Le principal objectif du dispositif de controle est donc de fournir une correction supérieure a ces
deux-écarts type selon la direction longitudinale (portée) et selon la direction latérale (déviation).

Comme précisé précédemment, le controle de la trajectoire de projectiles gyrostabilisés est parti-
culierement complexe, puisque de nombreuses contraintes intrinseques a ces projectiles compliquent
leur controle. En effet, les conditions extérieures rencontrées par le projectile varient du haut sub-
sonique au supersonique. Le comportement aérodynamique du projectile difféere donc d’un régime a
un autre et le dispositif de contrdle doit par conséquent étre adapté a tous les régimes de vol. Une
vitesse de rotation étant inculquée au projectile, le dispositif de contrdle doit étre découplé en roulis
ou agir dans une position azimutale donnée afin de générer une déviation significative. Le dispositif de
contrdle doit finalement étre facilement implémentable dans le projectile. Son volume ne doit pas étre
trop significatif afin de ne pas réduire la charge utile du projectile et ses performances aérobalistiques.

Objectifs et démarche

L’objectif de ces travaux est double. Le premier consiste a identifier un moyen de contrdle pro-
metteur répondant aux contraintes imposées par la dynamique du projectile gyrostabilisé. Pour cela,
une revue bibliographique des dispositifs de controle existants est initialement réalisée. Afin d’étendre
le champ d’investigation, les projectiles aérostabilisés et gyrostabilisés sont tous les deux considérés.
L’intérét se porte notamment sur la possibilité d’implémenter les dispositifs considérés sur un pro-
jectile gyrostabilisé de 155 mm. Parmi les dispositifs de controle semblant les plus pertinents, 1’ effet
Coanda a été retenu dans le cadre de cette these. Ce dispositif a notamment fait ses preuves sur une
munition subsonique de lance-grenade de 40 mm [2] dont la vitesse de rotation est de 'ordre de 60 Hz.
Néanmoins, la validité de ce moyen de contréle pour un projectile trisonique de plus gros calibre et
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dont la vitesse de rotation est plus élevée reste & démontrer. Une seconde revue plus étendue de Deffet
Coanda est également présentée, parcourant les différents domaines d’applications abordés dans la
littérature.

Une fois ce dispositif identifié, sa pertinence est évaluée en estimant les déviations latérales et
longitudinales que I’on peut obtenir sur la trajectoire du projectile. Une premieére série de simulations
stationnaires RANS a été réalisée afin d’évaluer les efforts générés par effet Coanda. Le caractere
gyrostabilisé du projectile n’est initialement pas pris en considération et le contrdle est assuré a
I’aide d’un actionneur fluidique continu soufflant tangentiellement & une surface convexe au culot du
projectile. Ces simulations présentent ’avantage d’étre relativement rapides et permettent d’évaluer
lefficacité du dispositif de controle sur la totalité du domaine de vol du projectile. Un modeéle aéro-
dynamique constitué des gains aérodynamiques générés par effet Coanda est congu dans 'optique de
réaliser des calculs de mécaniques du vol a 6 degrés de liberté.

Cette premiere approche simplifiée ne prend néanmoins pas en compte la rotation du projectile.
Elle n’est donc a priori pas suffisamment représentative de la dynamique réelle du projectile. Une
seconde série de simulations URANS a par conséquent été conduite, prenant en considération une
vitesse de rotation de p = 400 Hz. Le caractere gyrostabilisé du projectile nécessite d’adapter le
dispositif de contrdéle dans le but de générer un effort dont la direction est constante au cours du
vol. L’utilisation de jets pulsés dont la fréquence de fonctionnement est identique a la fréquence de
rotation du projectile permet notamment de répondre a la contrainte imposée par la gyrostabilisation.
Une comparaison des efforts générés sur le projectile gyrostabilisé est réalisée avec ceux du projectile
non-tournant dans l'optique d’évaluer la pertinence du modele aérodynamique concu a partir des
calculs stationnaires.

Les déviations déterminées a 1’aide d’un code de mécanique du vol a six degrés de libertés sont
finalement exposées. Une comparaison de lefficacité du dispositif de controle par effet Coanda est
réalisée avec un autre dispositif utilisant un spoiler au niveau de la jonction entre le rétreint et le
cylindre du projectile. Ce moyen de contrdle a été étudié en détails par F. Simon [3] et dans le cadre
du programme d’étude amont «Manege» [4].

Finalement, une simulation des grandes échelles d’une configuration simplifiée controlée par effet
Coanda est réalisée. Cette simulation a pour but d’évaluer d’éventuelles pistes d’optimisation du
contréle. En effet, une compréhension plus détaillée des phénomenes physiques mis en jeu doit nous
permettre d’identifier des voies de perfectionnement du dispositif. L’effort principal se porte sur
I'identification des structures tourbillonnaires en présence et sur leurs influences sur 'efficacité du
contrdle.

Plan du mémoire

Les travaux décrits dans ce mémoire sont structurés en six chapitres. Le premier chapitre rap-
porte un état de I'art des dispositifs de controle existants et appliqués aux projectiles. Cette étude
bibliographique a notamment permis de sélectionner le dispositif de controle par effet Coanda. Une
revue de l'effet Coanda ne se restreignant pas aux projectiles est également réalisée.

Le second chapitre est dédié pour sa part aux modélisations numériques employées dans le cadre
de ces travaux. Il détaille notamment les approches statistiques RANS et URANS ainsi que la modé-
lisation des grandes échelles. La méthode numérique employée pour simuler une vitesse de rotation
au projectile est également exposée.
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Les deux chapitres suivants se consacrent quant a eux a ’analyse des gains aérodynamiques gé-
nérés par effet Coanda. En premiere approche, le chapitre 3 ne prend pas en compte la rotation du
projectile. Cette hypothese simplificatrice est réalisée afin d’évaluer rapidement les efforts aérodyna-
miques engendrés par le dispositif de controle sur ’ensemble du domaine de vol du projectile. Ceci
permet notamment 1’élaboration d’un modeéle aérodynamique complet. Le chapitre 4 présente pour
sa part les gains générés par effet Coanda avec prise en considération de la vitesse de rotation du
projectile. L’utilisation de jets pulsés permet de générer des efforts dont la direction de la résultante
est constante dans le repére terrestre. La pertinence du modele aérodynamique élaboré a I’aide des
simulations statiques est évaluée.

Le chapitre 5 expose les résultats issus de calculs de mécanique du vol. Les déviations obtenues a
I’aide du dispositif de controle par effet Coanda sont comparées a I'erreur de dispersion du projectile
lisse. Une seconde comparaison avec I’'un des dispositifs de contréle évalué dans le cadre du PEA «Ma-
nege» est également présentée. Précisons que ces simulations n’ont pas été réalisées dans le cadre de
cette these, mais au sein de I'ISL, du fait de la répartition des travaux retenue pour le PEA «Manege».

Finalement, le chapitre 6 se concentre sur une simulation des grandes échelles d’une configuration
simplifiée controlée par effet Coanda. Son principal intérét porte sur la compréhension des structures
tourbillonnaires en présence. Une meilleure compréhension des phénomenes physiques nous permettra
notamment d’évaluer de nouvelles pistes d’optimisation du contréle. Une synthese des conclusions
tirées de ces travaux ainsi que les perspectives envisagées concluent finalement ce mémoire de these.
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1.1 Introduction

La volonté d’augmenter la précision des projectiles gyrostabilisés et les chances d’atteindre la cible
des le premier tir se traduit par la nécessité d’améliorer la manceuvrabilité de ces engins. Ainsi, des
dispositifs permettant de générer des efforts suffisamment importants pour modifier leurs trajectoires
au cours du vol sont indispensables. Deux solutions se distinguent : le déploiement de surfaces por-
tantes & un instant donné du vol (canards et gouvernes) ou la génération d’efforts en exploitant la
réceptivité de I’écoulement autour du projectile. Nexter Munitions meéne, dans le cadre du programme
d’étude amont «Manege» ', une étude approfondie d’un projectile gyrostabilisé muni d’ailettes dont
les résultats sont prometteurs.

Cependant, 'utilisation de surfaces portantes présente des inconvénients notables. Le déploiement
de ces derniéres nécessite la mise en place d'un systeme mécanique complexe soumis a d’énormes
contraintes. Ce dernier doit notamment étre capable de fournir un effort suffisant pour contrer I'accélé-
ration centrifuge induite par la gyrostabilisation du projectile et permettre le déploiement des surfaces
portantes. Le volume nécessaire a l'implémentation d’un tel systéme mécanique est par conséquent

1. Un descriptif du programme d’étude amont «Manege» est disponible dans 'annexe A.
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significatif et augmente de facon non négligeable la masse du projectile, réduisant sa charge utile. Les
contraintes imposées aux ailettes sont elles aussi importantes puisque le nombre de Mach de vol du
projectile dépasse majoritairement My, = 0,7. Les ailettes doivent par conséquent étre convenable-
ment dimensionnées afin de ne pas se briser lors du déploiement du dispositif. Si 'une d’elles ne se
déploie pas correctement ou se brise, ’engin est perdu. De plus, le contréle du braquage des ailettes
nécessite un systeme mécanique indépendant du systeme de déploiement. Finalement, précisons que
le temps de réponse de ces surfaces portantes est relativement long, limitant la manceuvrabilité du
projectile en fin de trajectoire.

Une seconde solution consiste a introduire localement une petite perturbation dans 1’écoulement
afin de modifier sa topologie & grande échelle. Les instabilités naturelles de 1’écoulement peuvent par
exemple étre amplifiées dans les zones de fortes réceptivités. L’utilisation de micro-actuateurs permet
de générer ces perturbations sans nécessiter un apport d’énergie et un volume trop important. Qualifié
de controle d’écoulement, cette approche a été introduite pour la premiere fois par Prandtl en 1904
lors de la présentation du concept de couche limite et d’'une méthode expérimentale de son controle.
Le contrdle des écoulements appliqué aux projectiles demeure cependant un domaine d’investigation
récent. Le peu d’études existantes témoigne des nombreuses contraintes imposées par la dynamique
de I’écoulement autour de ces engins.

Afin d’identifier le dispositif le plus adapté au contrdle d’un projectile gyrostabilisé de 155 mm,
une premiere revue des dispositifs de controle existants et applicables aux projectiles est présentée.
Les avantages et inconvénients de chacun de ces dispositifs sont mis en avant afin d’évaluer si leur
implémentation sur un projectile de 155 mm est envisageable. Le dispositif de contrdle le plus promet-
teur pour controler la trajectoire du projectile est ensuite retenu : [’effet Coanda. Une seconde revue
bibliographique plus étendue de 'effet Coanda est réalisée afin de mettre en avant les phénomeénes
physiques mis en jeu et de mieux appréhender les éventuelles voies d’optimisation de ce dispositif.

1.2 Revue des dispositifs de contrdle existants et applicables au
pilotage des projectiles

Deux objectifs majeurs ont été mis en avant par les industriels de I'armement concernant les
projectiles : 'amélioration des performances aérobalistiques (portée et précision) et la diminution de
Perreur a I'impact. Les études disponibles dans la littérature refletent fidelement ces deux objectifs.
En effet, on peut aisément distinguer les études proposant de réduire la trainée des projectiles des
études visant a améliorer leur manoceuvrabilité. Dans un souci de concision, seule une revue des dispo-
sitifs permettant d’améliorer la manceuvrabilité de ces engins est présentée. Le lecteur intéressé par
les dispositifs de réduction de trainée existants pourra se référer a la these de F. Simon [3].

L’une des méthodes de classification la plus courante des dispositifs de controle est celle présentée
par Gad-el-Hak [5]. Elle permet de faire une premiére distinction entre un contrdle dit passif ne
requérant ni apport extérieur d’énergie ni boucle de contrdle, et un controle dit actif nécessitant
une puissance extérieure. On se propose de suivre cette classification dans la revue des dispositifs de
controle présentée ci-dessous. Précisons de plus que le périmetre de cette revue ne se restreint pas
aux projectiles gyrostabilisés mais s’intéresse également aux projectiles aérostabilisés et aux missiles
afin d’évaluer si les dispositifs présentés sont implémentables sur un projectile gyrostabilisé de 155
mm. Précisons que la plupart des dispositifs présentés dans la suite ont été identifiés lors d’une étude
bibliographique préliminaire [6] réalisée au sein du programme d’étude amont «Manege» .
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FIGURE 1.1 — Exemple de dispositions des générateurs de vorticité sur I'ogive du projectile (a) et
influence sur la finesse (b), d’apres Apostolovski et Andreopoulos [10].

1.2.1 Les dispositifs de controle passifs

Comme précisé auparavant, les dispositifs présentés dans cette section ne nécessitent pas ’apport
d’énergie extérieure. Cependant, dans le cadre de projectiles gyrostabilisés, la position en roulis de ces
dispositifs doit dans la plupart des cas étre pilotée afin d’obtenir une direction constante de I’effort au
cours du vol. Ceci nécessite alors la mise en place d’un mécanisme indépendant du dispositif de controle
et nécessitant 'apport d’énergie extérieure. Un dispositif passif utilisé dans le cadre d’un projectile
aérostabilisé pourra donc étre utilisé en tant qu’actionneur actif pour un projectile gyrostabilisé.

1.2.1.1 Les générateurs de tourbillons mécaniques

Désignés dans la terminologie anglo-saxonne de «mechanical vortex generators», les générateurs
de tourbillons mécaniques sont des dispositifs utilisés pour réduire ou supprimer les décollements.
Ces actionneurs génerent des structures tourbillonnaires longitudinales qui permettent de favoriser
le mélange entre la couche limite et ’écoulement extérieur. L’apport de quantité de mouvement de
I’extérieur vers la paroi permet d’augmenter 1’énergie de la couche limite, la rendant ainsi plus ré-
sistante aux décollements. Ces dispositifs sont généralement des obstacles placés a la surface d’un
corps et positionnés en dérapage par rapport a la direction principale de ’écoulement. La grandeur
caractéristique dimensionnant ces dispositifs est leur hauteur h, de I’ordre de I’épaisseur de la couche
limite §, voire de 2J. Cependant, certains travaux (Pearcey et al. [7], Lin et al. [8, 9]) ont démontré
qu'un dispositif de taille sensiblement inférieure, de 'ordre de 0, 2§, conduisait & des résultats simi-
laires en terme de controle du décollement tout en réduisant la trainée induite par les actionneurs
(micro-générateur de tourbillons).

Apostolovski et Andreopoulos [10] ont effectué des simulations en régimes subsonique et superso-
nique de projectiles équipés de générateurs de vorticité positionnés sur ’ogive. L’incidence du projec-
tile est nulle. Les actuateurs, de formes triangulaires, géneérent des tourbillons longitudinaux contra-
rotatifs. La finesse des projectiles contrdlés peut atteindre respectivement 9 et 5 pour des vitesses
extérieures subsoniques et supersoniques, suggérant 'utilité d’un tel dispositif pour manceuvrer les
projectiles au cours de leur vol. La figure 1.1 illustre la position de ces générateurs de vorticité ainsi
que leur influence sur la finesse de ’engin.
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FIGURE 1.2 — Implémentation de spoilers sur un projectile de 105 mm, d’apres Patel et al. [11].

1.2.1.2 Les micro-spoilers

Les actionneurs mécaniques de types spoilers permettent de générer localement un décollement et
de dissymétriser I’écoulement. Cette dissymétrie engendre des efforts suffisamment significatifs pour
piloter un projectile. Patel et al. [11] ont adopté cette stratégie afin de contrdler la trajectoire d’un
projectile de 105 mm a basse vitesse avec ou sans gouvernes arrieres. La figure 1.2 représente le mon-
tage des actionneurs pour ces deux configurations. Le systéme, composé de plusieurs micro-spoilers
rétractables, permet d’utiliser différentes combinaisons en azimuth selon le controle souhaité.

Concernant le projectile muni de gouvernes, deux configurations de controéle sont envisagées. Une
configuration n’utilisant que les spoilers sur le bord de fuite des gouvernes et une configuration utili-
sant les spoilers sur les gouvernes et au niveau de la jonction rétreint/cylindre. Les auteurs constatent
que la configuration munie de spoilers sur les gouvernes offre la plus grande marge de controle sur le
coefficient de tangage. Différentes hauteurs et positions de spoilers permettent d’obtenir une marge
de controle significative sur le moment de tangage et le moment de lacet.

Plus récemment, une nouvelle étude de Patel et al. [12] utilise les mémes arrangements de spoilers
au niveau de la jonction cylindre/rétreint du projectile muni de gouvernes. Les spoilers situés au bord
de fuite des gouvernes sont supprimés et un micro-canard est placé sur I'ogive afin d’offrir un degré
de liberté supplémentaire en roulis. Contrairement a I’étude précédente, une large gamme de Mach
et d’incidence est testée. Les auteurs concluent sur 'efficacité en tangage, en roulis et en lacet de leur
concept sur toute la plage étudiée. L’ensemble de ces travaux [11, 12] a fait 'objet d'un dépdt de
brevet en 2006 par DiCocco et al. [13].

Simon [3] a également étudié le controle d’un projectile de 155 mm a ’aide d’un micro-spoiler.
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(a) Evolution temporelle du coefficient de force latérale Cy. (b) Visualisation du critére Q (spoiler SP1).

FIGURE 1.3 — Evolution temporelle du coefficient de force latérale Cy pour le spoiler de hauteur 2.28
(SP1) et de hauteur § (SP2) et critere Q du projectile contr6lé par le spoiler SP1, d’apres Simon [3].

Des simulations avancées hybrides RANS/LES ont été mises en ceuvre pour une vitesse extérieure
transsonique (Ms = 0,91), sans prise en compte de la rotation du projectile. Le micro-spoiler est
positionné a la jonction cylindre/rétreint du culot, a 'instar des travaux de Patel et al. [11, 12]. La
présence du spoiler génere un décollement massif sur le corps. Deux hauteurs de spoilers ont été
testées : h ~ 2,20 (SP1) et h =~ § (SP2), ou § est I’épaisseur de couche limite mesurée sur la partie
cylindrique du projectile en I’absence de controle. L’étendue azimutale du spoiler est fixée a 18°.
La figure 1.3 représente 1’évolution temporelle du coefficient de force latérale pour le projectile de
référence et le projectile controlé a I'aide des spoilers SP1 et SP2. L’analyse instationnaire a souligné
I’existence d’importantes fluctuations sur les efforts liées aux structures tourbillonnaires formées par
la couche de mélange en aval du spoiler. Des actionneurs dont la taille est inférieure a 1’épaisseur de
couche limite semblent donc & privilégier.

En régime supersonique (Mo, = 3), les zones décollées sont réduites de maniere drastiques. L’in-
fluence sur le sillage de la zone de recirculation en aval du spoiler est donc restreinte. Une modélisation
RANS est par conséquent suffisante. Une étude paramétrique a été réalisée a la fois sur la position lon-
gitudinale du spoiler (P1 : jonction cylindre/rétreint, P2 : 1/4 du rétreint), sur sa hauteur (h = 0, 54,
0 et 1,56) et sur son étendue azimutale (f = 18°, 30° et 36°). L’effort latéral le plus significatif est
obtenu pour la position longitudinale P1. Concernant la hauteur du spoiler, le coefficient de trainée
et le coefficient de force latérale Cy augmentent avec h. Il s’agit donc de trouver un compromis entre
I’augmentation de la manceuvrabilité du projectile et la diminution de sa portée. L’étendue azimutale
du jet a peu d’influence sur le coefficient de force latérale. Il semble ainsi judicieux de diminuer au
possible cette étendue afin de limiter le volume requis et de permettre I'implémentation de plusieurs
spoilers le long de la circonférence du projectile en fonction du controle souhaité.

Yang et Ng [14] ont récemment étudié le comportement aérodynamique d’une configuration de type
fuselage-culot-dard-empennage. Une partie de ’empennage est située dans le sillage aérodynamique
du fuselage. Yang et Ng [14] ont disposé des spoilers a la jonction cylindre-rétreint du fuselage. Ces
derniers créent une dissymétrie de ’écoulement du sillage qui, par la suite, va modifier I’écoulement
vu par 'empennage. Des essais en soufflerie en régime bas-subsonique, ainsi que des modélisations
RANS en subsonique et supersonique ont été conduits. Bien que le principe aérodynamique paraisse
complexe (interaction sillage-empennage) et malgré 1’absence de travaux de mécanique du vol, les
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(a) Champ de pression pariétale. (b) Coefficient de roulis Cj5 obtenu avec controle.

FIGURE 1.4 — Champ de pression pariétal obtenu pour un plot court de géométrie cylindrique (a) et
coefficient de roulis Cjs obtenu (b), issus de Silton et al. [15].

auteurs concluent positivement sur la capacité de correction de trajectoire en régimes subsonique et
supersonique de ce dispositif.

1.2.1.3 Les micro-plots

Le controle en régime supersonique de projectiles aérostabilisés a 1’aide de micro-plots a également
fait 'objet de travaux (Silton et al. [15]). Deux plots diamétralement opposés sont situés au niveau
de 'emplanture d’un empennage cruciforme. En supersonique, les plots focalisent des ondes de choc
qui génerent une répartition de pression dissymétrique sur 'empennage. La surpression générée au
pied du plot est alors utilisée pour augmenter 'efficacité des gouvernes arriéres (voir figure 1.4(a)).
Les auteurs s’intéressent en particulier a la trainée et au moment de roulis générés. Pour cela, des
essais en corridor balistique (2 < M < 3,5) et des calculs CFD ont été réalisés. Plusieurs géométries
de plot ont été évaluées : cylindrique ou plane (équivalent a un spoiler). Un accroissement significatif
de la force de roulis peut étre obtenu mais il se traduit également par une augmentation de la trainée
non négligeable. Les auteurs concluent sur la cohérence entre les essais en vol et les calcul RANS.

Les travaux de Silton et al. [15] sont complétés par ceux de Massey et Silton [16]. Des expériences
supplémentaires ont été réalisées sous le financement de la Defense Advanced Research Projects
Agency (Darpa) au sein d’un corridor balistique instrumenté par des stations d’ombroscopie. Le but
est de déterminer 'amortissement en tangage et en roulis du projectile contrélé. Des tirs a Iair libre
instrumentés par la méthode des panneaux ont également été réalisés. Ces essais en vol ont démontré
une autorité suffisante du contrdle sur la déviation et ont validé les simulations numériques. Massey
et al. [17] concluent positivement sur la premiére étape concernant la démonstration de la faisabilité
du principe de correction de trajectoire en régime supersonique. Un programme de travail a venir
soutenu par la DARPA est annoncé.

Dykes et al. [18] ont également étudié une stratégie de contrdle identique en remplacant les micro-
plots par des micro-spoilers. Des calculs de mécanique du vol utilisant des résultats de simulations
numériques ont montré que 1'utilisation de micro-spoilers au niveau de 'emplanture des empennages
permet d’augmenter linéairement la déviation latérale obtenue en fonction du nombre d’actionneurs
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FIGURE 1.5 — Actionneurs mécaniques comparés par Patel et al. [20] sur un projectile muni d’un
empennage.

utilisés. Un contrdle en boucle fermé utilisant un régulateur proportionnel-intégrateur-dérivateur
(PID) permet de diminuer significativement 'erreur de dispersion du projectile. Tout récemment,
Sahu et Heavey [19] ont présenté des résultats identiques ou le code de mécanique du vol est directe-
ment couplé aux simulations numériques. Les auteurs démontrent notamment que le controle semble
moins adapté aux phases transsoniques du vol.

D’autres positions des micro-plots sur le projectile ont également été envisagés. Patel et al. [20]
ont utilisé des protubérances de type micro-plots, tronc de cylindre ou encore micro-spoilers en amont
de la jonction cylindre/rétreint d’un projectile aérostabilisé (voir figure 1.5). Une comparaison entre
ces différentes protubérances a permis de conclure sur une efficacité accrue des micro-spoilers qui per-
mettent de générer des moments de tangage plus significatifs. Garon et al. [21] ont étudié l'influence
d’un micro-plot situé sur 'ogive d’une configuration de type missile (fuselage 4+ empennage). Des
essais en vols ont été effectués dans un corridor balistique sur une plage de Mach de 0,8 a 2,3. Deux
hauteurs de plots sont évaluées : 0,008D et 0,028D. En régime supersonique, 'actuateur passif induit
une augmentation de la trainée de 20% et influe peu sur les coefficients de force normal et de moment
de tangage. En régime subsonique cependant, la trainée est peu modifiée et le moment de tangage
décroit de 100% tandis que Deffort normal croit de 35%. Classiquement, la portance additionnelle du
plot induit un déplacement du centre de poussée statique vers I'avant, ce qui entraine une réduction
du moment de tangage.

1.2.1.4 Autres dispositifs mécaniques

Un nouveau concept présenté par Fresconi et al. [22] mérite d’étre mentionné puisqu’il est doté
d’un mécanisme permettant le déploiement du dispositif de contrdle pour une position de roulis fixée.
Ce concept est illustré sur la figure 1.6. Un actuateur mécanique est déployé a ’aide d’un moteur
tournant a la vitesse de rotation du projectile. Ce dispositif permet ainsi de générer un effort dont
la direction est constante. Une modélisation de la mécanique du vol de ce concept a été réalisée
par Fresconi et al. [22] & partir de simulations numériques et d’expériences. Les résultats obtenus
démontrent la capacité de ce concept a contrdler le vol d'un projectile gyrostabilisé de 155 mm (voir
figure 1.7). Une déviation latérale de 100 m & 1300 m est obtenue pour un tir a plus de 20 km de la
cible. Notons cependant qu’aucune indication sur la trainée induite par ce dispositif n’est fournie. De
plus, I’épaisseur significative de ’actionneur témoigne des contraintes auquel il est soumis. Le volume
nécessaire pour son implémentation n’est pas négligeable.

1.2.1.5 Les porosités

Les porosités passives Dans sa forme passive, le concept de porosité est utilisé pour modifier
la distribution de pression sur une surface. Schématiquement, une cavité est insérée entre une paroi
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FIGURE 1.6 — Nouveau concept proposé par Fresconi et al. [22] sur un projectile gyrostabilisé de 155
mm.

FIGURE 1.7 — Déviation latérale obtenue sur un tir a plus de 20 km de la cible du nouveau concept
de projectile proposé par Fresconi et al. [22].

poreuse et une paroi pleine. La cavité permet alors de faire communiquer deux régions de pression
différente. Cette technologie a principalement été étudiée pour atténuer les effets déléteres des inter-
actions choc/couche limite. On peut par exemple citer I’étude numérique de Onn et al. [23] qui utilise
un controéle par porosité sur le rétreint et le culot d’un projectile gyrostabilisé de type Secant-Ogive-
Cylinder-BoatTail (SOCBT). La porosité est modélisée numériquement & l'aide d’une loi de paroi
établie par Darcy [24]. Les auteurs montrent alors une réduction respective de 24% et de 99,9% du
coefficient de trainée et du coefficient de force latérale. Notons cependant qu’aucune considération
technologique n’est réalisée sur la faisabilité d’un tel controle.

Les porosités configurables Dans les applications précédemment citées, la cavité est purement
passive. Le principe de porosités configurables repose quant a lui sur I'idée que le débit au travers de
chaque trou peut étre adapté en temps réel au moyen de microsystéme électromécanique (MEMS)
[25]. Le controle de I'ouverture de vannes permet de piloter indépendamment ’amplitude de chaque
effort. L’avantage de ce concept est qu’il ne repose ni sur des mécanismes pneumatiques complexes,
ni sur un apport d’énergie externe. Un concept d’actionneur basé sur des micro-valves de technologie
MEMS est présenté par Lopera et al. [26]. Il repose sur la possibilité de contrdler 'ouverture de
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F1GURE 1.8 — Maquette de projectile controlé a I'aide de porosités configurables, d’apres Lopera et al.
[26].

chaque trou de la surface poreuse. Les auteurs prétendent avoir utilisé un actionneur de ce type sur
des expériences menées en soufllerie basse vitesse. Cependant, dans les essais présentées par Lopera
et al. [26], les trous sont fermés "manuellement" sans actionneurs.

Le concept de porosité configurable a été évalué a la fois numériquement [25] et expérimentalement
[27, 20, 26]. Des essais en soufflerie & basse vitesse ont été conduits sur une maquette de voilure et sur
une maquette de projectile par Lopera et al. [26] (voir figure 1.8). La voilure intégre quatre matrices
de trous miniatures sur 'intrados et ’extrados du profil et placées en amont et en aval du biseau de
bord de fuite. Différents schémas de porosité ont été testés sur la gouverne et sur le rétreint. De fagon
générale, l'activation des porosités diminue le moment piqueur naturel du projectile. Des schémas
dissymétriques selon ’envergure des gouvernes augmentent I'influence du controle sur les coefficients
aérodynamiques, particulierement pour les schémas en dents de scies. Cette technique de contrdle
permet de piloter un projectile car les moments de tangage générés sont comparables en intensité a
un braquage de gouvernes variant de deux a cinq degrés. Plus récemment, Patil et Ng [28] ainsi que
Ng et Patil [29] ont approfondi le concept de porosité périodique selon ’envergure. Ils ont démontré
expérimentalement et numériquement que ce type de controle était capable de réduire la trainée d’un
cylindre a Rep = 190 000 en créant des tourbillons longitudinaux.

Simplification du concept Malgré des premieres évaluations encourageantes, on peut imaginer
que les auteurs ont compris que ’application de ce concept allait étre limitée par des contraintes
technologiques. Il est en effet difficile de fabriquer des matrices de dizaines de micro-vannes avec des
trous adressables individuellement. Cet argument a sans doute conduit les équipes d’Orbital Research
et de 'université de Toledo a proposer un concept plus simple, basé sur un nombre limité de canaux
assurant la communication entre deux zones de pression différente [30]. Des calculs de type RANS ont
été effectués sur une configuration de projectile sans rotation pour un nombre de Mach égal a deux
et entre zéro et dix degrés d’incidence. Ces derniers ont mis en évidence la génération de tourbillons
longitudinaux en sortie de l'orifice placé sur le rétreint. De plus, en fonction de la conception de cet
orifice, il est possible de générer un obstacle fluidique qui va entrainer la présence d’un choc détaché
en amont (voir figure 1.9(a)). En termes d’efforts, les calculs ont montré une variation du moment de
tangage de l'ordre de 0,01 dans la plage d’incidence testée, comme en atteste la figure 1.9(b).
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FIGURE 1.9 — Distribution de pression sur le rétreint (a) et évolution du moment de tangage en
fonction de I'incidence avec et sans controle (b), d’apres Patil et al. [30].

(a) Distribution de pression. (b) Evolution de C,.

FIGURE 1.10 — Détail des trois configurations testées et performances obtenues sur la variation de
moment de tangage par rapport au cas sans controle, d’apres Zbierajewski [31].

Des études ont continué sur ce théme & 'université de Toledo. Zbierajewski [31] a considéré un
missile volant & un nombre de Mach de 4 & une altitude de 70 000 pieds. L’étude s’est concentrée sur
la forme du canal qui relie les zones de haute et basse pression. Une vingtaine de formes de canal a
été évaluée et le design fournissant les efforts les plus significatifs a été retenu. Plusieurs dispositions
azimutales de canaux ont été testées (figure 1.10). On constate que la variation du moment de tangage
la plus importante est obtenue avec un arrangement ot deux vannes ouvertes sont placées en haut et
deux autres sont positionnées sous les gouvernes. De plus, on observe, en comparant avec la premiere
configuration ou seuls deux jets sont ouverts en haut, que l'interaction avec les gouvernes est tres
importante. Néanmoins, sur la configuration a deux jets, la variation du coefficient de moment par
rapport au cas sans controle est déja égale a 0,044, ce qui est tres significatif.

1.2.2 Les dispositifs de controéle actifs
1.2.2.1 L’ogive mobile

Un autre dispositif de controle prometteur consiste a utiliser une ogive mobile remplacant 'ogive
classique. L’orientation angulaire de cette ogive peut étre modifiée au cours du vol en fonction de la
correction de trajectoire désirée. Ce dispositif a été testé en soufflerie sur un missile par Landers et al.
[32] puis simulé numériquement par Shoesmith et al. [33]. Les essais, réalisés pour des valeurs de M,
égales a trois et six pour une large gamme d’incidences, ont montré le potentiel de ce dispositif et
sa supériorité par rapport & l'utilisation de voilures de type canard. La trainée de ’avant corps est
sensiblement réduite, puisqu’il est possible de s’affranchir de 1'utilisation de surfaces portantes. L’in-
clinaison de 'ogive permet ainsi de créer des moments de tangage et de lacet plus importants que ceux
générés par des surfaces portantes conventionnelles. Ces moments sont engendrés par 1’écoulement
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(a) & =0° - dne- = 0° (référence). (b) @ =0° - dpe. = 8°.

FIGURE 1.11 - Visualisations expérimentales de ’écoulement autour de 1'ogive par Landers et al. [32].

dissymétrique rencontré sur le nez (figure 1.11). A manceuvrabilité égale, 'utilisation du nouveau
systeme permet de réduire la force axiale de 10 & 30% en fonction du nombre de Mach. Ce disposi-
tif est particuliérement adapté au régime supersonique pour des incidences du missile relativement
faibles. Néanmoins, les auteurs précisent que ce dispositif ne sera efficace que si la dépense énergétique
nécessaire au déplacement du nez est faible.

Les conclusions tirées de ces essais expérimentaux ont été renforcées par une étude numérique
de Shoesmith et al. [33] pour des nombres de Mach égaux a 2,45 et 3. Des mouvements angulaires
de l'ogive allant jusqu’a dix degrés ont ainsi été testés sur une plage d’incidences de dix degrés. La
dissymétrie de la distribution de pression le long de 'ogive permet de générer des efforts significatifs,
en accord avec ceux déterminés expérimentalement. Suffisamment loin de 'ogive, la répartition de
pression est a nouveau semblable a celle obtenue sur le missile non-controlé.

1.2.2.2 Les micros-ballons

Ce type d’actionneur est une alternative aux générateurs de tourbillons mécaniques et aux spoi-
lers. Contrdlé pneumatiquement, ils peuvent produire des déflections d’environ 2 mm en fonction de
la pression appliquée sans subir de déformations plastiques (voir figure 1.12). Le lecteur intéressé par
le développement de ce type d’actuateur pourra se référer aux travaux de Grosjean et al. [34]. Ces
micro-ballons permettent de contréler le décollement en générant des tourbillons généralement contra-
rotatifs. Notons qu’ils sont couplés a des capteurs de cisaillement afin de controler dynamiquement
le décollement. Le principal avantage de ces actionneurs réside dans leur robustesse. De plus, ils de-
mandent une petite puissance d’activation, sont de faible épaisseur et ne nécessitent pas l'intégration
d’un mécanisme encombrant dans les structures. Leur principal inconvénient réside dans le fait qu’ils
sont dépendants d’un systéme pneumatique extérieur. Ce type d’actionneur ne s’est ainsi pas imposé
en terme d’application.

Apostolovski et Andreopoulos [10] ont évalué efficacité d’un controle a I’aide de micro-ballons sur
une ogive a incidence nulle. Une comparaison avec I'utilisation de générateurs mécaniques de vorticité
(cf. figure 1.1) a été réalisée et semble indiquer que le controle est plus efficace a l'aide des générateurs
de vortex. En effet, la trainée induite par les micro-ballons est plus importante.

1.2.2.3 Le pilotage en force

Cette technique est relativement bien maitrisée de nos jours puisque traitée des les années 1960.
Elle est intégrée a la production de certains engins. La figure 1.13 présente le mode de fonctionnement
d’un tel controle. La physique mise en jeu dans un tel dispositif est celle de jets transverses débouchant
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FIGURE 1.12 — Actionneurs mécaniques de type micro-ballons [34].

(a) Topologie de I’écoulement. (b) Visualisation strioscopique d’aprés Leplat et al. [37].

F1GURE 1.13 — Principe de fonctionnement d’un pilotage par jet.

dans un écoulement supersonique. Un premier choc, appelé choc de décollement, est situé juste en
amont de l'orifice et est provoqué par le décollement de la couche limite lors de I'arrivée de celle-ci
en contact du jet. Un second choc courbe apparait en aval et épouse la courbure du jet. L’avantage
de ce dispositif réside dans le temps de réponse relativement court du controéle, plus faible que celui
rencontré lors de l'utilisation de surfaces portantes. L’apparition de chocs, visibles sur la strioscopie
présentée sur la figure 1.13(b), est a 'origine d’une modification de la distribution de pression pariétale
suffisamment conséquente pour faire dévier 'engin de sa trajectoire initiale. Pour une description
complete de ce type de controle, le lecteur pourra se référer a la revue effectuée par Champigny et
Lacau [35]. Ces auteurs ont notamment réalisé une étude paramétrique trés compléte portant sur
I'influence de la pression génératrice du jet, de la géométrie de 'orifice du jet, de l'orientation du
soufflage, de la durée de I'impulsion ou encore de la valeur du nombre de Mach extérieur. Notons
que le ratio entre la pression génératrice du jet et la pression totale de I’écoulement est de 'ordre de
25. L’apport d’énergie de l'extérieur est donc trés important. Cooper et Costello [36] ont récemment
proposé un modele aérodynamique linéaire d’un projectile contrélé a ’aide d’une impulsion générée
par un jet soufflant perpendiculairement & la surface. Leurs conclusions montrent notamment que le
temps de déclenchement de I'impulsion n’influence que trés peu la déviation obtenue pour des temps
de vols tres longs.
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FI1GURE 1.14 — Topologie du choc de téte modifiée par un actuateur plasma et érosion du nez apres
décharge, d’apres Gnemmi et al. [41].

1.2.2.4 Les actionneurs plasma

Ce moyen de contrdle gagne en popularité ces derniéres années en raison de son temps de réponse.
Moreau [38] a notamment passé en revue les actionneurs plasma et les différents domaines d’appli-
cation possibles. Les plus utilisés sont les décharges a barriere diélectrique simple (SDBD). Ils sont
constitués de deux électrodes, 'une exposée a 1’écoulement extérieur et la seconde recouvert d’un
matériau diélectrique. Ces électrodes sont alimentées a ’aide d’une tension continue permettant d’io-
niser I’écoulement situé au dessus de la paroi diélectrique, engendrant des efforts significatifs. Corke
et al. [39] et plus récemment Corke et al. [40] ont présenté des travaux détaillés sur la physique, la
conception et les applications possibles de ces décharges.

Gnemmi et al. [41] proposent d’utiliser une décharge plasma sur un projectile supersonique. La
décharge, localisée sur le nez de 1’ogive, produit une perturbation entre la surface du projectile et le
choc oblique du nez, modifiant la topologie de ce dernier. Des essais en tubes a choc ont été réalisés
afin de visualiser I’évolution de la décharge. Celle-ci agit comme un jet chaud dont le débit massique
est directement lié au courant et a la tension de la décharge. Des simulations URANS ont donc
été conduites en modélisant la décharge par un jet chaud de 50 ps. Un accord qualitatif est obtenu
avec l'expérience. Selon les résultats numériques, la décharge génére un effort de 3 N équivalent a
ACyN = 0,2. Plus récemment, Gnemmi et Rey [42] ont également montré que la décharge est plus
efficace si elle se situe plus en aval au niveau de la jonction entre le nez et le cylindre. Des essais en
soufflerie ont permis de visualiser et d’analyser I’évolution de la décharge le long du projectile a I'aide
d’une strioscopie. Ces actuateurs plasma ont prouvé leur capacité a générer des efforts significatifs afin
de piloter un projectile supersonique. Cependant, il n’est pas envisageable présentement d’intégrer un
actuateur plasma dans un projectile gyrostabilisé de 155 mm, du fait de son inertie et de son régime
de vol trisonique. Le systéme fournissant 1’énergie nécessaire a I’actuateur est encore trop volumineux,
méme si des efforts sont menés pour miniaturiser le stockage de ’énergie.

1.2.2.5 Le jet Coanda

Le projectile SCORPION Le DARPA a poussé relativement loin le développement d’une muni-
tion guidée. Ce projet, dénommé projet SCORPION 2, est principalement porté par la Georgia Tech
et le US Army Research Laboratory. En pratique, il s’agit de stabiliser ou de dévier un projectile de
40 mm tiré d’un lance-grenade. Les premieres communications sur ce prototype ont été présentées
en 2003 par Rinehart et al. [43]. Quatre jets synthétiques répartis uniformément le long de la cir-
conférence du projectile soufflent tangentiellement a une surface convexe au culot du projectile. Sans
soufflage, la position du décollement est fixée par une marche descendante. Lors de 'actionnement du

2. pour «Self CORrection Projectile for Infantry OperatioN».
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FIGURE 1.15 — Le projectile SCORPION guidé a I’aide de jets synthétiques, d’apres Rinehart et al.
[43].

soufflage, I’entrainement du fluide environnant n’est possible que d’un coté du jet. Par conséquent,
une zone de dépression se forme entre le jet et la paroi. Le jet se retrouve ainsi dévié par la paroi, par
un effet usuellement décrit sous le nom d’effet Coanda. Cette déviation permet de générer des efforts
significatifs. Ce concept est présenté sur la figure 1.15.

Rinehart et al. [43] ont réalisé les premiers essais expérimentaux de ce prototype pour des vitesses
faiblement subsoniques (30 m/s), sans prise en compte de la rotation du projectile. Une publication
multidisciplinaire de McMichael et al. [2], présentée en 2004, expose les différentes étapes du projet
SCORPION. Pour obtenir une déviation significative sur une munition gyrostabilisée, les auteurs pro-
posent d’utiliser les jets synthétiques uniquement dans un secteur angulaire de 90° centré autour du
plan de résistance. En pratique, cette contrainte ne laisse que 4 ms pour controler ’écoulement (pour
une munition de 40 mm tournant a 62 tour/s). Pour une fréquence des jets synthétiques de 1 kHz
(T=1 ms), "écoulement est déja attaché au bout de trois cycles de fonctionnement. Ainsi, seules 3
ms sont nécessaires pour obtenir un écoulement quasi-attaché. Les différents lachers tourbillonnaires
associés a chaque expulsion de fluide par le jet synthétique sont visibles sur la figure 1.16(b). Les
efforts obtenus atteignent 0,2 N, ce qui correspond & un gain sur l'effort normal de ACy = 0,073.
Il convient de noter que ce concept repose sur le fait que la fréquence d’actionnement des jets est
nettement plus grande que les fréquences naturelles du sillage.

Dans la perspective de tirs, la forme du culot a été optimisée. La nouvelle forme retenue est pré-
sentée figure 1.17. Il apparailt clairement que ce nouveau design, qui confine la dispersion azimutale
du jet, permet d’augmenter Uefficacité du dispositif d’'un facteur deux pour des vitesses extérieures
importantes. Des tirs de la munition a échelle une ont ensuite été effectués et ont démontré qu’il était
possible d’intégrer des actionneurs dans le volume disponible. L’utilisation d’un sabot recouvrant la
surface Coanda est nécessaire afin de conserver une surface suffisamment importante au culot lors de
la mise & feu (voir figure 1.18). De plus, les performances des actuateurs ne sont pas modifiés apres le
tir (méme dépendance de la vitesse de sortie en fonction de la fréquence des jets). Ces tirs ont montré
qu’il était possible de dévier le projectile latéralement, comme en atteste la figure 1.19 représentant
les différents points d’impact obtenus. La déviation latérale obtenue varie de -6 m a +4 m pour un
tir & 200 m de la cible, ce qui constitue une véritable réussite du projet.

L’ensemble de ces études a été complété par des simulations numériques de la munition de 40 mm
([44, 45, 46, 47]) avec et sans prise en compte de la rotation. Afin de capturer la physique instationnaire
des jets synthétiques, une méthodologie hybride RANS/LES dénommée «Limited Numerical Scales»
(LNS) a été mise en ceuvre. Une comparaison des efforts obtenus avec les résultats expérimentaux de
Rinehart et al. [43] a permis de valider I"utilisation de cette méthode sur le projectile non-gyrostabilisé
[44]. Concernant les simulations prenant en compte la rotation du projectile, un seul jet synthétique
est activé dans un secteur angulaire de 90° centré autour du plan de résistance de la munition et
désactivé durant les trois quarts restant de la rotation [45]. Cette philosophie de contrdle est la méme
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FIGURE 1.16 — Evolution temporelle de la force de portance (a) et moyenne de phase du champ de
vitesse pour différents instants ¢/T" (b), ou T est la période de fonctionnement des jets synthétiques,
d’apres McMichael et al. [2].

FIGURE 1.17 — Optimisation de la géométrie du culot, d’aprés McMichael et al. [2].

F1GURE 1.18 — Conception d’'un sabot et séparation au cours du vol de ce dernier, d’aprés McMichael
et al. [2].
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FIGURE 1.19 — Position des points d’impact du projectile, d’aprés McMichael et al. [2]. X : tirs réels,
+ : simulation 6doF.

que celle proposée par McMichael et al. [2]. Une comparaison entre les simulations URANS et LNS
montre que les simulations URANS sont incapables de capturer les fluctuations des efforts obtenues
sur la munition non contrélée. Les niveaux de fluctuations prédits par les simulations hybrides LNS
sont bien plus importants.

L’étude numérique la plus aboutie est sans doute celle réalisée par Sahu [47]. Les simulations LNS
sont couplées a un code de mécanique du vol a six degrés de liberté afin d’estimer les trajectoires du
projectile controlé. Les conditions initiales du tir vérifient My, = 0,39, a = 2° et p = 434 Hz. Les
conditions de soufflage vérifient quant & elles u; = 110 m/s et fj=1 kHz. La figure 1.20(a) illustre
I’évolution des efforts aérodynamiques au cours du vol pour le projectile de référence et le projectile
contrdlé. Le jet est positionné de fagon a générer un effort dans la direction y et est actionné au bout
de 41 m de vol de la munition. On constate que le gain obtenu sur 'effort Fy est faible. Cependant,
l'accumulation de l'effort généré par le contrdle au cours du temps permet d’obtenir une déviation
latérale de 1,5 cm sur 20 m (voir figure 1.20(b)).

De nouvelles études expérimentales [48, 49, 50, 51] ont été réalisées a la Georgia Tech depuis 2007
sur le projectile SCORPION muni de quatre jets synthétiques et fonctionnant & une fréquence de
f; = 2 kHz. Le modele est installé en soufllerie a 1’aide de huit fils permettant de mesurer les efforts
générés sur le projectile. Les premiers tests expérimentaux de Abramson et al. [48, 50] ont permis de
retrouver des efforts du méme ordre de grandeur que ceux mesurés par Rinehart et al. [43] en 2003. La
figure 1.21 illustre I’évolution du coefficient de force normale en fonction du nombre de Reynolds du
jet Re;j et de C, pour différentes valeurs du nombre de Reynolds Rep basé sur le calibre du projectile.
Les auteurs démontrent que 'efficacité des actionneurs augmente de fagon linéaire avec le coefficient
de quantité de mouvement C), jusqu’a atteindre une saturation qui est sans doute induite par des
effets de bord du jet. Nous reviendrons sur la notion de coefficient de quantité de mouvement plus
loin dans cette section.

Les auteurs analysent également les régimes transitoires associés a 'actionnement et a 'arrét des
jets. Une comparaison entre le temps d’établissement du contréle et le temps de relaxation vers un
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(a) Comparaison des efforts générés au cours du vol pour (b) Déviation latérale obtenue pour la munition controlée.
le projectile controlé et non-controlé.

FIGURE 1.20 — Résultats obtenus par le couplage des simulations LNS & un code 6doF.

FIGURE 1.21 — Evolution de I’effort normal AF en fonction du nombre de Reynolds du jet Rej et de
C,, obtenue pour un seul jet synthétique, d’aprés Abramson et al. [48]. Rep x 107° = 1,06 (M) 1,6
(A) et 2,13 (o).

état non-controlé est réalisée. Il apparait alors que le temps caractéristique associé a I’arrét du jet est
bien plus long que celui associé & son actionnement (respectivement 20 ms et 7 ms). De plus, les efforts
générés pendant ces phases transitoires sont plus importants que ceux obtenus en quasi-stationnaire.

Une étude plus récente de Abramson et al. [49, 51] repose sur un actionnement a la fréquence na-
turelle des fluctuations des efforts. En pratique, il s’agit de moduler & 100 Hz 'amplitude du soufllage
des jets synthétiques, ceux-ci continuant de fonctionner a 2 kHz. Cette modulation se traduit par des
oscillations significatives des efforts normaux et latéraux, de 2 N au lieu de 0,5 N dans le cas d’un
contréle non modulé. Par ailleurs, en modulant deux paires d’actionneurs (actionneurs du haut et de
gauche d’une part et actionneurs du bas et de droite d’autre part) a tres basse fréquence (f= 2 Hz)
et en opposition de phase, les auteurs ont démontré qu’il était possible d’alterner le sens de la force
qui s’applique sur le projectile. La figure 1.22 illustre ’évolution des efforts pour cette configuration.
Enfin, il est possible de créer une force latérale rotative en actionnant successivement les actionneurs
un par un. Cette force rotative peut présenter un intérét pour la stabilisation du projectile en vol.
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FIGURE 1.22 — Variation temporelle des efforts de trainée, de portance et de force latérale pour une
modulation du soufflage & trés basse fréquence de deux paires d’actionneurs en opposition de phase,
d’aprés Abramson et al. [49].

Au cours de cette these, trois nouvelles études expérimentales ont été réalisées sur le projectile
SCORPION [52, 53, 54]. Ces travaux utilisent huit fils & alliage de mémoire de forme reliés a la
soufflerie et qui permettent de piloter statiquement et dynamiquement le projectile en roulis ou en
lacet. Lambert et al. [52] ont animé le projectile d’un mouvement de tangage de —1,5° a 1,5° pour
une fréquence de 0,5 et 1 Hz. Seuls les deux jets synthétiques situés dans le plan de résistance de la
munition sont considérés. Le controle doit alors permettre d’augmenter ou de supprimer les forces et
les moments induits par le mouvement du projectile. Trois séquences de controle sont proposées. La
premiere doit permettre d’annuler I'effort normal généré par le mouvement de tangage sur la moitié de
la période d’oscillation, la seconde doit permettre d’annuler I’effort normal sur la totalité de la période
et la troisieme d’amplifier I'effort normal sur la totalité de l'oscillation. La figure 1.23(a) représente
les consignes des jets synthétiques pour ces trois séquences et la figure 1.23(b) illustre les résultats
obtenus. Le coefficient de portance est bien annulé pour les deux premiers schémas, partiellement ou
totalement. De plus, on constate un gain de 43 % sur la portance dans le cas de amplification. Il
est donc possible de contréler les efforts subis par le projectile lors de son mouvement en adaptant le
comportement des actionneurs au controle désiré.

Lambert et al. [54] ont repris les travaux précédents pour des fréquences d’oscillations plus élevées,
de 1 a 20 Hz. Pour ces fréquences, les coeflicients obtenus dynamiquement ne correspondent plus aux
coefficients statiques et il existe un phénomeéne d’hystérésis sur 1’évolution de ’effort normal. La mo-
dulation des deux jets synthétiques situés dans le plan de résistance du projectile permet néanmoins
de conserver une marge de contrdle suffisante afin soit d’augmenter 'effort normal au cours d’une
oscillation (et par conséquent d’augmenter la manceuvrabilité de la munition) ou de diminuer 'effort
normal (et donc de stabiliser le projectile).

Lambert et al. [53] ont également réalisés des tests en soufflerie sur un projectile ot seul un de-
gré de liberté est autorisé : le mouvement de lacet. Un controle en boucle ouverte a l'aide des deux
jets synthétiques situés dans le plan du moment de lacet a démontré la capacité de I'effet Coanda a
diminuer de plus de 60% l'amplitude de ces oscillations naturelles. Un contrdle en boucle fermée a
également été réalisée. Une boucle PID a été mise en ceuvre afin de tester trois différentes séquences
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(a) Mouvement de tangage imposé (a) et trois séquences (b) Résultats obtenus sur I'effort de portance pour 'annu-
de contrdle permettant d’annuler a moitié les efforts (b), lation partielle (a), 'annulation compléte (b) et amplifi-
de les annuler complétement (c), ou de les amplifier (d). cation (c).

FIGURE 1.23 — (a) Séquences de contrdle testées par Lambert et al. [52] pour un projectile oscillant
en tangage et (b) résultats obtenus sur la force de portance.

de contrdle : un maintien a un angle de lacet de zéro et deux degrés ainsi qu'une amplification de
I’amplitude des oscillations de lacet.

Précisons que le projet SCORPION a été précédé d’une étude analogue indépendante du projet
en 1994 par Freund et Mungalt [55]. Ces travaux ne consistent pas & proposer un moyen de contrdle
de la trajectoire par effet Coanda mais uniquement un systéme permettant de réduire la trainée du
projectile. Les auteurs ont alors montré une réduction possible de 30% de la trainée pour deux jets
continus soufflant tangentiellement a une surface au culot de la munition.

Le succes du projet SCORPION a également lancé des études annexes sur des variantes du controle
par effet Coanda. On peut notamment citer les travaux de Corke et al. [56] qui, en 2008, utilisent des
barrieres a décharges diélectriques au niveau de la surface Coanda. Cette étude expérimentale s’est a
la fois penchée sur I'influence du controle sur la trainée et sur 'effort latéral. Des tests préliminaires
ont été réalisés sur une plaque plane prolongée d’une surface Coanda. Ces tests ont permis d’identifier
la position idéale des actuateurs, légérement en amont de la position du décollement. Les actionneurs
ont ensuite été installés au sein d’un projectile sur une étendue azimutale de 180° pour un nombre de
Mach extérieur variant de 0,3 & 0,5. Une réduction d’approximativement 9% de la trainée et de 17%
du coefficient de force latérale a été obtenue.

Concept basé sur une cavité a mi-corps Un concept semblable a celui du projectile SCORPION
a été présenté par 1'équipe de Abramson et al. [57]. Ce concept suppose un changement drastique
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de Dlarchitecture classique des projectiles en introduisant une cavité en leur milieu. Quatre jets syn-
thétiques sont positionnés azimutalement en amont de cette cavité, a 'instar du controle par effet
Coanda. Les parametres géométriques du contrdle et les conditions de soufflage restent identiques a
ceux utilisés sur le projectile SCORPION et le modele est maintenu en soufflerie a 1’aide de 8 fils.
Une vue d’ensemble de ce concept est proposée figure 1.24.

Les auteurs analysent I’écoulement dans la cavité au moyen de mesures PIV. La figure 1.25 illustre
I’écoulement avec et sans controle dans le plan de résistance du projectile. Du c6té de I'actionnement,
la mise en marche du jet se traduit par un recollement de 1’écoulement sur la surface Coanda, laquelle
joue parfaitement son réle. Plus surprenant est le comportement de 1’écoulement du coté opposé a
I'actionnement. On observe en effet 'apparition d’un nouveau bulbe de recirculation sur le bord aval
de la cavité. Celle-ci génere une force dirigée vers le bas qui s’oppose a la portance créée par effet
Coanda de sorte que la résultante globale est négative. En outre, le projectile subit un moment global
a cabrer et une augmentation de la trainée.

La variation moyenne de portance est de 'ordre de 0,2 N, ce qui, traduit en coefficient de portance,
donne une valeur de 'ordre de 0,04. Par ailleurs, les auteurs notent des efforts plus importants durant
le régime transitoire associé a la mise en fonctionnement de I'actionneur. Ceci est associé au fait que
I’écoulement au dessus de la surface Coanda s’établit plus vite que le bulbe de recirculation du coté
opposé. La force est donc d’abord positive pendant un temps tres court (quelque ms) puis négative en
moyenne. Les auteurs se basent sur cette observation pour envisager la possibilité de faire des actions
trés courtes ce qui éviterait ’établissement du bulbe du c6té opposé a 'actionnement. La pertinence
de cette derniere idée reste a démontrer.

1.3 Sélection du dispositif de contréle le plus enclin a piloter un
projectile gyrostablisé de 155 mm

L’état de Dart présenté précédemment doit nous permettre de déterminer lequel des dispositifs
de controle est le plus enclin a piloter la trajectoire d’un projectile gyrostablilisé de 155 mm. Les
tableaux B.1 et B.2 ainsi que les tableaux B.3 et B.4 exposés dans 'annexe B récapitulent respec-
tivement les avantages et les inconvénients de chacun des dispositifs passifs et actifs décrits dans la
section précédente.

Concernant les dispositifs passifs, il semble que I'utilisation de micro-spoilers est & privilégier puis-
qu’ils ont prouvé leur efficacité sur une large gamme de nombre de Mach et d’incidence. De plus, des
comparaisons entre des actionneurs de type micro-plots et des micro-spoilers ont permis de conclure
que ces derniers sont plus efficaces [20]. Cependant, ce dispositif nécessite I'utilisation d’un mécanisme
complexe permettant de déployer ou de replier les spoilers a la fréquence de rotation du projectile afin

FIGURE 1.24 — Nouveau concept basé sur une cavité a mi-corps, d’apres Abramson et al. [57].
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FIGURE 1.25 — Visualisation du champ de vitesses (vecteurs) et du champ de vorticité (contours) par
PIV. A gauche : sans contrdle, a droite : avec controle, d’aprés Abramson et al. [57].

de générer un effort dont la direction est constante au cours du vol du projectile. Fresconi et al. [22]
ont démontré que 'utilisation d’un moteur dont la fréquence est synchronisée a celle de la rotation du
projectile permet de déployer un actuateur mécanique dans une direction azimutale donnée. Néan-
moins, ce moteur engendre un poids supplémentaire néfaste pour la charge utile du projectile. De
plus, ’épaisseur de 'actionneur mécanique utilisé témoigne des contraintes importantes auxquelles le
dispositif est soumis. Dans le cadre de cette these, il n’est ainsi pas envisagé d’étudier un tel disposi-
tif. Précisons néanmoins que des investigations sur le controle d’un projectile gyrostabilisé a I’aide de
micro-spoilers ont été réalisées par Simon [3], mais également dans le cadre du programme d’étude
amont «Manege» [4, 58].

L’utilisation d’un dispositif de controle par porosité présente ’avantage de s’affranchir d’un mé-
canisme de déploiement. En effet, I'utilisation de vannes dont la fermeture est controlée a I'aide de
microsystémes électromécanique (MEMS) [25] permet d’assurer une direction constante de leffort au
cours du vol. Il reste cependant & vérifier que de tels microsystémes puissent étre utilisés a des fré-
quences de I'ordre de la centaine de Hertz. Le développement de ces microsystémes peut s’avérer long
et coliteux. Précisons que le controle par porosité s’appuie sur I'existence de deux zones de pression
suffisasamment différentes pour permettre I’établissement d’un écoulement a travers un canal. Le gra-
dient de pression existant naturellement en supersonique entre le rétreint et le cylindre du projectile
est suffisant pour établir un écoulement, comme le démontre Patil et al. [30]. Cependant, ce gradient
de pression est bien plus faible en subsonique®. Ainsi, ce dispositif ne semble pas utilisable dans la
phase subsonique du vol du projectile. Une étude préliminaire de ce type de dispositif a été réalisée
dans le cadre du programme d’étude amont « Manége» et est sommairement présentée dans I’annexe A.

Concernant les dispositifs actifs, 'utilisation d’une ogive mobile ne semble pas réalisable dans le
cadre d’un projectile gyrostabilisé puisque la déflection du nez doit étre synchronisée a la rotation
du projectile. Un systéme mécanique complexe doit alors étre mis en ceuvre. De la méme maniére,
I'utilisation de micro-ballons impose également de concevoir un systéme de déploiement pneumatique.
Bien que ce systéme soit compatible avec la rotation du projectile, I'utilisation de micro-ballons n’est
pas envisagé. Patel et al. [20] ont notamment démontré une efficacité supérieure des micro-spoilers.

L’utilisation d’actionneurs fluidique présente un réel avantage comparativement aux actionneurs
mécaniques. En effet, il est beaucoup plus aisé de controler la direction du controle en adaptant le

3. d’apreés les simulations numériques réalisées par Simon [3] sur un projectile gyrostabilisé non controlé.
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cycle de fonctionnement de jets pulsés ou de jets synthétiques. Il est possible de générer un effort
dont la direction est constante en agissant dans un secteur angulaire prédéterminé. Le pilotage en
force a démontré son efficacité depuis les années 1960 et est particulierement utilisé sur des missiles.
Néanmoins, 1’énergie nécessaire pour générer les impulsions est bien trop grande, avec une pression
génératrice du jet jusqu’a vingt fois supérieure a celle de I’écoulement. Le soufflage par plasma semble
prometteur, notamment par son temps de réponse et par l'intensité des efforts générés. Cependant,
il n’est pas envisageable d’intégrer un actuateur plasma dans un projectile gyrostabilisé de 155 mm
dans un futur proche, du fait de son inertie et de son régime de vol. Le systeme fournissant 1’énergie
nécessaire a I’actuateur est encore trop volumineux, méme si des efforts sont menés pour miniaturiser
le stockage.

Le nombre de publications existantes sur le prototype SCORPION témoigne du potentiel du dispo-
sitif de contrdle par effet Coanda. En effet, aucun systéme mécanique de déploiement n’est nécessaire.
Le soufflage par jets synthétiques est assuré par un dispositif électrique. De plus, les fréquences maxi-
males de fonctionnement des actuateurs fluidiques sont couramment de 'ordre du kHz. Ces hautes
fréquences de fonctionnement permettent d’envisager un controle a la vitesse de rotation du projectile.
De plus, il est possible de générer de nombreuses séquences de controle en fonction de 'effet recherché
(amplification ou annulation du moment de lacet, etc ...). Notons néanmoins que, dans le cadre du
programme SCORPION;, la vitesse du jet reste faiblement subsonique.

Le dispositif de controle par effet Coanda est donc retenu dans le cadre de cette these du fait
de son potentiel. Il reste cependant & déterminer le comportement du jet en présence de vitesses
extérieures plus importantes. Afin d’élargir notre vision sur la physique mise en jeu lors d’un contréle
par effet Coanda, on se propose de réaliser une revue non exhaustive de son utilisation dans d’autres
domaines d’application, tels que 'aviation et les transports routiers.

1.4 La physique mise en jeu lors d’un contrdéle par effet Coanda

Nous nous proposons dans un premier temps de réaliser un bref historique des différents domaines
d’application du controle par effet Coanda afin d’en tirer quelques conclusions générales. Des no-
tions sur la physique d’un jet libre et sur celle d’un jet en présence d’une paroi plane sont par la
suite présentées. Ces notions nous permettront de mieux appréhender les mécanismes mis en ceuvre
lors d’un controle par effet Coanda. L’effort principal se portera finalement sur la mise en évidence
des structures tourbillonnaires existantes dans le cadre d’un contrdle par effet Coanda afin d’évaluer
d’éventuelles voies d’optimisation.

1.4.1 Un bref historique

Découvert en 1935, 'effet Coanda caractérise la capacité d’un jet fluide a rester attaché le long
d’une paroi courbe. Le jet, placé tangentiellement & une surface courbe?, est dévié par la paroi et
permet de générer des efforts significatifs. Henry Coanda a découvert cet effet a ses dépends en 1935
lors d’un vol au-dessus d’Issy-Les-Moulineaux sur I'un des premiers avions a propulsion réactive. Le
jet du réacteur s’est ainsi retrouvé dévié par une surface courbe vers le fuselage de ’aéronef, y mettant
le feu [59]. Précisons que, méme si cet effet a été popularisé par H. Coanda, il a été décrit pour la
premiére fois par Young en 1800 [60] puis par Reynolds en 1870. Reynolds plaga notamment une balle
dans un jet d’eau vertical et constata que la position de cette derniere est stable. La stabilité de la
balle est liée a la capacité du jet a rester attaché le long de celle-ci [61]. La revue la plus récente

4. cette surface sera appelée par la suite surface Coanda.
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FIGURE 1.26 — Principe de contrdle de la circulation d’un profil d’aile, d’apres Englar [62].

concernant le contrdle par effet Coanda est, & notre connaissance, celle présentée par Englar [62].
Plusieurs domaines d’application y sont illustrés, de 'aviation aux transports routiers.

1.4.1.1 Le contrdle de circulation des profils d’aile

La plupart des applications de l'effet Coanda est utilisée dans le cadre des avions a décollage ou
atterrissage court, dénommés « STOL aircraft» en terminologie anglo-saxonne. Il s’agit d’augmenter
la portance des aéronefs lors des phases de décollage et d’atterrissage a basse vitesse. Afin de s’af-
franchir des volets mécaniques, dont le poids est significatif, une autre voie est envisagée, utilisant un
jet Coanda au bord de fuite de ’aile. La figure 1.26 illustre le principe du contrdle de la circulation
d’un profil d’aile a I'aide de l'effet Coanda.

La déviation initiale du jet vers la paroi est liée au développement des couches de mélange du jet.
En présence d’une paroi, la couche de mélange inférieure ne peut se développer librement, engendrant
une dépression entre la paroi et le jet. Cette dépression dévie par conséquent le jet vers la paroi.
Un équilibre entre les forces centrifuges et le gradient de pression radiale permet alors de maintenir
I’écoulement du jet le long de la paroi :

dp  pv?
o= R’ (L)

Poisson-Quinton et Lepage [63] furent les premiers & s’intéresser de pres a I’évolution du coeffi-
cient de portance en fonction de différentes conditions de soufflage et de la géométrie du controdle. Il
apparait notamment que l'utilisation du coefficient de débit Cg usuellement utilisé dans le cas d'un
contrble par aspiration et défini par I’équation 1.2 n’est pas le parameétre adapté pour le controle
d’un profil d’aile a I'aide d’un soufflage. En effet, différentes hauteurs de jet conduisent a des courbes
non-superposées de la portance de I'aéronef en fonction du coefficient de débit (voir la figure 1.27 de
gauche).

_ . UjS;
UooSref UooSref

Co (1.2)

Poisson-Quinton et Lepage [63] définissent alors un nouveau parameétre, dénommé coefficient de
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FIGURE 1.27 — Comparaison de 1’évolution du coefficient de portance en fonction du coefficient de
débit Cg et du coefficient de quantité de mouvement C), pour différentes hauteurs de jet, d’apres
Poisson-Quinton et Lepage [63].

quantité de mouvement et défini par I’équation 1.3.

U pURS;
M 1/2000U% Srer 1/20006U2 Srey

(1.3)

Ce parametre permet d’obtenir une évolution unique du coefficient de portance en fonction de C),
pour différentes hauteurs de jet. Deux philosophies de contréle se distinguent en fonction de la valeur
du coefficient de quantité de mouvement. Pour des valeurs faibles de C),, le controle agit uniquement
sur la couche limite : c’est le «boundary layer control». L’évolution du coefficient de portance est
alors linéaire avec C), (voir figure 1.26 et 1.27). Pour des valeurs plus importantes de C,,, le controle
agit sur la circulation du profil d’aile en modifiant son incidence effective («circulation controly). Le
coefficient de portance est proportionnel a /C, et la valeur critique C,r obtenue entre ces deux
régimes correspond au coefficient de portance obtenue théoriquement pour un écoulement potentiel
autour du profil. Dans le cas d’une gouverne souffiée, I’écoulement est alors complétement attaché a
la gouverne pour C,, = C,g. Précisons que dans le cas oti le bord de fuite de la gouverne est émoussée
(cas d’une surface convexe de type Coanda), aucune condition de Kutta n’est vérifiée et il est moins
aisé de donner une signification physique a C),g.

Certains auteurs remettent en doute I'utilisation du coefficient de quantité de mouvement défini
par Poisson-Quinton et al. Kelly [64] et Attinello [65] ont notamment constaté que ce coefficient n’est
pas adapté pour des vitesses de soufflage tres faibles (dans le cadre d’un controle de la couche limite).
Ils définissent alors un nouveau coefficient Cprc = C,, — 2Cg x U;/Us permettant d’obtenir un
adimensionnement des résultats pour ces configurations a basses vitesses. De plus, une étude réalisée
par Cerchie et al. [66] semble indiquer que, méme si la valeur de la portance obtenue pour C, = C,,r
correspond effectivement a la portance obtenue par un écoulement potentiel, I’écoulement résultant
ne correspond pas forcément & un écoulement totalement attaché sur la gouverne.

Une étude tres récente de Chen et al. [67] a permis d’éclaircir certaines contradictions présentées
par différents auteurs, en étudiant systématiquement l’'influence de la hauteur du jet, de sa position,
ou du nombre de Reynolds de I’écoulement extérieur sur I’évolution de C}, en fonction de C),. Le
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FIGURE 1.28 — Evolution de Cf, en fonction de O}, pour différents nombre de Reynolds et différentes
hauteurs de jet, d’aprés Chen et al. [67].

coefficient de quantité de mouvement est bien adimensionnant pour différentes conditions extérieures
et pour différentes hauteurs de jet, sous conditions que ces derniéres ne soient pas trop grandes (voir
figure 1.28). Différentes positions longitudinales du jet conduisent néanmoins a des évolutions diffé-
rentes de Cr, en fonction de C,,.

Le controle de la circulation d’un profil d’aile a 'aide de V’effet Coanda a fait ’objet de nom-
breuses publications, a la fois numériques et expérimentales, et ce dés les années 1970. L’histogramme
présenté sur la figure 1.29 récapitule ’ensemble des articles répertoriés au cours de cette theése sur
cette thématique. Il illustre notamment le nombre grandissant d’études numériques s’intéressant au
controle par effet Coanda sur profils d’aile. Notons qu’il est difficile de tirer des conclusions générales
de ces publications puisqu’elles different de part le profil d’aile étudié, le type de soufflage (continu
ou périodique, jet ou plasma), la géométrie de bord de fuite ou encore les conditions extérieures testées.

Cependant, I'un des principaux constats réalisé est que les simulations RANS ont des difficultés a
prédire la position du point d’arrét du profil d’aile contrélé par effet Coanda. De nombreux travaux
ont fait ce constat dans les années 2000 a 2009, dans le cadre d’un workshop dédié au contréle de la
circulation et organisé par la NASA [113]. Rumsey et Nishino [142] ont en particulier comparé des ré-
sultats issus d’un calcul LES & ceux issus de calculs RANS utilisant différents modeéles de turbulence.
La figure 1.30 représente les lignes de courant obtenues pour les différents modeles de turbulence
utilisés, superposées aux iso-contours du nombre de Mach et pour des conditions vérifiant M; = 0,9
et Moo = 0,09. Il est ainsi mis en évidence que les modeles de turbulence ne prenant pas en compte
de correction due a la courbure des lignes de courant échouent dans la prédiction de I'angle de sé-
paration du jet. Un contournement complet du jet autour de la surface Coanda est obtenu pour le
modele classique de Spalart (figure 1.30(a)) ainsi que pour le modeéle k — w SST (figure 1.30(b)). Le
modele de Spalart avec correction de rotation permet d’obtenir des résultats satisfaisants, proches
de ceux obtenus en LES. Cette étude a ainsi mis en évidence la nécessité de réaliser des simulations
avancées, de type LES ou DNS, afin d’accéder aux grandeurs turbulentes et de calibrer les modeles
de turbulence RANS.

Citons pour terminer des exemples de mise en pratique du dispositif de contrdle de circulation
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FIGURE 1.29 — Histogramme du nombre de publications répertoriées au cours de cette these sur la
thématique du contrdle de la circulation de profils d’aile.

F1GurE 1.30 — Lignes de courants superposées au iso-contours du nombre de Mach pour différents
modeles de turbulence, d’aprés Rumsey et Nishino [142].
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F1GURE 1.31 — Le Sikorsy X-Wing muni d’un dispositif de contréle de la circulation du rotor principal.

sur des configurations réelles. Le «David Taylor Naval Ship Research and Development Center»
(DTNSRDC) a réalisé une étude sur un aéronef alliant les caractéristiques d’un hélicoptere et celle
d’un avion : le X-Wing [147] (voir figure 1.31(a)). Afin d’atteindre des vitesses supérieures aux vi-
tesses conventionnelles de rotor d’hélicoptére, le rotor principal est muni d’un systéme de contréle de
la circulation au bord d’attaque et au bord de fuite du profil. Ce systeme doit notamment permettre
de controler la circulation de la pale la plus en aval de I’écoulement et dont la vitesse résultante
peut étre négative. Le controle de la circulation permet alors de s’affranchir des portances négatives
obtenues pour cette configuration, que le soufflage ait lieu au bord d’attaque ou au bord de fuite (voir
figure 1.31(b)).

Des systéemes mécaniques ont également été imaginés afin de s’affranchir de la trainée de forme
engendrée par la surface Coanda dans le cas non-soufflé (voir figure 1.32). Ce mécanisme a été adapté
a une configuration réelle d’avion, le Grumman A-6, et des essais en vol ont été conduits, prouvant
lefficacité du dispositif de controle de la circulation. Une partie du débit moteur est prélevé afin d’ali-
menter pneumatiquement les jets continus soufflant au bord de fuite de l'aile. Un volet mécanique
semblable & celui utilisé sur le Grumman A-6 et dont le rayon de la surface Coanda est ajustable a
également été implémenté sur un Boeing 737. Ce mécanisme a notamment permis de s’affranchir de la
présence de 15 éléments mobiles, aussi bien au bord de fuite qu’au bord d’attaque. Ce systeme a ainsi
permis de réduire la longueur de piste nécessaire au décollage et d’augmenter la capacité d’emport
de l'engin de plus de 43% pour un trajet donné [62]. Des concepts utilisant directement la poussée
des moteurs ont également été imaginés. Le profil d’aile muni d’une surface courbe est alors placé
directement en sortie du turbofan. C’est ainsi le jet du turbofan qui est directement dévié.

Plus récemment, Chard et al. [148] proposent de remplacer les ailerons du bord de fuite d’un
drone de combat par un systeme de controle de la circulation. La figure 1.33 illustre la configuration
envisagée par les auteurs. Cette étude est I'une des premieres a utiliser des pressions génératrices de jet
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FI1GURE 1.32 — Implémentation d’un dispositif de contréle de la circulation sur le Grumman A-6.

FI1GURE 1.33 — Drone de combat muni d’un dispositif de contrdle de la circulation remplagant 1'utili-
sation d’ailerons mécaniques, d’apreés Chard et al. [148].

relativement élevées afin d’obtenir un jet supersonique. Cependant, notons qu’une relation analytique
est utilisée afin d’obtenir ’évolution du gain de portance en fonction du coefficient de quantité de
mouvement, basée sur une relation empirique définie par Englar [69] telle que :

U.

ACL = 40 x (h/c)08* (ﬂ - 1) (1.4)
Uso

Les auteurs utilisent cette expression ainsi qu’un modéle de mécanique du vol a un degré de liberté

afin de déterminer la pression génératrice nécessaire pour engendrer une portance donnée. L’efficacité

d’un jet supersonique dans une telle configuration reste encore a prouver.

1.4.1.2 Le jet Coanda appliqué au transports routiers

On se propose dans cette section d’exposer les travaux utilisant I'effet Coanda dans le domaine des
véhicules routiers. Dans le cadre des véhicules légers, Geropp et Odenthal [149] proposent d’équiper
une automobile de deux jets placés tangentiellement a la surface inférieure et supérieure de 'arriére
de I'engin. Aucune alimentation pneumatique n’est nécessaire puisque la pression génératrice est pré-
levée sur I’avant du véhicule et acheminée vers l'arriere griace a des ventilateurs (voir figure 1.34). Le
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FIGURE 1.34 — Modele étudié en soufllerie d’un véhicule contrélé par effet Coanda, issue de Geropp
et Odenthal [149].
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FIGURE 1.35 — Evolution du coefficient de pression longitudinal et de la pression de culot avec et sans
contrdle, issue de Geropp et Odenthal [149].

dispositif est testé en soufllerie a ’aide d’un tapis roulant défilant a la méme vitesse que le fluide et
simulant l’effet de sol. Le controle permet alors de supprimer totalement la zone de recirculation et
d’augmenter de plus de 50% la pression de culot, comme l'illustre la figure 1.35. La trainée totale est
par conséquent diminuée de plus de 10%. Une étude semblable a été réalisée par Khalighi et al. [150],
ou plusieurs vitesses d’éjection du jet ont été simulées. Des gains de 'ordre de 50% sont alors obtenus
sur la tralnée pour une vitesse de soufflage de 1,5 X Uy,. Ces résultats ne prennent néanmoins pas en
compte le niveau d’énergie requis pour générer le jet Coanda, ce qui peut significativement influencer
la réduction de la trainée totale du véhicule.

Afin de s’affranchir des spoilers mécaniques et de la trainée qu’ils engendrent, la Georgia Tech a
réalisé une étude sur une Formule 1 disposant d’un contrdle par effet Coanda. On peut constater sur
la figure 1.36 ’absence de spoilers a I'avant et a ’arriere du véhicule. L’aérodynamique du véhicule
est contrélé tout en respectant I’absence de composants mobiles en F1.

Des investigations similaires ont été réalisées sur des poids lourds [151, 152] avec un soufflage situé
aux quatre bords arriéres du véhicule. Les buts sont multiples, de la réduction de la consommation a
I’amélioration de la capacité de freinage et de la stabilité. Ainsi, un soufflage sur la partie inférieure
de l'engin permet d’augmenter I’adhérence du véhicule et de diminuer sa distance de freinage, alors
qu’un soufflage sur la partie supérieure permet de générer une portance et de diminuer le poids
supporté par les amortisseurs. Utilisés sur les faces latérales, ces jets peuvent également générer un
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FIGURE 1.36 — Formule 1 munie d’un systeme de controle de la circulation et dépourvue de spoilers
mécaniques, issue de Englar [62].

moment de lacet permettant d’éviter tout phénomene de «jack-knifing», lorsque la remorque se déplace
perpendiculairement & la cabine suite & un freinage brusque. Des gains sur la trainée de 'ordre de
50% ont été ainsi observés par Englar [151]. Cette réduction est plus importante pour les poids lourds
que pour les véhicules légers et s’explique facilement par le fait que l'arriére des voitures est plus
profilé que celui des camions.

1.4.2 Quelques notions sur les jets
1.4.2.1 Le jet libre

On expose dans cette partie quelques caractéristiques du jet libre utiles a la compréhension d’un jet
en présence d'une paroi. Les notations utilisées sont celles choisies par Newman [61] et présentées sur la
figure 1.37. Un jet laminaire de vitesse U émerge d’une fente de hauteur b dans un écoulement extérieur
au repos. Deux couches de mélange se forment aux frontieres du jet, entralnant une diminution
progressive de la vitesse du jet avec I’abscisse x. La pression au sein du jet est constante et égale
a la pression extérieure. La vitesse moyenne du jet selon y est par conséquent toujours égale a U.
L’écoulement au sein des deux couches de mélange est trés instable de sorte que, lorsqu’elles se
rejoignent au centre du jet (au bout de 10 x b), celui-ci est turbulent et totalement développé. La
quantité de mouvement du jet J = pU?b (par unité d’envergure) est constante selon z et on peut
montrer que la vitesse sur 'axe du jet u,, diminue selon (z/ b)l/ 2. En notant v,, /2 la valeur de y pour
laquelle u = 0,5 X u,, on peut également montrer que I’évasement du jet y,, /2 est proportionnel a
x/b. Ces deux évolutions sont indépendantes du nombre de Reynolds du jet. Les profils de vitesse du
jet développé présentent alors un caractere auto-semblable de sorte que :

U Y

1.4.2.2 Le jet de plaque plane

Le jet de plaque plane, ou «wall jet» en terminologie anglo-saxonne, décrit ’écoulement d’un jet
le long d’une paroi dans un écoulement extérieur au repos. Le jet peut étre séparé en deux parties
distinctes :
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Hypothetical origin
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FIGURE 1.37 — Notation utilisée pour caractériser un jet libre 2D, d’aprés Newman [61].

’ Symboles \ uj(m/s) ‘ b(m) ‘ Re; ‘

X 57 5 19000
X 30 5 10000
(] 15 5) 5000
o 30 2,5 5000
SHWAN 10 9 3700

TABLE 1.1 — Symboles utilisés dans la figure 1.38.

e une couche limite a la paroi, telle que y < ¥, fortement dépendante de la viscosité du fluide
.

o le développement d’un demi-jet & l'extérieur de la couche limite (y > y,,), semblable & un jet
libre et indépendant de pu.

Wygnanski et al. [153] ont démontré que le comportement auto-semblable des profils de vitesses
adimensionnés par u,, et y,,/» est préservé dans le cas du demi-jet (y > y;,), mais que des écarts
peuvent étre observés dans la zone de la couche limite. Les évolutions de y,, /o et de u,, sont tou-
jours proportionnelle z et z71/2 mais ne sont plus indépendantes du nombre de Reynolds du jet,
comme l'illustre la figure 1.38(a). Le tableau 1.1 indique la signification des symboles utilisés sur les
figures 1.38(a) et (b). Il est alors nécessaire d’utiliser de nouveaux parametres adimensionnants : la
quantité de mouvement du jet par unité de masse volumique J = U? x b et la viscosité dynamique
du fluide v. Par analyse dimensionnelle, on peut alors définir une longueur de référence v2/.J et une
vitesse de référence J/v. Les évolutions de u,, xv/J et de y,, 2% /v? deviennent alors indépendantes
du nombre de Reynolds du jet (voir figure 1.38(b)).

Notons que, méme si le jet en présence d’une plaque plane présente des similarités avec un jet libre,
particulierement pour la partie extérieure du jet, son comportement est bien plus complexe. En effet,
des structures tourbillonnaires sont générées par deux modes d’instabilités : une instabilité de Kelvin-
Helmoltz, dans la zone externe identique a celle du jet libre, et une instabilité visqueuse dans la couche
limite tres proche paroi. Le lecteur intéressé par les différentes investigations expérimentales réalisées
pour un jet de plaque plane dans un écoulement extérieur au repos pourra se référer a la revue de
Launder et Rodi [154]. Des travaux ont également été réalisés pour un jet de plaque plane en présence
d’un écoulement extérieur. Zhou et Wygnanski [155] ont démontré que le caractére auto-semblable
des profils de vitesse était conservé tant que le ratio U,, /U ne dépasse pas 2.
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FIGURE 1.38 — Nouvel adimensionnement proposé par Wygnanski et al. [153] permettant d’obtenir
une indépendance de I’évolution longitudinale de u, (et y,,/2) en fonction du nombre de Reynolds
du jet.

1.4.2.3 Le jet en présence d’une paroi convexe

Le jet Coanda dans un écoulement au repos

Considérons a présent un jet soufflant tangentiellement a une surface courbe dans un écoulement
au repos. L’effet de courbure de la surface a de nombreuses conséquences sur 1’écoulement du jet. En
effet, une instabilité centrifuge, ou instabilité de Gortler, s’ajoute aux deux instabilités rencontrées
pour un jet de plaque plane. Cette instabilité est responsable de la formation de tourbillons longitu-
dinaux au sein de la couche limite. Un schéma illustrant ces structures tourbillonnaires est proposé
sur la figure 1.39 dans le cas d’une couche limite se développant le long d’une surface concave.

Saric [156] présente une revue détaillée de ce type d’instabilité. Il apparait que la condition né-
cessaire a I’apparition de cette instabilité, attribuée a Rayleigh [157], est la suivante :

d(r?v?)

1.
o <0 (1.6)

Ou V représente la composante azimutale de la vitesse et r le rayon de courbure local. Quatre configu-
rations sont alors possibles, en fonction du profil de vitesse et de la courbure de la surface considérée.
La figure 1.40 illustre ces quatre cas de figure. Deux d’entre elles uniquement vérifient le critére de
Rayleigh : le développement d’une couche limite classique le long d’une surface concave et le déve-
loppement d’un jet le long d’une surface convexe. Ainsi, ce type d’instabilité est susceptible d’exister
dans le cadre d’un jet Coanda. Le probléme, semblant initialement simpliste et classique d’un écou-
lement de jet autour d’une surface convexe présente donc un challenge important pour le contréle a
l'aide d’actionneurs actifs, selon Greenblatt et Wygnanski [158].

Les quelques études expérimentales notables s’intéressant aux structures tourbillonnaires générées
par un jet Coanda dans un écoulement au repos sont celles présentées par Newman [61] et par Neuen-
dorf et Wygnanski [159]. La figure 1.41(a) représente le montage utilisé par Neuendorf et Wygnanski
[159]. Afin d’estimer l'influence de la courbure de la surface sur le comportement du jet, les auteurs
ont pris soin de comparer 1’évolution des grandeurs caractéristiques du jet dans le cas d’une paroi
plane et d'une paroi convexe. La figure 1.41(b) représente 1’évolution longitudinale de y,, » pour ces
deux configurations. Il apparait clairement que le jet s’évase plus rapidement en présence d’une paroi
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F1cure 1.39 — Tourbillons de Goértler au sein d’une couche limite se développant le long d’une surface
concave, issue de Saric [156].

convexe que dans le cas d’un jet de plaque plane. De plus, ces évolutions semblent dépendantes du
nombre de Reynolds du jet.

A Tinstar de I’étude réalisée par Wygnanski et al. [153] sur un jet de plaque plane, les auteurs ont
également évalué les parametres a utiliser afin d’adimensionner les résultats. Il apparait que 1'utilisa-
tion de J et v ne permet pas d’obtenir des évolutions superposées de u,, xv/.J et de y,, 2% J /2 T est
nécessaire de prendre en compte le rayon de la surface convexe R. Par analyse dimensionnelle, on peut
alors reconstruire une vitesse (J/R)'/? et une longueur de référence R. L’évolution longitudinale de
Ym/2/ R et de up, /(J/ R)Y/? est présentée figure 1.42. Ce nouvel adimensionnement permet & nouveau

1/2

de retrouver des évolutions de y,,, o/ R et de u,,/(J/R)"/* indépendantes de Re;. Les profils de vitesse

conservent quant a eux un comportement auto-semblable le long de la surface Coanda de § = 0° a
6 = 120°, ou la pression du jet est quasi-constante (voir figure 1.43(a)). De 6 = 120° a 6§ = 230°
(position du décollement), un gradient de pression adverse est imposé & la couche limite. Les profils

de vitesse different alors quelque peu (voir figure 1.43(b)).

Les profils de vitesse fluctuante u,,,s obtenus au-dessus d’une paroi convexe et au-dessus d’une
paroi plane ont également été comparés. Les auteurs ont mis en avant des intensités turbulentes plus
importantes de 50% dans le cas d’une surface convexe comparativement & un jet de plaque plane. Les
auteurs attribuent notamment cette différence a la présence des tourbillons de Gortler.

Ces premiers travaux expérimentaux ont lancé de nombreuses études sur la méme configuration, a
la fois numériques ([160, 161, 162, 163, 164, 165]) et expérimentales ([166, 167, 168]). Likhachev et al.
[166] ont pris soin de mettre en évidence 'existence des tourbillons de Gortler le long de la surface
Coanda a 'aide de corrélations spatiales dans la direction de I’envergure de la vitesse transverse w.
Ces corrélations sont définies par :

w (2)w'(z + Az)
\/w’(z)Q\/w’(z + Az)?

933(Az) = (1.7)
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F1GURE 1.40 — Illustration des différents cas de figures rencontrés pouvant mener a une instabilité
centrifuge, d’apres Saric [156].

(a) Montage réalisé par Neuendorf et Wygnanski [159]. (b) Comparaison de I’évolution de y,,/» dans le cas d’une
paroi plane et d’une paroi convexe, pour différentes hau-
teurs de jets.

FIGURE 1.41 — Configuration étudiée par Neuendorf et Wygnanski [159] et comparaison de la taille
caractéristique du jet y,, /2 dans le cas d’une paroi plane et d’une paroi convexe.
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FIGURE 1.42 — Nouvel adimensionnement de y,,/5 et de u, permettant d’obtenir des évolutions
indépendantes du nombre de Reynolds du jet, d’aprés Neuendorf et Wygnanski [159].

FIGURE 1.43 — Profil de vitesse moyenne adimensionné par y,, 3 et u, pour (a) 6 de 40° a 120° et
(b) 6 de 120° & 230°, d’apres Neuendorf et Wygnanski [159].
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(a) Corrélations de la vitesse fluctuante w’ en fonction de  (b) Comparaison des longueurs caractéristiques des tour-
I’envergure. billons de Gértler et de la demi-hauteur du jet y, 2.

FIGURE 1.44 — Corrélations indiquant I'existence de tourbillons de Gortler et comparaison avec les
caractéristiques du jet, issues de Likhachev et al. [166].

Ces corrélations sont un bon indicateur de la taille caractéristique des structures de Gortler. La fi-
gure 1.44(a) illustre 1’évolution de ces corrélations pour la station § = 160° en comparaison avec
celles obtenues pour un jet de plaque plane. Une corrélation négative de -0,25 est obtenue, indiquant
I'existence de structures longitudinales. Les auteurs ont démontré que cette taille évolue proportion-
nellement a la demi-hauteur du jet y,,/o (M. ~ 2 X yp,/2), comme en témoigne la figure 1.44(b).
Neuendorf et al. [167] ont ensuite analysé en détail le comportement de ces structures a l'aide de
visualisations PIV de I’écoulement couplées & une méthode de reconnaissance de forme. Cette mé-
thode permet d’évaluer statistiquement la taille des structures bien que leurs positions en envergure
ne soient pas fixes au cours du temps. Le lien entre I’évasement du jet et la taille caractéristique des
structures longitudinales semble indiquer que ces tourbillons peuvent influencer I’angle de séparation
du jet.

Plus récemment, Han et al. [168] ont utilisé des micros générateurs de vorticité (1VGs) au niveau
de la sortie du jet afin de stabiliser la position de ces structures. Ils ont notamment démontré que la
longueur caractéristique de ces structures dépend initialement de ’espacement des pVGs, mais évolue
le long de la surface Coanda jusqu’a devenir indépendant de cet espacement. De plus, ces pVGs per-
mettent d’accentuer le réle des structures longitudinales, conduisant a une séparation précoce du jet le
long de la surface Coanda. Une excitation périodique a également été imposée au niveau de la sortie du
jet a I'aide de haut-parleurs. Cette excitation doit permettre d’influencer la formation des tourbillons
de Kelvin-Helmoltz et donc d’influencer le comportement du jet. Plusieurs fréquences de forcage ont
été testées, correspondant respectivement a un nombre de Strouhal du jet de St; = f; x R/u; = 0,11
et St; = f; x R/u; = 0,22, ot R est le rayon de la surface Coanda. Ce forgage périodique influence
trés peu l'angle de séparation du jet mais joue sur le comportement des structures de Gortler. La
figure 1.45 illustre 1’évolution de g33 obtenue pour différentes stations et fréquences de forgage. Il ap-
parait ainsi qu'un forgage a St; = 0,22 diminue la cohérence des structures longitudinales alors qu'un
forcage a St; = 0, 11 'augmente localement (voir figure 1.45(c) et (d)). Il existe donc une interaction
complexe entre les structures de Gortler et les structures de Kelvin-Helmoltz forcées par le soufflage
périodique. Des visualisations de la vorticité moyenne w, ont permis aux auteurs de démontrer que
I’augmentation de la taille caractéristique des structures longitudinales est liée & un phénomene d’ap-
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FIGURE 1.45 — Corrélation spatiale de la vitesse fluctuante w’ en présence de pVGs pour différentes
fréquences d’excitation, issue de Han et al. [168]. x : pVGs uniquement, o : pVGs + excitation 8%
de uj, A : nVGs + excitation 18%.

pariement. La position longitudinale de ces appariements est initialement dépendante de I’espacement
des nVGs, mais n’est plus influencée par cet espacement suffisamment loin de 'orifice de sortie du
jet.

Des simulations numériques ont également été réalisées sur cette configuration. On peut notam-
ment discerner les études RANS ([160, 162, 162, 165]) des travaux utilisant des simulations numériques
directes ([161, 163, 164]). Gross et al. [160] ont évalué a la fois des simulations RANS 2D et 3D. Dans
le cas bi-dimensionnel, trois modeles de turbulence sont utilisés : le modele de Spalart, le k — € et le
k — w. Seul le modele k — w prédit avec précision I'angle de séparation du jet et les profils de vitesse
obtenus au dessus de la surface Coanda. Il est par conséquent retenu dans le cas des simulations
3D. La position en envergure des structures longitudinales est contrainte a I’aide d’une condition
de symétrie de part et d’autre du domaine. Des perturbations selon ’envergure des composantes de
vitesse u, et w sont imposées en entrée du jet afin de modéliser les structures longitudinales pour
différentes tailles caractéristiques et différentes amplitudes de for¢age. Une décomposition en mode de
Fourier selon ’envergure des composantes de vitesse permet alors aux auteurs d’étudier les différents
modes en présence. Pour des amplitudes de forcage modérées, peu de différences existent d’un cas a
I’autre, semblant ainsi indiquer que les structures longitudinales ont peu d’influence sur I’écoulement
moyen. La longueur caractéristique la plus amplifiée parmi celles testées correspond bien a 2 X y,, /9.
Gross et Fasel [162, 165] ont réalisé une étude similaire, comparant a présent le modele k — w utili-
sant une reconstruction du tenseur de Reynolds au premier ordre et le modeéle EASM utilisant une
reconstruction au second ordre. Le modéle EASM permet alors d’obtenir une meilleur prédiction des
caractéristiques du jet y,, /o et u,, dans le cas de simulations 2D. Cependant, aucun des modeles ne
permet d’obtenir des résultats suffisamment en accord avec I'expérience de Neuendorf et Wygnanski
[159].

Wernz et al. [161], Wernz et Fasel [163] et Wernz et al. [164] ont pour leur part réalisé une simula-
tion numérique directe d’un jet de plaque plane et d’un jet Coanda. Seule une partie de I’écoulement
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FIGURE 1.46 — Configuration simulée a I’aide d’une simulation numérique directe dans le cas d’un jet
de plaque plane (a) et d’un jet Coanda (b), et profil de vitesse imposée au niveau de 'orifice du jet
(c), issue de Wernz et al. [164].

entre D'orifice de sortie du jet et le point de décollement a été simulée afin de réduire le nombre
de points nécessaire (voir figure 1.46(b)). Une zone tampon est utilisée en bout de domaine afin de
relaminariser ’écoulement et donc d’éviter d’éventuelles réflections. Le jet est simulé a ’aide d’un
profil de Glauert laminaire, auquel on impose des perturbations des I’entrée afin de déclencher la
transition vers la turbulence. La figure 1.46(c) présente une comparaison entre le profil expérimental
du jet obtenu par Neuendorf et Wygnanski [159] et celui utilisé par Wernz et al. [164] dans le cadre de
la simulation directe. Des différences significatives existent, notamment sur la position de la vitesse
maximale du jet uy,.

Quatre configurations différentes sont évaluées pour le jet de plaque plane (PWJ) et le jet Coanda
(CWJ). Dans les cas dénotés CWJ-0 et PWJ-0, seul un forcage dépendant du temps au niveau de
lorifice du jet est utilisé afin de déclencher la transition vers la turbulence. Dans les cas dénotés
CWJ-L et PWJ-L, la région externe du jet est perturbée a 'aide d’un forcage volumique station-
naire. La direction de la perturbation est modulée selon ’envergure par une longueur d’onde vérifiant
A, = 10 mm. L’amplitude de ce forgage est limitée afin d’éviter de saturer les niveaux de fluctuations
associés aux structures longitudinales et de leur permettre de se développer naturellement en aval.
La figure 1.47 illustre le développement des rouleaux de Kelvin-Helmoltz a ’aide d’iso-contours de
vorticité instantanés moyennés selon ’envergure. Dans le cas CWJ-PO (figure 1.47(a)), la cohérence de
ces structures est apparente. Un appariement des structures a lieu progressivement en aval de la sortie
du jet, augmentant la taille caractéristique des rouleaux et leur intensité. Lorsqu’un forgage station-
naire est appliqué (figure 1.47(b)), le développement de ces structures est quasiment supprimé. Pour
la plaque plane, l'intensité des rouleaux est plus importante dans le cas non-forcé (figure 1.47(c))).
De plus, l'intensité des rouleaux semble plus importante que dans le cas de la surface Coanda. Le
développement des structures de Kelvin-Helmoltz n’est pas supprimé, mais les niveaux de vorticité
de ces structures est sensiblement réduit (voir figure 1.47(d)).

L’empreinte des structures longitudinales est présentée sur la figure 1.48 a ’aide d’iso-contours
de la vorticité moyenne w, (ou wy), pour les quatre configurations décrites précédemment. Ces em-
preintes sont visualisables a I'aide de grandeurs moyennées car la position en envergure des structures
longitudinales est imposée par 'utilisation d’une condition de symétrie de part et d’autre du domaine.
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FIGURE 1.47 — Iso-contours de la vorticité instantanée €1, permettant de visualiser le développement
des rouleaux de Kelvin-Helmotz pour les quatre configurations étudiées par Wernz et al. [164].

Dans le cas du jet Coanda non-forcé (figure 1.48(a)), 'empreinte des structures de Gorlter est ob-
servable dans la partie amont de 1’écoulement. Leurs tailles caractéristiques vaut initialement A\ = 5
mm, de # = 0° a 6 = 30°, soit environ deux fois la hauteur du jet. Un phénomeéne d’appariement
a ensuite lieu, augmentant la taille caractéristique des structures par deux, de 8 = 30° a 6 = 80°.
Puis, en aval, ces empreintes deviennent plus faibles et irréguliéres. Le forcage stationnaire et pério-
dique en envergure accentue la vorticité de ces structures (figure 1.48(b)). Cependant, leurs traces
disparaissent également pour 6 > 80°. Concernant la plaque plane (figure 1.48(c)), les structures
longitudinales sont beaucoup plus faibles en amont. Il semble que ces structures ne se développent
pas naturellement dans le cas d’une paroi plane. Un comportement surprenant apparait cependant
plus en aval, avec 'existence de structures longitudinales a grandes échelles, dans les cas non-forcé et

forcé (figure 1.48(c) et (d)).

Afin d’étudier quantitativement le comportement de ces structures, Wernz et al. [164] proposent
de réaliser une décomposition orthogonale (POD) de la vitesse sous la forme :

N
v(x,t) = Z an(t)gn () (1.8)
n=1

La fonction g, est associée a la valeur propre A, correspondant a 1’énergie du mode n. Les structures
les plus énergétiques sont ainsi isolées pour les quatre configurations et représentées sur les figures 1.49
a 1.52. Représentant ’écoulement moyen, le mode propre ¢; met en perspective la modulation dans le
sens de I’envergure des quatre configurations. Cette modulation est naturellement attribuée aux struc-
tures longitudinales. L’intérét de la décomposition en mode propre est apparente pour les fonctions go
et g3. En effet, ces modes propres vont de paires puisque ils permettent de visualiser la convection des
rouleaux de Kelvin-Helmoltz. Dans le cas CWJ-0 (figure 1.49), ces structures s’étendent sur I’ensemble
de la surface Coanda. Dans le cas forcé (figure 1.50), ces rouleaux sont uniquement confinés en fin
du domaine. L’écoulement en amont est dominé par les structures longitudinales, semblant empécher
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FIGURE 1.48 — Iso-contours de la vorticité moyenne @, (ou wg) a la paroi, dans les quatre cas de
figure, d’apres Wernz et al. [164].

le développement de rouleaux de Kelvin-Helmoltz. Concernant le jet de plaque plane (figure 1.51 et
1.52), les iso-surfaces de vitesse longitudinale associées aux fonctions g2 et g3 sont semblables dans le
cas non-controlé et dans le cas controlé. De larges rouleaux de Kelvin-Helmoltz (KH) se développent
dans les deux cas. Les modes gg et gs permettent quant a eux de représenter des modes énergétiques
plus faibles dont la longueur d’onde est plus petite. On peut ainsi constater que des rouleaux KH de
plus petites tailles se développent en amont (figure 1.51 et 1.52). Ces structures sont plus cohérentes
dans le cas non-forcé (figure 1.51), pour lequel les structures longitudinales sont quasiment absentes
en début de domaine. Notons de plus que ces rouleaux de plus petite tailles n’existent pas dans les
deux configurations du jet Coanda. Des structures longitudinales de plus petites longueurs d’onde
sont visualisables dans le cas CWJ-L (voir figure 1.50(e)).

Des comparaisons avec I'expérience de Neuendorf et Wygnanski [159] ont également été réalisées

FIGURE 1.49 — Iso-surfaces de vitesse longitudinale des différents modes de la décomposition POD
pour la configuration CWJ-0, d’apres Wernz et al. [164].



1.4 La physique mise en jeu lors d’un contréle par effet Coanda 63

F1GURE 1.50 — Iso-surfaces de vitesse longitudinale des différents modes de la décomposition POD
pour la configuration CWJ-L, d’aprées Wernz et al. [164].

FIGURE 1.51 — Iso-surfaces de vitesse longitudinale des différents modes de la décomposition POD
pour la configuration PWJ-0, d’apres Wernz et al. [164].

FIGURE 1.52 — Iso-surfaces de vitesse longitudinale des différents modes de la décomposition POD
pour la configuration PWJ-L, d’aprés Wernz et al. [164].
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FIGURE 1.53 — Principales différences entre la configuration étudiée par Neuendorf et Wygnanski [159]
et le profil d’aile de Nishino et al. [134].

concernant I’évolution des caractéristiques du jet y,,, /5 €t up,. Il semble que I'évasement du jet soit sous-
estimé dans tout les cas de figure par rapport aux résultats expérimentaux. Les auteurs attribuent
ce comportement aux différences notables entre le profil de jet imposé numériquement et le profil
expérimental (voir figure 1.46(c)). Le forgage en envergure a tendance a réduire I’évasement du jet pour
la configuration du jet Coanda. Les rouleaux de Kelvin-Helmoltz ne se développant plus naturellement
dans le cas forcé, le mélange entre le jet et I’écoulement extérieur est réduit et le jet est par conséquent
moins diffus.

Le jet Coanda dans un écoulement extérieur

Contrairement a la configuration académique étudiée expérimentalement par Neuendorf et Wy-
gnanski [159] et ayant conduit & de nombreuses publications, aucune configuration académique du jet
Coanda avec prise en compte d’un écoulement extérieur n’a encore été proposée. Seules des configura-
tions appliquées de profils d’aile ont été étudiées a ’aide de simulations avancées LES ou de méthodes
hybrides RANS/LES. Nishino et al. [134] ont notamment réalisé une simulation des grandes échelles
d’un profil d’aile controlé par effet Coanda. Les conditions de soufflage et les conditions extérieures
vérifient respectivement uo, = 34 m/s et u; = 105,4 m/s. Les principales différences avec la configu-
ration de Neuendorf et Wygnanski [159] sont exposées sur la figure 1.53. Sans écoulement extérieur,
le jet reste laminaire ou transitionnel sur une certaine distance en aval. Le processus de transition,
mettant en jeu les instabilités de Kelvin-Helmoltz et de Gortler, est crucial dans la compréhension du
comportement du jet. Avec prise en compte d’un écoulement extérieur, le jet devient turbulent des
Porifice de sortie, puisque I’écoulement amont est d’ores et déja turbulent. Les caractéristiques du jet
sont ainsi moins sensibles au processus de transition.

Les auteurs ont mis en évidence la formation de structures tourbillonnaires en épingles a cheveux
(hairpin) au niveau de la couche de mélange du jet, dont la téte est orientée vers ’amont. Ces struc-
tures participent au mélange entre le jet et ’écoulement extérieur en générant des vitesses fluctuantes
u]. positives entre les pieds des structures et des vitesses u, négatives au niveau de leurs tétes (voir
figure 1.54). La densité de probabilité des vitesses fluctuantes est grandement asymétrique dans cette
région. Il est a noter que, contrairement a 1’écoulement de I'arriére corps d’une géométrie non-profilé,
les deux couches de mélanges turbulentes a l'intrados et a ’extrados du profil ne permettent pas la
formation d’une allée de Von-Karman au culot.

Des corrélations deux points-un temps de la vitesse fluctuante w’ ont également été réalisées pour
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FIGURE 1.54 — Critére () au niveau de la surface Coanda et iso-contours de u)./us obtenus au niveau
des structures en fer & cheval, d’aprés Nishino et al. [134].

différentes stations 6 afin de déterminer l'existence de tourbillons de Gortler (voir figure 1.55). Une
valeur négative de -0,13 apparait, plus faible que celle obtenue par Likhachev et al. [166] dans le cas
d’un jet Coanda sans écoulement extérieur. De plus, les visualisations instantanées de la vitesse ug
pour une distance a la paroi donnée semblent indiquer une modulation de I’écoulement selon ’enver-
gure.

Il a également été constaté que le jet s’évase rapidement deés la sortie de l'orifice du jet, en raison
des hauts niveaux de turbulence de I’écoulement extérieur. Ceci suggere que la taille initiale du jet (ou
alternativement la position virtuelle de l'origine du jet) dépend de la hauteur de la marche solide b au
dessus du jet. Nishino et Shariff [143] proposent alors de réaliser de nouvelles simulations LES afin de
quantifier 'influence de b pour trois valeurs différentes (b/h =0,2, 0,5 et 1,0). Les auteurs indiquent
que l'accélération de ’écoulement extérieur est dépendante de la hauteur de marche et diminue avec
b. Une correction du coefficient de quantité de mouvement est par la suite réalisée afin de prendre
en compte les pertes de quantité de mouvement induites par la hauteur de marche. De nouvelles
simulations ont ainsi été réalisées pour une nouvelle valeur du coefficient de quantité de mouvement
C}, auquel on ajoute les pertes induites par la marche. Ces simulations ont permis de retrouver les
mémes niveaux de portance que ceux obtenus pour une hauteur de marche plus faible.

D’autres simulations avancées LES ou hybrides RANS/LES ont également été réalisées pour des
profils d’ailes dont on souhaite controler la circulation. Madavan et Rogers [132] notamment réalisé
une simulation directe du profil considéré par Nishino et al. [134]. Cependant, le maillage utilisé (120
millions de points) est plus grossier que celui utilisé pour la LES précédente. La résolution du maillage
est notamment insuffisante pour maintenir ’écoulement turbulent a I'intrados et a I’extrados du pro-
fil sans ajout de perturbations. Une alternance soufflage/aspiration est par conséquent utilisé sur le
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FIGURE 1.55 — Contours de g33(Az) pour quatre stations § = 15°, 0 = 30°, § = 45° et § = 60°, issue
de Nishino et al. [134].

bord d’attaque intrados afin d’assurer la transition. Ces artifices rendent les conclusions de ce papier
difficilement exploitables.

Madavan et Rogers [132] ont également réalisé une simulation des grandes échelles d’un profil
d’aile controlé par effet Coanda. La géométrie choisie est celle étudiée numériquement par Abram-
son [169]. Seules des structures de Kelvin-Helmoltz semblent se développer au-dessus de la surface
Coanda. Le jet est initialement laminaire et transitionne tardivement. De plus, le jet alterne entre
une position attachée et une position détachée et 'angle de séparation du jet est sous-évalué. Les
auteurs concluent que ’absence du développement d’instabilités de Gortler renforce la cohérence des
structures de Kelvin-Helmoltz, engendrant un décollement avancé du jet. Des futures travaux incor-
poreront un forcage volumique des structures longitudinales, a 'instar des études de Han et al. [168]
et de Wernz et al. [164].

Une simulation hybride RANS/LES a également été réalisée par Paterson et Baker [106] sur
la méme configuration que celle étudiée par Madavan et Rogers [132] et Abramson [169]. Une mé-
thodologie DES utilisant un modele de turbulence k& — w SST est utilisée pour le profil d’aile non
contrdlé. Le maillage utilisé est composé de plusieurs blocs superposés, plus ou moins raffinés. Pour
la configuration non-controlée, les auteurs ont notamment mis en exergue un phénomeéne de lachers
tourbillonnaire dont le nombre de Strouhal vérifie St. = fc/us = 3,8. Basé sur la distance verticale
entre les deux points de décollement a 'intrados et a ’extrados du profil d’aile, une fréquence adi-
mensionnée plus appropriée de 0,198 est déterminée. Notons cependant qu’aucune simulation hybride
de la configuration controlée n’est présentée.

1.5 Conclusions

Une premiere revue des dispositifs de controle existants dans le cadre du pilotage de projectiles
a été réalisée. Cette revue nous a permis d’évaluer les avantages et les inconvénients de chacun des
dispositifs de contrdle envisagés. L’utilisation de dispositifs mécaniques, tels que des spoilers ou des
micro-plots semble prometteuse puisqu’elle a prouvé son efficacité sur une large gamme de nombre de
Mach et d’incidences. Cependant, ces dispositifs nécessitent la mise en place d’un mécanisme com-
plexe permettant de déployer ou de replier les spoilers a la fréquence de rotation du projectile afin de
générer un effort dont la direction est constante au cours du vol. L’utilisation d’actionneurs fluidiques
présente un réel avantage comparativement aux actionneurs mécaniques. En effet, il est beaucoup plus
aisé de controler la direction du contrdle en adaptant le cycle de fonctionnement de jets pulsés ou de
jets synthétiques. Il est ainsi possible de générer un effort dont la direction est constante en agissant
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dans un secteur angulaire prédéterminé. Le pilotage en force a démontré sa capacité a générer des
efforts au cours du vol mais I'apport énergétique nécessaire est trop important. De la méme manieére,
les décharges plasma ne sont pas envisageables, de part la taille du systéme fournissant ’énergie. Le
choix s’est ainsi dirigé sur un controle par effet Coanda, dont I'efficacité a été prouvé sur la munition
subsonique de 40 mm SCORPION. Les nombreuses publications sur cette munition témoignent du
potentiel d’un tel dispositif. Il reste cependant a démontrer que celui-ci est adapté a un projectile
trisonique, de large calibre, et dont les vitesses de rotation sont bien plus importantes. L’objectif de
cette theése consiste donc a évaluer si ce controle est adapté au pilotage d’un projectile gyrostabilisé
de 155 mm.

Afin d’élargir notre compréhension du dispositif de controle par effet Coanda, une seconde revue
de ces différents domaines d’application a été réalisée. Cette revue a notamment permis de dégager
les principales caractéristiques d’un controle par effet Coanda. Un grand nombre de publications
s’est intéressé au comportement d’un jet soufflant tangentiellement & une surface convexe dans un
écoulement au repos. Cependant, les études prenant en compte la présence d’un écoulement extérieur
restent restreinte, et s’intéressent dans la majorité des cas & un profil d’aile donné. Ces études nous
ont néanmoins permis d’identifier les principales structures tourbillonnaires en présence, issues d’une
instabilité de Kelvin-Helmoltz dans la couche de mélange du jet, et d’une instabilité de Gortler au
sein de la couche limite.
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On se propose dans ce chapitre de décrire les modélisations utilisées pour décrire un écoulement
turbulent instationnaire ainsi que les méthodes numériques mises en ceuvre. Dans un premier temps,
les équations fondamentales régissant le comportement d’un écoulement turbulent instationnaire et
compressible sont rappelées. Les moyens informatiques actuels ne permettant pas de résoudre directe-
ment ces équations sur des systemes complets tels que des avions ou des projectiles, une modélisation
de la turbulence est nécessaire. Dans le cadre de ces travaux, trois différentes approches sont utilisées
pour modéliser la turbulence :

o la modélisation RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes) ou la modélisation de la turbulence
est prise en compte via une approche statistique décomposant un champ f (?, t) en un champ
moyen f et un champ fluctuant f’. Le filtrage permettant d’obtenir le champ moyen f est un
opérateur de Reynolds (voir section 2.2.1). Cette modélisation sera notamment employée dans
le chapitre 3.

o la modélisation URANS (Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes), extension instationnaire
de I’approche RANS ou 'opérateur de moyenne est appliqué sur une échelle de temps T' corres-
pondant a la dynamique basse fréquence de ’écoulement (voir section 2.2.2). Cette modélisation
sera notamment employée dans le chapitre 4.
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o la modélisation des grandes échelles LES (Large Eddy Simulation). Le champ instantané est
également décomposé en un champ filtré et un champ modélisé, mais le filtrage n’est pas
identique, puisqu’il repose sur une séparation d’échelle en espace (voir section 2.2.3). Cette
modélisation sera en particulier utilisée dans le chapitre 6.

Deux codes basés sur une discrétisation de type volumes finis sont utilisés : le code elsA [170]
ainsi que le code FUNk [171], tous les deux développés a ’ONERA. On se propose ainsi de décrire la
méthodologie utilisée des volumes finis, ainsi que les discrétisations retenues pour les flux convectifs,
les flux visqueux et la discrétisation en temps. Finalement, une description de la méthodologie retenue

pour modéliser la rotation du projectile est présentée : la formulation Arbitrary Lagrangian Eulerian
(ALE).

2.1 Les équations fondamentales de Navier-Stokes pour un écoule-
ment instationnaire et compressible

2.1.1 Les équations de Navier-Stokes

Les équations de Navier-Stokes décrivent le mouvement de tout fluide continu newtonien. La ré-
solution de ces équations représente la base de I’ensemble des problemes de mécanique des fluides.
Trois équations permettent ainsi de caractériser le comportement de I’écoulement :

e L’équation de conservation de la masse ou équation de continuité :

dp
E + 6:131

(pus) = 0 (2.1)

Avec p la masse volumique du fluide, u; les trois composantes de la vitesse du fluide, t le temps
et x; les trois coordonnées spatiales.

e L’équation de quantité de mouvement :

0 0 ap 4 Onj

a1 (pui) + az; (puiuj) = T Ow; | Oz,

(2.2)

Ou p est la pression statique et 7;; le tenseur des contraintes visqueuses défini par la rela-
tion 2.10.

e L’équation de 1’énergie :

0 0 _ 0 94
a(pE) + o, [(pE + p) ug) = oz, (Tijui) oz,

(2.3)

Ou F représente I’énergie totale du fluide et ¢; correspond a la i-eme composante du flux de
chaleur par conduction. L’énergie totale du fluide peut se décomposer comme la somme de
I’énergie interne e et de I'énergie cinétique du fluide, soit :

1
E=ce+ o Uil (2.4)
Les équations décrites par les relations 2.1, 2.2 et 2.3 utilisent la convention de sommation d’Ein-
stein, pour laquelle tout indice répété représente une sommation sur 'indice. Le systéme de ces trois
équations est un systeme ouvert. Des lois de comportements permettent alors de disposer de nouvelles
relations afin de fermer le systeme.
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2.1.2 Les lois de comportements

L’équation d’état des gaz parfaits

En réduisant les écoulements traités aux gaz calorifiquement parfaits a chaleurs spécifiques ¢,
et ¢, constantes ', on peut écrire ’équation d’état suivante :

p=prT (2.5)

Ou T est la température statique du fluide (en Kelvin) et r la constante des gaz parfait définie par
r = 287,17 Jkg~'. K" si le fluide considéré est de l'air. Cette expression peut encore s’écrire :

p=ply—1)e (2.6)

En exprimant I’énergie interne du fluide e comme le produit e = ¢, T

La loi de Fourier

La loi de Fourier décrit le transfert thermique d’une région de température élevée vers une région de
température plus basse (conduction). Elle établit que la densité de flux de chaleur est proportionnelle
au gradient de température, soit :

oT

¢ = k(T) By

(2.7)

ol k représente le coefficient de conductivité thermique. Ce coefficient peut étre déterminé a 'aide
de la viscosité du fluide p et du nombre de Prandtl Pr, supposé constant et égale a 0,72 dans le cas
de lair. On obtient alors :

K(T) = (2.8)

La loi de Sutherland

La loi de Sutherland relie I’évolution de la viscosité dynamique du fluide p a sa température sous
la forme :

TN\3/2 Ty +110,4
) Lo+ 110,4 (2.9)

T) = o | —
w(T) “O(TO T+ 110, 4

Avec Ty une température de référence telle que Ty = 273,16 K et pg une viscosité de référence obtenue
a Ty, soit pg = 1,711 x 107 kg.m~t.s™1.

La loi de Newton

Enfin, la loi de Newton permet de relier le tenseur des contraintes visqueuses au gradient de la
vitesse. En supposant I’hypothese de Stokes vérifiée, la loi de Newton s’écrit :

o [(Bu 0w 20w,
Ti; = u(T) l(al‘j + 8:@-) 301, 5”] (2.10)

1. on peut alors définir le rapport v = ¢,/cy = 1,4 pour un gaz parfait diatomique.
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FIGURE 2.1 — Classification des modélisations de la turbulence, issue de Pain [173] et initialement
adaptée de Sagaut et al. [172].

2.2 Le filtrage des équations de Navier-Stokes

Les équations de Navier-Stokes décrites dans la premiere partie sont fortement non-linéaires. Cette
non-linéarité explique la large gamme d’échelle spatiale et temporelle des structures tourbillonnaires
existantes au sein d’un écoulement. Pour capturer ’ensemble de ces échelles, une grille de résolution
de la taille des plus petites structures rencontrées est nécessaire. De plus, selon Sagaut et al. [172],
une estimation du temps de calcul nécessaire a une simulation directe d’un écoulement turbulent
est proportionnelle & Re?. Le nombre de points du maillage ainsi que le temps de simulation requis
deviennent ainsi rapidement incompatibles avec les capacités de stockage et les moyens de calculs
actuels. Il est ainsi nécessaire d’avoir recours a des méthodes de modélisation de la turbulence afin de
rendre abordable la simulation d’écoulements turbulents.

La figure 2.1 illustre les cing principales classes de méthodes rencontrées. L’approche RANS (Rey-
nolds Average Navier-Stokes) est de nos jours la modélisation la plus accessible aux industriels. Les
équations de Navier-Stokes sont filtrées a l'aide d’'une moyenne temporelle et le champ turbulent est
entierement modélisé.

L’approche URANS est une extension de 'approche précédente, utilisant une moyenne sur une
échelle de temps T correspondant a celle de la dynamique basse fréquence de ’écoulement. Cette
approche permet ainsi de capturer des fluctuations basses fréquences, en supposant qu’elles sont dé-
couplées des fluctuations turbulentes. Cette hypothese est tres forte et rarement vérifiée en pratique,
notamment pour les écoulements en présence de zones de recirculation ou de zones décollées.

Une troisieme approche consiste a filtrer les échelles de la turbulence selon leurs tailles. Cette
solution, appelée LES (Large Eddy Simulation) se traduit formellement par un filtrage des structures
les plus petites. Ce filtrage est usuellement réalisé implicitement par la taille minimale des cellules du
maillage. Les grandes échelles, contenant la majorité de ’énergie de 1’écoulement sont entiérement ré-
solues tandis que les plus petites échelles de la turbulence sont modélisées via un modele de sous-maille.

Précisons qu’un compromis existe entre I'utilisation de simulations des grandes échelles, relative-
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ment cotliteuses, et 'approche RANS. Ces approches, dénommeées sous le nom de méthodes hybrides
RANS/LES, combinent les capacités d’une modélisation RANS et d’une approche LES en fonction
des caractéristiques de I’écoulement a simuler. Ces méthodes connaissent un essor important du fait
de leurs cotits réduits (relativement & la LES) et de leurs capacités a capturer les principales carac-
téristiques de I’écoulement turbulent.

Finalement ’approche DNS (Direct Numerical Simulation) consiste quant a elle a résoudre directe-
ment I’ensemble des échelles spatiales et temporelles de la turbulence. Aucun modéle n’est nécessaire,
mais cette approche engendre des cofits prohibitifs qui la rend inutilisable actuellement sur des confi-
gurations réelles.

La figure 2.2 illustre les fréquences de coupure utilisées pour chacune de ces méthodes de simula-
tion. Les simulations RANS utilisant une décomposition statistique, ’ensemble de la turbulence est
modélisée. Une simulation des grandes échelles permet de résoudre les structures les plus énergétiques
de I’écoulement, soit les plus grandes échelles de la turbulence. Dans le cadre d’une simulation directe,
I’ensemble des échelles de la turbulence est résolu, sous réserve d’un raffinement de maillage suffisant.
On se propose, dans la section suivante de détailler les filtrages utilisés dans le cadre d’une modéli-
sation RANS, URANS et LES, puisqu’il s’agit des modélisations retenues dans le cadre de ces travaux.

2.2.1 La modélisation RANS : Reynolds Averaged Navier Stokes
2.2.1.1 La moyenne de Reynolds

Dans le cas d’'une modélisation RANS, I’approche utilisée est statistique. Toute grandeur du champ
f est décomposée comme somme d'un champ filtré f et d’un champ fluctuant f’, soit :

f=F+/f (2.11)

Le filtrage utilisé est une moyenne d’ensemble déterminée pour un grand nombre de réalisations de
la variable f(&,t) dans des conditions identiques, ou Z est le vecteur coordonnées et ¢ le temps. La
moyenne d’ensemble est ainsi définie comme la moyenne arithmétique des différentes réalisations f,
soit :

f(Z,t) = lim *ka (2.12)

En supposant ’hypothese d’ergodicité vérifiée et si I’ ecoulement est stationnaire en moyenne, on peut
encore écrire :

F(@) = lim = [ f(Zt)dt (2.13)

T—00 T 0

Cette moyenne, attribuée a Reynolds, vérifie les propriétés suivantes (parfois appelées axiome de Rey-
nolds) :

o Linéarité et conservation des constantes :

af +bg=af +bg=af +bg, siaetbsont des constantes. (2.14)
o« Commutativité : L o
g‘g Zg avec { =t,2,y,2 (2.15)

e Opérateur idempotent : -
fa=1rg (2.16)
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FIGURE 2.2 — Spectre d’énergie cinétique turbulente obtenu pour une turbulence homogene isotrope,
issue de Pain [173] et initialement adaptée de Jacquin [174] et de Frohlich et Von Terzi [175]. Les
zones situées a droite des lignes pointillés représente la zone de modélisation de chacune des approches
détaillées.

Ou f et g sont deux fonctions de 'espace et du temps. De la derniere propriété d’idempotence
découle une conséquence primordiale : f/ = 0. L’ordre de grandeur des fluctuations turbulentes est par

conséquent mesuré par son écart-type frms = \/ f'2. Précisons que pour les écoulements compressibles,
il est usuel de définir une moyenne de Reynolds pondérée par la masse volumique, également appelée
moyenne de Favre [176]. Cette moyenne s’écrit :

i (2.17)
D
La grandeur f se décompose alors de la maniere suivante :
f=f+f (2.18)

Avec f” la partie fluctuante associée a la moyenne de Favre. Cette derniére est notamment utilisée
dans le cadre des équations de Navier-Stokes pour traiter les grandeurs cinématiques et thermiques.
La masse volumique et la pression sont quant a elle traitées a 'aide de la moyenne de Reynolds. En
appliquant par exemple la moyenne de Reynolds a I’équation de conservation de la masse 2.1, on
obtient :

ap 0

ot oz,

() = 0 (2.19)
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L’utilisation de la moyenne de Favre (relation 2.17) permet alors d’écrire que pu; = pu et I’équation
de conservation de la masse moyennée au sens de Reynolds devient :

Jp 0

— + —(pt;) =0 2.20
Cette équation est alors semblable & I’équation de conservation de la masse de Navier-Stokes 2.1. En
utilisant de maniere générale les relations suivantes :

o] = pf et pfg =pfi+p"g" don fg = [+ f'g" (2.21)
On obtient les trois équations de Navier-Stokes filtrées suivantes :

e Equation de conservation de la masse :

0p 0

51+ g 7 =0 (2.22)

o Equation de quantité de mouvement :

o . o op | 07 _ ORy

— )+ =— i) = — 2.23
ot (puz) + 8xj <puzuj) 8%2 61:, 8a;j ( )

Avec R;; le tenseur des contraintes de Reynolds défini tel que :
R;j = —pujuj (2.24)

o Equation de ’énergie totale :

gt (pE) + aij ((PE +p) ;) = 3(; (pufE") + 82 (Tijw) — aij (mgi) (2.25)

J

L’opérateur de moyenne de Reynolds fait ainsi apparaitre deux nouveaux termes en raison de la
non-linéarité des termes convectifs : le tenseur de Reynolds décrit par la relation 2.24 ainsi que le flux
de chaleur turbulent ¢, = pu;-’ E". Le tenseur de Reynolds illustre le couplage du champ moyen avec
le champ turbulent. Afin de fermer le systéme, il est nécessaire d’introduire deux nouvelles relations,
décrites par les hypotheéses de Boussinesq.

2.2.1.2 Les hypothéses de Boussinesq

Boussinesq [177] est le premier a émettre I’hypothése que les contraintes turbulentes peuvent étre
reliées a une propriété du champ moyen. Il introduit alors un nouveau terme dit de viscosité turbulente
de maniére a ce que :

01
Ay
Cette hypothese peut étre étendue aux écoulements compressibles pour ’ensemble des termes du
tenseur de Reynolds de la maniere suivante :

ou; Ou; 20u;
o // ’ v L _ZZRS 2.2
pulu + pk5] <8xj + 0 3 axchJ) (2.27)

(2.26)

— v = v —

Ou k est 'énergie cinétique du champ turbulent (k = éu” u}). Il reste donc a définir les expressions

scalaires de ’énergie cinétique turbulente k et de vy = / p. Précisons que la grandeur py est une
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propriété intrinseque de ’écoulement et ne dépend pas du fluide considéré. Concernant le flux de
chaleur turbulent, celui-ci est donné par :

pu" b = -k, VT (2.28)

Ou h est I’enthalpie de I’écoulement et le parametre k; représente la conductivité thermique turbulente
et s’écrit :

Pry =2 (2.29)

Kt

La valeur du nombre de Prandtl turbulent est usuellement supposée constante et égal & 0,9 (valeur
de couche limite). Les hypotheses de Boussinesq permettent ainsi de réduire les inconnues a p; et
k. Ces deux parametres peuvent alors étre déterminés a ’aide de différentes équations de fermeture,
différant selon le modele de turbulence utilisé. On se propose de décrire dans la suite les équations de
fermeture utilisées dans le cadre de cette theése, qui correspondent au modele de turbulence proposé
par Spalart et Allmaras [178].

2.2.1.3 Fermeture du systéme : le modele de turbulence de Spalart-Allmaras

Le modele de Spalart-Allmaras [178] est un modele de turbulence constituté d’une seule équation
de transport. Ce modele est particulierement approprié pour évaluer les caractéristiques d’une couche
limite turbulente attachée et permet de trouver un bon compromis entre les modéles analytiques de
type Baldwin-Lomax et les modeles de turbulence & deux équations de transports. Il s’agit de I'un
des modeles les plus fréquemment utilisés en industrie. Formellement, il s’appuie sur 1’équation de
transport suivante :

52
&2

Dy
Dt

1

— i (L= fi) 57+~ [V (0 +9) V) + 2 (V)] = |ewnfu = B fr (2.30)

Ou 7 est une pseudo-viscosité cinématique turbulente, v la viscosité cinématique du fluide, d la
distance a la paroi, cp1, cp2, 0 et ¢,1 sont des constantes. La viscosité U est définie a partir de la
viscosité turbulente vy = f,10 ou f,1 est une fonction d’amortissement définie telle que :

3

X v

=7 = — 2.31

fZ/I X3 _l_ C%l avec X v ( )
Les autres grandeurs de 1’équation 2.30 sont définies telles que :

~ 1% X
S = ‘/QQUQU + WfVQ avec fl/2 =1- Txfyl (232)
Ful9) L Cus | ee g =+ cun(r® — 1) et in(=2—,10) (2.33)
=gl ——"2>] av =714 cya(r’—r r=min(=—— .
w\g g g6+cfug g w2 322
ft2 = cizexp <_Ct4X2> (2.34)

\ O; ot , .
Ou Q;; = % (gg? — 8—?) représente le tenseur de rotation et x est une nouvelle constante. L’ensemble
7 [

des constantes du modéle sont résumées dans le tableau 2.1.
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Correction prenant en compte les effets de courbure/rotation

Cette correction a pour but de supprimer la diffusion excessive prédite par le modele classique
au cceur des structures tourbillonnaires. La modification proposée s’appuie sur le constat que la tur-
bulence est générée dans les zones a forte vorticité proche de la paroi. Shur et al. [179] proposent ainsi
de modifier le terme de production du modéle de Spalart-Allmaras par :

P = cp (fr1 — fr2) ST (2.35)
Ou la fonction fio est la fonction définie par I’équation 2.34 et la fonction f,q s’écrit :
2r* _ N
fri=(1+ CTI)W [1 — cp3tan 1(@27’)} — ¢l (2.36)

Ou 7 est défini par :

F=

2QixSir (DS;

D* ( Dt
Avec €51, le symbole de Levi-Civita et €2, la vitesse de rotation éventuelle du repére. Le terme r* de
I’équation 2.36 est défini tel que :

J + (EimnSjn + 5jmnSin)Q;n> (237)

r* = S/Q (2.38)

€2 = /204505 (2.39)
S| = 1/25;;Si; (2.40)

D? = % (52 +0?) (2.41)

Avec :

Ou €5 est le tenseur de rotation et S;; = % (gg? + %) est le tenseur des contraintes de cisaillement.
J 7

Les constantes du modele vérifient ¢,q = 1, ¢0 = 12 et ¢,.3 = 1.

2.2.2 La modélisation URANS : Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes

Cette modélisation consiste en une extension de la modélisation RANS décrite précédemment.
Les équations moyennées sont résolues sur une échelle de temps correspondant aux instationnarités
du champ moyen. La moyenne de Reynolds utilisée differe quelque peu et peut s’écrire :

T
ft) = 1/ f(s)ds avec T >> 1 (2.42)
T Jir
’ Constante ‘ Valeur
Cp1 0,1355
b2 0,622
o 2/3
K 0,41
Cwl Cwl = % + H_Uﬂ
Cw?2 0,3
Cuw3 2
Cyl 7,1
Ct3 1,2
Ct4 0,5

TABLE 2.1 — Constantes du modele de Spalart-Allmaras, issues de Simon [3].
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Ou 7 est ’échelle de temps caractéristique de la turbulence. Cette modélisation suppose notamment
que les instationnarités basses fréquences sont découplées des fluctuations turbulentes. Le modele
de turbulence reste pour sa part inchangé mais un schéma d’intégration consistant en temps est
nécessaire.

2.2.3 La modélisation LES : Large Eddy Simulation

Comme précisé auparavant, les simulations RANS sont incapables de rendre compte avec préci-
sion des phénomenes turbulents associés a des configurations d’écoulements décollés. Un compromis
consiste a réaliser un filtrage spatial et temporel des structures tourbillonnaires en présence. Ainsi les
structures a grandes échelles contenant la majorité de 1’énergie des fluctuations de 1’écoulement sont
résolues tandis que les plus petites, responsables de la dissipation de ’énergie cinétique turbulente,
sont modélisées. Cette modélisation permet notamment d’obtenir un compromis entre le nombre de
points du maillage nécessaire pour une modélisation RANS et celui nécessaire pour une modélisation
DNS. La séparation d’échelle est effectuée grace a un filtrage spatial des équations de Navier-Stokes
(voir figure 2.2 pour le nombre d’onde de coupure utilisé dans le cadre d’'une LES, en comparaison
aux autres modélisations employées).

2.2.3.1 Le filtrage employé

Notons f(&,t) une grandeur caractéristique de Pécoulement et f (k,w) sa transformée de Fourier
dans l’espace spectral. L’opération de filtrage permettant de s’affranchir des plus petites structures
tourbillonaires est un filtre passe-bas en fréquence (ou passe-haut en échelle). Dans I’espace physique,
Popérateur G(Z,t) associé au filtrage se traduit par un produit de convolution tel que :

+0c0 . . .
“ﬁ”‘ﬂém/ fEDGE - &t —1)d3EdT = G(&,t) * f(Z,1) (2.43)

Dans l’espace spectral, le filtrage de la variable f (l;, w) est défini comme le produit suivant :

F(k,w) = Gk, w)f(k,w) (2.44)

Ou G(k,w) est la transformée de Fourier du noyau de convolution G(&, ). L'opérateur de filtrage doit
alors vérifier les propriétés suivantes :

e Conservation des constantes :

+0c0 . .
a=a< / / G, m)d>¢dr =1 (2.45)
N3 J—o0
e Linéarité :
f+9=/+79 (2.46)

e Commutativité avec la dérivation :

of _of
—=——avec{=t T 2.47
Ce filtrage peut étre réalisé par n’importe quel opérateur vérifiant ces propriétés, qu’il s’agisse
d’un filtre boite, d’un filtre porte ou d’un filtre gaussien. Une description détaillée de ces filtres est
disponible dans les travaux de Sagaut [180]. Précisons que, contrairement & la moyenne de Reynolds,
le filtrage d’une LES ne vérifie pas ’hypothese d’idempotence. Ainsi, la partie non résolue (également
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appelée partie sous-maille), déterminée par f' = f — f, ne vérifie pas f’ = 0.

Dans la plupart des simulations LES, le filtrage est assuré implicitement par la taille des cellules du
maillage. Dans le cas d’'un maillage inhomogene, la fréquence de coupure du filtre est alors dépendante
de la direction considérée. Il convient alors de définir une grandeur A caractérisant ’échelle de coupure.
Deardoff [181] propose notamment d’utiliser la racine cubique des longueurs de coupure dans chaque

direction, soit :
A = AzAyAz (2.48)

A Tlinstar des modélisations RANS, 'opérateur de filtrage est ensuite appliqué aux équations de
Navier-Stokes définies par les relations 2.1 & 2.3. Un changement de variable utilisant une moyenne
de Favre [176] est & nouveau utilisé afin d’obtenir des équations semblables aux équations de Navier-
Stokes non filtrées. Précisons néanmoins que, puisque 'opérateur de filtrage ne vérifie pas I’hypothese
d’idempotence, de nouveaux termes apparaissent dans les équations de Navier-Stokes filtrées. De plus,
la moyenne de Favre définie a partir de 'opérateur de filtrage ne permet pas la commutativité des
dérivés. Les équations de Navier-Stokes filtrées s’écrivent alors :

« Equation de continuité :

gf + 81 (pi;) =0 (2.49)
« Equation de quantité de mouvement :
% (pti;) + 88@ (i) = —gi — g;’j — 88% (A — Ag) (2.50)
Avec :
Ay =T (2.51)
Ay =T — Ty (2.52)

Le terme A; est le tenseur de sous-maille défini par T;; = p (u;u; — 4;4;) et provient de la
non-linéarité du terme convectif. Le terme Ay provient quant a lui des non-linéarités du terme
visqueux et de la non-commutativité de la moyenne de Favre avec les dérivées. Le tenseur 7;;

est défini par :
—_ ~ ou; a’fbj 2 (%k
7ig = i(T) ((%cj + oxr; 30z 5”) (2.53)

Concernant le tenseur 7;;, on admet généralement que la partie déviatrice du tenseur des
déformations et la viscosité sont décorrélées (uS = @S), soit :

_ auz 8’11,]' 2 6uk
Ty = H (89@- * dr; 38361@5”) (254

« Equation de I’énergie :

De nombreuses expressions peuvent étre retenues pour I’équation de 1’énergie. L’expression
retenue ici est celle présentée par Weiss [182] et initialement proposée par Vreman [183]. Vreman
introduit alors I’énergie pFE sous la forme :
oB= L 4 Lpu (2.55)
= —PU;U; .
pE =T + Pl
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Une dérivation par rapport au temps de la relation 2.55 ainsi que 'utilisation des relations 2.49
et 2.50 permettent d’aboutir a I’équation de 1’énergie suivante :

0 /— 0 —~ N\ o , oG
é( )+813i [(pE—i—p) ui}—aixj(ﬂjui)—l-aim——Bl—BQ—Bg+B4+B5+BG—B7 (2.56)
Ou le flux de chaleur §; est défini par :
. - OT
Gi = —r(T)5 (2.57)
Les termes sous-mailles By a By s’écrivent quant a eux :
1 9
B = —— DU; — Pl 2.
1 ~ —10z; (pui — pi;) (2.58)
aui 8’L~LZ‘
By, = -p 2.59
2 pal‘i paxi ( )
0
By = — (T4 2.60
s = gy () (2.60)
01
By = T;,— 2.61
4 J 8$j ( )
8ui 8’111'
By = 71 — T — 2.62
> TJ 8.7}j 7—] Omj ( )
[
Bg = —&Tj (Tijui — Tijui) (2'63)
B = L @-a (2.64)
7T = oz, q; — 4 .

Vreman et al. [184] proposent alors d’évaluer la part relative de chacun de ces termes. Le ta-
bleau 2.2, issu de Garnier et al. [185] permet de classifier chacun de ces termes en fonction de leur
ordre de grandeur.

’ Influence du terme ‘ Terme
Grande Convection
Moyenne Diffusion, A1, By, By, B3
Petite By, By
Négligeable Ay, Bg, By

TABLE 2.2 — Ordre de grandeur des termes, issu de Garnier et al. [185] et adapté de Vreman et al.
[184].

Les termes By, Bs, ainsi que les termes As, Bg, B7 peuvent donc aisément ne pas étre pris en
compte.

2.2.3.2 Les hypothéses de Boussinesq appliquées a la LES

A Dinstar des hypotheéses de Boussinesq formulées pour les équations de Navier-Stokes moyennées
a 'aide de 'opérateur de Reynolds, deux hypotheses supplémentaires sont formulées dans le cadre de
la LES. Le tenseur T;; peut alors étre écrit sous la forme :

1
3

ou; Ou; 20u
T = Tij - Tkkaf—pusm( L ) (2.65)

9z, 0z; 30w, "
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Précisons que cette hypothése n’est valable que si le transfert d’énergie des petites structures vers
les grandes structures? est négligeable. De la méme maniére, concernant les termes B; et Ba, leur
somme est modélisée en introduisant une conductivité thermique de sous-maille telle que :

0 oT
Bi+By=—— | ksm— 2.66
1 2 8a;j ( sm a$j> ( )
Ksm €st alors exprimé a l’aide d’un nombre de Prandtl de sous-maille, supposé constant et égal a
Prg, = 0,72. La conductivité thermique kg, s’exprime alors sous la forme :

PVsmCp
Rsm = P
T'sm

(2.67)

11 est alors possible d’exprimer les équations de Navier-Stokes filtrées (relations 2.49, 2.50 et 2.56)
sous une forme vectorielle telle que :

oW  OF; OFY
8t 81‘1 8.%2

=0 (2.68)

Ou W, F et FY” représentent respectivement les variables conservatives, les flux convectifs et les flux
visqueux, définis tels que :

p P 0
piiy pl1t; + Poy; (b + prsm) S
W = |pus |, F; = | pu2uy + Dd2; s Fiu = (,U + Msm)€ 2 (269)
pus Pt + Pozi (1 + psm)S3i
pE (PE + D) (1 + pom) Sijtty + (K + Kgm) 9L

Il est alors nécessaire de modéliser la viscosité de sous-maille v, pour fermer le systéme d’équa-
tions. De nombreux modeles peuvent étre utilisés. Dans le cadre de ces travaux, seul le modeéle
d’échelles mixtes présenté par Sagaut [186] est retenu et est par conséquent présenté dans la partie
suivante.

2.2.3.3 Fermeture du systéme : le modele d’échelles mixtes

Ce modele a initialement été proposé afin de palier certains défauts du modele de Smagorinsky
[187]. En effet, ce dernier présente I'inconvénient de permettre une contribution non nulle du modéle
de sous-maille dans les zones ou ’écoulement est résolu. Sagaut [186] propose alors d’introduire
I’énergie cinétique a la coupure q. dans le modele. L’énergie cinétique est ainsi utilisée en tant que
senseur afin d’identifier les zones de ’écoulement n’étant pas completement résolues. Une famille de
modele a un parametre « est ainsi proposé. La viscosité de sous-maille vy, est exprimée comme
une combinaison non-linéaire du second invariant du tenseur des contraintes de cisaillement, de la
longueur caractéristique du filtre A et de ’énergie des plus petites structures résolues q., soit :

Vem = Cm()|S|%(g2) 2" A+ (2.70)

L’énergie cinétique ¢, est évaluée au moyen d’un filtre test, noté *, dont la longueur de coupure a pour
propriété A > A. L’énergie cinétique q. s’exprime alors par :

g = % (@ - u)2 (2.71)

2. appelé backscatter en terminologie anglo-saxonne.
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En pratique, le filtre test est dérivé d’un simple filtre discrétisé sur trois points. La vitesse bi-filtrée
s’écrit alors :
Qilim1 + 20il; + Ugliv1
z’i = 4

(2.72)

Ou l'indice |; représente 'indice de la cellule évaluée. En 3D, le filtre est réalisé a 'aide d’une triple
multiplication tensorielle du filtre décrit par la relation 2.72. La longueur de coupure du maillage
est calculée selon la relation 2.48. Le parametre « est usuellement fixé a 0,5, ce qui implique que
Cn(a) = 0,063,

Amélioration disponible du modeéle :

Le modele d’échelles mixtes présente néanmoins quelques inconvénients notables, notamment pour
les écoulements transitionnels ou en zone proche paroi. La dissipation du modeéle est en particulier
surévaluée. David [188] propose alors de prendre en compte la structure locale de I’écoulement & 1’aide
de la mise en place d’un senseur. Ce senseur repose sur le constat selon lequel la densité de proba-
bilité des variations angulaires locales de la vorticité est maximale aux alentours de 20 degrés pour
une turbulence homogene isotrope. Il est alors possible d’estimer ’angle 6 entre le vecteur tourbillon
instantané & est le vecteur tourbillon moyen & obtenue a laide du filtrage test. L’angle 6 s’exprime :

= M (2.73)
&l

Pour un angle 8 > 6y = 20°, les structures tourbillonnaires de plus petites échelles doivent présenter
des caractéristiques identiques a celles de la turbulence homogene isotrope. Il est alors nécessaire que
la longueur de coupure se situe dans la zone inertielle du spectre d’énergie turbulente (voir figure 2.2)
pour assurer l'existence des échelles sous-mailles. Pour un angle 6 < 8y = 20°, une fonction de sélection
fo, est utilisée afin de supprimer les échelles sous-maille. Cette fonction s’écrit :

S1non

fo,(0) = { (1) s 00 (2.74)

Cette fonction est discontinue par définition, ce qui peut poser des problemes numériques. Une
variante continue est alors proposée par Sagaut et Troff [189] sous la forme :

foo () = { r(e)% sizion 0> (2.75)
Avec :
r(0) = % (2.76)
tan? ( 00)
Et finalement, la nouvelle viscosité de sous-maille s’écrit :
Vi = Joo (0)sm (2.77)

3. en supposant un équilibre entre la production et la dissipation d’énergie d’une turbulence homogeéne isotrope.
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2.3 La méthode des volumes finis

Dans le cadre des travaux présentés dans les chapitres 3 et 4, la méthodologie retenue est une
approche RANS ou URANS. Le code utilisé est le solveur elsA [170] qui s’appuie sur une discrétisation
de type volumes finis des équations de Navier-Stokes. Le chapitre 6 expose pour sa part des résultats
issus d’une simulation des grandes échelles. Le solveur retenu est le code FUNk [171], spécialement
adapté pour la modélisation LES. Les équations de Navier-Stokes sont également discrétisées suivant
une formulation du type volumes finis. On se propose donc dans cette partie de décrire la méthode
des volumes finis, ainsi que les discrétisations employées pour représenter les flux visqueux, les flux
convectifs et 'avancement en temps.

La méthode des volumes finis se base sur I'expression intégrale des équations de Navier-Stokes.
La forme vectorielle des équations de Navier-Stokes présentée par la relation 2.68 est ainsi intégrée
sur un volume {2 de frontiere S et de normale 7. Le théoreme d’Ostrogradski permet alors d’écrire :

// 7619 + /S (F; — F/)n;dS =0 (2.78)

Pour un domaine de calcul constitué de cellules hexaedriques de volume €2; 1, le vecteur W' est supposé
constant dans chaque cellule et les flux F' et F” sont supposés constants sur chacune des facettes de
la cellule (i, 7, k). En discrétisant la relation précédente, il vient alors :

P 6
8t( ZJkVszk + ZZ; ( ijk — z]k) Sl =0 (279)

Avec S; la surface de la facette [ de la cellule (i, 7, k). A une dimension, la relation 2.79 devient alors :

oW,
- (FLH% — Fa’;’H;) — (szé — FL—%) =0 (2.80)
Ou les indices ¢ — 5 et 1+ 2 sont évalués aux interfaces a gauche et a droite de la cellule ¢ et le

parametre Ax est deﬁm par Az = x,,1 —x,_1 (en supposant le maillage cartésien). Les flux indiqués
2

i+3
dans la relation 2.80 contiennent implicitement le produit de la densité de flux avec l'aire de la facette
considérée. Le passage en 3D est assuré par un triple produit tensoriel.

2.3.1 Discrétisation spatiale des flux

2.3.1.1 Discrétisation des flux visqueux

On se propose dans cette partie d’exposer les différentes discrétisations utilisées concernant les
flux visqueux. Au sein des codes elsA et FUNK, la discrétisation des flux visqueux peut étre réalisée
sur un stencil de trois ou de cinq points.

Discrétisation sur cing points

Les flux visqueux sont par définition dissipatifs. Ils ne posent donc pas de problemes numériques
majeurs. Les flux des facettes ¢ — % et ¢+ % sont discrétisés a ’aide d’un schéma centré d’ordre 2 tel
que :

FioiontFL,

F(z 17%) = ’ D) : (281)
Fy .+ F,
F/ = b enl) (2.82)

(z,i+5 ) 92
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Le flux exprimé a l'interface est simplement la moyenne des flux au centre des cellules a gauche et a
droite de l'interface considérée. Dans le calcul du flux visqueux intervient le calcul des gradients au
centre de la cellule. Ces gradients sont déterminés a ’aide du théoreme d’Ostrogradski tels que, pour

une variable f : f f
af 1 of 1 // itd T Sl
L~ ZLd0 = — F'ndS = —2 2 2.83
ox Qijk //;1 ox Qijk S 2t Az ( )

Les variables f; _1 et f;, 1 représentent les valeurs de f évaluées aux interfaces par :
2 2

fiy = # (2.84)
fir = % (2.85)

Les flux visqueux a l'interface d’une cellule sont donc évalués a l'aide d’un stencil de 5 points,
utilisé classiquement dans de nombreux codes de mécaniques des fluides. Précisons cependant que
cette discrétisation engendre un découplage entre les cellules paires et les cellules impaires, pouvant
conduire a des oscillations numériques un point sur deux. Un traitement particulier des conditions
aux limites est notamment indispensable.

Une correction associée a cette discrétisation est ainsi proposée dans elsA. Les gradients sont
dans un premier temps exprimés au centre des cellules a 'aide des relations 2.83 a 2.85. Le flux a
Iinterface est ensuite exprimé comme la moyenne arithmétique des flux des cellules a gauche et a
droite de 'interface, mais corrigés de la maniére suivante :

e le flux a l'interface est exprimé comme la moyenne arithmétique du flux au centre des cellules

a gauche et a droite, pondérés par le volume des cellules.

e les flux normaux des deux interfaces opposées sont soustraits.

o les flux tangentiels sont divisés par deux.

e les flux normaux aux interfaces exprimés au centre des cellules sont ajoutés.

o le résultat est divisé par la moyenne arithmétique des volumes des deux cellules.

Formellement, ceci consiste a calculer les flux a I'interface en considérant un volume de contréle
centré autour de l'interface et composé des deux moitiés de cellules avoisinantes. Ce traitement permet
ainsi de s’affranchir du découplage entre les cellules paires et impaires. Cette discrétisation sera retenue
pour les simulations réalisées avec elsA décrites dans les chapitres 3 et 4.

Discrétisation sur trois points

Une discrétisation des flux visqueux sur un stencil de trois points est également réalisable. Contrai-
rement au schéma présenté dans la section précédente, les gradients sont directement calculés aux
centres de chaque interface. L’ensemble des variables conservatives est supposé constant sur chaque
interface. On considére alors un volume de contréle 3D centré autour de 'interface et composé des
deux moitiés des cellules avoisinantes. Sur les deux interfaces paralleles a 'interface considérée, les
grandeurs conservatives sont supposées égales a celles évaluées au centre des deux cellules avoisinant
I'interface. Pour les quatre interfaces restantes, les grandeurs conservatives sont évaluées comme la
moyenne des grandeurs conservatives des quatre cellules avoisinantes. Ce traitement permet ainsi de
supprimer tout découplage entre cellules paires et cellules impaires. Contrairement au schéma pré-
cédent (corrigé ou non), aucun traitement supplémentaire n’est nécessaire pour les conditions aux
limites. Les flux visqueux sont directement exprimés au centre des interfaces a partir des gradients
calculés précédemment au méme point et d’une moyenne arithmétique de la viscosité des deux cellules
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avoisinantes. Ce schéma sera retenu dans le cadre des simulations des grandes échelles réalisées sous
FUNk car son implémentation a été grandement optimisée.

2.3.1.2 Discrétisation des flux convectifs

De part leur nature non-linéaire, les flux convectifs, également appelés flux d’Euler, sont plus
complexes a discrétiser. Il est nécessaire d’avoir recours & des solveurs approchés du probléeme de
Riemann. On peut ainsi distinguer deux grandes familles de schémas décentrés :

o les schémas de type Fluz Difference Splitting (FDS), tels que le schéma de Roe [190], d’Oshen,

ect.

o les schémas de type Fluz Vector Splitting (FVS), tels que le schéma de Van-Leer [191], AUSM,

AUSM+, AUSM+(P), etc.

Précisons que les schémas FVS sont généralement plus robustes que les schémas FDS, notamment
dans le cas de chocs ou de détentes. Leur précision est cependant moindre. Parmi les schémas FVS,
les schémas AUSM (Advection Upstream Splitting Method) ont suscité un grand intérét, de part les
modifications progressives permettant d’acquérir la précision d’un schéma FDS tout en conservant
leur robustesse. On se propose ainsi dans cette section de décrire les deux schémas d’intégration
utilisés dans le cadre de ces travaux, a savoir le schéma de Roe et le schéma AUSM(+)P muni d’'un
senseur. Le schéma de Roe est utilisé dans le cadre des simulations RANS/URANS réalisées avec
elsA. Concernant les simulations des grandes échelles, le choix s’est porté sur le schéma AUSM(+)P
muni d’un senseur, puisque celui-ci est moins dissipatif que le schéma de Roe.

Reconstruction des variables aux interfaces

L’ensemble des schémas de discrétisation des flux convectifs nécessitent de connaitre 1’état des
variables conservatives a gauche et a droite de chaque interface. Connaisant les valeurs d’une gran-
deur f au centre des cellules i —1, i et ¢+ 1, il est possible de reconstruire les valeurs de f a I’aide d’'un
schéma de reconstruction MUSCL (Monotonic Upstream Schemes for Conservation Laws). Introduit
par Van-Leer [191], ce schéma suppose une évolution parabolique par morceaux autour de x;, sous la
forme :

f@) = a(@ — 2;)* + b(x — z;) + ¢ (2.86)
Ou les constantes a, b et ¢ sont choisis afin de satisfaire :

1 —Az/2
— flx)de = fi_ 2.87
Az /_3Aw/2 (@) ! (2:87)

1 Az/2
o f)dz = fi 2.88
Az /—A:c/Q ( ) ( )

1 3Az/2
A fle)de = f; 2.89
Al‘ /Ax/2 ( ) +1 ( )

Les grandeurs aux interfaces sont alors reconstruites par :

1 5 2

€]

; = —Zzli—e T ZJi-1t 2] 2.

fily gl tgfimi g/ (2.90)
2 5 1

D

; = ZJi- =Ji— =T 2.91

fz,% 6f 1+ 6f 6f+1 (2.91)
1 ) 2

G _ 4 )

fixy = sz_l + 6fz + 6f2+1 (2.92)

2 b 1
i+% - gfz + 6f1+1 6f2+2 (293)
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De maniere plus générale, le flux a gauche et a droite de l'interface ¢ + 1 est donné par :

1+« 11—«
G _
19y = ok (T oA (294)
1+a l1-«
Avec :
Afipr = firn— fi (2.96)

La valeur de « permet de contrdler la précision du schéma. Une valeur de o = % permet de retrouver
les relations 2.90 a 2.93.

Le schéma de Roe

Le schéma de Roe [190] consiste & évaluer les flux au travers de chaque interface & partir des états
a gauche et a droite de U'interface considérée. 1l est traditionnellement représenté par la relation :
1
Frop(W, W) = 2 [F(WE) + F(WP) — [A(Wep)| (WP - W) (2.97)
Ou W est le vecteur constitué des variables conservatives et F' les flux convectifs associés. La jaco-
bienne A(Wgp) est définie par :

OF
AW) = — 2.98
W)= (299)
Cette jacobienne est alors évaluée pour un état de Roe Wgp tel que :
/ GwG / DwD
Wep = Y2 Ve (2.99)

Vo9 + /P

La relation 2.99 est une moyenne pondérée par la masse volumique de ’état & gauche et a droite de
Iinterface considérée, usuellement appelée moyenne de Roe. La différence des flux a l'interface vérifie
alors :

F¢ - FP = AWep) (W - wP) (2.100)
Et la matrice de Roe A(W) est donnée par :
|A(W)| = P|A|P~! (2.101)
Avec A la matrice diagonale des valeurs propres réelles A4 de A telle que :
|A[ = diag(|Aall) (2.102)

Ce schéma, sous sa forme classique, peut conduire & des solutions non entropiques, notamment
lors de l'apparition de chocs. Il est alors possible de coupler 1'utilisation du schéma de Roe a une
correction introduite par Harten [192] et consistant & remplacer la valeur absolue des valeurs propres
de la jacobienne A par une fonction parabolique non nulle lorsque les valeurs propres tendent vers 0,
comme l'illustre la figure 2.3.

Le flux de Roe modifié s’écrit alors :

Frop(WO,WP) = 3 [F(WE) + F(WP) - 0(|A(Wep)) (WP - WO)] (2103
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v

F1GURE 2.3 — Correction de Harten réalisée sur la valeur absolue des valeurs propres de la jacobienne
A, issue de Simon [3].

Avec U(|A]) = PY(|A|)P~! la fonction de Harten définie telle que :

Al st [N >0
U(A) = 2.104
( ) { /\22-5;02 si ‘)\‘ <o ( )
Le parametre de correction entropique o est alors évalué a l'aide de la relation :
o =B ul+ |v| + |w| +¢) (2.105)

Avec u,v et w les trois composantes de la vitesse et ¢ la célérité du son. Cette fonction de correction
permet ainsi de conserver un caractere dissipatif dans les zones ot la vitesse caractéristique s’annule.
Cette dissipation est ajustée a I’aide du parametre (5. Il est usuel de faire varier la valeur de ce coeffi-
cient en fonction de la zone a simuler. Typiquement, dans le cas d’une couche limite, il est préférable
d’avoir = 10~% afin de ne pas surestimer la dissipation au sein de la couche limite et de ne pas nuire
a la précision du résultat. En dehors de la couche limite, une valeur usuelle et retenue de 5 est de
I’ordre de 0,1.

Précisons qu’il est également usuel de coupler I'utilisation du schéma de Roe a un limiteur, afin
d’assurer la stabilité du schéma lorsque 1’écoulement présente des discontinuités tout en maintenant
autant que possible 'ordre du schéma. Les incréments des relations 2.94 et 2.95 sont modifiés afin
d’obtenir un schéma TVD (Total Variation Diminishing) :

1+a-— 1—a—
G
1+a— l—a—
D
Avec : -
Afiyy =minmod (Af, 1, Afy, ) (2.108)

Et le limiteur minmod est défini par :

a si la|<|b] et ab>0
minmod(a,b) =< b si |a| >|b] et ab>0 (2.109)
b si ab<0
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Le schéma AUSM+(P) muni de senseur

Initialement, le schéma AUSM+ [193] est construit sur une décomposition des flux d’Euler en
un terme convectif et un terme de pression :

Foi=F_+PF, (2.110)

Le schéma AUSM+(P), introduit par Edwards et Liou [194], est une modification du schéma AUSM+
assurant le couplage vitesse/pression et une meilleure précision en incompressible. Les modifications
introduites par Edwards et Liou [194] n’influencent que les interfaces ou le nombre de Mach est
inférieur a 0,5. Une version simplifiée de ce schéma introduite par Laurent et al. [171] est retenue
pour ces travaux. Ce schéma, démuni de capture de choc, est défini de la maniere suivante :

U, 0

1
F1= ?(WG + WP — & x max(Uy int, 1Upes) (WG + WD) + 5 ¢ +pP (2.111)
0

Le dernier terme n’agit que sur les flux de quantité de mouvement. U; est une grandeur de la dimension
d’une vitesse qui permet de contrdler la dissipation du schéma. Cette vitesse est définie par :

Uy = (€ +ul) — cp———— 2.112
2 ( ) Pref Uref ( )
La vitesse U7 ;¢ est la vitesse normale & l'interface définie par :
G D G D
Ut it = =7 ax(0,1 — 20y )27 (2.113)
2 prerref
Ot le nombre de Mach normal a 'interface est défini par :
G D
u’+u
M int = —5e (2.114)

Les constantes c; et ¢ sont choisies d’apres les travaux de Mary [195] afin de limiter la dissipation
du schéma :
Cl = Cy = 0, 04 (2.115)
Les états a gauche et a droite de chaque interface sont quant & eux déduits a I'aide d’une méthode
MUSCL.

La fonction ® de la relation 2.111 permet de différencier I'utilisation d’un schéma centré ou
décentré. Pour un schéma décentré, la fonction ® est une fonction uniformément égale a 1. Dans le
cas d’un schéma centré, un senseur est utilisé afin d’identifier la présence d’oscillations paire/impaire
inhérentes aux schémas centrés. La fonction ® s’ajuste alors localement. Si aucune oscillation n’est
identifiée, le senseur ® est fixé a 0. Dans le cas d’oscillations, le senseur ® est fixé a 1 pour les deux
interfaces 7 — % et i+ % Le formalisme mathématique retenu pour le senseur est le suivant :

=1 st (Wilivz = Wliv1) Whlivr — Weli) <0

Hi(Wi) = { 1  sinon (2.116)

Ou Wy, est la k-eme variable du vecteur W et I’indice ¢ correspond a l’'indice de la cellule considérée.

o = L1 st W)+ A (W) < 0 ou (W) + A2 (W) <0 (2.117)
We ™) 0 sinon '

Finalement, le senseur ® s’écrit :

1= m]?X(\IfWk) (2.118)
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2.3.2 Discrétisation en temps

On se propose dans cette section de décrire la discrétisation utilisée en temps dans le cadre
des simulations instationnaires URANS et LES. Le schéma temporel est identique pour les deux
modélisations retenues.

2.3.2.1 Le schéma de Gear

Ce schéma implicite, proposé par Gear [196], est basé sur le schéma d’Euler rétrograde du second
ordre. La dérivée a l'instant n x At du vecteur des variables conservatives W s’écrit :

(6W>n N %WnJrl —OW"™ + %anl

2.11
ot At ( %)

Les indices spatiaux sont volontairement omis pour des questions de lisibilité. Ce schéma étant im-
plicite, la dérivée a l'instant n du vecteur W est dépendante de W a l'instant n + 1. A ’aide de la
relation 2.79, on obtient alors :

3 n+1 1 :
AW — oA =0 (2.120)
Avec :
AW — Wt _wn (2.121)

Les flux visqueux et convectifs de la facette I dépendent de I'instant n + 1 et sont par conséquent
linéarisés sous la forme :

oF

F(W" nntlh) = (W, n") + (aw)l (W™ n"THAW T 4 O(AR) (2.122)
OF"

F‘ZV(W”—H, nn-i—l) _ _F}V(Wn’ nn-i—l) + (aw)l (Wn’ n”H)AVVl”“ + O(At2) (2_123)

Ou n est le vecteur normal a la facette [ et AW”Jr1 contient implicitement le produit scalaire de
AW et Sm,"+1 Les Jacoblennnes BW et 8W sont connues, puisque ’état W™ est connu ainsi que
le vecteur 'n”‘|r1 (dans le cas ou le maillage est mis en mouvement a l’aide d’une stratégie ALE). La
relation 2.120 devient finalement :

6
At S (F—F")} (2.124)
Qg 13

3 1
AW - = _AW" —
2 o oW oW 2

At S [( OF OFY
ik =1

) AVVln—i-l
l

L’inconvénient de cette méthode réside dans le cotit de calcul des jacobiennes des flux convectifs et
visqueux. Des expressions approchées de ces matrices sont alors proposées par différents auteurs :
o Coakley [197] propose une simplification du calcul de la jacobienne des flux visqueux.
o La matrice jacobienne des flux convectifs est simplifiée & 1’aide d’une approche LCI (Linearized
Conservative Implicit) proposée par Yee [198] et couplée a un renforcement de la diagonale
selon la méthode de Jameson et Turkel [199].

Ces simplifications entrainent néanmoins une perte de ’ordre deux du schéma, notamment par la
linéarisation des jacobiennes et de la factorisation de I'opérateur implicite. Il est alors nécessaire de
mettre en place un algorithme de sous-itérations afin de conserver l'ordre du schéma initial. Celui-ci
est défini par :
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3

At L [/0F  9Fv\"th P
SAWRHL L 2 ( -~ ) AW P
2 T o & |\aw T aw ), l
3 3 1 At O
= ZAW" — SAWL P - AW — N (F-Fv)thr 2.12

Ou p représente le numéro de la sous-itération. Le processus converge lorsque AW P+ 5 (et on
obtient :
wntl — ot ptl o wntl p (2.126)

En utilisant la relation 2.126 dans ’équation 2.125, on retrouve alors ’expression initiale du schéma
donnée par la relation 2.124. L’utilisation de sous-itérations converge donc bien vers la solution du
probléme instationnaire. La résolution de ’équation 2.125 est réalisée a ’aide d’une factorisation LU
en introduisant une décomposition de Gauss-Seidel symétrique. En pratique, il est possible soit de
fixer un seuil de convergence pour arréter le processus de sous-itérations, soit de fixer le nombre de
sous-itérations utilisé par pas de temps physique. La seconde solution est préférée pour éviter un
temps de calcul trop long. Le nombre de sous-itérations est alors fixé de facon a obtenir au moins un
ordre de grandeur en moins sur les résidus.

2.4 La formulation ALE

On se propose dans cette section de décrire le formalisme de la méthode dénommée Arbitrary
Lagrangian-Eulerian (ALE). Celle-ci permet d’imposer un mouvement rigide et/ou une déformation
au maillage et sera particulierement utilisée dans le cadre du chapitre 4 afin de munir le projectile
d’une rotation. Cette méthodologie, utilisant une formulation hybride, permet de conserver a la fois
les avantages d’une description lagrangienne et d’une description eulerienne du fluide.

2.4.1 Le théoréme de transport

La méthodologie ALE s’appuie dans un premier temps sur le théoréme de transport. Celui-ci
permet d’exprimer la dérivée temporelle d’'une intégrale sur un volume de controle dépendant du
temps. Notons f(,t) la fonction a intégrer sur le volume. Cette fonction peut a la fois étre scalaire
ou vectorielle. Le volume de controle sur lequel on intégre f est noté €2, et est délimité par la surface
St. On définit en chaque point de S; la normale a la surface n et la vitesse V,, de déformation du
volume. On cherche alors & exprimer :

I= i//m F(x,t)dQ (2.127)

Cette expression peut se décomposer en deux contributions :

o La contribution des points appartenant a €; N Q14 (le domaine rayé sur la figure 2.4), qui
s’écrit :
of

—dQdt 2.128
5 (2.128)

o la contribution des points appartenant a Q; U Q¢ge — (Q¢ N Qepqe), soit les points générés par
I’extrusion de S; par V,,,dt. Elle s’écrit :
[ x (Vip - n)dXdt (2.129)

Les points apparaissant lors de I'extrusion de S; par Vy,,dt vérifient V,,, - n > 0 tandis que les
points disparaissant vérifient V,, - n < 0.
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FIGURE 2.4 — Evolution temporelle du domaine € entre les instants ¢ et ¢ + dt, issue de Pamiés [200].

En considérant la totalité des points, on obtient finalement :

7= Z//Qt fdQ://Qt gfdmr/stfx (Vi - m)dS (2.130)

Notons que la vitesse V,;, correspond a la vitesse de déformation du volume, différente de la vitesse
du fluide. Ainsi, si V,,, = 0, on retrouve une description eulerienne, ou le volume de contrdle est fixe
et on s’intéresse a I’évolution des variables traversant ce volume. Si V,,, = Uy, ot Uy est la vitesse
du fluide, on retrouve une description lagrangienne, ou ’on suit le mouvement de la particule fluide.

2.4.2 Les lois de conservations géométriques

Certaines contraintes doivent étre vérifiées afin de conserver la cohérence géométrique du maillage.
La premiére loi traduit le fait que le volume des cellules du maillage doit rester fermé, soit :

//S nds =0 (2.131)

La seconde loi traduit la conservation d’une constante (f = 1) lors d’'un mouvement arbitraire du
volume ;. [’équation 2.130 s’écrit alors :

dd%t _ //St(vm - n)dy) (2.132)

Cette relation traduit que la variation du volume {2; est égale au volume balayé par la surface Sy
pendant l'intervalle de temps dt.
2.4.3 Les lois de conservations euleriennes

Ecrivons a présent la relation 2.130 dans le repere relatif attaché au volume de contréle £2; pour
laquelle la vitesse d’extrusion du volume correspond a présent a la vitesse du fluide V,. dans le repere

relatif. On a : p of
7- dt//ﬂ fdQ://Qt 8td9+//& £V, -n)ds (2.133)

Cette équation permet de retrouver les équations de Navier-Stokes moyennant le choix de la variable
f- On retrouve par exemple la conservation de la masse pour f = p.
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2.4.4 La formulation hybride

Considérons finalement le volume géométrique se déplagant a la vitesse du maillage V,,,. En ap-
pliquant le théoréme du transport dans le repére relatif (immobile et lié au volume géométrique) et
en notant V, la vitesse absolue du fluide, on a V. =V, — V,,, et I’équation 2.130 s’écrit finalement :

//Qt dQJF//Stf (Va = Vi) -m)d> (2.134)

Le mouvement du maillage se traduit ainsi par un nouveau terme de flux, appelé flux d’entrainement.
L’expression intégrale des équations de Navier-Stokes s’écrit alors :

// —dQ + / (Fi — FY — F&)ngdS = 0 (2.135)
Qt St

pug
puLtS + porg
Ff = | putf + pdo; (2.136)
ﬁﬁi@f + Dd3;
(pE + p)ug

Avec :
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3.1 Introduction

Afin d’évaluer les déviations sur trajectoire que I’on peut obtenir & I’aide d’un dispositif de controle
par effet Coanda, il est nécessaire de réaliser au préalable des simulations de mécanique du vol du
projectile contrélé. Pour cela, un modele aérodynamique complet du projectile muni du dispositif de
controle par effet Coanda est nécessaire. Les efforts générés a I’aide d’un tel dispositif sont déterminés
dans un premier temps a l'aide de simulations RANS. L’avantage d’une modélisation RANS réside
dans le temps de restitution relativement rapide des calculs. Il est ainsi envisageable d’évaluer le
controéle par effet Coanda sur la totalité du domaine de vol du projectile. Cependant, ces simulations
ne permettent pas de prendre en compte la rotation du projectile. En effet, le caractére gyrostabilisé
du projectile nécessite de mettre en ceuvre un dispositif de contréle générant un effort dont la direction

93
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est constante au cours du vol. Ainsi, le controle se doit d’agir dans un secteur angulaire donné. Seul
I'utilisation d’un soufflage périodique permet de répondre a cette contrainte. Des simulations station-
naires ne sont donc pas adaptées pour décrire un soufflage dépendant du temps. Une méthodologie
URANS doit alors étre utilisée, présentée dans le chapitre 4.

La démarche que nous avons suivi dans ce chapitre s’articule autour de deux thématiques. Dans
un premier temps, il s’agit de valider les résultats numériques obtenus par une modélisation RANS
sur le projectile de référence. Pour cela, les coefficients aérodynamiques obtenus numériquement sont
comparés aux coefficients aérodynamiques expérimentaux déterminés lors de deux campagnes d’es-
sais réalisées par Nexter Munitions sur un projectile non-gyrostabilisé. Cette comparaison doit nous
permettre de valider 'utilisation du code elsA sur des applications de type projectiles.

Dans un second temps, lefficacité du contréle par effet Coanda est évaluée sur ’ensemble du
domaine de vol du projectile. Les gains sur les coefficients aérodynamiques sont présentés pour quatre
nombres de Mach et deux incidences. De nombreuses conditions de soufflage sont simulées afin de
déterminer celles qui permettent d’obtenir un effort significatif sans nécessiter un apport d’énergie
trop important. Au vue des différences notables qui existent entre le comportement du dispositif de
contrdle dans un écoulement extérieur subsonique et dans un écoulement extérieur supersonique, il a
été décidé d’étudier indépendamment ces deux cas de figures. Une analyse détaillée du comportement
du jet Coanda est dans un premier temps réalisée pour des conditions extérieures subsoniques. On
s’intéressera tout particulierement & 1’évolution des gains aérodynamiques en fonction de la quantité
de mouvement injectée par le jet, ainsi qu’a l'influence du nombre de Mach du jet sur le contrdle.
Les principales différences entre le comportement du jet dans un écoulement extérieur subsonique et
supersonique seront par la suite mises en évidence. Finalement, les conditions de soufflages retenues
pour I'élaboration du modele aérodynamique seront présentées.

3.2 Validation des simulations RANS sur le projectile de référence
non-gyrostabilisé

3.2.1 Présentation du cas de référence

Le projectile considéré est un engin commercialisé par Nexter Munitions sous la dénomination
LU211. Tl s’agit d’'un projectile de 155 mm gyrostabilisé, constitué d’une ogive tronquée de trois
calibres de long, d’un cylindre de 1,6 calibre, et d’un rétreint de culot d’un calibre de long. Le rétreint
est divisé en deux parties ayant respectivement une inclinaison de 3° et 7,5°. Cette configuration
a été sélectionnée comme projectile de référence au sein du programme d’étude amont «Manege»
afin d’étudier de nouveaux moyens de contrdle permettant de modifier sa trajectoire. La figure 3.1
représente la géométrie du projectile LU211 et la géométrie du projectile générique Secant-Ogive-
Cylinder-Boatail (SOCBT). Les principales différences entre ces deux configurations résident dans les
discontinuités géométriques de 'ogive du projectile LU211. De plus, le nez du projectile SOCBT n’est
pas tronqué.

3.2.2 Les données expérimentales disponibles

Les résultats expérimentaux présentés dans cette section sont issus de deux campagnes d’essais
réalisées indépendamment. La premiere a été réalisée en 2001 lors d’un précédent programme d’étude
amont : le PEA «Magnus» [201]. Ces essais ont été effectués dans la soufflerie SSMA de 'ONERA &
Modane. L’utilisation de trois veines a notamment permis d’évaluer les coefficients aérodynamiques
du projectile non-gyrostabilisé pour un nombre de Mach extérieur variant de My, = 0,3 a M, = 2,0.
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(a) Géométrie du projectile LU211. (b) Géométrie du projectile générique SOCBT.

F1GURE 3.1 — Comparaison des géométries du projectile LU211 et du projectile classique SOCBT.

La seconde campagne a été réalisée dans le cadre du programme d’étude amont «Manége» [202] pré-
senté dans 'annexe A. Seul un nombre limité de Mach sont disponibles pour cette campagne puisque
seule la veine transsonique a été utilisée. La balance aérodynamique employée est identique pour
les deux campagnes. Il s’agit d’une balance six composantes permettant de déterminer ’ensemble
des coefficients aérodynamiques statiques du projectile. Le modeéle de soufflerie retenu pour ces deux
campagnes d’essais est également identique. De calibre D = 66,51 mm (échelle 0,43), ce modele est
utilisé comme référence pour ’ensemble des simulations présentées par la suite.

Dans le cadre de ces travaux, quatre valeurs du nombre de Mach sont retenues : My, = 0,7, 0,9,
1,2 et 2,0 et plusieurs incidences sont testées, de -3° a 18°. Les conditions extérieures retenues sont
présentées dans le tableau 3.1. Ces conditions sont également retenues pour ’ensemble des simulations
numériques présentées dans ce chapitre afin de pouvoir comparer les coefficients aérodynamiques
numériques et expérimentaux dans les mémes conditions.

3.2.3 Maillages mis en ceuvre

Deux maillages structurés du projectile de référence ont été réalisés sous ICEM CFD pour des
conditions extérieures subsoniques et supersoniques. Concernant le régime subsonique, les limites du
domaine de calcul sont repoussées a 50 x D en amont et en aval du projectile. La frontiére extérieure
a été positionnée dans la direction radiale & 50 x D de I’engin. Ces dimensions se révelent suffisantes
pour s’affranchir des problemes liés a I'influence des perturbations caractéristiques du régime subso-
nique et ont été sélectionnées a I’aide des études de Thépot [203] et de Thépot et al. [204]. Le nombre
total de points est de 5,8 millions, avec une distribution de 266 cellules sur corps, 85 cellules au culot
et 180 cellules en azimut. Concernant le régime supersonique, un cone de Mach de 50° est utilisé
au niveau de la frontiere d’entrée. Les frontieres restantes sont repoussées a 20 x D de la paroi du
projectile. Ce maillage est adapté pour un nombre de Mach supérieur a 1,5 et est composé de 4,6

[ Mo || Pioo (bar) | poo (bar) | Use (1/5) | Tioe (K) | Too (K) |

0,7 1,1 0,793 224 255
0,9 1,2 0,865 230 250 241
1,2 1,6 1,153 354 217
2,0 18 1,298 501 156

TABLE 3.1 — Récapitulatif des conditions utilisées en soufflerie pour les quatre nombres de Mach
considérés.
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(a) Maillage subsonique. (b) Maillage supersonique.

FIGURE 3.2 — Maillages utilisés pour le projectile de référence en subsonique (a) et en supersonique

(b).

millions de points. Les distributions sont identiques a celles employées pour le maillage subsonique.
La figure 3.2 présente une vue des maillages utilisés dans le cas du projectile de référence.

La figure 3.3 expose 1’évolution longitudinale de y* & o = 0° et pour les quatre nombres de
Mach considérés. Le raffinement du maillage ne vérifie pas y©= < 1 pour ’ensemble des points le
long du projectile, mais la taille de la premi¢re maille ne dépasse jamais y* = 4. Notons également
une importante variation du frottement et donc de y* au niveau des discontinuités géométriques du
projectile.

3.2.4 Validation des résultats numériques
3.2.4.1 Comparaisons calcul/expérience

Les résultats numériques présentés dans cette section ont été obtenus a I’aide du code de résolu-
tion des équations de Navier-Stokes elsA développé a TONERA [170]. La méthodologie retenue est
une méthodologie RANS utilisant le modele de turbulence de Spalart-Allmaras [178]. L’intégration
en espace, de type volumes finis, est assurée a I’aide d’un schéma de Roe [190] muni d’une correction
de Harten ® = 0,1 et couplé a un limiteur «minmod». La figure 3.4 présente une comparaison des
coeflicients de force normale C'y et de moment de tangage C), obtenus numériquement et expéri-
mentalement. Les marges d’erreur expérimentales représentées a l’aide des barres correspondent a un
millieme de la capacité de la balance. Les coefficients de moment sont exprimés au centre de gravité
du projectile.

Les résultats numériques sont en bon accord avec les données expérimentales. Peu d’écarts existent
sur I’évolution du coefficient de force normale C'y et du moment de tangage C,,, pour des incidences
inférieures a 10° et ce pour ’ensemble des nombres de Mach considérés. De plus, & incidence plus
élevée, les écarts notés entre I'expérience et les simulations restent compris dans la marge d’erreur
expérimentale. L’accord entre les deux campagnes d’essais est excellent, puisque les évolutions de Cy
et C), sont quasi-superposées (voir figure 3.4(a) et 3.4(b)). De tres légers écarts existent cependant &
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FIGURE 3.3 — Evolution de la taille de premiére maille y© pour I'ensemble des nombres de Mach
simulés et pour o = 0°.

hautes incidences, mais restent négligeables.

La figure 3.5 représente ’accord obtenu entre les simulations et les deux campagnes d’essais pour
le coefficient de force axiale. Dans le cadre des campagnes d’essais, cinq capteurs de pression sont
positionnés au culot et permettent d’évaluer une pression moyenne. Il est alors possible de déterminer
un coefficient de force axiale corrigé de leffet de culot C'y (SC). Ce coefficient permet notamment de
s’affranchir de l’effet du dard sur les mesures de la trainée.

Le coefficient de force axiale C'4(SC) obtenu numériquement est trés proche de ceux déterminés
expérimentalement pour ’ensemble des nombres de Mach considérés. Les résultats numériques sont
pour la plupart des cas compris dans les marges d’erreurs expérimentales. Des écarts significatifs
existent cependant sur le coefficient de force axiale total. La simulation numérique surestime dans
tout les cas la trainée de ’engin. Ces différences peuvent étre attribuées au fait que la plupart des
modeles de turbulences RANS échouent dans la prédiction des écoulements massivement décollés.
Simon [3, 205] a en particulier montré que les simulations RANS sont incapables de prédire 1’évolu-
tion radiale de la pression au culot, comparativement aux simulations des grandes échelles. L’erreur
réalisée numériquement sur la détermination de la pression de culot affecte ainsi la détermination du
coefficient de force axiale C'4. Remarquons également que des différences notables existent entre les
deux campagnes d’essais réalisées & 'ONERA sur le coefficient de force axiale (voir figure 3.5(a)),
bien que 'accord soit excellent sur les coefficients de force normale et de moment de tangage.

3.2.4.2 Topologie de ’écoulement

La figure 3.6 présente les iso-contours de la norme du gradient de la masse volumique pour les
quatre nombres de Mach considérés. A My, = 0,7 (figure 3.6(a)), aucune onde de détente et aucun
choc n’est apparent le long du projectile. L’écoulement décélere en amont de I'ogive, puis accélere le
long de celle-ci. Les jonctions nez/cylindre et cylindre/rétreint modifient trés peu la répartition de
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FIGURE 3.4 — Comparaison calcul/expérience des coefficients aérodynamiques statiques Cy et C,,
pour les quatre nombres de Mach considérés. La barre d’erreur expérimentale est indiquée pour
chaque incidence simulée.
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FIGURE 3.6 — Visualisation de la norme du gradient de masse volumique ||grad(p)
les quatre nombres de Mach considérés.

lgrad(p)]|- A My = 0,9 (figure 3.6(b)), des différences notables existent comparativement au cas
subsonique. Deux faisceaux de détente se focalisent sur les jonctions nez /cylindre et cylindre/rétreint.
Deux chocs s’établissent également sur le cylindre et au milieu du rétreint. A My, = 1,2 (figure 3.6(c))
et Mo = 2,0 (figure 3.6(d)), un choc oblique s’établit en amont de l'ogive. Les faisceaux de détente
au niveau des jonctions géométriques sont clairement accentués comparativement au régime transso-
nique. Un nouveaux faisceau de détente est particulierement visualisable au niveau de la discontinuité
géométrique de l'ogive (x/R ~ 2). Un choc apparait également dans le sillage, issu du ré-alignement
des lignes de courant avec la direction de 1’écoulement.

A présent que 'utilisation du code elsA est validée sur le projectile de référence pour I’ensemble
des nombres de Mach considérés, on se propose d’évaluer le dispositif de contréle par effet Coanda
pour ces mémes conditions.

3.3 Evaluation du contréle par effet Coanda d’un projectile de 155
mm non-gyrostabilisé

Afin de restreindre le nombre de simulations nécessaire pour élaborer un modele aérodynamique,
seuls deux incidences de a@ = 0° et o = 3° sont considérées. L’angle d’attaque total du projectile
dépassant dans de rares occasions trois degrés, il n’est pas nécessaire d’évaluer le contréle pour des
angles d’incidence plus élevés. Dans un premier temps, les modifications géométriques apportées au
projectile sont détaillées. Nous préciserons notamment les options numériques retenues ainsi que la
maniere dont le soufflage est modélisé. Dans un second temps, les gains aérodynamiques générés par
le controle seront présentés pour I’ensemble du domaine de vol. Au vu des différences notables de
leffet du contréle suivant le régime de vol, le comportement du jet est volontairement analysé de
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facon indépendante en régime subsonique et supersonique. On s’intéressera notamment a 'influence
du coefficient de quantité de mouvement du soufflage sur les gains générés, a 'influence du nombre
de Mach du jet ou encore a l'effet de I’étendue azimutale du jet. Nous mettrons ensuite en avant
les spécificités du comportement du dispositif dans un écoulement extérieur supersonique. Le modele
aérodynamique réalisé ainsi que les conditions de soufflage retenues pour les calculs de mécanique du
vol seront finalement présentés.

3.3.1 Modélisation du dispositif de controle
3.3.1.1 Modifications géométriques et maillages mis en oeuvre

Des modifications géométriques du projectile LU211 ont été réalisées afin de le munir d’une sur-
face Coanda (voir figure 3.7). Les notations utilisées pour caractériser les parameétres géométriques
du controle sont exposées figure 3.7(c). Ces parameétres sont semblables a ceux utilisés par McMichael
et al. [2] sur le projectile SCORPION; soit :

o R./R =33%, ou R, est le rayon de la surface Coanda et R le rayon du projectile.
o he/R = 3%, ou h. est la hauteur totale de la marche.
e hj/R=1,5%, ou h; est la hauteur du jet.

Le jet est centré dans le plan de résistance du projectile et son étendue azimutale est de dix-
huit degrés. Cette étendue est identique a I’étendue du spoiler étudié par Simon [3]. Une attention
particuliére s’est portée sur le raffinement du maillage le long de la surface Coanda, pour laquelle 126
cellules sont utilisées dans la direction longitudinale. Le jet et la marche solide sont discrétisés sur
respectivement 40 et 34 cellules dans la direction radiale et sur 9 cellules dans la direction azimutale.
Le nombre total de points atteint 9,6 millions pour des conditions extérieures subsoniques et 8,3
millions de points pour des conditions extérieures supersoniques. La figure 3.8 illustre le raffinement
du maillage utilisé pour les simulations du projectile controlé.

3.3.1.2 Modélisation numérique du soufflage

Différentes conditions de soufflage sont simulées afin d’étudier I'influence de la vitesse du jet sur
lefficacité du controéle. Seul un soufflage continu est évalué dans ce chapitre puisque la modélisation
RANS ne permet pas de décrire le comportement d’un actionneur périodique. Les régimes de jets
testés vont du subsonique au supersonique. L’ensemble des conditions considérées est récapitulé dans
le tableau 3.2.

Dans le cas d’un jet subsonique, trois parametres sont nécessaires pour décrire I’écoulement moyen :
la pression génératrice du jet p; ;, sa température génératrice T; ; et la direction du souflage. Les va-
riables conservatives restantes sont ensuite déterminées a l'aide de la méthode des caractéristiques
(résolution d’un probléeme de Riemann). Des grandeurs supplémentaires doivent également étre spé-
cifiées selon le modele de turbulence utilisé. Pour le modele de turbulence de Spalart-Allmaras [178],
le ratio p;/p est fixé a un.

Dans le cas d’un jet supersonique, la totalité des variables conservatives est imposée. Pour un
nombre de Mach de jet donné, plusieurs pressions génératrices de jet sont testées afin d’évaluer le
comportement de jets sous-détendus, adaptés ou sur-détendus. Une condition au limite est imposée au
niveau de la surface représentée en rouge sur la figure 3.7(b). Pour cette premiére évaluation, aucun
canal n’est considéré.
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(a) Culot du projectile de référence. (b) Projectile muni de la surface Coanda.

0.8

z/R

0.6

(c) Notations caractérisant les parameétres géométriques du
controle.

F1GURE 3.7 — Modifications géométriques apportées au projectile de référence afin de le munir d’une
surface Coanda. La surface indiquée en rouge représente 'orifice de sortie du jet.
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FI1GURE 3.8 — Modifications apportées au maillage afin de simuler le contréle du projectile par effet
Coanda.

| Moo | @ (%) | Jet | (M;] pi,; (bar)) |
<p. | (0,0070,00); (0,25 0,85); (0,44 | 0,90); (0,63 | 1,00); (0,75 | 1,10);
o oo e o (0,92 | 1,30); (0,88 | 1,50)
) " [ oap, | 20 TL60): (1,20 [1,70); (1,20 [ 1,80): (1,20 [ L,90): (1,20 [ 2,20
' (1,20 | 2,50 ; (1,20 | 2,80); (1,20 | 3,50); (1,40 | 2,60)
o [ (0,0070,00); (0,11 0,68); (0,20 [ 0,70); (0,61 | 0,80); (0,77 ] 0,90);
0o | o 5o Lo (0,88 | 1,00): (0,96 | 1,10); (1,01 | 1,20); (1,06 | 1,30)
’ 7, | (L0 T1,80) (1,50 [2,50): (2:00 | 3,00) (2,00 [ 3.70): (2:00 | 4,85):
‘ (2,00 | 5,30); (2,00 | 7,00)
. (0,00 0,00); (0,85 ] 0,60); (0,94 | 0,65); (0,99 | 0,70);
12 |00, 30 | " (1,03 | 0,75); (1,07 | 0,80)
Sup. (2,00 3,00); (2,00 | 3,75)
sub. (0,00 0,00); (0,57 [ 0,10); (1,00 | 0,20)
20 | 07,3 [ 750 10,60): (2,00 ] 0.30): (2,00 0,40): (2,00 ] 0.78) (2,00 [ 1,30):
‘ (2,00 | 4,00); (2,00 | 6,00); (3,00 | 6,00)

TABLE 3.2 — Récapitulatif des différentes conditions de soufflage simulées. sub : jet subsonique. sup :
jet supersonique.
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3.3.1.3 Sélection du modeéle de turbulence adapté a I’évaluation du dispositif de controle
par effet Coanda

L’état de ’art présenté dans le chapitre 1 a mis en évidence I'importance du choix du modele de
turbulence. Rumsey et Nishino [142] ont notamment comparé les résultats obtenus par cinqg modeles
de turbulence dans le cadre du contréle par effet Coanda d’un profil d’aile. Les modeles considérés
sont celui de Spalart-Allmaras [178], le modeéle de Spalart-Allmaras muni d’une correction de rotation
[179], le modele k —w SST de Menter [206], le modele £ —w SST muni d’une correction de rotation
[207] et le modele non linéaire EASM basé sur le modele k — w [208]. La figure 1.30 illustre les iso-
contours de Mach obtenus par chacun de ces modeles. Il apparait que les modéles ne prenant pas
en compte de correction dii a la courbure des lignes de courant ont tendance a surestimer ’angle de
séparation du jet et conduisent a des résultats pathologiques. La correction de rotation permet de
supprimer la diffusion excessive imposée par la courbure des lignes de courant en trés proche paroi.
Les auteurs concluent que seuls les modeéles incluant une correction de rotation permettent d’évaluer
avec suffisamment de précision I’angle de séparation du jet le long de la surface Coanda.

Avant d’évaluer les efforts générés par le dispositif de contréle sur ’ensemble du domaine de vol
du projectile, on se propose de comparer les résultats obtenus par le modele de Spalart-Allmaras
classique ! et par ce méme modeéle muni d’une correction de rotation?. Afin de réduire le nombre de
simulations, les conditions extérieures sont restreintes a My, = 0,9 et o = 0°. Deux configurations
sont évaluées : une configuration sans soufflage et une configuration controlée par effet Coanda telle
que p; j = 1,1 bar.

La figure 3.9 illustre 1’évolution des iso-contours de u/u~ et de py/p du projectile non-controlé
pour les deux modeéles de turbulence considérés. La valeur de ;/p & U'infini est identique dans les deux
cas. Des différences notables existent d’ores et déja dans le cas non-contrélé. L’étendue de la zone de
recirculation est moins importante si le modele utilisé est le modele SARC. Des différences existent
également au niveau du choc situé sur le rétreint, ot le modele SARC prédit une vitesse longitudinale
plus faible en aval. Le choc obtenu avec le modele SARC est par conséquent plus intense. Concernant
I’évolution du ratio p;/p, des différences notables existent au sein de la couche limite se développant
le long du projectile. Les niveaux de p;/p obtenus pour le modele classique SA sont en pratique plus
importants que pour le modele SARC.

Concernant la configuration controlée, les iso-contours de u/us et de ug/p avec et sans correction
de rotation sont représentés sur la figure 3.10. Contrairement aux conclusions présentées par Rumsey
et Nishino [142], peu de différences existent sur le comportement du jet entre le modéle muni d’une
correction de rotation et le modele de Spalart-Allmaras classique. L’angle de séparation du jet est
légerement plus important pour le modeéle SARC (voir figure 3.10(a)). A 'instar de la configuration
non-controlée, la zone de recirculation prédite par le modele SARC s’étend moins que pour le modele
SA. On peut également constater une différence concernant 1’évolution de la viscosité turbulente au
sein de la couche de mélange du jet (voir figure 3.10(b)). Les niveaux de p;/u obtenus & I'aide du
modele SARC sont plus importants que ceux obtenus par le modele classique de Spalart. Le mélange
entre I’écoulement extérieur et le jet est par conséquent plus important pour le modele SARC. Bien
que la correction de rotation ait initialement été congue pour réduire la diffusion excessive imposée par
les lignes de courant courbes au niveau de la paroi, ce modele augmente significativement la diffusion
dans la partie externe du jet. Ce constat est en accord avec celui réalisé par Rumsey et Nishino [142].

1. noté SA.
2. noté SARC.
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(a) Comparaison des iso-contours de u/us obtenus a ’aide  (b) Comparaison des iso-contours de pu:/p obtenus a I'aide
des modeles SA et SARC. des modeles SA et SARC.

FIGURE 3.9 — Comparaison des iso-contours de u/u et de uy/p pour les deux modeles de turbulence
considérés pour la configuration non contrélée. Les conditions extérieures vérifient M, = 0,9 et
«a = 3°. Seul I’écoulement sur la partie extrados du projectile est représenté pour tous les modeles de
turbulence.

Au vu des résultats présentés précédemment, le modele de Spalart-Allmaras classique [178] sera
retenu pour les simulations présentées dans la suite. Ce choix nous permet notamment de ne pas
surestimer l'angle de déviation du jet le long de la surface Coanda et par conséquent de ne pas
surévaluer l'effet du controle. Ce modele a également été sélectionné pour étudier les autres dispositifs
de controle envisagés dans le cadre du programme d’étude amont «Manege». Il est ainsi possible de
comparer la potentialité de chacun des dispositifs pour des options numériques identiques.

3.3.2 Evaluation des efforts générés par effet Coanda sur ’ensemble du domaine
de vol du projectile non-gyrostabilisé.

3.3.2.1 Détermination des gains aérodynamiques

On se propose a présent d’évaluer les efforts générés par effet Coanda pour ’ensemble du domaine
de vol du projectile. Les figures 3.11, 3.12 et 3.13 illustrent respectivement 1’évolution des gains
aérodynamiques ACy, AC,, et AC 4 générés par le controle en fonction du coefficient de quantité de
mouvement du jet C,, pour les quatre nombres de Mach et les deux incidences considérés. Chaque
symbole est colorié par le nombre de Mach du jet. Le coefficient C),, introduit par Poisson-Quinton
et Lepage [63], est défini par :

29, U7 S;

=_'-J 7 3.1
pooUgoSTef ( )

“w
Ot la densité p; et la vitesse du jet U; sont évaluées au centre de l'orifice de sortie du jet et la surface
S; est celle représentée en rouge sur la figure 3.7(b). La surface de référence S,.s s’appuie quant a
elle sur le calibre D du projectile telle que Sy.; = nD?/4.

On peut constater que des gains significatifs existent pour des conditions extérieures subsoniques.
La déviation du jet génere une dépression le long de la surface Coanda qui se traduit par une augmen-
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(a) Comparaison des iso-contours de u/u obtenus a ’aide  (b) Comparaison des iso-contours de p¢/p obtenus a l'aide
des modeles SA et SARC. des modeles SA et SARC.

FIGURE 3.10 — Comparaison des iso-contours de u/u« et de u;/p pour les deux modeles de turbulence
considérés pour la configuration controlée. Les conditions extérieures vérifient Mo, = 0,9 et o = 3°
et les conditions de soufflages sont telles que p; ; = 1,1 bar. Seul I'’écoulement sur la partie extrados
du projectile est représenté pour tous les modeles de turbulence.

tation de la portance de I’engin (voir figure 3.11). De plus, le gain généré par effet Coanda est plus
important a incidence nulle qu’a trois degrés. Ce constat a déja été effectué par Rinehart et al. [43]
sur la munition subsonique SCORPION. L’efficacité du controle diminue lorsque I'incidence augmente
puisque 'incidence locale de I’écoulement avec la surface Coanda augmente avec «. Pour des condi-
tions extérieures supersoniques, 'effort généré par effet Coanda est moins important. A My = 1,2,
le coefficient de force normal augmente avec le coefficient de quantité de mouvement mais les gains
obtenus sont bien plus faibles. A M., = 2,0, les gains obtenus sont quasi-nuls et alternent entre des
valeurs positives et négatives.

Le dispositif de controle agissant au niveau du culot du projectile, le jet engendre un moment
piqueur qui permet de stabiliser 'engin (voir le signe de AC,, & My = 0,7 et My = 0,9 sur la
figure 3.12). Les évolutions du coefficient de moment tangage sont semblables & celles obtenues pour
le coefficient de force normale. L’effort normal engendré par le dispositif de controle étant plus impor-
tant & a = 0°, le coefficient de tangage résultant est également plus important. Pour des conditions
extérieures supersoniques, le moment de tangage généré par effet Coanda est cependant beaucoup
plus faible.

Le coeflicient de force axiale augmente quant & lui de manieére quasi-linéaire avec le coefficient
de quantité de mouvement & My, = 0,7 et M = 0,9 (voir figure 3.13). La trainée induite par le
contrdle est plus importante & @ = 3°, puisque la surface mouillée du projectile est plus importante.
De plus, pour des vitesses de soufflage relativement faibles (et par conséquent pour de faibles valeurs
du coefficient de quantité de mouvement), le gain sur le coefficient de force axiale est négatif. L’angle
de déviation du jet le long de la surface Coanda étant faible pour ces valeurs de C,,, le jet joue prin-
cipalement un réle de propulsion.
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FIGURE 3.11 — Evolution de ACy en fonction de C}, pour les quatre nombres de Mach considérés et
pour a=0° (a) et =3° (b). Le nombre de Mach du jet est indiqué par la couleur de chaque symbole.
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FIGURE 3.12 — Evolution de AC), en fonction de C}, pour les quatre nombres de Mach considérés et
pour a=0° (a) et «=3° (b). Le nombre de Mach du jet est indiqué par la couleur de chaque symbole.
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FIGURE 3.13 — Evolution de ACy4 en fonction de C}, pour les quatre nombres de Mach considérés et
pour a=0° (a) et «=3° (b). Le nombre de Mach du jet est indiqué par la couleur de chaque symbole.

Remarquons que le coefficient de quantité de mouvement permet de superposer ’ensemble des
gains aérodynamiques obtenus tant que le nombre de Mach extérieur reste subsonique (My < 1.0).
Ce coefficient est donc un bon facteur d’échelle qui permet d’adimensionner les gains aérodynamiques
pour différentes conditions de vol ou de soufflage. Chen et al. [67] ont notamment constaté que le
nombre de Reynolds de I’écoulement extérieur n’influencait pas ’évolution de ACT, en fonction du
coefficient de quantité de mouvement C), dans le cas d’'un profil d’aile controlé par effet Coanda.
Précisons que les vitesses extérieures considérées dans 'étude de Chen et al. [67] sont faiblement
subsoniques. Dans un écoulement extérieur supersonique, il apparait que le coefficient de quantité de
mouvement ne peut plus étre utilisé pour adimensionner les résultats.

3.3.2.2 Influence du contrdle sur le centre de poussée du projectile

La figure 3.14 illustre I’évolution du centre de poussée du projectile en fonction du coefficient
de quantité de mouvement pour une incidence de trois degrés. Le centre de poussée du projectile
non-controlé et muni de la surface Coanda est noté x.p,. Comme en témoigne les résultats présentés
sur la figure 3.14, le centre de poussée du projectile recule progressivement lorsque la vitesse de souf-
flage augmente, améliorant ainsi la stabilité du projectile. Précisons cependant que le projectile reste
instable statiquement, puisque le centre de poussée se situe toujours a l'avant du centre de gravité
zg du projectile et ce pour 'ensemble des vitesses de soufflage évaluées. Une mise en incidence du
projectile engendre donc un moment cabreur, qui augmente 'incidence du projectile, augmentant a
nouveau le moment cabreur, etc. Contrairement a 1’évolution des gains obtenus sur les coefficients
aérodynamiques, I’évolution du centre de poussée en fonction de C, n’est pas identique a My, = 0,7
et Mo, = 0,9. Bien que 'effort normal généré par effet Coanda soit équivalent pour ces deux nombres
de Mach, la distribution des efforts doit différer pour expliquer les écarts observés sur le centre de
poussée. Ce point sera détaillé par la suite.

Au vu des différences notables existantes entre le comportement du contréle par effet Coanda dans
un écoulement subsonique et dans un écoulement supersonique, on se propose d’analyser séparément
le comportement du dispositif pour chacun de ces régimes.
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FIGURE 3.14 — Evolution du centre de poussée du projectile en fonction du coefficient de quantité de
mouvement. L’incidence du projectile est fixée a 3°.

3.3.3 L’effet Coanda dans un écoulement extérieur subsonique
3.3.3.1 Influence du coefficient de quantité de mouvement

On se propose dans cette partie d’étudier plus en détail le comportement du jet Coanda dans un
écoulement extérieur subsonique. La figure 3.15 illustre I’évolution de ACy en fonction du coefficient
de quantité de mouvement pour ces deux nombres de Mach et pour les deux incidences testées. Ces
gains sont identiques a ceux représentés sur la figure 3.11 mais sont interpolés a ’aide d’une fonc-
tion en racine carré de C,,. Selon Poisson-Quinton [209], deux évolutions de ACy en fonction de C,,
existent successivement dans le cas d’un profil d’aile controlé par effet Coanda. Pour de faibles valeurs
du coefficient de quantité de mouvement, ACy évolue linéairement avec C), et le controle agit sur la
couche limite. Pour des valeurs plus élevées, le contrdle modifie la circulation du profil d’aile et ACn
évolue selon la racine carrée de C,. Comme l'illustre la figure 3.15, le coefficient de force normale
évolue dans notre cas selon la racine carrée du coefficient de quantité de mouvement, et ce pour de
faibles valeurs de C,. Aucun régime linéaire ne semble exister. De plus, I'utilisation de jets super-
soniques engendre une perte d’efficacité du controle, puisque le gain obtenu est plus faible que celui
obtenu a I’aide d’une fonction en C’,i/ % Une analyse détaillée du comportement des jets supersoniques
est présentée dans la section 3.3.3.5. Il est a noter que, pour de trés faibles valeurs du coefficient de
quantité de mouvement (C,, < 3 x 107?), leffort normal généré par le controle est négatif (voir zoom
sur la figure 3.15(b)). Ce comportement délétere a d’ores et déja été mis en avant par Chen et al. [67]
et sera discuté dans la section 3.3.3.4.

Afin de caractériser I'efficacité du controle, la figure 3.16 présente 1'évolution du ratio ACN/C),
pour les deux nombres de Mach subsoniques et pour les deux incidences testées. Ce ratio permet
de quantifier lefficacité du dispositif de contréle en comparant leffort généré ACy a la dépense
énergétique C),. Les résultats obtenus pour de faibles valeurs du coefficient de quantité de mouvement
(pour lesquels leffort normal généré est négatif) sont volontairement retirés de la figure 3.16 afin
d’améliorer sa lisibilité. On peut ainsi constater que le ratio ACy /C), augmente tres rapidement pour
de faibles valeurs du coefficient de quantité de mouvement. Il atteint un maximum aux alentours
de 6 pour C),, = 2,0 x 1073 & My = 0,7 et pour C,=1,0x 1073 & My = 0,9. Cependant, ce
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FIGURE 3.15 — Evolution du gain ACy en fonction de Cua My =0,7et My = 0,9 et pour deux
incidences @ = 0° et 3°. Les courbes représentées interpolent les résultats a l'aide d’une fonction en

C’,i/ ?. Le nombre de Mach du jet est indiqué par la couleur de chaque symbole.

rapport reste significativement plus faible que celui mesuré par Englar [62] dans le cadre d’un profil
d’aile controélé par effet Coanda (de 'ordre de 80). McMichael et al. [2] ont quant & eux reportés des
valeurs de l'ordre de 200 dans le cas de la munition subsonique SCORPION. Une fois le maximum
atteint, l'efficacité du controle diminue ensuite linéairement avec C),. Il semble ainsi qu'une valeur
faible du coefficient de quantité de mouvement est a privilégier. Néanmoins, pour ces valeurs de C,,
le gain ACy reste faible. Il s’agit ainsi de trouver un compromis entre un gain ACy significatif et
une dépense énergétique raisonnable.

3.3.3.2 Topologie de I’écoulement controlé

La figure 3.17 illustre I’évolution des iso-contours de u/Us & Mo, = 0,9 et pour une incidence
de trois degrés. Plusieurs valeurs du coefficient de quantité de mouvement du jet sont considérées, de
C, = 0 (cas de référence) a C, = 1,12 x 1072. Une iso-ligne u = 0 est superposée aux iso-contours
de u/Us afin de visualiser la frontiere de la zone de recirculation. De plus, Iiso-surface de vitesse
longitudinale nulle représentée en bas a droite de chaque figure permet de visualiser la surface sur
laquelle le jet attache.

Sans controle (figure 3.17(a)), le point de décollement est fixé par la marche et la zone de recircula-
tion s’étend tout le long de la surface Coanda. Pour des vitesses de soufflage tres faibles (figure 3.17(b)),
le jet n’est pas dévié. Dans ce cas de figure, 'effort normal généré est négatif et 'effet du controle
est délétere. Pour des vitesses extérieures plus élevées (figure 3.17(c) a (f)), le jet attache significa-
tivement a la paroi et I’écoulement extérieur est accéléré au dessus de la surface Coanda. Le point
de décollement est repoussé en aval et la taille de la zone de recirculation est significativement réduite.

Afin de quantifier plus en détail I'influence de la vitesse du jet sur le point de décollement le long
de la surface Coanda, la figure 3.18 illustre I’évolution de ’angle de séparation du jet ¢; en fonction
du coefficient de quantité de mouvement. On peut constater que 6; varie peu selon le nombre de Mach
extérieur considéré et selon 'incidence du projectile. Les conditions extérieures influencent donc peu
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FIGURE 3.16 — Evolution du ratio ACy/C,, en fonction de C), & My = 0,7 et Mo = 0,9 et pour
deux incidences o = 0° et 3°. Le gain ACy est indiqué par la couleur de chaque symbole.

le comportement du jet. Lorsque le jet génére un effort normal négatif (pour de faibles valeurs du
coefficient de quantité de mouvement), 'angle de séparation du jet ne dépasse pas les dix degrés.
Cette angle augmente ensuite rapidement avec C, et sature autour de 60 degrés pour des valeurs du
coefficient de quantité de mouvement élevées. L’utilisation de jets supersoniques limite la déviation
du jet puisqu’on peut constater une tendance décroissante de 6; des que M; > 1. Notons cependant
que certaines configurations de soufflage supersonique permettent encore d’augmenter la déviation
du jet. Ces configurations correspondent a des conditions particulieres qui seront détaillées dans la
partie 3.3.3.5.

3.3.3.3 Evolution des profils de vitesse du jet

La figure 3.19 illustre I’évolution des caractéristiques du jet d,q./h; €t “3,0 / ugvmm en fonction de
I'angle 0 le long de la surface Coanda et pour différentes valeurs de C),. Les conditions extérieures
vérifient Mo, = 0,7 et o = 0°. La hauteur d,,4, correspond a la distance a la paroi pour laquelle
la vitesse du jet est maximum (soit ug = ugmaes) €t le parametre ug o correspond quant a lui a la
vitesse maximale du jet & la station § = 0°. Dans le cas d’un jet de plaque plane, on s’attend a ce que
le ratio “(%,0 / uamaw croisse linéairement avec x puisque la vitesse maximale du jet ug 4, décroit en

21/2. Dans le cas de la surface Coanda, il apparait clairement que le taux de croissance de ”5,0 / uamax
est plus important que celui obtenu par un jet de plaque plane (voir figure 3.19(b)). L’évasement du
jet est ainsi plus important dans le cas d’une surface Coanda. De plus, cet évasement est fortement
dépendant de la valeur du coefficient de quantité de mouvement. En effet, le jet s’évase plus rapidement
pour de faibles valeurs du coefficient de quantité de mouvement, conduisant a une séparation précoce
du jet (voir figure 3.19(a)). Pour des valeurs plus élevées du coefficient de quantité de mouvement,
I'évolution de ;42 /h; avec § semble devenir indépendante de C,,. Ceci est consistant avec ’évolution
de I'angle de séparation du jet illustrée figure 3.18 puisque cet angle sature pour C,, > 2 x 1073,
Ainsi, la figure 3.19 témoigne d’un mélange plus important entre le jet et I’écoulement extérieur pour
des valeurs faibles du coefficient de quantité de mouvement. Afin d’améliorer le dispositif de controle,
une des voies envisagées peut consister a réduire l'intensité de la couche de mélange entre le jet et

N

I’écoulement extérieur. Notons que la hauteur du jet d,,4, diminue rapidement de 8 = 0° a 6 = 5°.
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a) C,, = 0 (cas de référence). b) C, = 2,51 x 107%.
Iz Iz

(c) C, =1,05x 1073, (d) C, =2,90 x 1073,

(e) C,, = 5,00 x 1073, (f) C,=1,12x 1072

FIGURE 3.17 — Iso-contours de la vitesse adimensionnée u/u~, pour différentes valeurs du coefficient
de quantité de mouvement. Les conditions extérieures vérifient My, = 0,9 et o = 3°. La surface
représentée en bas a droite de chaque figure est une iso-surface de vitesse longitudinale nulle et
permet de visualiser ’aire sur laquelle le jet attache.
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FIGURE 3.18 — Evolution de I'angle de séparation du jet le long de la surface Coanda. Le nombre de
Mach du jet est indiqué par la couleur de chaque symbole.
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FIGURE 3.19 — Evolutions des caractéristiques du jet pour différentes valeurs du coefficient de quantité
de mouvement C),. Les conditions extérieures vérifient Mo, = 0,7 et a = 0°.
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FIGURE 3.20 — Evolution de ACN en fonction du ratio Uj/Us pour 'ensemble des nombres de Mach
considérés et pour une incidence de o« = 3°. Le nombre de Mach du jet est indiqué par la couleur de
chaque symbole.

Ceci provient du fait qu’une condition au limite est imposée a 8 = 0°. Le profil de vitesse appliqué
est de type créneau. Sur les cinq premiers degrés, le jet se développe rapidement suite au mélange
avec I’écoulement extérieur. Une couche limite se développe le long de la surface Coanda, diminuant
fortement la hauteur du jet 4.

3.3.3.4 L’effet délétére d’un controle a basse vitesse

Comme nous ’avons remarqué précédemment, ’effort normal généré par le contréle est négatif
pour de tres faibles valeurs du coefficient de quantité de mouvement (voir par exemple le zoom de la
figure 3.15(b)). Nous avons alors constaté que ’angle de séparation du jet ne dépasse pas les dix degrés
dans ce cas de figure. Ce comportement a déja été observé par Chen et al. [67] pour le contrdle d’un
profil d’aile par effet Coanda et est attribué au fait que la vitesse de soufflage du jet est inférieure a
la vitesse Us. La figure 3.20 représente 1'évolution du gain ACy en fonction du rapport U;/Us pour
les quatre nombres de Mach considérés et pour une incidence de trois degrés. Les résultats obtenus
pour un nombre de Mach extérieur de 0,7 et 0,9 sont superposés. Précisons cependant que ceci n’est
possible que pour une configuration géométrique donnée . Les résultats obtenus pour une hauteur de
jet différente ne se superposeraient pas a ces évolutions (le lecteur intéressé peut se référer a I’étude
de Chen et al. [67] pour plus de détails). Il apparait également que des gains positifs sont générés pour
un ratio U;/Us supérieur ou égale & 0,6. Ceci est contradictoire avec les conclusions exposées par
Chen et al. [67] mais a déja été constaté sur le projectile SCORPION [2]. Les auteurs ont notamment
mesuré des gains positifs pour un ratio U; /U égal & 0,5.

La figure 3.21 représente les iso-contours des différences de vitesse et de pression obtenues entre
le cas contrdolé et le cas non-contrdlé. Deux valeurs du coefficient de quantité de mouvement sont
représentées, engendrant respectivement une diminution et une augmentation du coefficient de force
normale. Les niveaux de vitesse et de pression sont volontairement saturés afin d’évaluer nettement
les zones influencées par le controle.

3. soit pour une valeur de S; et de Sy fixée.
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Des différences notables existent entre ces deux configurations. Pour des vitesses de soufflage
relativement faibles, le jet Coanda engendre une surpression en aval de l'orifice de sortie du jet ainsi
qu’une surpression en aval du choc localisé sur le rétreint (voir figure 3.21(a)). La vitesse du fluide
est localement accélérée par le soufflage (voir figure 3.21(c)) mais la vitesse au sein de la couche de
mélange diminue en aval. Pour des vitesses de soufflage plus élevées, le jet engendre une dépression
tout le long de la surface Coanda (voir figure 3.21(b)). Le choc situé a I'extrados est accentué suite a
I’accélération de 1’écoulement en aval du choc par le jet. L’influence du controle ne se restreint pas a
I'extrados du projectile, puisque le choc situé a l'intrados du projectile s’affaiblit (pression plus élevée
en aval du choc). Le dispositif de controle modifie nettement le sillage du projectile en accélérant
significativement la vitesse au sein de la zone de recirculation (figure 3.21(d)). La zone de dépression
visualisable au culot du projectile explique également la trainée qui est induite par le contrdle pour
des valeurs élevées du coefficient de quantité de mouvement.

3.3.3.5 Le jet Coanda supersonique

Comme précisé précédemment, I'utilisation de jets supersoniques génere une perte d’efficacité du
controle par effet Coanda. En effet, I’évolution de ACy ne suit plus une évolution en C’Ll/ 2 gile régime
du jet est supersonique (voir figure 3.15). Les gains générés sont alors plus faibles. Afin de confirmer
que cette perte d’efficacité est associée a l'utilisation de jets supersoniques, de nouvelles simulations
ont été réalisées pour un nombre de Mach extérieur vérifiant M., = 0, 3. Il est alors possible d’obtenir
des valeurs plus importantes du coefficient de quantité de mouvement (C, > 5,0 x 1073) tout en
conservant un jet subsonique. Précisons que ce nombre de Mach est a la limite du domaine de vol du
projectile. La figure 3.22 illustre I’évolution du gain ACy en fonction de C,, pour les trois nombres
de Mach subsoniques et pour une incidence de o« = 3°. Le gain obtenu a M., = 0,3 suit toujours une
évolution en C’i/ 2 pour des valeurs de C), ou une perte d’efficacité a été notifiée a des nombres de
Mach externes supérieurs. L’utilisation de jets supersoniques engendre donc bien une perte d’efficacité
du dispositif de controle. Des résultats identiques sont obtenus pour de faibles valeurs du coefficient
de quantité de mouvement et pour les trois conditions extérieures considérées ici. Ceci confirme que
cette grandeur constitue un bon facteur d’échelle.

Les figures 3.23(a) et 3.23(b) présentent respectivement I’évolution du gain ACy et du ratio
ACnN/C, en fonction de la pression génératrice et du nombre de Mach du jet. Les conditions exté-
rieures vérifient M, = 0,9 et o = 0°. Concernant le soufflage subsonique, I’écoulement du jet se
détend isentropiquement jusqu’a la pression statique pgo; au niveau de l'orifice de sortie du jet. La
pression du jet s’adapte ainsi & la pression ambiante et le nombre de Mach du jet est fixé par la
relation :

e
— —1
Pij = Psiot /TL(M;) = Psiot X (1 + 72Mj2) ’ (3.2)

Cette relation est représentée sur la figure 3.23 a ’aide de la courbe noire indiquée en trait plein.
Concernant le soufflage supersonique, la pression statique du jet p; ne s’adapte pas nécessairement
a la pression ambiante pg,; au niveau de l'orifice de sortie. Trois configurations différentes peuvent
exister :

« la pression statique du jet p; est égale a la pression ambiante pgo; et le nombre de Mach du

jet est donné par la relation 3.2.
« la pression p; est supérieure a la pression ambiante. Le jet est alors sous-détendu.
« la pression p; est inférieure a la pression ambiante. Le jet est sur-détendu.
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(a) Iso-contours de p(Cy # 0) — p(Cy = 0) pour un coeffi-  (b) Iso-contours de p(Cy # 0) — p(C, = 0) pour un coeffi-
cient de quantité de mouvement vérifiant C,, = 4,07x107°.  cient de quantité de mouvement vérifiant C,, = 2,90x1073.

(c) Iso-contours de u(C), # 0) — u(C, = 0) pour un coeffi- (d) Iso-contours de u(C), # 0) —u(C, = 0) pour un coeffi-
cient de quantité de mouvement vérifiant C,, = 4,07x107°.  cient de quantité de mouvement vérifiant C,, = 2,90x1073.

FIGURE 3.21 — Iso-contours de pression (figures (a) et (b)) et de vitesse (figures (c) et (d)) pour deux
valeurs du coefficient de quantité de mouvement. Les conditions extérieures vérifient My, = 0,9 et

o = 3°.
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FIGURE 3.22 — Gain obtenu sur ACy pour une incidence de 3° et pour My, = 0,3 (O), My = 0,7
(o) et Moo = 0,9 (V). Les résultats sont interpolés a I’aide d’une fonction en C’;ﬂ a My =0,3etle
nombre de Mach du jet est indiqué par la couleur de chaque symbole.

Notons que, puisque I’écoulement extérieur est accéléré par le jet, la pression ambiante pg: est
modifiée. Il est par conséquent difficile d’évaluer a priori la valeur finale de la pression ambiante au
niveau de l'orifice de sortie du jet. Les courbes représentées figures 3.23(a) et (b) font I'hypotheése que
la pression pg,; n’est pas modifiée par la présence du jet. Afin d’évaluer 'influence du régime du jet
sur le controle, plusieurs simulations ont été réalisées pour un nombre de Mach du jet de M; = 2,0 et
pour plusieurs pressions génératrices. Les valeurs exactes considérées sont décrites dans le tableau 3.2.

Comme en témoigne la figure 3.23(a), le gain sur le coefficient de force normale augmente légere-
ment lorsque la pression génératrice du jet augmente de p; ; = 3,7 bar a p; ; = 5,3 bar pour un jet
vérifiant M; = 2,0. L’effort maximum généré est obtenu pour un jet adapté (symbole le plus proche
de la courbe tracée en noire). Pour une pression génératrice du jet de p; ; = 7,0 bar, le gain s’écroule
suite a un décollement précoce du jet induit par un choc. L’angle de séparation du jet diminue alors
de 0; = 51° pour une pression génératrice de 5,3 bar a ; = 12° pour p; ; = 7,0 bar.

Le ratio ACy/C,, permet de déterminer le meilleur compromis entre la dépense énergétique néces-
saire au soufflage et le gain généré par I'effet Coanda. Ce ratio est maximum pour de tres faibles valeurs
du coefficient de quantité de mouvement et diminue progressivement avec C), (voir figure 3.16). Pour
un nombre de Mach du jet fixé a 2,0, 'efficacité du controle est maximum pour un jet sur-détendu
vérifiant p; ; = 3,0 bar. Le ratio diminue ensuite pour une pression génératrice du jet plus élevée.
L’utilisation de jets sur-détendus semble donc a privilégier puisque les gains générés pour cette confi-
guration restent significatifs et I’énergie nécessaire est sensiblement réduite.

Afin d’évaluer I'influence du régime du jet sur lefficacité du controle, la figure 3.24 illustre I’évolu-
tion des iso-contours de p/psior pour des conditions de soufflage vérifiant M; = 2,0 et pour 'ensemble
des pressions génératrices. Dans le cas de jets sous-détendus (figures 3.24(a) et (b)), trois succes-
sions d’ondes de détente et de compression typiques des jets supersoniques non-adaptés apparaissent
le long de la surface Coanda. La pression a la sortie de 'orifice du jet est inférieure a la pression
statique pgo¢- En augmentant la pression génératrice du jet, seules deux successions d’ondes sont
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FIGURE 3.23 — Evolution du gain ACy et du ratio ACy /C,, en fonction de la pression génératrice
du jet p; j et du nombre de Mach du jet M;. Les conditions extérieures vérifient Mo, = 0,9 et oo = 3°.
La courbe représentée en noire montre ’évolution de la pression génératrice du jet en fonction de
M; en faisant I'hypothese que le jet se détend isentropiquement jusqu’a la pression pg,; obtenue sans
controle.

visualisables. Dans le cas d'un jet adapté (figure 3.24(d)), on peut encore observer la formation de
deux successions d’ondes. Contrairement & un jet supersonique adapté débouchant librement dans un
écoulement extérieur, le jet Coanda accélere le long de la surface puisque les lignes caractéristiques
sont divergentes le long de celle-ci. Il n’est donc pas aisé de déterminer quelle pression génératrice
correspond formellement a un jet adapté. Pour une pression génératrice de p; ; = 7,0 bar, le jet est
nettement sous-détendu et décolle suite & un choc au sein de I’écoulement du jet (voir figure 3.24(e)).

Les successions d’ondes de détente et de compression illustrées figure 3.24 expliquent la perte
d’efficacité engendrée par 'utilisation de jets supersoniques. Des zones basse pression et haute pression
se succedent le long de la surface Coanda. Les surpressions engendrées par le jet supersonique ont un
effet néfaste sur le gain ACy et expliquent notamment pourquoi le gain ne suit plus une évolution
selon C’}/ ?. L'utilisation de jets supersoniques sur-détendus est a privilégier. Ces jets permettent
de conserver un gain ACYy significatif tout en diminuant 1’énergie dépensée. L’utilisation d’un jet
sonique est néanmoins préférable puisqu’il permet de maximiser le gain obtenu tout en évitant les
pertes d’efficacité observées dans le cadre de jets supersoniques.

3.3.3.6 Influence de I’étendue azimutale du jet

Les simulations présentées jusqu’ici ont été réalisées pour une étendue azimutale du jet de ¢; = 18°.
Cette étendue a été sélectionnée afin de correspondre a 1’étendue du spoiler étudié par Simon [3]. Elle
a également été testée dans le cadre du programme d’étude «Manege» lors de 1’étude de Vefficacité
d’un spoiler isolé positionné au niveau de la jonction cylindre/rétreint du projectile. Afin d’évaluer
Iinfluence de ce parameétre sur le controle du projectile, nous nous proposons de réaliser une nouvelle
série de simulations pour une étendue de ¢; = 38°. L'orifice de sortie du jet est par conséquent dis-
crétisé sur 19 cellules. La figure 3.25(a) illustre les deux étendues azimutales considérées.
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(a) pi,; = 3,00 bar. (b) pi,; = 3,70 bar.

¢) pi,; = 4,85 bar. d) pi,; = 5,30 bar.
3]

(e) Di,j = 77 00 bar.

FIGURE 3.24 — Iso-contours du ratio p/psio: pour I'ensemble des simulations vérifiant M; = 2,0 et pour
plusieurs pressions génératrices du jet. La pression statique pg,+ correspond a la pression ambiante
au niveau de l'orifice du jet dans le cas sans soufllage. Les conditions extérieures vérifient M., = 0,9
et a = 3°. Lignes pleines : iso-lignes p/psior = 0,85 ; lignes pointillées : iso-lignes p/pgor = 1, 15.
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Afin de restreindre le nombre de simulations, nous ne considérons ici qu'un nombre de Mach
extérieur de My = 0,7 et une incidence de o =3°. La figure 3.25(b) présente 1’évolution du gain
ACY en fonction de C, pour les deux étendues considérées. On constate que le coefficient de quantité
de mouvement ne permet pas d’obtenir des résultats superposés pour C, > 0,006. Pour une valeur
du coefficient de quantité de mouvement donnée, les gains obtenus pour une étendue azimutale de
trente-huit degrés sont plus importants que ceux obtenus pour une étendue de dix-huit degrés. Ainsi,
pour des valeurs relativement élevées du coefficient de quantité de mouvement, les gains obtenus a
¢; = 38° peuvent atteindre jusqu’'a deux fois ceux obtenus a ¢; = 18°. Remarquons cependant que
pour des valeurs plus faibles du coefficient de quantité de mouvement (C,, < 0,006), les gains obtenus
sont équivalents pour les deux étendues de jet. Les gains générés divergent uniquement lorsque le jet
utilisé est supersonique pour ¢; = 18°. Ainsi, le coefficient de quantité de mouvement est toujours
une quantité pertinente pour caractériser le controle par effet Coanda, sous réserve que le régime du
jet reste subsonique.

La figure 3.25(c) illustre également I’évolution du gain ACy en fonction du coefficient de débit
du jet défini par :
ijij _ C Uoo

THE I
5 X 7, (3.3)

CQ pooUooSTef
Ce coefficient permet de comparer 'efficacité du controle & iso-débit (pour des conditions extérieures
identiques). Les gains générés sont quasi-superposés tant que le régime du jet reste subsonique. Le
léger écart observé pour une valeur du coefficient de débit C < 3 x 1073 peut étre attribué au fait
que Deffort généré par effet Coanda ne se traduit pas entierement en un effort normal hors du plan
de résistance, mais se répartie selon les composantes ACy et ACy. Ainsi, 'effort normal généré dans
un plan s’éloignant du plan de résistance est plus faible que celui généré dans ce dernier. Les gains
générés pour une étendue de jet de ¢; = 38° sont donc légerement plus faibles que ceux obtenus a
¢; = 18°. Augmenter I'étendue azimutale du jet permet cependant de conserver une évolution linéaire
de ACy en fonction de Cg pour un débit massique du jet plus important (Cg > 3 x 1073).

La figure 3.26 illustre I’évolution des contours de u/us pour les deux étendues du jet considérées
et pour des conditions de soufflage identiques (M; = 1,4 et p; ; = 2,6 bar). Le coefficient de quantité
de mouvement C,, associé a I’étendue azimutale de ¢; =38° correspond bien & 38/18 = 2,11 fois celui
obtenu pour une étendue du jet de ¢; =18°. Cependant, des différences notables existent entre les
deux configurations. L’angle de déviation du jet dans le plan de résistance du projectile est nettement
plus important pour une étendue azimutale de 38° puisque le contournement de la surface Coanda est
total. La vitesse du jet est accélérée en aval de Uorifice de sortie. La vitesse de I’écoulement extérieur
est par conséquent également accélérée.

Afin de comprendre pourquoi la vitesse le long de la surface Coanda est plus importante pour
une étendue azimutale du jet plus élevée et a iso-conditions génératrices, la figure 3.27 présente les
lignes de frottement obtenues le long de la surface Coanda. Le comportement du jet au niveau des
frontiéres azimutales est semblable pour les deux configurations. L’écoulement de la zone de recircu-
lation le long de ces frontieres est dévié par la présence du jet. Les iso-contours de la composante y
du frottement permettent de mettre en avant un phénomene de mélange au niveau de ces frontieres.
L’étendue azimutale du jet diminue progressivement le long de la surface Coanda et pour une étendue
de ¢; = 18°, T'influence des effets 3D sur I’écoulement dans le plan de résistance du projectile n’est
pas négligeable. Pour une étendue de ¢; = 38°, ces effets 3D sont éloignés du plan de résistance du
projectile et le comportement du jet Coanda dans le plan de résistance s’approche d’un comportement
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F1GURE 3.25 — Influence de I'étendue azimutale du jet sur 1’évolution du gain ACy généré par effet
Coanda. Les conditions extérieures vérifient M., = 0,7 et a = 3°.
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(a) ¢; = 18°. (b) ¢; = 38°.

FIGURE 3.26 — Contours de la vitesse adimensionnée u/uq, pour les deux étendues azimutales consi-
dérées. Les conditions extérieures vérifient Mo, = 0,7 et a = 3° et le soufflage est tel que M; = 1,4
et p; ; = 2,6 bar. La surface représentée en bas a droite de chaque figure est une iso-surface de vitesse
longitudinale nulle permettant de visualiser I'aire sur laquelle le jet attache.

2D. Ainsi, augmenter I’étendue azimutale du jet permet de diminuer I'influence des effets 3D sur le
comportement du jet dans le plan y = 0, augmentant ’angle de séparation le long de la surface Coanda.

Placons nous a présent a une valeur du coefficient de quantité de mouvement C,, donnée. En
augmentant ’étendue azimutale du jet de dix-huit a trente-huit degrés, la surface du jet S; est
approximativement multipliée par deux *. Ceci permet alors de diminuer la vitesse du jet d’un facteur
V2 tout en conservant la valeur du coefficient de quantité de mouvement. Cette réduction de la
vitesse permet ainsi de retarder la valeur critique de C, pour laquelle il existe une perte d’efficacité
du controle induite par 'utilisation de jets supersoniques. De plus, doubler I’étendue azimutale du
jet a iso-valeur du coefficient de quantité de mouvement conduit a n’augmenter le débit massique du
jet que d’un rapport de v/2. L’augmentation de I’étendue azimutale du jet permet donc d’augmenter
significativement le gain obtenu par l'effet Coanda. Cependant, afin de restreindre le nombre de
simulations a réaliser, seul un modeéle aérodynamique pour une étendue azimutale de ¢; = 18° sera
réalisé dans le cadre de ces travaux. L’augmentation de I’étendue azimutale du jet est une piste
d’amélioration notable du dispositif de controle par effet Coanda.

3.3.4 L’effet Coanda dans un écoulement extérieur supersonique
3.3.4.1 Influence du coefficient de quantité de mouvement du jet

A T'instar de la section 3.3.3, on se propose dans cette partie d’étudier plus en détail le compor-
tement du jet Coanda dans un écoulement extérieur supersonique. Les nombres de Mach extérieur
considérés sont de My, = 1,2 et de My, = 2,0. La figure 3.28 illustre I’évolution du gain ACy en
fonction de C), pour les deux nombres de Mach considérés. A My, = 1,2, une évolution en C’}/ 2 du
gain sur le coefficient de force normale peut encore étre visualisée pour de tres faibles valeurs du co-
efficient de quantité de mouvement. Cette évolution differe cependant de celle obtenue en subsonique

4. une étendue de ¢; =38° a été retenue en raison de contraintes imposées par le maillage.
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(a) ¢; = 18°. (b) ¢; = 38°.

FI1GURE 3.27 — Lignes de frottement obtenues au dessus de la surface Coanda pour les deux étendues
azimutales du jet superposées aux iso-contours de la composante du frottement selon y. Les conditions
extérieures vérifient My, = 0,7 et o = 3°. Les conditions de soufflage vérifient M; = 1,4 et p; ; = 2,6.

car les gains induits sont bien plus faibles. A M., = 2,0, aucune évolution particuliere de ACy en
fonction de C), ne peut étre déterminée. Les gains obtenues alternent entre des valeurs positives et
négatives. Pour I’ensemble des conditions de soufflage considérées, 'angle de séparation du jet le long

N

de la surface Coanda ne dépasse jamais 0; =30° a M, = 2,0.

3.3.4.2 Comportement du dispositif de contréle dans un écoulement extérieur super-
sonique

Afin d’évaluer la raison pour laquelle le dispositif de contrdle par effet Coanda n’est pas efficace
dans un écoulement extérieur supersonique, la figure 3.29 illustre la répartition linéique du coefficient
de force normale. L’incidence est fixée a zéro afin de ne visualiser que I'influence du contrdle sur la
répartition. Les quatre nombres de Mach sont considérés pour une valeur du coefficient de quantité
de mouvement comparable. Dans le cas d’un écoulement extérieur supersonique, le contréle n’agit
qu’en aval de l'orifice de sortie du jet. Il n’y a pas de contrdle de la circulation puisque 1’écoulement
supersonique extérieur empéche toute remontée de pression de 'aval. De plus, a My, = 2,0, le jet
génere initialement une surpression au dessus de la surface Coanda qui se traduit par un gain ACy
négatif. Notons également que 'effort global obtenu a My, = 0,7 et My, = 0,9 est équivalent, et ce
malgré une distribution linéique différente. Le controle agit des la jonction nez/cylindre a My, = 0,7
alors qu’il n’agit qu’en aval du choc sur le rétreint a M, = 0, 9.

La figure 3.30 représente I’évolution de la différence de pression obtenue entre le cas controlé et le
cas non-contrdlé p(C, # 0) —p(C,, = 0) pour les quatre configurations représentées sur la figure 3.29.
Les différences de pression générées par le controle a Mo, = 0,7 remontent en aval au-dela du rétreint.
Le contrdle génere une dépression le long de la surface Coanda mais également une surpression sur la
partie inférieure du projectile. A My, = 0,9, le comportement differe légérement. Les ondes de pres-
sion générées par le controle sont stoppées au niveau du choc sur le rétreint. Le dispositif de controle
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FIGURE 3.28 — Evolution du gain ACy en fonction de C), a My, = 1,2 et & My, = 2,0 pour deux
incidences v = 0° et o = 3°. Les courbes représentées sur la figure (a) interpolent les résultats a 1’aide

. 1/2
d’une fonction en Cu/ .

FIGURE 3.29 — Intégration longitudinale du coefficient de force normale 6Cy/dx pour les quatre
nombres de Mach considérés. Les valeurs du coefficient de quantité de mouvement retenues sont
comparables.
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accentue l'intensité du choc sur la partie supérieure du projectile et diminue son intensité sur la par-
tie inférieure. A My, = 1,2 et My = 2,0, le contrble n’agit qu’en aval de l'orifice du jet. Les lignes
caractéristiques sont volontairement représentées pour ces deux nombres de Mach supersoniques. On
peut ainsi constater que le controle n’influence ’écoulement qu’en aval des lignes caractéristiques €+
et € issues de la cassure géométrique au niveau de la marche descendante. A M., = 2,0, I'influence
du controle est tres locale et n’altére quasiment pas I’écoulement du sillage.

FIGURE 3.30 — Iso-contours de p(C), # 0) — p(C,, = 0) pour les quatres nombres de Mach considérés
et pour des valeurs comparables du coefficient de quantité de mouvement C),. Les lignes représentées
figures (c) et (d) représentent les lignes caractéristiques € et 4~ des écoulements supersoniques.
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Moo 0,7 0,9 1,2 2,0 3,0
o(°)
0 2,13 x 1073 [ 2,54 x 1073 | 2,61 x 10~% | 2,77 x 107 | 0,00 x 10°
1 4,13 x 1073 | 4,50 x 1073 | 1,64 x 1073 | 2,27 x 10~* [ 0,00 x 10°
2 5,54 x 1073 [ 5,93 x 1073 | 2,67 x 1073 | 3,72 x 10~* | 0,00 x 10°
3 6,37 x 1073 | 6,81 x 1073 | 3,35 x 1073 | 4,36 x 10* | 0,00 x 10°
4 6,56 x 1073 [ 7,17 x 1073 | 3,65 x 1073 | 4,18 x 10~* | 0,00 x 10°
5 6,18 x 1073 [ 6,99 x 1073 | 3,61 x 1073 | 3,20 x 10~* | 0,00 x 10°
6 5,23 x 1073 | 6,26 x 1073 | 3,23 x 1073 | 1,43 x 10~* | 0,00 x 10°

TABLE 3.3 — Gain AC4 retenu pour le modele aérodynamique. Les lignes grisées indiquent les gains
obtenus par simulations. Les gains pour les incidences non-simulées sont interpolés linéairement.

Moo 0,7 0,9 1,2 2,0 3,0
a(®)
0 2,08 x1072[2,09%x10°2]6,14x 1073 | 3,32x10~* [ 0,00 x 10°
1 1,89 x 1072 | 1,97 x 1072 | 5,96 x 1072 | 1,69 x 10~* | 0,00 x 10°
2 1,72x 1072 | 1,83 x 1072 | 5,66 x 1072 | 1,03 x 10~* | 0,00 x 10°
3 1,50 x 1072 | 1,71 x 1072 | 5,61 x 1073 | —1,55 x 10~* | 0,00 x 10°
4 1,39 x 1072 | 1,54 x 1072 | 5,04 x 1073 | —3,00 x 10~° | 0,00 x 10°
5 1,22 x 1072 | 1,40 x 1072 | 4,73 x 1073 | —9,66 x 10~ | 0,00 x 10"
6 1,09 x 1072 | 1,24 x 1072 | 4,30 x 1072 | —6,73 x 10~ | 0,00 x 10°

TABLE 3.4 — Gain ACy retenu pour le modele aérodynamique. Les lignes grisées indiquent les gains
obtenus par simulations. Les gains pour les incidences non-simulées sont interpolés linéairement.

3.3.5 Elaboration du modéle aérodynamique

Afin d’évaluer les déviations générées par le dispositif de controle, il est nécessaire de simuler la
trajectoire du projectile controlé a ’aide de calculs de mécanique du vol a six degrés de liberté. Un
modele aérodynamique prenant en compte les gains engendrés par effet Coanda est par conséquent
nécessaire. Les investigations de mécanique du vol dans le cadre du programme d’étude «Manege»
ont été effectuées au sein de I'ISL. Bien que les simulations de mécanique du vol n’aient pas été
réalisées dans le cadre de cette these, les conclusions tirées sur les potentialités de ce dispositif seront
présentées dans le chapitre 5.

Au vu du comportement du dispositif dans un écoulement extérieur supersonique, 1'utilisation de
leffet Coanda est a privilégier dans les phases subsoniques de la trajectoire du projectile. Or, dans
un écoulement extérieur subsonique, nous avons constaté que 'utilisation d’un soufflage supersonique
engendre une perte d’efficacité du controle puisque le gain ACy ne suit plus une évolution selon la
racine carrée de C),. Par conséquent, la valeur du coefficient de quantité de mouvement retenue pour
I’élaboration du modele correspond a l'utilisation d'un jet sonique a Mo, = 0,7, soit C, = 4,0 X 1073,
Les gains aérodynamiques obtenus sont reportés dans les tableaux 3.3, 3.4 et 3.5. Afin de raffiner le
modele aérodynamique utilisé, des simulations supplémentaires ont été effectuées pour une incidence
de six degrés. Les gains aérodynamiques obtenus pour M., = 3,0 sont estimés nuls au vu des tres
faibles gains générés a Mo, = 2,0. Les coefficients aérodynamiques de force latérale, de moment de
roulis et de lacet ne sont pas influencés par le contrdle puisque le dispositif est centré dans le plan de
résistance du projectile.
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Moo 0,7 0,9 1,2 2,0 3,0
a(°)
0 —3,47x 1072 | —3,68 x 1072 | —1,10 x 1072 | —8,33 x 10=* | 0,00 x 10°
1 —3,16 x 1072 | —=3,46 x 1072 | —1,07 x 1072 | —=5,73 x 10~* | 0,00 x 10°
2 —2,90x 1072 | —=3,21 x 1072 | —1,02 x 1072 | —4,69 x 10=* | 0,00 x 10°
3 —2,54%x 1072 | —=3,01 x 1072 | —1,02 x 1072 | —5,44 x 10~° | 0,00 x 10°
4 —2,37x1072 | —2,72x 1072 | —=9,24 x 1073 | —2,60 x 10=* | 0,00 x 10°
5 —2,10x 1072 | —2,47x 1072 | =8,74 x 1073 | —1,55 x 10~* | 0,00 x 10°
6 —1,88 %1072 | —2,20x 1072 | —8,04 x 1073 | —2,05 x 10~* | 0,00 x 10°

TABLE 3.5 — Gain AC,, retenu pour le modele aérodynamique. Les lignes grisées indiquent les gains
obtenus par simulations. Les gains pour les incidences non-simulées sont interpolés linéairement.

A ce niveau, quelques précisions supplémentaires sur ce modele sont nécessaires. Concevoir un
modeéle aérodynamique pour une valeur du coefficient de quantité de mouvement donnée conduit &
adapter la vitesse de soufflage en fonction des conditions extérieures. En effet, si la vitesse du projec-
tile augmente au cours du vol pour une quantité de mouvement du jet fixée, le coefficient de quantité
de mouvement du jet diminue. A iso-valeur du coefficient de quantité de mouvement, il est ainsi
nécessaire d’augmenter la quantité de mouvement injectée par le jet. Technologiquement parlant, ceci
suppose l'utilisation d’une tuyere adaptable ou d’une pression génératrice variable et controlée selon
les conditions extérieures. Il est a craindre que de telles adaptations rendraient le systéme de contréle
trop lourd.

Si 'on réalise un modele aérodynamique pour une pression génératrice du jet donnée, le probléme
est identique. Dans le cadre d’un soufllage subsonique, le nombre de Mach du jet est fixé par le
rapport Psiot/Pi,j OU Psior €st la pression ambiante au niveau de l'orifice de sortie du jet. En supposant
que cette pression est sensiblement égale a la pression poo, Psior dépend uniquement de 'altitude du
projectile telle que :

. 5,255
Pslot = Pref X <1 —0,0065 x T ) (34)
ref

Avec prer = 101 325 Pa et T)..y = 288 K. Ainsi, il est nécessaire de fournir un modele aérodynamique
dépendant a la fois de My, et de o mais également de ’altitude du projectile z. Dans le cadre d’un
jet supersonique, la conception d’une tuyere est indispensable. Le nombre de Mach du jet est alors
déterminé par le rapport entre la section du col de la tuyere et la section de sortie du jet. La pression
génératrice du jet doit alors étre suffisamment importante pour amorcer la tuyere. La situation la plus
critique est celle rencontrée au sol pour pgot = pref = 101 325 Pa. La pression génératrice minimale a
imposer est alors de p; ; = 1,91 bar. La pression du jet p; est dans ce cas indépendante de la pression
ambiante pgr. Néanmoins, la topologie de I’écoulement du jet reste dépendante du ratio p;/pgior selon
que le jet soit adapté, sous-détendu ou sur-détendu (voir section 3.3.3.5). Le modele aérodynamique
utilisé doit ainsi a nouveau étre dépendant du nombre de Mach M., de I’écoulement extérieur, de
I'incidence a de I’écoulement et du ratio p;/psier. Afin de réduire le nombre de parametres du modele
aérodynamique et d’obtenir une estimation préliminaire de ’efficacité du controle, nous nous restrein-
drons donc uniquement au modele décrit ci-dessus.
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3.4 Syntheése des résultats

L’objectif de ce chapitre a été d’évaluer 'efficacité d’un dispositif de contrdle par effet Coanda
sur ’ensemble du domaine de vol du projectile. La méthodologie RANS a notamment permis d’esti-
mer rapidement l'influence du contréle pour de nombreuses conditions extérieures et de nombreuses
conditions de soufflage. La rotation du projectile n’a dans un premier temps pas été prise en compte.
Les principales conclusions de cette premiere série de simulations sont rappelées ci-dessous.

Dans un premier temps, une comparaison avec deux campagnes d’essais a été réalisée sur le pro-
jectile de référence non-gyrostabilisé. Cette comparaison a permis de valider 1'utilisation du code
elsA et d’une méthodologie RANS dans le cadre de la simulation de projectiles. Le projectile a en-
suite été modifié géométriquement afin de le munir d’une surface Coanda au culot. Les parametres
géométriques utilisés sont identiques & ceux proposés par McMichael et al. [2] sur la munition de
lance-grenade SCORPION. Les gains aérodynamiques engendrés par effet Coanda ont ensuite été
évalués pour quatre nombres de Mach extérieurs et deux incidences du projectile. Ces premiéres in-
vestigations ont mis en avant les principales différences sur le comportement du dispositif de controle
dans un écoulement extérieur subsonique et supersonique.

Pour un nombre de Mach extérieur subsonique, des gains significatifs sont générés. Le dispositif de
contrdle par effet Coanda engendre une dépression le long de la surface Coanda, qui génere un moment
piqueur du projectile. Le gain ACy généré par effet Coanda évolue selon la racine carrée du coefficient
de quantité de mouvement du jet, témoignant du controle de la circulation du projectile. Néanmoins,
nous avons constaté qu'une perte d’efficacité est induite par 'utilisation de jets supersoniques. Dans
ce cas, I’évolution du gain AC ne suit plus une évolution en C}/ % Cette perte d’efficacité est induite
par la succession d’ondes de compression et de détente le long de la surface Coanda. La surpres-
sion engendrée par les jets supersoniques est ainsi responsable de la perte d’efficacité du controle.
L’utilisation de jets supersoniques sur-détendus est a privilégier puisqu’ils permettent de réduire la
quantité de mouvement nécessaire tout en conservant un gain ACy significatif. Pour des valeurs du
coefficient de quantité de mouvement relativement faibles (C), < 1,0 x 1073), un effet néfaste du
controle a été mis en exergue. Le jet engendre alors une surpression a la sortie de 'orifice du jet et
la vitesse au sein de la couche de mélange du jet est diminuée. Pour un nombre de Mach extérieur
supersonique, les gains aérodynamiques générés sont trés faibles voir nuls. L’écoulement extérieur
interdit toutes remontées de pression, rendant le contréle de la circulation sans effet. Le dispositif de
contrdle par effet Coanda est donc a privilégier dans la phase subsonique de la trajectoire du projectile.

Au vue des conclusions tirées des simulations statiques du projectile contrélé, un modele aé-
rodynamique complet a été réalisé pour une valeur du coefficient de quantité de mouvement de
Cu=4,0x 1073, Bien que ce modeéle nécessite d’adapter la vitesse de soufflage aux conditions ex-
térieures du projectile, il nous permet de diminuer le nombre de parameétres nécessaires. Ainsi, ce
dernier n’est paramétré qu’en fonction du nombre de Mach extérieur et de I'incidence du projectile.
Les déviations obtenues a 'aide de ce modele sont présentées dans le chapitre 5. Néanmoins, préci-
sons que ce modele est constitué des gains aérodynamiques engendrés par un soufllage continu sur le
projectile non-gyrostabilisé. Il ne prend donc pas en compte la contrainte imposée par la rotation de
I’engin. Il est notamment nécessaire d’adapter le type de soufflage utilisé afin de générer un effort dont
la direction est constante dans le repeére terrestre. Nous nous proposons donc dans le chapitre suivant
d’exposer l'influence de la rotation du projectile sur le comportement du dispositif de controle.
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4.1 Introduction

Un modele aérodynamique du projectile controlé a été réalisé dans le chapitre précédent afin
d’évaluer les déviations que 'on peut générer par effet Coanda. Ce modele a été congu initialement
sans prendre en compte la rotation du projectile autour de son axe. Cette hypotheése simplificatrice
nous a notamment permis d’évaluer les efforts engendrés par effet Coanda sur I’ensemble du domaine
de vol du projectile a l'aide d’un jet continu. Néanmoins, le caractere gyrostabilisé du projectile
nécessite d’adapter le dispositif de contrdle afin de générer un effort dont la direction est constante

au cours du vol. Le but principal de ce chapitre est donc double :

e il s’agit dans un premier temps de proposer un dispositif dont les performances restent équiva-

lentes a celles évaluées sans rotation.
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e nous démontrerons ensuite la pertinence du modele aérodynamique réalisé dans le chapitre
précédent.

A Tlinstar du chapitre précédent, la premiere étape de cette démarche consiste a valider 1'utilisa-
tion du code elsA [170] dans le cadre de projectiles gyrostabilisés. Une premiere série de simulations
a donc été réalisée sur le projectile de référence gyrostabilisé. Les résultats obtenus numériquement
sont comparés a ceux déterminés expérimentalement par Raffin [210] lors de la campagne d’essais
réalisée dans le cadre du programme d’étude amont «Magnusy», mais également avec les résultats
expérimentaux obtenus lors de la campagne d’essais réalisée au sein du programme d’étude amont
«Manege» [202].

Dans un second temps, une nouvelle série de simulations du projectile gyrostabilisé contrélé par
effet Coanda est réalisée. Trois différentes configurations de soufflage sont évaluées, différant selon
le type de soufflage utilisé (continu ou pulsé) et selon le nombre de jets retenu. Il s’agit alors de
proposer un moyen de controle permettant de générer un effort dont la direction est constante dans
le repéere terrestre. L’influence de la rotation sur le contrdle, la dynamique du jet et 'influence de
la fréquence de fonctionnement des jets pulsés sont finement analysés. Une comparaison des gains
aérodynamiques obtenus pour ces configurations est finalement réalisée avec les gains déterminés
statiquement et présentés dans le chapitre précédent. Nous discuterons en particulier de la représen-
tativité du modele aérodynamique réalisé sur le projectile non-gyrostabilisé au regard de ces nouvelles
simulations prenant en compte la rotation.

4.2 Validation des simulations URANS sur le projectile de référence
gyrostabilisé

4.2.1 Données expérimentales disponibles

Nous nous proposons dans cette partie d’exposer les données expérimentales disponibles permet-
tant de valider I'utilisation du code elsA [170] sur une configuration de projectile gyrostabilisé. A
I'instar du chapitre précédent, deux campagnes d’essais dynamiques ont été réalisées sur le projectile
LU211 pourvu d’une vitesse de rotation en roulis. La premiere campagne a été effectuée au sein du
programme d’étude amont «Magnus» dans la soufflerie S3SMA de PONERA & Modane [210]. Lors
de ces essais, trois différentes veines ont été installées dans la soufflerie, permettant de faire varier le
nombre de Mach extérieur de M., = 0,3 a M, = 3,0. La seconde campagne d’essais, réalisée fin 2014,
a également été effectuée dans la soufflerie SSMA dans le cadre du programme d’étude amont «Ma-
nege» [202]. Cette campagne utilise les mémes dispositifs expérimentaux que le PEA «Magnus» mais
seule la veine transsonique est utilisée. Les nombres de Mach considérés varient alors de My, = 0,7
a My = 1,3. Précisons que la balance aérodynamique utilisée dans le cadre de ces deux essais est
différente de celle utilisée pour les essais statiques. Il s’agit d’une balance quatre composantes permet-
tant de mesurer les efforts et les moments selon les directions normales et latérales. Aucune mesure
de trainée et de roulis n’est donc disponible. Cette balance présente cependant 'avantage d’étre plus
précise que celle utilisée lors des essais statiques. Les efforts latéraux et les moments générés par effet
Magnus étant d’amplitudes tres faibles, la sensibilité de la balance doit par conséquent étre accrue.
La maquette est entrainée par un moteur permettant d’atteindre 400 tours par seconde pour les deux
campagnes.

Les conditions retenues pour ces essais sont présentées dans le tableau 4.1, ou le parametre p* =
pD /Uy représente une vitesse de rotation adimensionnée et permet d’évaluer I'importance relative
des phénomenes transverses par rapport aux longitudinaux. Précisons que la valeur de p* obtenue en



4.2 Validation des simulations URANS sur le projectile de référence gyrostabilisé 131

Moo || pi (bar) | peo (bar) | Uss (m/s) | Ti (K) | Too (K) | p*

0,9 1,2 0,865 230 280 241 | 0,60
2,0 1,6 0,204 501 156 | 0,33

TABLE 4.1 — Récapitulatif des conditions utilisées en soufflerie dans le cadre de 1’étude du projectile
gyrostabilisé. La valeur de p* correspond & la valeur maximale obtenue en soufferie.

soufflerie est représentative de la configuration réelle. En effet, ce parametre varie usuellement entre
p* = 0,4 et p* = 0,6 au cours d'un tir courte portée utilisant 4 charges propulsives (plus de détails
sur les conditions de tir sont fournis dans le chapitre 5).

4.2.2 Modélisation numérique

Dans le cadre du controle par effet Coanda du projectile gyrostabilisé, il est nécessaire de mettre
en ceuvre un soufflage pulsé afin de générer un effort dont la direction est constante dans le repére
terrestre. Une méthodologie RANS n’est donc plus adaptée puisqu’elle ne peut pas caractériser le
comportement instationnaire du soufflage. Une nouvelle modélisation est nécessaire, s’appuyant sur
une approche URANS. Afin de restreindre le nombre de simulations a réaliser, seuls deux nombres
de Mach sont retenus : My = 0,9 et M, = 2,0. Les incidences évaluées varient pour leurs parts de
a=-2°aa=18°

Le schéma d’intégration spatiale est identique a celui utilisé pour les simulations statiques présen-
tées dans le chapitre 3, soit un schéma de Roe [190] muni d’un limiteur «minmod» et d’une correction
de Harten telle que ® = 0, 1. L’intégration en temps est assurée par le schéma de Gear [196] d’ordre
deux décentré en amont. Six sous-itérations sont utilisées entre chaque pas de temps physique pour
faire converger un algorithme de Newton. Une description détaillée des schémas de discrétisation
utilisés est disponible dans le chapitre 2. Au préalable, une étude de convergence en temps a été
réalisée afin de déterminer le nombre d’itérations nécessaire par tour. Les conclusions de cette étude
sont présentées dans la section 4.2.3.1. Le modéle de turbulence retenu est celui proposé par Spalart
et Allmaras [178] puisqu’il permet de ne pas surestimer les gains aérodynamiques générés par effet
Coanda (se référer aux conclusions présentées dans la section 3.3.1.3).

La rotation du projectile est assurée a 'aide d’'une méthode dite « Arbitrary Lagrangian-Eulerian»
(ALE) permettant de prendre en compte un mouvement arbitraire du maillage et couvrant a la fois
les mouvements rigides et les déformations du solide. Le maillage est ainsi animé d’une vitesse de
rotation de 400 Hz et la vitesse absolue de 1’écoulement est décomposée en une vitesse v, du repere
d’entrainement et une vitesse relative v, exprimée dans le repere tournant. Les maillages utilisés sont
identiques & ceux présentés dans le chapitre précédent.

4.2.3 Validation des résultats numériques
4.2.3.1 Convergence en temps

Avant de comparer les coefficients aérodynamiques obtenus expérimentalement et numériquement,
il est nécessaire de s’assurer que la discrétisation en temps est suffisante pour obtenir des coeflicients
aérodynamiques convergés. Une étude de convergence en temps a par conséquent été menée pour des
conditions extérieures fixées a My, = 0,9 et pour une incidence de o = 3°. Les nombres d’itérations
retenus sont de 3 600 itérations/tour (un dixiéme de degrés par itération), 7 200 itérations/tour et 14
400 itérations/tour. Le tableau 4.2 récapitule les coefficients aérodynamiques obtenus numériquement
apres six révolutions du projectile autour de son axe. Peu de différences existent entre la configuration
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‘ Configuration H Cy ] Cn ‘ Cm \ Ch \
3 600 itérations/tour || 0,0147 | 0,0928 | 0,2319 | 0,0107
7 200 itérations/tour | 0,0147 | 0,0921 | 0,2324 | 0,0102
14 400 itérations/tour || 0,0146 | 0,0919 | 0,2325 | 0,0102

TABLE 4.2 — Etude de la convergence en temps des simulations numériques. Les conditions extérieures
vérifient Mo, = 0,9 et a = 3° et la vitesse de rotation du projectile est fixée a p = 400 Hz.
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(a) Meo = 0,9. (b) Mwe = 2,0.

FIGURE 4.1 — Comparaison calcul/expérience des coefficients aérodynamiques Cy et Cy, pour les
deux nombres de Mach considérés.

utilisant 7 200 et 14 400 itérations (inférieures a 0,1%). Des différences plus significatives existent
néanmoins entre la configuration utilisant 3 600 et 7 200 itérations, notamment sur le coefficient
de force normale. Il apparait ainsi que 7 200 itérations par tour sont nécessaires afin d’obtenir des
coefficients aérodynamiques convergés.

4.2.3.2 Comparaison calcul/expérience

On se propose a présent de comparer I’évolution des coefficients aérodynamiques obtenus numéri-
quement et expérimentalement. La figure 4.1 illustre I’évolution du coefficient de force normale et du
coefficient de moment de tangage pour deux nombres de Mach My, = 0,9 et My, = 2,0. Deux courbes
expérimentales sont représentées a My, = 0,9, représentant respectivement les essais «Magnus» et
les essais «Manege».

L’accord obtenu sur les coefficients de force normale et de moment de tangage est excellent, et ce
pour I’ensemble des incidences considérées. A Mo, = 0,9, de légers écarts existent entre les résultats
expérimentaux sur le coefficient de moment de tangage a haute incidence. Le moment de tangage
déterminé dans le cadre du PEA «Manege» est légérement plus faible que celui déterminé pour le
PEA «Magnus». Les simulations numériques surestiment légérement le moment de tangage a haute
incidence mais les écarts observés restent minimes. Concernant le coefficient de force normale Cy,
P’accord obtenu entre I’ensemble des sources considérées est remarquable. A My, = 2,0, de légers
écarts existent toujours pour le coefficient de moment de tangage, mais ils demeurent insignifiants.
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FIGURE 4.2 — Comparaison calcul/expérience des coefficients aérodynamiques Cy et C), pour les deux
nombres de Mach considérés. Les barres d’erreur expérimentales sont représentées pour les incidences
évaluées numériquement.

La figure 4.2 illustre ’évolution du coefficient de force latérale et du coefficient de lacet induit
par effet Magnus en fonction de I'incidence du projectile. Les barres d’erreurs expérimentales sont
représentées pour les incidences évaluées numériquement. L’accord obtenu sur les deux coefficients est
trés bon pour une incidence inférieure a 9° et pour les deux nombres de Mach considérés. Cependant,
pour des incidences plus élevées, la simulation numérique surestime largement les niveaux obtenus.
Ces écarts peuvent étre expliqués par différentes raisons.

Selon Simon [3], 'une des principales raisons peut provenir du fait que la maquette est maintenue
par un dard fixé au culot du projectile. Celui-ci entraine une modification de la nature de ’écoulement
décollé, ce dernier passant d’un recollement fluidique & un recollement solide. La couche limite amont
étant influencée par le comportement de la zone décollée, la modification induite par le montage
conduit a une altération de ’écoulement qui serait effectivement rencontrée en 1’absence de dard.
L’influence de la zone décollée sur I’écoulement amont a été démontrée par Merz et al. [211] dans le
cas d’un cylindre sans rotation ou 'influence du dard est observée jusqu’a trois diametres en amont du
décollement. Des essais réalisés par Birtwell et al. [212] sur une configuration ogive-cylindre suspendue
a l'aide d’'un champ magnétique ont permis de souligner I'influence du dard sur la force latérale. Ce
résultat a été confirmé par les simulations de Thépot [203] lors du PEA «Magnus» qui a souligné cet
effet sur la distribution de la force de Magnus sur le rétreint. D’autres phénomenes peuvent également
avoir un impact néfaste sur la mesure de la force de Magnus. Les phénomenes d’oscillations ou de
résonance dans la veine d’essai peuvent engendrer des vibrations de la maquette. Ces phénomenes
peuvent avoir un impact significatif sur ’effort latéral en raison de I’extréme sensibilité de ce dernier.
Enfin, une mise en dérapage, méme tres faible, de I’engin peut avoir un effet dramatique sur la force
de Magnus et ainsi conduire & des observations biaisées. Raffin [210] a notamment constaté dans le
cadre des essais «Magnus» des valeurs non nulles du coefficient Cy pour une incidence nulle, pour
laquelle aucune force latérale ne devrait exister en théorie. De plus, les efforts latéraux étant relative-
ment faibles par rapport aux efforts normaux, la balance aérodynamique n’est chargée qu’a 4-5% de
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(a) a=13° (b) a=18°

FIGURE 4.3 — Visualisation des tourbillons d’extrados a I’aide d’iso-contours du rapport p;/piso pour
deux incidences du projectile a = 13° (figure (a)) et a = 18° (figure (b)). Le nombre de Mach extérieur
vérifie Mo, = 0, 9.

sa capacité dans le plan latéral contre 65-67% dans le plan longitudinal. La détermination des efforts
dans le plan latéral n’est donc pas optimale.

Des études numériques menées parallelement par Cayzac et al. [213] et DeSpirito et Heavey [214]
ont également montré I'influence des instationnarités du sillage sur I’évaluation du coefficient de force
latérale et du moment de lacet engendré par effet Magnus. Une modélisation URANS n’est ainsi sans
doute pas adaptée puisqu’elle ne permet pas de résoudre les fluctuations turbulentes de 1’écoulement
décollé dans le proche sillage. Remarquons de plus que les écarts les plus importants ont lieu pour
des incidences élevées. A faible incidences (« < 9°), la couche limite demeure attachée sur le corps du
projectile. Le mouvement gyroscopique engendre une dissymétrie de la couche limite responsable de
Papparition d’un effort latéral. Au contraire, lorsque I'incidence augmente (« > 9°), la couche limite
commence a décoller et entraine la formation de tourbillons contra-rotatifs. La mise en rotation du
projectile dissymétrise ces tourbillons et génére ainsi une force latérale qui s’oppose a la contribution
de la couche limite attachée. La figure 4.3 représente I’évolution longitudinale de ces deux tourbillons
d’ogive pour des incidences de treize et de dix-huit degrés et pour un nombre de Mach de M, = 0, 9.
La rotation du projectile conduit a une dissymétrisation des tourbillons se développant a I'extrados.
Une modélisation URANS est insuffisante pour caractériser le comportement de ces tourbillons ainsi
que la dynamique de la zone décollée le long du projectile. Les écarts observés avec I'expérience
sur la figure 4.2 sont donc probablement liés & l'incapacité d’une modélisation RANS a capturer la
physique d’un écoulement décollé. Néanmoins, ’accord étant trés bon pour des incidences plus faibles,
Putilisation d’une méthodologie URANS dans le cadre des projectiles gyrostabilisés est validée. En
effet, les incidences réelles rencontrées par le projectile ne dépassent que dans de tres rares occasions
trois degrés. Ainsi, cette méthodologie est suffisante dans le cadre de notre étude.

4.3 Evaluation du contréle par effet Coanda d’un projectile gyros-
tabilisé de 155 mm

A présent que le code elsA est validé sur une configuration de projectile gyrostabilisé & faibles inci-
dences, on se propose d’évaluer I'influence de la rotation sur le controle par effet Coanda du projectile.
Afin de répondre a la contrainte imposée par le caractére gyroscopé du projectile, trois configurations
de soufflage sont évaluées et présentées dans la section 4.3.1.1. Ces configurations doivent permettre
de générer un effort dont la direction est constante dans le repeére terrestre. La vitesse de rotation
en roulis est identique a celle évaluée sur le projectile lisse, soit p = 400 Hz (24 000 tr/min). Les
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conditions génératrices de I’écoulement sont celles présentées dans le tableau 4.1.

Nous évaluerons dans un premier temps les gains aérodynamiques engendrés par chacune des
configurations de soufflage lors d’une révolution du projectile. Une attention particuliére se portera
sur le comportement instationnaire du jet lors de ’actionnement et de I'arrét du dispositif. Plusieurs
fréquences de fonctionnement des jets seront ensuite analysées afin d’évaluer leurs influences sur la
dynamique du contréle. Une comparaison entre les gains aérodynamique générés pour le projectile gy-
rostabilisé et ceux évalués dans le cas du projectile sans rotation sera finalement réalisée afin d’estimer
si le modele aérodynamique s’appuyant sur les résultats statiques du chapitre 3 sont suffisamment
représentatifs du controle.

4.3.1 Descriptif des simulations

Au vu de lefficacité du dispositif de contrdle par effet Coanda évaluée dans le chapitre 3 en régime
supersonique, le nombre de Mach extérieur est restreint a My, = 0,9. Seule une incidence de trois
degrés est considérée. Le maillage utilisé sur le corps du projectile est identique a celui présenté dans
la section 3.3.1 pour des conditions extérieures subsoniques. Une modification a néanmoins été réalisée
au niveau de 'orifice de sortie du jet et est présentée dans la partie 4.3.1.2. Les schémas d’intégration
en espace et en temps sont identiques a ceux retenus dans la phase de validation 4.2.2.

4.3.1.1 Les configurations de soufllage considérées

Afin de répondre a la contrainte imposée par la rotation du projectile, trois différentes configura-

tions de soufllage sont évaluées :

o L’utilisation d’un jet continu solidaire de la rotation du projectile. Cette configuration est notée
1CJ — P400 " par la suite.

o L’utilisation d'un jet pulsé synchronisé a la vitesse de rotation du projectile (f; = 400 Hz). Le
cycle de fonctionnement du jet est situé dans un secteur angulaire de 90° centré autour du plan
de résistance du projectile afin de générer un effort dont la direction moyenne est orientée selon
I'axe z. Cette approche est identique & celle proposée par Sahu [45] et est notée 1P.J — P4002.

o L’utilisation de quatre jets pulsés répartis uniformément tous les 90° le long de la circonférence
du projectile et synchronisés a la rotation de ce dernier. Cette configuration permet d’avoir un
jet constamment actif dans le secteur angulaire de 90° centré autour du plan de résistance. Elle
est notée 4PJ — P4003.

La figure 4.4 illustre la position des quatre jets pulsés de la configuration 4P.J — P400 a ¢/T = 0,
ou T représente la période de révolution du projectile. L’angle ® désigne la position angulaire du jet
situé initialement sur I’axe y > 0. Pour les configurations utilisant un jet continu (1C'J — P400) et un
jet pulsé (1PJ — P400), seul le jet représenté en rouge sur la figure 4.4 est utilisé. Il est a noter que la
fréquence adimensionnée des jets pulsés F* = fD /U, = 0,048 est initialement bien plus faible que
la fréquence naturelle du laché tourbillonnaire dans le sillage Stp = fD /Uy = 0, 19.

4.3.1.2 Modélisation numérique du soufflage pulsé

On se propose dans cette section de décrire la condition aux limites utilisée pour modéliser le
soufflage pulsé. Une modification des conditions pré-existantes sous elsA a pour cela été effectuée. En
supposant initialement une vitesse de sortie de jet subsonique, la totalité des variables conservatives

1. 1CJ — P400 : one continuous jet, p=400 Hz.
2. 1PJ — P400 : one pulsed jet, p=400 Hz.
3. 4PJ — P400 : four pulsed jets, p=400 Hz.
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FIGURE 4.4 — Positions des quatre jets pulsés a ¢/7" = 0 pour la configuration 4PJ — P400 . Le jet
est actionné dans le secteur angulaire délimité a I’aide des lignes en pointillées.

décrivant 1’état du jet peut étre déduite a 'aide de la méthode des caractéristiques. Seule la donnée
de trois variables est nécessaire : le débit massique du jet ¢, j, son enthalpie totale h; ; et la direction
du soufflage. Dans le cas d'un soufflage continu, la donnée de ces trois grandeurs, indépendantes
du temps, est suffisante. Afin de modéliser un soufflage périodique, ’évolution temporelle du débit
massique doit étre fournie. Cette évolution est donnée par :

Qm,j(t) = gm X (1 — exXp (-(%:0,;))) si 75073‘ <t < tO,j =+ Oéchj
) _ —(t=(to,j+apcTy)) . ] ‘
qm,j (t) = Qm X €Xp ( = ) sit>tg;+ apcl) (4.1)

dm,j (t) = gqm xexp (_(t_(to’j+ijch_Tj))) sinon

Ou Tj représente la période de fonctionnement du jet, apc son rapport cyclique (soit le rapport
entre le temps de soufflage du jet et la période T} du jet), to; le déphasage éventuel du jet et 7; le
temps d’amortissement. Pour 'ensemble des simulations utilisant un soufflage périodique, le temps
d’amortissement du jet retenu est de 7; = 10 ps, soit un centiéme de sa période de fonctionnement
(égale a la période de rotation du projectile). L’enthalpie du jet et sa direction de soufflage restent
inchangées.

Afin de permettre l'utilisation d’un jet pulsé supersonique en utilisant la méme condition aux
limites, une tuyere convergente-divergente est modélisée. Cette tuyere est élaborée afin d’obtenir un
nombre de Mach du jet de M; = 2,0. Dans le but d’obtenir des profils de vitesses identiques pour
un jet pulsé subsonique et supersonique, une conduite de section constante est également modélisée
pour des conditions de soufflage subsoniques. La figure 4.5 représente le maillage des deux conduites
réalisées. L’ajout de ces conduites permet notamment d’obtenir un profil de jet développé au niveau
de orifice de sortie. La géométrie retenue pour la conduite supersonique n’est pas symétrique afin
d’une part d’assurer que 1’écoulement au niveau de Uorifice de sortie est tangent a la surface Coanda



4.3 Evaluation du contréle par effet Coanda d’un projectile gyrostabilisé de 155 mm 137

FIGURE 4.5 — Géométries et maillages des deux conduites utilisées pour les simulations du projectile

gyrostabilisé. La tuyere supersonique est congue afin d’obtenir un nombre de Mach du jet vérifiant
M; =2,0.

et d’autre part d’éviter tout évasement excessif du jet des la sortie du canal.

4.3.2 Evaluation des efforts générés sur une révolution du projectile

On se propose a présent d’évaluer I'influence des différentes configurations de soufflage décrites
dans la section précédente sur I’évolution des coefficients aérodynamiques du projectile. Six révolutions
du projectile sont simulées afin d’obtenir des coefficients aérodynamiques quasi-stationnaires.

Influence du soufflage sur le coefficient de force normale

La figure 4.6 représente I’évolution du coeflicient de force normale lors d’une révolution du pro-
jectile. Les trois arrangements de soufflage sont représentés ainsi que le coefficient de force normale
du cas non-controlé. Les conditions génératrices du soufflage sont identiques et vérifient M; = 2,0 et
pi,j = 3,7 bar. La moyenne sur un tour du coefficient de force normale est indiquée pour chacune des
configurations a l'aide des lignes en pointillées.

Dans le cas sans souflage, le coefficient de force normale est stationnaire puisque la configura-
tion aérodynamique est axisymétrique. L’utilisation d’un jet continu (1C'J — P400) solidaire de la
rotation du projectile conduit & une évolution sinusoidale du coefficient de force normale, avec des
gains alternativement positifs et négatifs comparativement au cas non-contrdlé. De plus, il existe une
différence de phase de 42° entre I'instant ou le jet est centré dans le plan de résistance du projectile
(t/T = 0,25 et ¢ = 90°) et le moment ou le coefficient de force normale est maximum (¢/7 = 0, 36 et
¢ = 132°). Ce point sera détaillé dans la partie 4.3.4. Notons que, contre-intuitivement, le coefficient
de force normale moyenné sur un tour est légerement plus faible que celui sans controle. Ceci témoigne
d’une efficacité accrue du controle lorsque le jet est situé sur I'intrados du projectile. En effet, dans
cette position, ’angle local de 1’écoulement par rapport a la surface Coanda est plus faible (pour une
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FIGURE 4.6 — Evolution temporelle du coefficient de force normale Cy pour les trois configurations
de soufflages considérées. Les conditions extérieures vérifient My, = 0,9 et a = 3° et les conditions
génératrices du soufflage M; = 2,0 et p; ; = 3,7 bar. Les valeurs moyennées sur un tour sont indiquées
a l'aide des lignes en pointillées.

incidence du projectile de a =3°), permettant une meilleur efficacité du dispositif de contrdle. Ce
constat a d’ores et déja été réalisé par Rinehart et al. [43] sur la munition subsonique SCORPION
pour des incidences négatives et un actuateur positionné sur I'extrados. Le niveau du gain moyen
généré pendant une révolution du projectile ne permet pas d’envisager 'utilisation d’un soufflage
continu pour un controle satisfaisant.

Concernant la configuration 1P.J — P400, le jet est activé de t/T = 0,125 (¢ = 45°) at/T = 0,375
(¢ = 135°), ce qui correspond & un temps de soufflage de 0,625 ms. A linstar de la configuration
1CJ — P400, le coefficient de force normale est maximum pour t/7" = 0,36, ce qui correspond ap-
proximativement a l’instant ou le soufflage est stoppé. Cependant, les niveaux obtenus a l'aide d’un
jet pulsé n’atteignent jamais ceux obtenus a l'aide d’un jet continu. Un effort significatif persiste une
fois le soufflage interrompu, de ¢/T" = 0,375 a t/T = 0,625. Les niveaux de Cy pour t/T > 0,625
sont ensuite équivalents & ceux obtenus pour le projectile non-controlé. Lors de I'actionnement du
jet (pour ¢ variant de 45° a 48°), une brusque baisse du coefficient de force normale est visualisable.
De la méme maniére, une augmentation soudaine de Cny apparailt lors de I'arrét du soufflage pour ¢

N

variant de 135° a 137°. Ces comportements seront également discutés dans la section 4.3.4.

La configuration la plus intéressante en terme de gain est clairement celle utilisant quatre jets
pulsés (4PJ — P400). Le coefficient de force normale est quasi-constant et la moyenne obtenue sur un
tour est la plus significative. Le temps d’établissement vers un état controlé est plus faible que pour
la configuration 1PJ — P400, pour laquelle aucun plateau de C n’est visualisable. A l'instar de la
configuration 1PJ — P400, on peut observer une chute brutale du coefficient de force normale lors de
lactionnement du jet (pour ¢/7 = 0,125, 0,375, 0,625 et 0,875) mais également un léger sursaut de
Cy lors de 'arrét du dispositif de controle.
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FIGURE 4.7 — Evolution temporelle du coefficient de force latérale Cy pour les trois configurations
de soufflages considérées. Les conditions extérieures vérifient M., = 0,9 et a = 3° et les conditions
génératrices du soufflage M; = 2,0 et p; ; = 3,7 bar. Les valeurs moyennées sur un tour sont indiquées
a l’aide des lignes en pointillées.

Influence du soufflage sur le coefficient de force latérale

La figure 4.7 présente I’évolution du coefficient de force latérale Cy pour les différentes configura-
tions de soufflage évaluées. Dans le cas sans soufflage, le coefficient de force latérale est uniquement
engendré par effet Magnus. L’utilisation d’un jet continu (1C'J — P400) entraine une évolution sinusoi-
dale du coefficient de force latérale identique a celle obtenue pour le coefficient de force normale mais
déphasée de 90°. Remarquons néanmoins que la moyenne obtenue sur un tour est plus importante
que le coefficient de force latérale obtenu sans controle, indiquant une influence de 'effet Magnus sur
le comportement du jet. Plus de détails sur cette influence sont donnés dans la section 4.3.3.

Concernant la configuration utilisant un seul jet pulsé (1PJ — P400), le soufflage génére une aug-
mentation du coefficient de force latérale de ¢ = 45° a 90° lorsque le jet est situé dans le secteur
y > 0, puis une réduction de ¢ = 90° a 135° lorsque le jet est situé dans le secteur y < 0. Lorsque le
soufflage est stoppé (¢ > 135°), I’évolution du coefficient de force latérale est plus surprenante avec

des niveaux inférieurs a ceux obtenus sans controle de ¢ = 135° a 230°. Le coefficient de force latérale
moyenné sur un tour est par conséquent plus faible que celui obtenu sans controle.

Concernant la configuration 4PJ — P400, 'actionnement d’un jet conduit & une augmentation
du coefficient de force latérale sur les 45 premiers degrés de son cycle de fonctionnement puis a une
baisse sur les 45 degrés restants. A l'instar de la configuration utilisant un seul jet pulsé, le coefficient
de force latérale moyenné sur un tour est plus faible que celui obtenu sans controle.
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FIGURE 4.8 — Evolution temporelle du coefficient de force axiale C4 pour les trois configurations
de soufflages considérées. Les conditions extérieures vérifient My, = 0,9 et a = 3° et les conditions
génératrices du soufflage M; = 2,0 et p; ; = 3,7 bar. Les valeurs moyennées sur un tour sont indiquées
a l'aide des lignes en pointillées.

Influence du soufflage sur le coefficient de force axiale

La figure 4.8 illustre 1’évolution du coefficient de force axiale pour les trois configurations de souf-
flage évaluées. Le soufflage conduit dans tous les cas a une augmentation de la trainée de I’engin. Si
le jet utilisé est continu, la trainée engendrée par le contrdle évolue sinusoidalement en fonction de la
position en roulis du projectile. La tralnée maximale est obtenue pour une position en roulis autour
de 200 degrés, soit lorsque le jet se situe sur la partie intrados du projectile. Ce constat est cohérent
avec I’évolution du coefficient de force normale évaluée pour la méme configuration sur la figure 4.6.
L’effort généré par effet Coanda est plus important lorsque le jet est situé sur l'intrados du projectile.
Ainsi, il existe une nette influence de la rotation du projectile sur la trainée engendrée.

Concernant le cas pulsé 1PJ — P400, le soufflage entraine une augmentation de la trainée lorsque
le jet est actif de ¢ = 45° a 135°. Une fois le dispositif désactivé (pour ¢ > 135°), une brusque
réduction de la trainée est visualisable sur les 18 degrés suivants, puis une trainée résiduelle persiste
jusqu’a approximativement ¢ = 315°, valeur pour laquelle la trainée est a nouveau équivalente au cas
non-contrélé. Le temps de relaxation vers un état non-contrélé est donc relativement long, de ’ordre
de 1,25 ms.

Si quatre jets pulsés sont utilisés, I’évolution du coefficient de trainée est quasi-constante. Il existe
toujours une brusque réduction de la trainée lorsqu’un jet est désactivé, s’étendant approximativement
sur 18 degrés et retardant ’augmentation de la trainée induite par le jet suivant. Pour cette configu-
ration, 'augmentation de la trainée est de 'ordre de 7%, ce qui est raisonnable suivant les applications.
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4.3.3 Analyse de I’écoulement au dessus de la surface Coanda

Afin d’améliorer notre compréhension du comportement du dispositif de contrdle en présence de
la rotation du projectile, la figure 4.9 illustre la distribution du coefficient de pression C) le long de
la surface Coanda pour la configuration 1C'J — P400 et pour différents instants ¢/7" (soit différentes
positions en roulis ¢ du jet). L’intérét se porte sur le champ de pression obtenu en aval de la sortie du
jet. Sur cette figure, les axes sont positionnés pour placer le jet en haut de la figure afin de faciliter
les comparaisons. Une confrontation des figures 4.9(b) et (d) confirme que, pour une incidence de
trois degrés, le controle par effet Coanda est plus efficace sur la partie intrados du projectile. Le jet
engendre une dépression le long de la surface Coanda dont 1’étendue azimutale est approximative-
ment de 84 degrés. La zone de dépression engendrée par le jet juste en aval de l'orifice de sortie est
légerement plus importante lorsque le jet est situé a l'intrados (figure 4.9(d), ¢ = 270°) que lorsque
le jet est situé a 'extrados (figure 4.9(b), ¢ = 90°). Ceci se traduit par une moyenne sur un tour du
coefficient de force normale légerement inférieure au coefficient de force normale obtenu dans le cas
non-controlé (voir figure 4.6).

De la méme maniére, une comparaison des figures 4.9(a) et (¢) indique que la dépression engendrée
par effet Coanda est plus importante a ¢ = 0° qu’a ¢ = 180°. Ceci est consistant avec la moyenne
de Cy obtenue pour la configuration 1C'J — P400, légérement supérieure au cas non-contrdlé (voir
figure 4.7). L’effet Magnus a donc un effet notable sur le comportement du controle. Le jet a tendance
a augmenter effort latéral auquel est soumis le projectile, puisque 'efficacité du dispositif de controle
par effet Coanda est accrue lorsque le jet est situé sur 'axe y > 0. Précisons que la dissymétrie de ’ef-
ficacité du controle n’existe que pour une incidence différente de zéro. Pour un angle d’incidence nul,
aucun effort latéral n’est généré par effet Magnus et le comportement du controle est identique selon
la position de roulis. La moyenne sur un tour des coefficients de force normale et latérale est donc nulle.

A Tinstar de la figure 4.9, la figure 4.10 illustre la distribution de pression sur la surface Coanda
pour la configuration 1PJ — P400 et pour différents instants ¢/7. Le jet est activé dans le secteur
angulaire compris entre 45° et 135°. La dépression engendrée par le jet est visualisable sur la fi-
gure 4.10(b). L’étendue azimutale de la zone de dépression engendrée par le jet est légerement plus
faible que pour la configuration 1C'J — P400, puisque le jet n’est activé qu'a ¢ = 45° (comparer les
figures 4.9(b) et 4.10(b)). Les niveaux de Cy obtenus sont par conséquent plus importants pour la
configuration 1C'J — P400 que pour la configuration 1PJ — P400. Pour une position en roulis de
¢ = 180° (figure 4.10(c)), une zone de dépression est encore observable le long de la surface Coanda
en aval de 'orifice de sortie du jet. La trace du jet a néanmoins totalement disparu pour un angle
de roulis plus important (voir figure 4.10(d)). Le jet Coanda a donc tendance a s’opposer a 'effort
latéral généré par effet Magnus, puisque la zone de dépression générée par le jet persiste a ¢ = 180°
et engendre un effort dans la direction y < 0. Ceci est consistant avec la moyenne de Cy obtenue
sur la figure 4.7 pour la configuration 1PJ — P400, légerement inférieure a effort Magnus généré
sans contrdle. Le raisonnement est identique pour la configuration 4PJ — P400. L’effort latéral est
significativement réduit, puisque quatre jets pulsés sont utilisés. Par conséquent, la dépression ayant
lieu sur 'axe y < 0 persiste durant une révolution compléte du projectile.

4.3.4 Analyse du temps de décollement du jet

On se propose dans cette section d’étudier plus en détail le comportement instationnaire du jet.
Nous montrerons notamment que ’étendue azimutale de la dépression engendrée par le jet (illustrée
sur les figures 4.9 et 4.10) est intrinsequement liée au temps de décollement du jet. Afin d’estimer ce
temps, on se propose de réaliser une nouvelle simulation pour un projectile non-gyrostabilisé initiale-
ment controlé a I'aide d'un jet continu vérifiant M; = 2,0 et p;; = 3,7 bar. Le champ initial correspond
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(a) ¢ = 0°. (b) ¢ = 90°.

(c) ¢ = 180°. (d) ¢ = 270°.

FIGURE 4.9 — Iso-contours du coefficient de pression C, au-dessus de la surface Coanda pour la
configuration 1C'J — P400 et pour différentes positions en roulis du jet. Les conditions génératrices
du soufflage vérifient M; = 2,0 et p;; = 3,7 bar. Le repére indiqué correspond au repere engin,
indépendant de la rotation.
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(a) ¢ =0°. (b) ¢ = 90°.

(c) ¢ = 180°. (d) ¢ = 270°.

FIGURE 4.10 — Iso-contours du coefficient de pression C), au-dessus de la surface Coanda pour la
configuration 1PJ — P400 et pour différentes positions en roulis du jet. Les conditions génératrices
du soufflage vérifient M; = 2,0 et p;; = 3,7 bar. Le repére indiqué correspond au repeére engin,
indépendant de la rotation.
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FIGURE 4.11 — Evolution du coefficient de force normale Cy et de la surface attachée Sqy /Sart(t =0)
lors de larrét du soufflage a ¢ = 0. La rotation du projectile n’est volontairement pas prise en
considération. Les conditions génératrices du soufflage a ¢ < 0 vérifient M; = 2,0 et p; ; = 3,7 bar et
les conditions extérieures sont telles que My, = 0,9 et a = 3°.

donc a une configuration contrélée pour laquelle le coefficient de force normale est stationnaire. Puis,
a t=0, le soufflage est stoppé. La figure 4.11 illustre I’évolution temporelle du coefficient de force
normale ainsi que 1’évolution du ratio S/ Sat(t = 0). Le parametre Sqy correspond a laire de la
surface attachée du jet & un instant t. Le temps tT est pour sa part un parameétre sans dimension
défini par :

tU.
R —— 4.2
oo (4.2)

Ou Ly est la longueur sur laquelle le jet est initialement attaché le long de la surface Coanda, soit :
Lsep = RC X 0]' (43)

Avec R, le rayon de la surface Coanda et ¢; 'angle de séparation du jet le long de la surface Coanda
dans le plan de résistance du projectile. La définition du parameétre sans dimension ¢ est donc une
durée ramenée au temps de convection d’une structure convectée a la vitesse Uy sur une longueur
Lep. 11 est alors possible de comparer les temps caractéristiques issus de différents travaux portant
sur des configurations controlées par soufllage et ce indépendamment des conditions extérieures rete-
nues. On note Tstp le temps écoulé pour passer d’'une valeur contrdlée de Cy a une valeur non controlée.

Comme précisé par Darabi et Wygnanski [215, 216], le parameétre T;;p caractérisant le temps de dé-
collement du jet ne dépend pas des conditions initiales de soufflage (soit de la valeur de C),). Shaqarin
et al. [217] ont rassemblé différents temps caractéristiques Tstp évalués sur de nombreuses configura-
tions controlées par soufflage. Le tableau 4.3 récapitule les temps caractéristiques obtenus selon la
configuration étudiée. On peut ainsi constater que le temps de décollement du jet varie usuellement

entre 14 et 25. Pour notre configuration, ce temps est approximativement évalué a T;I, = 14 et est
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Auteurs H Config. ‘ Actuateur ‘ Direction ‘ L ‘ 74
Travaux actuels Projectile CJ Aval Lgep 14
Shagqarin et al. [217] Rampe VGF Amont & Aval | Ly, | 21 (£4)
Glezer et Amitay [218] Profil d’aile SJ Aval Corde 14
Darabi et Wygnanski [215, 216] Volet SJ Aval Lfiaze 20
Mathis et al. [219] Lame séparatrice CJ Aval Lpiate 25
Siauw et al. [220] NACA 0015 VGF Aval Corde 20

TABLE 4.3 — Comparaison des temps caractéristiques de décollement obtenus pour diverses configu-
rations, issue de Shaqarin et al. [217]. CJ : jet continu, VGF : générateur de tourbillons fluidique, SJ :
jet synthétique.

donc consistant avec les temps déterminés dans le cadre des travaux présentés dans le tableau 4.3.

Considérons & présent une rotation du projectile de p = 400 Hz (soit 24 000 tr/min). Le temps de
décollement du jet correspond alors a une rotation du projectile de 84°. Cet angle correspond bien a
I’étendue azimutale de la zone de dépression engendrée par le jet pour la configuration 1CJ — P400
(voir figure 4.9). De la méme maniére, cet angle est également relié au déphasage existant entre
Iinstant ou le coefficient de force normale est maximum et 'instant ou le jet est centré autour de
I'axe z > 0. En effet, 'effort généré dans la direction z est maximum lorsque la zone de dépression
engendrée par le jet est centrée dans le plan de résistance du projectile. Ceci correspond donc a un
déphasage de 84/2=42°. Ce déphasage est bien celui constaté sur la figure 4.6. Ce déphasage existe
également pour I’évolution de Cy de la configuration 1C'J — P400 (figure 4.7) puisque le jet est centré
autour de l'axe y > 0 a ¢ = 0° tandis que le coefficient de force latérale maximum n’est obtenu
que pour un angle ¢ de 42°. L’évolution des efforts aérodynamiques du projectile contrélé est donc
fonction du temps de décollement du jet.

La figure 4.12 illustre I’évolution du coefficient de force normale de la configuration 1PJ — P400
en fonction du temps adimensionné ¢t*. Comme nous I’avons précisé précédemment, des niveaux signi-
ficatifs du coefficient de force normale persistent lorsque le jet est désactivé pour ¢ > 135°. Le temps
caractéristique associé au décollement du jet apparait clairement comme responsable de la persistance
de cet effort.

Les zooms réalisés sur la figure 4.12 mettent en avant les effets transitoires rencontrés lors de l'ac-
tionnement et de I’arrét du jet. La mise en marche du jet a ¢ = 45° est accompagnée d’une brusque
réduction du coefficient de force normale durant approximativement AtT ~ 1. De maniére identique,
larrét du jet & ¢ = 135° est suivi d’'une augmentation du coefficient de force normale pendant At* ~ 1.
La figure 4.13 illustre I’évolution temporelle des iso-contours de p/pgio: superposés aux lignes de cou-
rant tous les deux degrés dans le plan de résistance du jet. Ces iso-contours correspondent a la phase
d’actionnement du jet. Lorsque la tuyere est amorcée (figure 4.13(b)), une premieére onde de surpres-
sion se propage le long de la surface Coanda. Une structure tourbillonnaire est ensuite progressivement
convectée de ¢ = 48° a ¢ = 54° (voir figure 4.13(b) & 4.13(e)). La convection de cette structure est
accompagnée d’une surpression se propageant le long de la surface Coanda. Le temps caractéristique
associé a la convection de cette surpression correspond bien a la durée de la brusque réduction du
coefficient de force normale. Pour ¢ > 54°, la zone de recirculation est progressivement repoussée vers
I’aval. Une zone de pression plus élevée est engendrée par le ré-alignement des lignes de courant du jet
avec ’écoulement extérieur. Ce comportement transitoire du contréle a été identifié pour la premiere
fois par Darabi et Wygnanski [215, 216] et a été attribué a la convection de ce tourbillon de démarrage.
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FIGURE 4.12 — Evolution du coefficient de force normale Cy pour la configuration 1PJ — P400. Les
conditions génératrices du soufllage vérifient M; = 2,0 et p; ; = 3,7 bar. Le cas non controlé est
volontairement inclus afin d’évaluer le temps caractéristique associé a l'arrét du jet.

A Tinstar de la figure 4.13, la figure 4.14 expose I’évolution des iso-contours de p/pgior Superposés
aux lignes de courant lors de l'arrét du jet. Le jet est désactivé & ¢ = 135°. Une fois la tuyere
désamorcée, une onde de dépression se propage le long de la surface Coanda de ¢ = 136° & ¢ = 142°. Le
temps associé a la propagation de cette onde de pression correspond bien a la brusque augmentation du
coeflicient de force normale indiquée sur le zoom de la figure 4.12. Puis, une structure tourbillonnaire
se forme en aval de la marche et est progressivement convectée de ¢ = 142° & ¢ = 156°. La zone
de recirculation remonte progressivement le long de la surface Coanda de telle maniere a ce que
I’écoulement soit totalement détaché de la surface Coanda & ¢ = 150°. Une interaction complexe
existe alors entre le tourbillon convecté derriere la marche et la remontée de la zone de recirculation
le long de la surface Coanda. Précisons que des réflexions de pression ont lieu dans le canal, du fait
de l'utilisation d’une condition d’adhérence a ’entrée de ce dernier lorsque le jet est désactivé. Ces
réflexions ne sont pas représentatives de la réalité, puisque les ondes de pression remontant le canal
ne sont réfléchies que quand elles rencontrent une paroi réelle. Ces réflexions sont donc dépendantes
de la géométrie du dispositif pneumatique utilisé.

4.3.5 Influence de la fréquence du jet

Jusqu’a présent, les simulations utilisant un ou plusieurs jets pulsés ont été réalisées pour une
fréquence de fonctionnement des jets de f; = 400 Hz et un rapport cyclique de apc = 0,25. Ce
choix permet d’obtenir une phase de soufflage du jet dans le secteur de 90° centré autour du plan de
résistance du projectile. Il est néanmoins possible d’utiliser des jets pulsés a une fréquence plus élevée.
A Tinstar de la configuration présentée par Rinehart et al. [43], on se propose d’évaluer 1'utilisation
de quatre jets pulsés fonctionnant a une fréquence de f; = 8 kHz et activés dans le secteur angulaire
décrit précédemment. Cette configuration sera dénommé par la suite 4P.J — P400 — F8000%. Cette

4. pour 4 jets pulsés, une rotation du projectile de p = 400 Hz et une fréquence des jets de f; = 8 kHz.
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(a) ¢ = 46°. (b) ¢ = 48°. (c) ¢ = 50°.
(d) ¢ = 52°. (e) ¢ = 54°. (f) ¢ = 56°.
(8) ¢ =58°. (h) ¢ = 60°. (i) ¢ = 62°.
(J) ¢ =64°. (k) ¢ = 66°. 1) ¢ = 68°.

FIGURE 4.13 — Iso-contours de p/pg: superposés aux lignes de courant illustrés tous les deux degrés
apres 'actionnement du jet. Les conditions génératrices du soufflage vérifient M; = 2,0 et p; ; = 3,7
bar et les conditions extérieures sont telles que My, = 0,9 et a = 3°.
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(a) ¢ = 136°. (b) ¢ = 138°. (c) ¢ = 140°.
(d) ¢ = 142°. (e) ¢ = 144°. (f) ¢ = 146°.
(8) ¢ = 148°. (h) ¢ =150°. (i) ¢ = 152°.
(3) ¢ =154°. (k) ¢ = 156°. (1) ¢ = 158°.

FIGURE 4.14 — Iso-contours de p/psior superposés aux lignes de courant illustrés tous les deux degrés
apres l'arrét du jet. Les conditions génératrices du soufflage vérifient M; = 2,0 et p; ; = 3,7 bar et
les conditions extérieures sont telles que My, = 0,9 et a = 3°.
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FIGURE 4.15 — Evolution temporelle du coefficient de force normale C'y en fonction de la fréquence
de fonctionnement des jets. Les conditions extérieures vérifient Mo, = 0,9 et @ = 3° et les conditions
génératrices du soufflage M; = 2,0 et p; j = 3,7 bar. Les valeurs moyennées sur un tour sont indiquées
a l’aide des lignes en pointillées.

fréquence permet d’obtenir cing cycles de fonctionnement dans le secteur angulaire de 90° centré
autour du plan de résistance. La fréquence adimensionnée associée F'* = fD /U, = 0,96 est cing
fois plus élevée que la fréquence naturelle du laché tourbillonnaire dans le sillage (Stp ~ 0,19). Le
rapport cyclique du jet est fixé a apc =0, 5.

La figure 4.15 illustre I’évolution du coefficient de force normale pour les deux fréquences de fonc-
tionnement évaluées. Un zoom réalisé pour ¢ variant de 45° a 135° permet de visualiser les périodes
de fonctionnement associées au jet fonctionnant a 8 kHz. Le premier constat est que les niveaux de
Cn engendrés par les jets fonctionnant & f; = 8 kHz ne sont pas aussi significatifs que ceux obtenus
pour une fréquence de f; = 400 Hz. Plagons nous a présent lorsque le jet représenté en rouge sur la
figure 4.4 est actif, soit pour 45° < ¢ < 135° (figure 4.15 de droite). Cing pulsations ont bien lieu
lors de 'actionnement du jet dans le secteur angulaire de 90° centré autour du plan de résistance. La
période de fonctionnement des jets est de T = 1/f; = 0,125 ms, ce qui correspond & une rotation du
projectile de 18°. Sur les neuf premiers degrés d’'un cycle de soufflage, le jet est activé et le coefficient
de force normal chute brutalement suite a la convection du tourbillon de démarrage puis ré-augmente
progressivement. Sur les neuf degrés suivants, le soufflage est arrété mais on peut encore observer un
niveau quasi-constant de C. Précisons également que I’évolution du coefficient de force normale lors
des cinq cycles de fonctionnement du jet n’est pas tout a fait périodique. Ceci s’explique aisément par
la position en roulis du jet par rapport au plan de résistance du projectile. En effet, I’effort généré par
effet Coanda ne se traduit pas entierement en un effort normal selon la position en roulis du controle.

La figure 4.16 illustre I’évolution des iso-contours du nombre de Mach obtenue tout les 1,5 degrés
lors du troisieme cycle de fonctionnement du jet (soit pour ¢ variant de 81° & 99°). Lors de I’action-
nement du soufflage périodique (figure 4.16(a)), ’écoulement juste en aval de lorifice de sortie du jet
n’est initialement pas attaché sur les 10 premiers degrés de la surface Coanda. Cependant, 1’écoule-
ment est encore attaché a la surface Coanda plus en aval suite a la précédente phase de soufflage du
jet. Le tourbillon de démarrage induit par 'actionnement du jet est progressivement convecté vers
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Paval (voir figures 4.16(b) a 4.16(f)) et le jet attache graduellement & la surface Coanda. Remarquons
que ce tourbillon est rapidement dissipé, puisque sa trace disparait progressivement dans le sillage.
Peu de différences existent avec la dynamique associée a l’actionnement d’un jet continu (comparer
les figures 4.13 et 4.16). La phase de soufflage du jet se termine a ¢ = 90° (figure 4.16(g)), tandis
que ’écoulement au dessus de la surface Coanda n’est pas encore totalement attaché. La durée de la
phase de soufflage du jet n’est donc pas suffisamment importante pour permettre d’obtenir un état
totalement attaché. Une fois le jet stoppé (¢ > 90°), écoulement du jet se détache juste en aval de
Porifice de sortie du jet (voir figures 4.16(h) & 4.16(1)). Plus en aval, I’écoulement reste attaché a la
surface Coanda et l'angle de séparation du jet varie trés peu (autour de 45°), expliquant les niveaux
persistants de Cy lorsque le jet est désactivé (voir figure 4.15 de droite).

Précisons que 'utilisation d’un jet pulsé a 8 kHz pose la question de la capacité d’une modélisa-
tion URANS & restituer le comportement réel du controle. En effet, la fréquence de fonctionnement
des jets étant relativement élevée, les fluctuations imposées par le jet sont sans doute couplées aux
fluctuations turbulentes. Il n’existe alors plus de séparation spectral entre les basses fréquences ré-
solues par la modélisation URANS et les fréquences caractéristiques de la turbulence (entiérement
modélisées). Ces résultats sont donc a prendre avec précaution. Des travaux de Garnier et al. [221]
proposent de comparer les résultats issus d’une simulation des grandes échelles d’une rampe controlé
par jets synthétiques a ceux issus d’une modélisation URANS. Pour des fréquences de forgage élevées,
I’énergie turbulente associée au forcage est rapidement amortie dans le cas de simulations URANS,
comparativement aux résultats issus de la LES. La taille des structures tourbillonnaires associées au
forcage diminue alors drastiquement en aval jusqu’a complétement disparaitre. A l'instar des travaux
de Garnier et al. [221], il semble que la modélisation URANS retenue dans le cadre de cette étude ne
permette pas aux tourbillons générés par le soufflage de persister dans le sillage. En effet, le tourbillon
engendré par le précédent cycle de fonctionnement du jet est & peine discernable sur la figure 4.16(a).

4.3.6 Comparaison des gains aérodynamiques générés avec les simulations sta-
tiques RANS

Afin de pouvoir comparer 'efficacité du dispositif de contréle utilisant des jets pulsés a celle
utilisant un jet continu, il est nécessaire de définir convenablement le coefficient de quantité de mou-
vement dans le cas d’un soufflage périodique. Chabert et al. [222] proposent alors d’introduire le
rapport cyclique du jet dans la définition de C),, soit :

(4.4)

20:,U2 S
<Cf‘> = Nj X timod X (ozDC X W)

pooUgoSref

Ou apc est le rapport cyclique du jet (soit le rapport entre la phase soufflée du jet et sa période),
Nj; le nombre de jets pulsés utilisé et Uj,, la vitesse maximale obtenue lors d’un cycle de fonctionne-
ment du jet. Le parametre «,,,q représente le rapport entre le temps de fonctionnement du jet (phase
soufflée et phase non-soufflée) et la durée d’une révolution du projectile. Ainsi, dans le cas ou les jets
pulsés fonctionnent & une fréquence de f; = 400 Hz (configurations 1PJ — P400 et 4PJ — P400),
Qmod €St fixé & un et le rapport cyclique du jet a apc = 0,25. Ce dernier a été sélectionné afin
d’obtenir une phase de soufflage dans le secteur angulaire de 90° centré autour du plan de résis-
tance du projectile. Dans le cas d'un soufflage pulsé & f; = 8 kHz, le rapport cyclique du jet est
fixé a 0,5 et le parametre a,,,q est fixé a 0,25, puisque les jets ne sont activés que dans le secteur
de 90° décrit précédemment. La figure 4.17 représente I’évolution temporelle de la vitesse du jet si-
tué initialement sur I’axe y > 0 pour les configurations 4PJ — P400 et 4PJ — P400 — F'8000. Cette
derniére permet notamment de définir rigoureusement la signification des deux rapports apc et Qunod-
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(a) ¢ = 81°. (b) ¢ = 82,5°. (c) ¢ = 84°.
(d) ¢ = 85,5°. (e) ¢ = 87°. (f) ¢ = 88,5°.
(8) ¢ =90°. (h) ¢ =91,5°. (i) ¢ = 93°.
(J) ¢ =94,5° (k) ¢ =96°. (1) ¢ = 97,5°.

FIGURE 4.16 — Iso-contours du nombre de Mach superposés aux lignes de courant illustrés tous les
1,5 degrés lors du troisieéme cycle de fonctionnement du jet pulsé de la configuration 4PJ — P400 —
F'8000. Les conditions génératrices de souflage vérifient M; = 2,0 et p; j = 3,7 bar et les conditions
extérieures sont telles que My, = 0,9 et a = 3°.
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FIGURE 4.17 — Evolution temporelle de la vitesse du jet situé initialement sur 'axe y > 0 pour les
configurations 4PJ — P400 et 4PJ — P400 — F'8000. La signification des rapports apc et qpmoq €st
indiquée pour chaque configuration.

La figure 4.18 illustre I’évolution du gain ACy en fonction du coefficient de quantité de mouvement
pour les quatre configurations de soufflage évaluées. Les niveaux maximum de ACy sont indiqués a
I’aide des symboles non-remplis. Les valeurs moyennées sur un tour sont représentées quant a elles a
I’aide des symboles pleins. Les résultats obtenus sur le projectile non-gyrostabilisé présentés dans le
chapitre 3 sont inclus afin d’évaluer I'influence de la rotation sur le controle. Cette configuration est
notée 1CJ — P0° et est représentée a I'aide des symboles bleus.

Constatons dans un premier temps que les niveaux maximum obtenus sur le projectile gyrosta-
bilisé sont plus importants que ceux générés sur le projectile non-gyrostabilisé dans quasiment la
totalité des cas. L’utilisation de jets pulsés (1PJ — P400, 4PJ — P400 et 4PJ — P400 — F'8000)
permet d’obtenir un gain moyenné sur un tour différent de zéro. Pour des valeurs du coefficient de
quantité de mouvement relativement faibles, les gains moyens engendrés par 'utilisation d’un seul
jet pulsé (1PJ — P400) sont du méme ordre que ceux déterminés sur le projectile sans rotation (voir
par exemple les symboles indiqués en verts et marqués de la lettre «a»). Le coefficient de quantité de
mouvement de la configuration 1PJ — P400 vaut approximativement un quart de celui de la configu-
ration 1CJ — P400 pour les mémes conditions de soufflage (comparez par exemple les valeurs de C),
des symboles marqués de la lettre «by» dans le cas 1C'J — P400 et 1PJ — P400).

Concernant 'utilisation de quatre jets pulsés (configuration 4P.J — P400), les coefficients maxi-
mum et moyennés sur un tour sont relativement proches. Les gains obtenus sont dans tout les cas
légerement plus importants que ceux engendrés sur le projectile non-gyrostabilisé. A iso-conditions
de soufflage, le coefficient de quantité de mouvement obtenu pour la configuration 4PJ — P400 est
identique a celui de la configuration 1CJ — P400. La légere différence existante entre le coefficient de
quantité de mouvement de la configuration 1C'J — P400 et de la configuration 1C'J — PO est attribuée
au fait que la géométrie de 'actionneur (canal) n’a pas été prise en considération pour les simulations

5. 1CJ-PO : one continuous jet, p=0 Hz.
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FIGURE 4.18 — Evolution du gain ACy en fonction de C}, pour l'ensemble des configurations de
soufflage considérées. Les conditions extérieures vérifient M, = 0,9 et a = 3°. Les symboles indiqués
a l'aide d’une lettre sont a iso-conditions génératrices de soufflage (a : M; = 0,7 et p; ; = 0,88 bar,
b: M;=2,0et p;; =3,7 bar).

statiques.

Concernant la configuration utilisant quatre jets pulsés fonctionnant a une fréquence de f; = 8
kHz (configuration 4PJ — P400 — F'8000), le coefficient de quantité de mouvement associé aux condi-
tions génératrices indiquées par la lettre «b» vaut approximativement la moitié de celui obtenu pour
la configuration 4PJ — P400. Le rapport cyclique du jet étant fixé a apc = 0,5 pour cette configura-
tion, le coefficient de quantité de mouvement associé est divisé par deux. Les gains obtenus pour cette
configuration sont légerement inférieurs a ceux évalués statiquement, contrairement & la configuration
4PJ — P400, pour laquelle les gains sont plus importants que les résultats statiques. Ceci peut étre
attribué au fait que la fréquence des jets de 8 kHz est trop élevée pour permettre au contrdle de
s’établir autour d’un état stationnaire controlé.

Il est & noter que les différences obtenues entre les gains de la configuration 1C'J — PO et ceux de
la configuration 4P.J — P400 sont minimes. Le coefficient de quantité de mouvement est & nouveau le
parametre adéquat pour caractériser le controle, que le soufflage utilisé soit périodique ou non. Le mo-
dele aérodynamique réalisé a partir des simulations statiques du projectile non-gyrostabilisé est donc
suffisamment représentatif des gains générés sur le projectile gyrostabilisé sous réserve d’utiliser quatre
jets pulsés a une fréquence de f; = 400 Hz. Il est ainsi possible d’avoir une bonne approximation du
comportement réel du contréle a partir du modele aérodynamique statique. La méthodologie numé-
rique retenue dans le cadre du projectile gyrostabilisé étant une méthodologie URANS, la conception
d’un nouveau modéle aérodynamique nécessiterait bien plus de temps pour évaluer le dispositif de
contréle sur la totalité du domaine de vol. Seul le modele aérodynamique statique est donc retenu
dans le cadre des investigations de mécanique du vol. Les déviations évaluées a partir de ce modele
sont présentées dans le chapitre 5.
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4.4 Syntheése des résultats

Le but de ce chapitre a été d’évaluer différentes configurations de soufflage afin de répondre a la
contrainte imposée par le comportement gyroscopé du projectile. A l'instar du chapitre précédent,
une premiere phase de validation a été menée afin d’évaluer si le code elsA est adapté pour des confi-
gurations de projectiles gyrostabilisés. Les conclusions indiquent que 'utilisation d’une méthodologie
URANS est appropriée pour des projectiles gyroscopés évoluant & de faibles incidences. Cependant,
a plus hautes incidences (a > 9°), les simulations numériques surestiment les coefficients aérodyna-
miques associés aux efforts et aux moments de Magnus. Pour ces incidences, I’écoulement est décollé le
long du projectile et deux tourbillons d’ogive se forment. La modélisation URANS est alors incapable
de prédire de maniére satisfaisante le comportement de la zone décollée et I’évolution longitudinale
des tourbillons. Néanmoins, puisque ’angle d’attaque du projectile dépasse rarement plus de trois
degrés, cette modélisation reste suffisante dans le cadre de cette étude.

Dans un second temps, le comportement du dispositif de controle par effet Coanda a été évalué sur
le projectile gyrostabilisé. Pour cela, plusieurs configurations de soufllage ont été proposées, différant
selon I'utilisation d’un soufflage continu ou d’un soufflage pulsé, du nombre de jets utilisé ou encore
de la fréquence de fonctionnement des jets. Pour chacune de ces configurations, les évolutions des
coefficients aérodynamiques du projectile contrélé ont été analysées. Ces évolutions sont intrinseque-
ment liées aux temps caractéristiques associés a ’établissement et a ’arrét du jet. L’influence de la
fréquence de fonctionnement des jets a également été analysée pour deux fréquences de fonctionne-
ment : f; =400 Hz et f; = 8 kHz. Il apparait alors que des fréquences de fonctionnement trop élevées
ne permettent pas d’obtenir des gains du méme ordre de grandeur.

Finalement, une comparaison entre les résultats obtenus statiquement dans le chapitre 3 et les ré-
sultats dynamiques confirment que le modele aérodynamique réalisé sur le projectile non-gyrostabilisé
est suffisamment représentatif du comportement réel du controle a condition d’utiliser quatre jets pul-
sés répartis uniformément le long de la circonférence du projectile et fonctionnant a la fréquence de
rotation du projectile. Cette conclusion permet ainsi de s’affranchir de la conception d’un nouveau
modele aérodynamique pour le projectile gyrostabilisé, nécessitant un temps de calcul bien plus im-
portant pour évaluer le controle sur la totalité du domaine de vol. Dans le chapitre 5, on se propose
alors d’évaluer les déviations engendrées par effet Coanda évaluées a partir du modele aérodynamique
présenté dans le chapitre 3. Précisons que les investigations de mécanique du vol ont été réalisées
dans le cadre du PEA «Manége» au sein de I'Institut de Saint-Louis. Les résultats issus de ces calculs
n’ont donc pas été obtenus au sein de cette these.
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5.1 Introduction

A présent que nous disposons d’'un modele aérodynamique complet du projectile contrélé, on
se propose d’évaluer les déviations engendrées par effet Coanda sur la trajectoire du projectile de
155 mm. Ces déviations sont déterminées a ’aide du code de mécanique du vol a six degrés de li-
berté BALCO [223]. L’ensemble des simulations de mécanique du vol réalisées au sein du programme
d’étude amont «Manege» a été effectué a I'Institut de Saint-Louis par P. Wey [4, 224]. Les simulations
présentées dans cette partie n’ont donc pas été réalisées dans le cadre de cette these, du fait de la
répartition des taches retenues dans le cadre du programme d’étude «Manege». Néanmoins, puisque
ces simulations permettent de conclure sur 'efficacité du dispositif de controle par effet Coanda, ce
chapitre en présente les principales conclusions, également exposées dans les rapports [4, 224].
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Dans un premier temps, nous exposerons les outils numériques mis en ceuvre pour évaluer les
trajectoires du projectile lisse ! et du projectile contrélé ainsi que les outils permettant de déterminer
I’erreur a I'impact de ’engin non-contrélé. Nous détaillerons également les conditions de tir pour
lesquelles nous évaluerons l'efficacité du dispositif de controle par effet Coanda. Les trajectoires consi-
dérées couvrent I’ensemble de ’enveloppe de vol du projectile.

Dans un second temps, les déviations engendrées par le dispositif de contréle par effet Coanda sont
déterminées. Ces déviations sont comparées a celles fournies par un dispositif de controle utilisant un
spoiler isolé sur le rétreint du projectile (voir 'annexe A pour un récapitulatif des dispositifs consi-
dérés au sein du PEA «Manegey). L’utilisation de ce dispositif permet, & l'instar de 'effet Coanda,
d’envisager une correction découplée en portée et en écart latéral. Un comparatif doit alors nous
permettre d’évaluer la solution la plus prometteuse.

Finalement, quelques remarques sur les solutions technologiques envisagées pour implémenter
physiquement le dispositif de contrdle par effet Coanda sur le projectile gyrostabilisé sont présentées.
Il s’agit notamment de savoir si il est technologiquement possible d’embarquer une source pneumatique
a bord de I'engin et d’estimer la durée de soufflage que 'on peut espérer.

5.2 Les outils numériques

5.2.1 Le code semi-empirique SPINNER

Le code semi-empirique SPINNER [225] permet de déterminer l’ensemble des coefficients aéro-
dynamiques pour des configurations géométriques de projectiles gyrostablisés. Les entrées du code
SPINNER sont réduites et correspondent a ’angle d’incidence « et au nombre de Mach M. Le
domaine de validité du code est le suivant :

e nombre de Mach - 0 < My, <5.
o angle de rétreint - © = 0° ou 7°.

L’ensemble des coeflicients calculés sont des coefficients linéarisés. Par conséquent, l’incidence du
projectile doit rester suffisamment faible afin d’assurer la validité des résultats. Cependant, des termes
d’ordres élevés sont déterminés pour prendre en considération les non-linéarités. Ainsi, le domaine
de validité est relativement important dans la mesure ou le code permet de traiter des écoulements
subsonique, transsonique, supersonique pour des angles d’incidences allant jusqu’a une dizaine de
degrés.

La modélisation est basée sur des lois empiriques qui ont été déterminées a partir d’essais en vol.
Ces dernieres ont été réalisées en considérant une large gamme de projectiles gyrostabilisés. La base
de donnée a été progressivement complétée durant ces dernieres décennies. Il est ainsi possible de
traiter la majorité des projectiles de type obus. Le calcul des coefficients aérodynamiques s’effectue,
selon le coefficient considéré, directement a partir de lois empiriques ou indirectement a partir d’ex-
trapolations linéaires et/ou d’interpolations dans une base de données.

Le code SPINNER permet de disposer d’un modele aérodynamique complet pour les projectiles
gyrostabilisé. Les coefficients linéarisés calculés sont les coefficients Cxo, Cnas Cypas Cma, Cnpal

1. i.e. non-controlé.
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(premier ordre), Cjp,, Cpy et Ciyyq et sont définis par :

CX() = C)((Oz:()) (5.1)

CNa = ég’ziv (5.2)

O = 2om (53)
oC,

Cppa = a(g,‘/[)y)a) (5.4)
Cn

Cnpal = W (5.5)
_ oC;

Cp = a(%) (5.6)
0Cy,

Crg = 2 () (5.7)

Cpr = _9Cn_ (5.8)

2(+7)

Ou « est I'incidence du projectile, (p, g, ) les vitesses de rotation selon les axes (z, y, 2)2, D son
calibre et V sa vitesse de translation. De plus, certains des coefficients disponibles sont d’un ordre
supérieur, tels que les coefficients C'xa, Cppa3z et Crpas (respectivement d’ordre 2, 3 et 5). D’un point
de vue général, ces derniers permettent de reconstruire les coefficient globaux Cx, Cy, Cy, C;, Cyy, et
C,, selon le modele présenté figure 5.1. Le code SPINNER sera utilisé dans notre cas afin de disposer
d’un modele aérodynamique complet du projectile lisse.

5.2.2 Le code NABK

Lancé dans le milieu des années 90, le projet NABK ? est un code regroupant une base de données
de solutions de tir de divers engins balistiques tels que les armes légeres, les mortiers, ’artillerie, les
roquettes, les chars et les véhicules de combat. Ce noyau balistique appartient a un ensemble de logi-
ciels partageables dénommé SG /2 (S*) et proposé par TOTAN. Programmé dans le langage ADA95
et utilisé par 'ensemble des pays membres de POTAN, ce code est constitué de nombreux modules
répondant aux exigences des principaux contributeurs. Initialement réservé a 'artillerie*, ce code est
devenu une plate-forme compleéte pour tout types d’armes. Il fournit des fonctions (simulation de la
trajectoire, calcul de données de tir, etc.) a utiliser dans des conditions de tirs réels ou en laboratoire
dans le domaine de la conduite de tir.

Le code NABK est structuré en différentes couches pour permettre la séparation et la maintenance
des fonctions. Parmi ces derniéres, on peut notamment distinguer la couche de la mission de tir, le
calcul et les équations du mouvement (code de mécanique du vol a cing degrés de liberté ou code
de mécanique du point modifié) et une couche de donnée de conduite de tir. Ce code est utilisé
dans le cadre du projectile LU211 afin d’estimer ’erreur totale a 'impact a I’aide de simulations de
Monte-Carlo basées sur les standards d’erreur de TOTAN [227].

2. ou l'axe z est confondu avec ’axe longitudinal du projectile.
3. NABK : NATO Armament Ballistic Kernel.
4. T'acronyme NABK signifiait initialement NATO Artillery Balistics Kernel.
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p——— Mod¢le aé¢rodynamique
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FIGURE 5.1 — Modele semi-empirique du code SPINNER, issue de Dietrich [226].

5.2.3 Le code de mécanique du vol BALCO

Le code de mécanique du vol retenu dans le cadre du PEA «Manége» est le code BALCO. Il s’agit
d’un code de simulation de trajectoire a six et sept degrés de liberté (6/7- DOF) développé a I'ISL
et basé sur un modele mathématique décrit dans les standards de PTOTAN 4618 [223]. Le principal
objectif de BALCO est de réaliser des calculs de trajectoires hautes-fidélité pour tout types de pro-
jectiles gyroscopés ou aéro-stabilisés, qu’ils soient guidés ou non. Le modele a six degrés de liberté
est utilisé pour décrire le mouvement d’un corps solide unique. Le modele a sept degrés de liberté
permet quant a lui de décrire le comportement en vol de projectile constitués de deux corps coaxiaux
dont la vitesse de roulis peut étre indépendante. Des actionneurs tels que des voilures, des canards ou
des propulseurs peuvent également étre attachés au corps du projectile. Chaque actionneur introduit
alors un degré de liberté supplémentaire.

Les équations du modele & six/sept degrés de liberté peuvent étre exprimées, selon le contexte
de étude, dans trois reperes différents (repére fixe, & roulis nul ou a tangage nul). L’intégration
temporelle est assurée par un schéma de Runge-Kutta d’ordre 7. Le projectile, son environnement et
son guidage (guidage, navigation et contrdle) peuvent étre décrits selon différents niveaux de détails
a l'aide de différents modeles :

e Terre : un modele de terre plate, sphérique ou ellipsoidale.

o Atmosphere : un modele atmosphérique standard ou défini par I'utilisateur, incluant un champ

de vitesse 3D du vent.

e Aérodynamique : un profil aérodynamique axi-symétrique ou non axi-symétrique, des surfaces
de controle isolées et des coefficients aérodynamiques tabulés selon plusieurs dimensions ou
représentés a ’aide de polynomes.

o Parameétres inertiels : matrice d’inertie symétrique ou non, pouvant dépendre du temps.
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‘ Moo ‘ CX 0 ‘ CX 2 ‘ C1N « ‘ Cma ‘ Cypa ’ Cnpal ‘ CnpaB ‘ Cnpa5 ‘ Cmq ‘ Clp ‘
0,01 | 0,108 | 2,486 | 1,552 | 4,243 | -0,476 | -0,162 | 54,254 | -523,789 | -7,092 | -0,018
0,60 | 0,108 | 2,486 | 1,552 | 4,269 | -0,476 | -0,162 | 54,254 | -523,789 | -7,092 | -0,018
0,80 | 0,111 | 2,976 | 1,572 | 4,537 | -0,476 | -0,073 | 49,303 | -474,278 | -7,092 | -0,017
0,90 | 0,130 | 3,497 | 1,623 | 5,194 | -0,532 | 0,086 | 35,997 | -341,217 | -8,237 | -0,015
0,95 | 0,177 | 3,955 | 1,735 | 5,080 | -0,671 | 0,231 | 28,261 | -263,856 | -9,390 | -0,013
1,00 | 0,282 | 4,382 | 1,903 | 4,696 | -0,615 | 0,291 | 19,287 | -174,117 | -11,254 | -0,012
1,05 | 0,339 | 4,843 | 2,036 | 4,186 | -0,560 | 0,341 | 11,551 | -96,756 | -10,935 | -0,012
1,10 | 0,336 | 5,379 | 2,095 | 4,110 | -0,532 | 0,362 | 8,147 | -62,717 | -12,175 | -0,012
1,20 | 0,326 | 5,906 | 2,186 | 4,032 | -0,476 | 0,364 | 5,733 | -38,580 | -12,683 | -0,012
1,35 | 0,308 | 5,347 | 2,305 | 3,883 | -0,476 | 0,373 | 4,743 | -28.678 | -12,868 | -0,012
1,50 | 0,293 | 4,785 | 2,429 | 3,801 | -0,476 | 0,377 | 4,258 | -23,727 | -13,437 | -0,012
1,75 | 0,269 | 4,217 | 2,557 | 3,647 | -0,476 | 0,381 | 3,753 | -18,776 | -13,437 | -0,011
2,00 | 0,249 | 3,654 | 2,681 | 3,414 | -0,476 | 0,386 | 3,257 | -13,824 | -13,437 | -0,011
2,50 | 0,217 | 2,981 | 2,835 | 3,091 | -0,476 | 0,390 | 2,762 -8,873 | -13,437 | -0,011
3,00 | 0,196 | 2,512 | 2,770 | 2,879 | -0,476 | 0,395 | 2,267 -3,922 | -13,437 | -0,010
4,00 | 0,158 | 2,072 | 2,670 | 2,856 | -0,476 | 0,395 | 2,267 -3,922 | -13,437 | -0,010
5,00 | 0,136 | 1,584 | 2,631 | 2,894 | -0,476 | 0,395 | 2,267 -3,922 | -13,437 | -0,010

TABLE 5.1 — Coefficients aérodynamiques du projectile LU211 lisse fournis par SPINNER. Les coef-
ficients sont exprimés dans le repere engin.

e Propulsion : des propulseurs axiaux ou latéraux, dont la poussée peut étre définie par I'utilisa-

teur.

o Modele de soufflage au culot («base bleed») ou des modéles d’assistance par roquettes.
e Actionneurs intégrés pour un contrdle en boucle ouverte ou boucle fermée, actionneurs isolés,

propulseurs et moment axial interne pour les corps découplés en roulis.

e Modeles de guidage, navigation et contrdle implémentés sur une plate-forme indépendante du
code a l'aide d’une interface de communication.

5.3 Les trajectoires du projectile lisse

5.3.1 Conditions de référence retenues pour les tirs

Afin d’évaluer les déviations engendrées par le dispositif de controle par effet Coanda compara-
tivement a la trajectoire nominale du projectile, des simulations de mécanique du vol du projectile
lisse sont nécessaires. Le modele aérodynamique utilisé pour le projectile non-controlé est celui fourni
par le code semi-empirique SPINNER, décrit dans la section 5.2.1. Ces coeflicients, présentés dans
le tableau 5.1, sont particulierement représentatifs de I'aérodynamique réelle du projectile lisse. Six
trajectoires du projectile sont retenues, différant selon la vitesse initiale de I’engin et selon 'angle de
hausse du tir. Ces trajectoires seront référencées dans la suite par les sigles 22 CP, Z2_LP, Z4 CP,
Z4_LP, 7Z6_CP et Z6_LP, selon le nombre de charges propulsives utilisées (de 2 a 6) et selon que
l’angle de hausse du canon permette un tir courte-portée (CP) ou un tir longue-portée (LP). Les
conditions initiales retenues sont illustrées dans le tableau 5.2.
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Z2_CP | Z2_LP | Z4_CP | Z4_LP | Z6_CP | Z6_LP
Vitesse (m/s) 467 669 933
Vitesse (nombre de Mach) 1,37 1,97 2,74
Vitesse de roulis (tr/s) 150,69 215,86 301,06
Angle de hausse (°) 15 | 45 15 45 11,34 52.01
TABLE 5.2 — Conditions initiales des trajectoires de référence.
Z2_CP | Z2_LP | Z4 _CP | Z4 _LP | Z6_CP | Z6_LP
Erreur en portée 20 (m) 173 251 265 392 371 803
Erreur latérale 20 (m) 49 100 81 166 104 290

TABLE 5.3 — Erreurs a 'impact fournie par NABK.

5.3.2 Détermination des erreurs a 'impact

L’erreur a I'impact obtenue pour ces six trajectoires de référence doit également étre déterminée.
Définie statistiquement [227] comme la somme de l'erreur de justesse (c’est & dire I’écart du point
moyen d’impact au point visé) et de la dispersion balistique (écart des impacts réels au point moyen
d’impact), elle est caractérisée par deux écarts-type suivant les deux axes horizontaux (portée et
déviation latérale). La figure 1 présentée dans l'introduction générale illustre le fait que la probabilité
d’impact dépend de deux écarts-types dans chaque direction. L’erreur a I'impact fournie par le code
NABK pour ces trajectoires est indiquée dans le tableau 5.3. Dans la direction latérale, cette erreur
varie ainsi entre 50 et 300 m selon la vitesse initiale de ’engin et selon ’angle de hausse considéré.

5.3.3 Description des trajectoires obtenues

Les trajectoires obtenues dans le plan vertical pour chacune des conditions de tir retenues sont
illustrées figure 5.2 pour les tirs courtes et longues portées. Un marquage est indiqué afin de présenter
la position du projectile toutes les cing secondes. Pour les trajectoires considérées, la portée du pro-
jectile varie de sept a vingt-huit kilometres. La portée et l'altitude maximale du projectile (13 km)
est obtenue pour un tir avec un angle de hausse de 45° et 1'utilisation de six charges propulsives.

La figure 5.3 représente les trajectoires obtenues dans le plan vertical pour les six trajectoires
considérées. La déviation latérale est uniquement engendrée par effet gyroscopique puisque les efforts
de Coriolis ne sont pas pris en considération. Cette déviation varie de 20 cm a plus de 1 km pour un
tir longue-portée a vitesse maximale. Plus de détails sur les trajectoires considérées sont fournis dans
I’annexe C, notamment sur I’évolution du nombre de Mach du projectile, de sa vitesse de rotation,
de son angle d’attaque ou encore de son angle de tangage et de lacet. Le tableau 5.4 récapitule pour
sa part les principales caractéristiques de chacune des trajectoires considérées.

5.4 Evaluation des déviations obtenues par effet Coanda et compa-
raisons avec le spoiler isolé

5.4.1 Principe de fonctionnement du dispositif

La quasi-totalité des systémes de contrdle présentés dans I'annexe A ont en commun le fait de
modifier globalement le profil aérodynamique du projectile (voir par exemple le cas des voilures, de
la jupe, de la couronne circulaire ou encore du systéme constitué de cinq spoilers). Le déploiement
des actuateurs conserve la symétrie aérodynamique du projectile, ce qui ne permet pas de dissocier la
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FIGURE 5.2 — Trajectoires dans le plan vertical du projectile lisse.
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FIGURE 5.3 — Trajectoires dans le plan horizontal du projectile lisse.
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Z2 CP | Z2 ILP | Z4 CP | Z4 LP | 726 CP | Z6 LP

Temps de vol (s) 21,50 54,55 28,95 69,27 30,16 102,29
Portée (m) 7 329 12 815 11 816 18 860 15 882 28 702

Fléche (m) 583 3707 1054 6 060 1115 12 478
Déviation latérale (m) 41 254 92 466 122 1189
Vitesse a 'impact (m/s) 304 314 316 335 333 359
Nombre de Mach a I'impact 0,89 0,92 0,93 0,99 0,98 1,06
Vitesse de roulis a 'impact (tr/s) | 126,62 106,49 167,74 145,66 219,12 197,52
Angle de chute (°) -19,7 -52,4 -24.9 -57,8 -22,5 -69,1
Incidence maximale (°) 0,27 1,00 0,32 1,16 0,36 2,78
Vitesse minimale (m/s) 304 230 316 260 333 277
Nombre de Mach minimal 0,89 0,71 0,93 0,82 0,98 0,94

TABLE 5.4 — Caractéristiques des trajectoires de références calculées par BALCO.

déviation latérale de celle en portée. Considérons a présent le dispositif de contréle par effet Coanda.
L’actionnement du jet en synchronisation avec la rotation du projectile permet, selon le choix de
la position en roulis du soufflage, de moduler séparément la déviation de la trajectoire suivant les
axes de portée et d’écart latéral : il s’agit d’une correction 2D. Plus de détails sur le principe de
cette correction sont donnés ci-dessous. Le systéme est ainsi modélisé en premiere approche par trois
coeflicients additionnels décrivant la force normale, la force axiale et le moment de tangage associés
a lactionnement du jet. Ces coefficients additionnels ont été déterminés dans le chapitre 3 et sont
représentés dans les tableaux 3.3 a 3.5.

Parmi les dispositifs envisagés dans le cadre du PEA «Maneége», seul le spoiler isolé présenté fi-
gure A.4(f) suit le méme principe de fonctionnement, permettant une correction 2D de la trajectoire
du projectile [1]. On se propose ainsi de comparer le potentiel de ces deux dispositifs. Leur position
en roulis est supposée fixe dans le repére non-tournant lié au projectile (repere dont l'axe x reste
confondu avec I’axe du projectile et dont I’axe y reste horizontal & droite du projectile). Ce fonction-
nement suppose que le jet Coanda soit synchronisé a la vitesse de rotation du projectile afin d’agir
dans une direction donnée. Les configurations de soufflage utilisant un ou quatre jets pulsés illus-
trées dans le chapitre 4 permettent de vérifier cette contrainte. De méme, dans le cas du spoiler, cela
suppose que l'actuateur mécanique soit monté sur un anneau découplé du corps et dont I'orientation
est controlée par un mécanisme interne ou que le spoiler soit déployé en phase avec la rotation du
projectile.

La figure 5.4 représente le principe de fonctionnement du spoiler. Remarquons que, contrairement
au jet Coanda, le spoiler génere une déportance. L’apparition de 'effort Ng orienté vers le bas crée
un moment de tangage cabreur (nez vers le haut) du projectile. Par effet gyroscopique, le projectile
bascule alors vers la droite. Le dispositif de contrble restant fixe en roulis, le projectile se stabilise
apres un certain temps dans une position telle que le moment créé par le dispositif de contrdle soit
équilibré par le moment de tangage du corps. Cette position d’équilibre dynamique se situe dans
le plan de résistance du projectile qui est le plan de symétrie du dispositif de controéle (ici, le plan
vertical) et ’angle totale d’incidence oy correspondant & cet équilibre est donné par :

Ny X xep

" 4Sre;DCa (59)

at

Ou Ny est 'amplitude de la force normale créée par le dispositif, z, la marge statique du dis-
positif, Cpq le coefficient de moment de tangage linéarisé du corps seul, ¢ la pression dynamique,
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FIGURE 5.4 — Principe de fonctionnement du spoiler isolé.

FIGURE 5.5 — Influence de la position en roulis du spoiler.

Sref la section de référence du projectile et D son diametre. Si I'on suppose en premiere approche
que la position d’équilibre reste constante sur le temps de vol restant, la déviation obtenue est donc
principalement conditionnée par la force normale due au corps, c’est-a-dire par le produit Cyqa X .

Considérons a présent l'influence de la position en roulis du spoiler a 'aide de la figure 5.5. Si
le spoiler est situé en haut du projectile, U'effort généré pointe vers le bas. S’il est situé a droite du
projectile, la force pointe vers la gauche. En résumé, la force normale créée par le corps, et donc la
déviation de trajectoire qui en résulte, est dirigée du c6té opposé du spoiler. Le controle en roulis du
spoiler permet donc d’orienter a souhait la direction de la déviation du projectile. Il s’agit du principe
d’une correction 2D. On s’attend ainsi a ce que le premier cas entraine principalement une réduction
de portée et que le second provoque une déviation vers la gauche (y < 0).

Le principe de fonctionnement de 'effet Coanda est totalement identique si ce n’est que l'effort
généré par le jet N, est de sens opposée a celui généré par le spoiler. La figure 5.6 illustre le projectile
muni du spoiler isolé et muni du dispositif de controle par effet Coanda. On considére que ces deux
dispositifs sont déployés dans le plan vertical de telle facon a ce que la force normale additionnelle
soit dirigée dans le méme sens. Ce déphasage de 180 degrés entre les deux dispositifs permet ainsi de
comparer directement les déviations obtenues.
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FIGURE 5.6 — Equilibre angulaire du projectile gyrostabilisé créé par le spoiler (droite) et par effet
Coanda (gauche).

FiGURE 5.7 — Configuration particuliere ou le dispositif de controle est positionné en dérapage par
rapport au plan de résistance du projectile.

Une précision est néanmoins nécessaire quant au modele aérodynamique utilisé. En effet, celui-ci
n’est paramétré qu’en fonction de 'incidence du projectile et du nombre de Mach M. Les modeles
aérodynamiques retenus pour le spoiler isolé et pour le jet Coanda n’ont ainsi été réalisés que pour une
position en roulis donnée du dispositif, dans notre cas sur la partie supérieure du projectile. Placons
nous alors dans le cas ou le dispositif de controle est positionné en dérapage par rapport au plan de
résistance du projectile. L’angle d’attaque du projectile est situé dans le plan (zg, zr) et 'actionneur
est situé a droite du projectile (voir figure 5.7). Aucune simulation CFD n’est disponible pour cette
position du dispositif. Néanmoins, puisque I'angle d’attaque du projectile reste suffisamment faible au
cours du vol (voir figure C.3 de 'annexe C), les coefficients additionnels utilisés dans cette configura-
tion sont pris a incidence nul. Une fois I’équilibre dynamique établi, la plan de résistance du projectile
tourne de telle maniere & ce que le dispositif de contrdle soit & nouveau centré autour du plan de
résistance. Le modele aérodynamique utilisé correspond ainsi & nouveau a une configuration simulée.
Cette phase transitoire n’a lieu que lors du déploiement du spoiler ou lors de I'actionnement du jet.
Des 'actionnement du dispositif, le plan de résistance du projectile tourne jusqu’a se confondre avec
le plan de symétrie de I'actionneur. Cette hypothese permet ainsi de limiter le nombre de paramétres
nécessaires au modele aérodynamique puisqu’il n’est pas nécessaire d’ajouter la position en roulis du
dispositif ou 'angle de dérapage du projectile.
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| Mach | 07 0,95 1,20 2,00 | 3,00 |
Coefficient de force axiale AC 4 0,0332 | 0,0299 | 0,0632 | 0,0418 | 0,0245
Coefficient de force normale ACy 0,1763 | 0,2431 0,063 | 0,0387 | 0,0337
Coefficient de moment de tangage AC,, | -0,2185 | -0,3690 | -0,0925 | -0,0706 | -0,0616

TABLE 5.5 — Coeflicients aérodynamiques décrivant le spoiler déployé a incidence nulle.

] Mach \ 0,7 0,95 1,20 2,00 3,00
Coefficient de force axiale ACy 0,0021 | 0,0025 | 0,0003 | 0,000 | 0,0000
Coefficient de force normale ACy 0,0208 | 0,0209 | 0,0061 | 0,0002 | 0,0000
Coefficient de moment de tangage AC,, | -0,0347 | -0,0368 | -0,0110 | -0,008 | 0,0000

TABLE 5.6 — Coeflicients aérodynamiques décrivant I'effet Coanda & incidence nulle.

5.4.2 Comparaisons des déviations obtenues a ’aide du spoiler isolé et de I’effet
Coanda

5.4.2.1 Les données aérodynamiques

Le tableau 5.5 présente les coefficients additionnels calculés par le code CEFD Flu3M de 'ONERA
dans le cas d’un projectile controlé avec un spoiler isolé de 5 mm de hauteur et couvrant un secteur
angulaire de 60° [58]. La vitesse de rotation du projectile n’est pas prise en compte dans ces simula-
tions. Le tableau 5.6 présente les mémes coefficients calculés dans le cas du dispositif de controle par
effet Coanda, pour un jet de hauteur h; = 1 mm couvrant un secteur angulaire de 18°.

L’angle d’équilibre oy exprimé par la relation 5.9 est déterminé en premiere approche par I’équation
d’équilibre des moments de tangage, qui peut encore s’exprimer directement par :

_ AC,,
T Ca

Ou AC,, est le coefficient de moment de tangage créé par actuateur et Cp,, est le coefficient
dérivatif du moment de tangage du projectile lisse. On peut alors comparer 1’évolution de 'angle
d’équilibre calculé a partir des données représentées dans les tableaux 5.5 et 5.6 et du coefficient C,,,
fourni par le code SPINNER (voir tableau 5.1). La figure 5.8 illustre I’évolution de cet angle d’équi-
libre pour les deux dispositifs de controle considérés. Deux constats s'imposent d’emblée. L’angle crée
par le spoiler est de 6 a 10 fois plus grand que celui créé par effet Coanda en régime subsonique et
transsonique (0,7 < Mach < 1,2). De plus, 'angle d’attaque généré par effet Coanda est négligeable
en régime supersonique.

(5.10)

Précisons néanmoins que les dispositifs de contréle étudiés ne couvrent pas le méme secteur an-
gulaire. En effet, une étude paramétrique réalisée sur le spoiler isolé [58] a permis d’évaluer le secteur
angulaire optimal permettant de générer les efforts les plus importants. Dans le cadre du dispositif
de contrdle par effet Coanda, I'étendue azimutale du jet est limitée a ¢; = 18°, soit une étendue trois
fois plus faible. Des simulations ont également été effectuées pour une étendue azimutale du jet de
¢; = 38°. Les efforts générés pour une valeur donnée du coefficient de quantité de mouvement sont
alors jusqu’a deux fois plus importants. A iso-étendue azimutale, on peut ainsi s’attendre a un angle
d’équilibre du méme ordre de grandeur en subsonique et en transsonique que celui obtenu par le spoi-
ler. Néanmoins, augmenter ’étendue azimutale du jet signifie également augmenter le débit massique
nécessaire. De plus, l'effet Coanda reste tres peu efficace en régime supersonique et ce quelque soit
I’étendue azimutale considérée.
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FIGURE 5.8 — Evolution de 'angle d’équilibre en fonction du nombre de Mach du projectile & incidence
nulle et pour les deux dispositifs de controle considérés, d’apres Wey et Martinez [224].

La figure 5.9 indique, a incidence nulle, le rapport entre le coefficient de force axiale créé par
I’actuateur et celui du corps. L’avantage revient nettement a l’effet Coanda, qui provoque une aug-
mentation de la trainée de 2% seulement contre plus de 10 & 30% pour le spoiler isolé. Précisons que
la hauteur du spoiler retenue pour le modéle aérodynamique correspond & la plus petite hauteur éva-
luée (h=>5, 10 et 15 mm). Les hauteurs plus importantes engendrent une augmentation de la trainée
pouvant atteindre plus de 600% de la trainée du corps, rendant son utilisation impossible.

Enfin, la figure 5.10 présente le rapport entre le coefficient de force normale créé par 'actuateur
(& incidence nulle) et celui du corps & 1’équilibre. D’un point de vue aérodynamique, il est intéres-
sant de constater que ces quantités relatives sont assez proches pour les deux actuateurs, tant pour
leurs valeurs que pour leurs évolutions en fonction du Mach. On tire de cette observation que les
performances de déviation des deux systemes peuvent étre comparées, & Mach égal et en premiere
approche, par la valeur de 'angle d’équilibre. En résumé, pour obtenir une déviation équivalente, il
faut s’attendre a appliquer l'effet Coanda sur un temps de vol nettement plus long que celui requis
par le spoiler. Pour un nombre de Mach constant, le ratio temps de vol Coanda sur temps de vol
spoiler peut étre estimé par la racine du ratio des angles d’incidence correspondant (par exemple /10
a Mach 0,9).

5.4.2.2 Les performances aérobalistiques

Les performances aérobalistiques de I'effet Coanda sont évaluées sur les six trajectoires de référence
décrites dans la partie 5.3. Pour rappel, I'objectif fixé est d’obtenir une déviation pour le projectile
controlé égale a 'erreur a I'impact du projectile lisse. La figure 5.11 permet de comparer les trajec-
toires dans le plan vertical obtenue pour le tir Z6_ LP en fonction du dispositif de controle utilisé.
Le spoiler est déployé a partir de 91 secondes de vol (courbe bleue) et le jet Coanda est actionné a
partir de 38 secondes (courbe verte). Les temps de déploiements sont choisis de fagon a obtenir une
déviation latérale égale & deux fois I’écart-type en latéral (soit 290 m pour le tir considéré). Comme
le temps total de vol est de 102 secondes, on constate ici un rapport de 5,8 entre le temps d’action
Coanda et le temps d’action spoiler.
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FIGURE 5.9 — Evolution du coefficient de force axiale en fonction du nombre de Mach du projectile &
incidence nulle et pour les deux dispositifs considérés, d’apres Wey et Martinez [224].

FIGURE 5.10 — Evolution du coefficient de force normale en fonction du nombre de Mach du projectile
a incidence nulle pour les deux dispositifs considérés, d’apres Wey et Martinez [224].
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FI1GURE 5.11 — Trajectoires dans le plan vertical obtenues a 1’aide du spoiler isolé et de I'effet Coanda.

Les figures 5.12 et 5.13 mettent en évidence le comportement angulaire du projectile. Par rapport
a la trajectoire de référence, ’effet Coanda provoque une diminution presque constante de I’angle d’in-
cidence d’environ 0,25 degrés apres le sommet (voir figure 5.12). Cette diminution est essentiellement
orientée vers la gauche du projectile (figure 5.13). Par conséquent, la dérive a droite du projectile
est légerement freinée sur les deux-tiers du temps de vol. L’effet du spoiler est quant a lui nette-
ment plus dynamique. L’incidence créée en fin de trajectoire, essentiellement orientée a gauche du
projectile (figure 5.13), culmine & 3,5 degrés, ce qui provoque une déviation latérale brusque. Sur ce
cas de figure, les deux systemes d’actuateur offrent une capacité de déviation latérale équivalente.
Le déclenchement tardif du spoiler lui confére néanmoins un net avantage en terme de guidage et de
navigation. En effet, puisque la trajectoire du projectile n’est perturbée qu’en fin de trajectoire, il est
possible d’emmagasiner suffisamment d’information sur ’erreur de la trajectoire cumulée le long du
vol.

Les figures 5.14, 5.15 et 5.16 résument l’ensemble des performances de déviation du systeme
Coanda. La position du projectile a I'instant ou les dispositifs de controle sont activés est représentée
sur les figures 5.14 et 5.15 pour les tirs courte et longue-portée. Les fleches et valeurs colorées corres-
pondent au systeme Coanda, les fleches et valeurs noires au spoiler. Des marqueurs sont également
disposés toutes les cing secondes. De plus, la premiere valeur du déclenchement correspond a la dé-
viation requise en portée et la seconde correspond a celle requise en écart latéral. Ces deux temps de
déclenchement permettent d’atteindre a chaque fois la limite des deux écarts-type.

La figure 5.16 présente, pour les six trajectoires, les points d’impact obtenus par le déclenchement
du systéme Coanda. L’ellipse rouge indique la limite des deux écarts-types de 'erreur a 'impact. Les
ellipses verte et bleue correspondent quant a elles aux points d’impact obtenus en déclenchant le sys-
teme suivant différentes positions en roulis. Pour 'ellipse verte, I’objectif est d’obtenir une déviation
latérale de 20, alors que pour l’ellipse bleue, on souhaite obtenir une déviation en portée de 20. Le
temps de déclenchement est rappelé pour chaque courbe.
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FIGURE 5.12 — Evolution en fonction de la portée, de I’angle d’attaque du projectile obtenu a l’aide
du spoiler isolé et a ’aide de 'effet Coanda.

FIGURE 5.13 — Diagramme tangage-lacet obtenu a ’aide du spoiler isolé et a I'aide de I'effet Coanda.
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FIGURE 5.14 — Temps de déclenchement (en secondes) des actuateurs pour les trajectoires courte-
portée. Les fleches noires représente 'instant ou le spoiler est déployé et les fleches colorées 'instant
ou le dispositif de contrdle par effet Coanda est actionné.

FIGURE 5.15 — Temps de déclenchement (en secondes) des actuateurs pour les trajectoires longue-
portée. Les fleches noires représente 'instant ou le spoiler est déployé et les fleches colorées I'instant
ol le dispositif de controle par effet Coanda est actionné.
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FIGURE 5.16 — Performance de déviation du systéeme Coanda. L’ellipse rouge représente une déviation
de deux écarts-types. Les ellipses bleues et vertes correspondent & deux instants de déclenchement
différents, selon qu’on souhaite atteindre une déviation de 20 en portée (bleue) ou en écart latéral
(verte). Plusieurs positions de roulis sont évaluées pour chaque ellipse.
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En examinant les ellipses vertes, on constate que la dispersion latérale peut étre compensée dans
tous les cas de figure. En revanche, les ellipses bleues nous indiquent que la dispersion en portée ne
peut étre compensée que pour deux cas seulement (Z2__CP et Z4 CP). Pour les autres cas, les résul-
tats indiquent la déviation maximale en portée qu’apporte le systéme Coanda. La déviation maximale
en portée n’est pas toujours obtenue pour un déclenchement a ’origine compte tenu de I'influence de
I’angle de pente.

En résumé, les performances du systéeme Coanda sont satisfaisantes dans tous les cas pour la
correction latérale moyennant un temps de déclenchement assez précoce. La correction en portée n’est
pas completement satisfaisante, notamment pour les trajectoires a longue-portée. Le cas de la zone 6
est particulierement critique, compte tenu de l'inefficacité de 'effet Coanda en régime supersonique.
Les temps de déclenchement du spoiler isolé peuvent étre beaucoup plus tardif, ce qui présente un
grand avantage. Il est alors possible de corriger la trajectoire en fin de vol, lorsque l'erreur évaluée est
la plus proche de 'erreur totale a 'impact.

5.5 Les solutions technologiques envisagées

Comme nous 'avons précisé précédemment, les dispositifs de controle utilisant un spoiler isolé et
un jet Coanda ont ’avantage d’offrir une capacité de correction 2D puisqu’il est possible de découpler
la déviation obtenue en portée et en latérale. Néanmoins, il est nécessaire de s’assurer que la direc-
tion de l'effort généré par les actuateurs soit constante dans un repere non-tournant. Dans le cas du
dispositif par effet Coanda, cette contrainte est vérifiée a 1’aide de 'utilisation de jets pulsés. Aucune
installation mécanique n’est donc nécessaire. Néanmoins, il est nécessaire d’adapter la fréquence de
fonctionnement des jets a la rotation du projectile afin d’assurer une direction constante de ’effort.
Un contréle en boucle ouverte ou en boucle fermée est donc nécessaire. Dans le cas du spoiler isolé,
ceci nécessite de monter 'actuateur sur une bague découplée de la rotation du corps. Un systeme
mécanique doit donc étre envisagé. Pour les deux dispositifs considérés, il est également nécessaire de
controler la position en roulis de I'effort, selon la direction de la déviation que ’on souhaite obtenir.
Ceci est a nouveau envisageable pour le jet Coanda a I’aide d’un systéme de controle en boucle ouverte
ou boucle fermée. Dans le cas du spoiler, un mécanisme interne doit étre utilisé pour positionner en
roulis la bague. Ceci nécessite de connaitre au préalable la position de ’actuateur avant le déploiement
du dispositif.

Intéressons nous a présent a 'installation pneumatique nécessaire au fonctionnement du dispositif
de controle par effet Coanda. Supposons 'utilisation d’un jet sonique. La pression génératrice du jet
est fixée a p; ; = 1,91 bar afin d’assurer 'amorcage de la tuyere a une altitude nulle. Supposons
que 'on puisse insérer un réservoir cylindrique de mD?/4 x D pressurisé & 100 bar dans le projectile.
Connaissant le débit massique de la tuyere, le volume du réservoir et sa pression, on peut, dans une
premiere approche, déterminer le temps de soufflage que 'on peut obtenir. Pour ces conditions, il
est ainsi possible de souffler pendant approximativement 38 secondes. En réduisant ce soufflage aux
phases subsoniques du projectile, il semble donc possible d’intégrer un tel dispositif dans le projectile.
Précisons qu'un détendeur est également nécessaire entre le réservoir et la tuyere afin de ne pas générer
un jet a p; j = 100 bar.

5.6 Synthese des résultats

L’objectif de ce chapitre était d’évaluer les déviations générées par effet Coanda sur la trajectoire
du projectile gyrostabilisé. Pour cela, six conditions de tir ont été initialement retenues, selon la vitesse
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initiale du projectile et I’angle de hausse du canon. Pour ces conditions, les trajectoires du projectile
lisse ont dans un premier temps été déterminées a l’aide du code de mécanique du vol & 6/7 degrés
de liberté BALCO. Les erreurs a 'impact obtenues pour ces trajectoires ont quant a elle été évaluées
a l’aide du code NABK.

Une fois les erreurs a 'impact et les trajectoires du projectile lisse caractérisées, de nouvelles
simulations de trajectoires ont été réalisées pour le projectile controlé. Le modele aérodynamique
utilisé s’appuie sur les résultats des simulations numériques présentés dans le chapitre 3 pour le pro-
jectile non-gyrostabilisé. Précisons que les gains aérodynamiques évalués dans le cadre du projectile
gyrostabilisé (chapitre 4) sont du méme ordre de grandeur que ceux évalués statiquement a condition
d’utiliser quatre jets pulsés. Ainsi, le modele aérodynamique utilisé permet d’obtenir une bonne ap-
proximation de 'effet du contréle pour une configuration gyrostabilisé.

Les déviations générées par effet Coanda ont été comparées a celles obtenues par un autre dispo-
sitif évalué au sein du PEA «Manege» : le spoiler isolé. La spécificité de ces deux dispositifs résident
dans le fait qu’ils permettent une correction 2D de la trajectoire du projectile. Nous avons ainsi pu
constater que les déviations latérales obtenues par effet Coanda permettent d’obtenir une déviation
de 20 pour I'ensemble des tirs évalués. Néanmoins, il est nécessaire d’activer le controle suffisamment
tot au cours de la trajectoire du projectile. L’utilisation d’un spoiler isolé semble étre a privilégier
puisqu’il est possible de déployer 'actuateur en fin de trajectoire tout en obtenant une déviation laté-
rale de deux écarts-type. Il est ainsi possible d’emmagasiner suffisamment d’informations sur 'erreur
cumulée au cours du vol.

Précisons néanmoins que des voies d’optimisation ont été identifiées dans le cas du contréle par
effet Coanda. L’étendue azimutale du jet retenue pour I’élaboration du modele aérodynamique est de
; = 18° contre une étendue azimutale du spoiler de 60°. Des simulations ont également été réalisées
dans le chapitre 3 afin d’évaluer I'influence de cette étendue sur les gains aérodynamiques générés. 11
apparailt alors que doubler I’étendue du jet permet d’obtenir des efforts bien plus significatifs. On peut
ainsi espérer obtenir des gains de 'ordre de ceux obtenus par le spoiler pour une étendue identique.
Néanmoins, ceci nécessite également un débit massique plus important.

Une autre voie d’optimisation consiste & étudier finement la physique mise en jeu lors d’un contréle
par effet Coanda. Une meilleure compréhension du comportement des structures tourbillonnaires en
présence pourrait permettre d’améliorer le dispositif de controle. La revue bibliographique présentée
dans le chapitre 1 a notamment permis d’identifier trois instabilités existantes au sein d’une telle
configuration : une instabilité de type Kelvin-Helmoltz dans la couche de mélange du jet, une instabi-
lité visqueuse dans la couche limite trés proche paroi ainsi qu’une instabilité centrifuge responsable de
I’apparition de tourbillons dits de Gortler. Une analyse détaillée de ces instabilités est ainsi proposée
dans le chapitre suivant afin d’améliorer 'efficacité du dispositif de contréle. Pour cela, la dynamique
de I’écoulement autour d’une configuration a géométrie simplifiée est analysée a ’aide d’une simulation
des grandes échelles.
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Les modélisations RANS et URANS utilisées dans le cadre des chapitres 3 et 4 nous ont permis
d’évaluer, en un temps raisonnable, les efforts générés par effet Coanda sur le projectile LU211. Les
trajectoires du projectile controlé ont été déterminées a ’aide d’un code de mécanique du vol a six
degrés de liberté, démontrant que le dispositif de contrdle était apte a générer une déviation latérale
plus importante que la déviation standard du projectile. Néanmoins, le principal inconvénient de ces
modélisations réside dans leur incapacité a capturer les phénomenes instationnaires induits par ce
type de contrdle. Afin d’améliorer notre compréhension du dispositif, on se propose dans ce chapitre
d’analyser finement la physique mise en jeu par un jet se développant le long d’une surface convexe.
Pour cela, une simulation des grandes échelles d’'une configuration géométrique simplifiée est réalisée.
Cette géométrie, détaillée dans la section 6.2.1, est constituée d’une plaque plane prolongée par une

marche descendante et une surface convexe.
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6.1 Estimation du coiit d’une simulation DNS ou LES du projectile
LU211

Au préalable, on se propose dans cette section d’évaluer le nombre de points du maillage néces-
saire & une simulation DNS ou LES du projectile contrélé. Au vu de linefficacité du dispositif de
contrdle dans un écoulement extérieur supersonique (voir chapitre 3), seul le régime subsonique est
considéré. Les résolutions minimales conseillées selon la modélisation employée sont résumées dans le
tableau 6.1. L’axe x représente la direction longitudinale du projectile, et les axes y et z sont respec-
tivement dirigés selon le rayon et la circonférence de I’engin.

Placons nous a présent dans les conditions extérieures subsoniques utilisées dans le chapitre 3 et
rappelées dans le tableau 6.2. Les hypotheses réalisées pour estimer le nombre de points du maillage
sont les suivantes :

 Les conditions de soufflage vérifient M; = 0,8 pour I’ensemble des conditions extérieures consi-
dérées. La pression génératrice du jet est alors évaluée en supposant une détente isentropique
du jet jusqu’a la pression extérieure poo.

e La résolution nécessaire sur le fuselage du projectile est déterminée a ’aide de 1’épaisseur maxi-
male de la couche limite § obtenue juste en amont de la marche descendante. Cette épaisseur
est indiquée dans le tableau 6.2 pour chacune des conditions extérieures retenues.

« La taille de la premiere maille normale & la surface Coanda est fixée & Ay = 1 x 107 m, taille
retenue dans le cadre des simulations présentées dans les chapitres 3 et 4 et pour laquelle on
vérifie approximativement Ay™ ~ 1.

e Le nombre de points utilisé dans la direction normale est de 51 points dans la couche limite et
de 31 points hors couche limite.

e Le jet est discrétisé sur 51 points dans la direction radiale et la marche solide sur 31 points.

Ces hypotheses nous permettent d’évaluer en premiére approche le nombre de points nécessaire
pour simuler le projectile en LES ou en DNS. Dans le cas ou I'ensemble des échelles de la turbu-
lence est résolu (DNS), le maillage atteint au minimum 41 milliards de points tandis que I'utilisation
d’une approche LES conduit & un nombre de points moins conséquent, de l'ordre de cing milliards
(voir tableau 6.2). Précisons néanmoins que cette approximation conduit & une sous-évaluation du
nombre de points puisque la discrétisation du sillage derriere le culot n’est pas prise en considération.
La résolution la plus contraignante est sans aucun doute celle nécessaire dans la direction azimutale
du projectile, avec plus de 10 000 points pour respecter la contrainte Azt = 18 le long de la sur-
face Coanda. Aucune de ces modélisations n’est envisageable avec les moyens de calculs actuels de

ONERA.

Une solution envisageable consiste a réduire la pression génératrice de 1’écoulement extérieur.
Supposons, pour se fixer un ordre de grandeur, que la pression génératrice de I’écoulement soit divisée
par dix. La température génératrice de ’écoulement et sa vitesse restent inchangées. Ceci conduit a

‘ Modélisation ‘ LES ‘ DNS ‘

Azt 50 12
Ay 1 1
Azt 18

TABLE 6.1 — Taille de maille minimale requise suivant la modélisation employée.
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M \ 0,3 0,7 0,9
Dico [bar] 1,1 1,1 1,2
Tioo [K] 280 280 280
Rep 504 772 1 087 405 1 234 832
§ [m](C.L.) 6,38 x 1073 5,44 x 1073 6,37 x 1073
Rep [m] (C.L.) 4 818 9 232 12 462
pi; [bar] 1,57 1,32 1,08
’ Modélisation ‘ DNS LES DNS LES DNS LES
N.(C.L.) 12 250 2 940 20 988 5 037 17 957 4 310
N, (C.L.) 82 82 82 82 82 82
Ny (C.L.) 13 745 4 582 23 459 7 850 20 148 6 716
N. (S.C.) 1330 319 1330 319 1330 319
N, (S.C)) 174 174 174 174 174 174
Ny (S.C)) 33 177 11 259 33 177 11 259 33 177 11 259
| Npts | 41,7 x 10° | 3,3 x 10° | 65,9 x 10° | 5,3 x 10° | 57,6 x 10° | 4,6 x 10 |

TABLE 6.2 — Résolution requise pour simuler le projectile LU211 a I’aide d’une DNS ou d’une LES.
C.L. : couche limite amont, S.C. : surface Coanda.

un nombre de Reynolds basé sur ’épaisseur de quantité de mouvement réduit d’un facteur dix. On
peut alors évaluer ’évolution de la vitesse de frottement w, & I’aide de la relation fournie par Coles-
Fernholz, permettant de relier I'évolution du coefficient de frottement Cy a la valeur du nombre de
Reynolds Rey :

1 —2
Cr=2 < In(Rep) + C> avec kK = 0,384 et C = 4,127 (6.1)
K

Cette relation, évaluée dans le cas d’un écoulement turbulent de plaque plane a gradient de pression
nul, permet d’obtenir une bonne évaluation du frottement pariétal connaissant a priori les caractéris-
tiques de la couche limite. Le lecteur intéressé par la justification physique de cette relation pourra
se référer aux travaux de Nagib et al. [228]. La vitesse de frottement u, est alors donnée par :

uT—\/;U 1/ x pooU2 (6.2)

Avec p,, la masse volumique a la paroi. Diminuer la pression génératrice d’un facteur dix conduit
alors & une légeére augmentation de la vitesse de frottement (d'un facteur 1,3 & My, = 0,3 par
exemple). La longueur de paroi [T = “u est par conséquent approximativement divisée par 7,7, ce
qui conduit encore a un maillage de Vordre de 5 milliards de points pour une DNS et plus de 600
millions de points pour une LES. Ces simulations restent malheureusement inaccessibles. Une nouvelle
configuration géométrique est par conséquent proposée afin de réduire le nombre de points nécessaire
a I’étude du controle par effet Coanda. Le choix s’est porté sur une géométrie générique, permettant
de tirer des conclusions plus générales ne s’appliquant pas uniquement au projectile LU211. Plus de
détails sur la géométrie retenue sont fournis dans la section suivante.

6.2 Présentation du cas test

6.2.1 Géométrie retenue

La figure 6.1 représente la géométrie retenue pour une analyse physique de l'effet Coanda. Il s’agit
d’une plaque plane prolongée d’une marche descendante, d’une surface convexe et d’un culot franc.
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FIGURE 6.1 — Géométrie retenue dans le cadre des simulations avancées.

Les parameétres géométriques caractérisant cette configuration sont identiques a ceux retenus pour le
projectile LU211, & savoir :

e R = 33,255 mm,

R./R = 33%, soit R, = 11,075 mm.
o he/R = 3%, soit h, = 1 mm.

. hJ/R = 1,5%, soit hj = 0,5 mim.

On note b la hauteur de la marche solide au-dessus du jet, soit b = h, — h; = 0,5 mm. Un canal
de section constante et de longueur 10 x h; est utilisé afin d’obtenir des profils de vitesse semblables
a ceux d’une couche limite au niveau de l'orifice de sortie du jet. Notez 'utilisation d’une condition
de symétrie sur la frontiere extérieure basse. Cette condition est utilisée afin de diviser le nombre
de points du maillage par deux. Néanmoins, elle suppose qu’aucun phénomeéne de «vortex-shedding»
n’a lieu dans le sillage puisque la vitesse normale imposée au niveau de cette condition est nulle. La
validité de cette hypothese sera discutée par la suite.

La taille du domaine selon 'envergure est fixée a L, = 0,75 mm soit environ 2,25 x R. Afin de
conserver une analogie avec le projectile LU211, on souhaite conserver le rapport entre I’épaisseur
de la couche limite juste en amont de la marche descendante et la hauteur du jet, soit 6/h; ~ 10
(voir tableau 6.2). Les caractéristiques de la couche limite & imposer en entrée doivent par conséquent
étre judicieusement choisies afin d’obtenir ’épaisseur souhaitée au dessus de la marche. Concernant la
position de la frontiere d’entrée et de la frontiere extérieure haute, des simulations RANS 2D effectuées
pour différentes valeurs de L, et L, ont permis d’évaluer I'influence de ces parametres sur la topologie
de I’écoulement. Ces investigations sont présentées dans la partie 6.3. Les positions retenues vérifient
L, = 4R et L, = 6R, grandeurs pour lesquelles I’écoulement ne dépend plus de I’éloignement des
frontiéres. Finalement, la frontiére de sortie du domaine est repoussée a dix calibres (20R) du culot.
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M, 0,3 0,7 0,9

Dico [bar] 1,1 1,2 1,2
Modélisation DNS LES DNS LES DNS LES

N, (C.L.) 4 375 1 050 7 496 1799 6 413 1 539
N, (C.L.) 82 82 82 82 82 82
N, (C.L.) 6 533 2 188 11 244 3 748 9 620 3 207
N, (S.C.) 1451 348 1 451 348 1451 348
N, (S.C.) 174 174 174 174 174 174
N, (S.C.) 16 628 5 543 16 628 5 543 16 628 5 543

Npts 10,2 x 10° | 0,81 x 10° | 14,4 x 10Y | 1,2 x 10° | 12,9 x 10° | 1,0 x 10

TABLE 6.3 — Résolution requise pour simuler la géométrie simplifiée. C.L. : couche limite amont, S.C. :
surface Coanda.

6.2.2 Choix des conditions extérieures

A Pinstar de la section 6.1, on se propose ici d’évaluer le nombre de points nécessaire pour simuler
la configuration simplifiée représentée sur la figure 6.1. On se place initialement dans les conditions
de soufflerie et pour des hypotheses identiques & celles proposées précédemment. Les tailles de maille
au-dessus de la plaque plane sont déterminées a ’aide de la vitesse de frottement en entrée de do-
maine. Cette vitesse de frottement est pour sa part évaluée en fonction de 1’épaisseur de la couche
limite obtenue juste en amont de la marche descendante. On suppose alors que la couche limite qui
se développe le long de la plaque plane est analogue a une couche limite turbulente sans gradient de
pression. L’évolution longitudinale du nombre de Reynolds Re, est donc supposée identique a celle
évaluée numériquement par Spalart [229] et par Schlatter et Orlii [230] pour un écoulement de plaque
plane. Le tableau 6.3 récapitule le nombre de points du maillage nécessaire dans ces conditions. La
résolution en envergure N, est clairement moins contraignante que celle déterminée pour le projectile
LU211. Néanmoins, le nombre de points reste excessif au regard des moyens disponibles, avec plus 10
milliards de points pour une DNS et plus de 800 millions de points pour une LES.

Afin de réduire ce nombre, on se propose de fixer le nombre de Mach extérieur & My, = 0,7
et de réduire la pression génératrice de I’écoulement a p;oc = 0,18 bar. Ces conditions permettent
d’envisager la réalisation d’une simulation des grandes échelles sur un maillage avoisinant les 120
millions de points. Ces conditions sont par conséquent retenues dans la section suivante et sont
rappelées dans le tableau 6.4.

6.3 Simulations préliminaires
Afin de préparer dans de bonnes conditions la simulation des grandes échelles, des simulations

RANS 2D sont préalablement réalisées a l'aide du code elsA. Le but est d’évaluer le comportement
du dispositif de contrdle sur la géométrie épurée pour les conditions extérieures retenues. A l'instar

‘ Conditions extérieures ‘ Conditions de soufflage ‘
Moo | pioo bar] | Tiow K] | Rep | M; | piy [bar] | To, K] | Re,
0,7 0,18 280 1,62 x 10° | 0,8 0,17 280 12 400

TABLE 6.4 — Conditions extérieures et conditions de soufflage retenues initialement pour la configu-
ration géométrique simplifiée.
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(a) Géométrie épurée (2D). (b) Projectile LU211 (axisymétrique).

FIGURE 6.2 — Champ du nombre de Mach superposé aux lignes de courant de la géométrie épurée (a)
et du projectile LU211 (b).

des simulations 3D présentées dans les chapitres 3 et 4, le modele de turbulence utilisé est celui de
Spalart-Allmaras [178]. Le schéma d’intégration en espace est celui proposé par Roe [190] muni d’un
limiteur "minmod" et d’un coefficient de Harten fixé & ® = 0,1. La taille de la plaque plane est
initialement fixée a L, = 4R et la position de la frontiere extérieure haute vérifie L, = 6R. Un profil
de couche limite vérifiant Reg = 780 est imposé en entrée de domaine afin d’obtenir une épaisseur
de couche limite vérifiant §/h; ~ 10 juste en amont de la marche descendante. Ce profil est obtenu
a 'aide du code de couche limite CLICET [231] développé par 'TONERA permettant de simuler le
développement d’une couche limite de plaque plane sans gradient de pression.

La figure 6.2(a) présente le champ du nombre de Mach obtenu au-dessus de la surface Coanda pour
ces conditions. De facon surprenante, le jet Coanda est attaché sur les deux premiers degrés, suivi
d’un bulbe de décollement. Le jet réattache ensuite sur les dix degrés suivants. Le champ du nombre
de Mach obtenu dans le cadre du projectile LU211 est également représenté sur la figure 6.2(b) pour
comparaison. Pour cette configuration axisymétrique, le jet attache sur plus de 50 degrés le long de la
surface convexe. Suite au comportement inattendu du jet en 2D, des simulations supplémentaires ont
été réalisées afin de cibler d’éventuelles sources d’erreur expliquant ce comportement. On s’intéressera
notamment a l'influence de la position L, de la fronticre supérieure et a 'influence de la longueur de
la plaque plane L, sur la topologie de I’écoulement. L’influence du nombre de Reynolds de la couche
limite amont est également évaluée afin de déterminer si la pression génératrice de 1’écoulement
extérieur joue un role sur le comportement du dispositif de controle.

6.3.1 Influence du positionnement des frontieres extérieures
6.3.1.1 Influence de la frontiére extérieure haute

On se propose dans cette section d’évaluer I'influence du positionnement de la frontiere extérieure
haute (désigné par le parametre L, sur la figure 6.1) sur le comportement du dispositif de controle.
Pour cela, trois maillages ont été réalisés pour différentes valeurs de L, : L, = 1,5R, L, = 4R et
L, = 6R. La taille de la plaque plane est pour sa part fixée a L, = 4R et le profil de couche limite



6.3 Simulations préliminaires 181

(a) Sans soufflage. (b) Avec soufflage (M; = 0,8, p;; = 0,17 bar).

FIGURE 6.3 — Influence de la position L, de la frontiere extérieure haute sur les iso-lignes du nombre
Mach. Les conditions extérieures vérifient Mo, = 0,7 et p;oo = 0, 18 bar et les conditions de soufflage
M; =0,8et p;; = 0,17 bar.

imposé en entrée vérifie Rey = 780. Les iso-lignes du nombre de Mach obtenus pour chacun de ces
maillages sont illustrées sur la figure 6.3 pour la configuration non-controlée et la configuration souffiée.

On constate une influence non négligeable de la position de la frontiére extérieure haute. En
effet, pour la position la plus basse (L, = 1,5R), '’écoulement au dessus de la plaque plane est
nettement accéléré. Repousser la condition au limite permet de réduire cette accélération. Les résultats
convergent notamment pour une distance L, > 4R . Dans le cas controlé, la position de la frontiére
influence tres peu 'angle de séparation du jet le long de la surface Coanda. Le positionnement de cette
frontiere ne conditionne donc pas la dynamique du jet. La taille retenue pour les prochains calculs
est fixée a L, = 6, valeur pour laquelle la topologie de ’écoulement n’est que tres peu influencée
par la position de la frontiere haute.

6.3.1.2 Influence de la frontiére d’entrée

On se propose dans cette section d’évaluer I'influence de la position de la condition d’entrée sur la
dynamique du jet Coanda. Pour cela, deux maillages ont été réalisés pour deux longueurs de plaque
plane L, = 4R et L, = 8R. La position de la frontiére haute est fixée a L, = 6R, suite aux conclusions
exposées précédemment. Notons que le nombre de Reynolds de la couche limite en entrée doit étre
modifié afin d’obtenir le rapport souhaité entre I’épaisseur de la couche limite au dessus de la marche
et la hauteur du jet. Ainsi, un écoulement uniforme est appliqué dans le cas L, = 8R et un profil
vérifiant Reg = 780 est imposé dans le cas L, = 4R. La figure 6.4(a) illustre I’évolution longitudinale
du nombre de Reynolds Rey le long de la plaque plane pour les deux valeurs de L,. Le nombre de
Reynolds Reg imposé en entrée est sans doute légerement trop important pour L, = 4R puisque la
couche limite associée est légerement plus épaisse que dans le cas L, = 8R. Ces différences restent
cependant négligeables et permettent une comparaison directe. La figure 6.4(b) illustre les iso-lignes
du nombre de Mach obtenues pour les deux longueurs de plaque plane évaluées.

De légeres différences existent le long de la plaque plane. La couche limite se développant le long de
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(a) Evolution longitudinale de Reg. (b) Iso-lignes du nombre de Mach obtenues pour les deux
valeurs de L, évaluées.

FIGURE 6.4 — Evolution longitudinale du nombre de Reynolds Reg et iso-lignes du nombre de Mach
associées aux deux valeurs de L,. Les conditions extérieures vérifient My, = 0,7 et pjso = 0,18 bar
et les conditions de soufflage M; = 0,8 et p; ; = 0,17 bar.

celle-ci est sensiblement plus épaisse pour L, = 4R, en accord avec I’évolution du nombre de Reynolds
Rey présentée sur la figure 6.4(a). Concernant la dynamique du jet, la topologie de I’écoulement est
identique au-dessus de la surface Coanda. La position de la frontiere d’entrée semble donc tres peu
influencer le comportement du dispositif de contréle. La position L, = 4R est suffisante, sous réserve
que le nombre de Reynolds Rey imposé en entrée permette d’obtenir une épaisseur de couche limite
identique au-dessus de la marche.
Pour tenter de comprendre pourquoi I'angle de séparation du jet est inférieur a dix degrés pour
la géométrie simplifiée, quatre raisons peuvent étre avancées :
e La topologie de I’écoulement autour de la géométrie épurée est différente de celle de la confi-
guration 3D du projectile LU211 et modifie le comportement du controle.
e Les caractéristiques de la couche limite juste en amont de la marche descendante influencent
la dynamique du jet.
e L’utilisation d’une condition de symétrie sur la frontiere extérieure basse contraint ’angle de
séparation du jet.
e Le rétreint, non pris en compte dans le cadre de la géométrie 2D, joue un role crucial sur le
controle.

Afin de déterminer laquelle de ces hypotheses est la plus vraisemblable, une série de simulations
a été conduite sur une section 2D du projectile LU211. Les conclusions tirées de ces calculs sont
présentées dans la section suivante.

6.3.2 Simulation 2D d’une section du projectile LU211
6.3.2.1 Influence du passage 3D/2D

Dans un premier temps, un maillage 2D est extrait du maillage du projectile LU211 afin de quan-
tifier uniquement le passage d’une géométrie 3D & une géométrie 2D (voir figure 6.5). Les conditions
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FIGURE 6.5 — Extraction d’un maillage 2D de la section du projectile LU211.

extérieures retenues sont identiques a celles utilisées en soufflerie, & savoir My, = 0,7, piso = 1,2 bar
et a = 0°. Les conditions de soufflage vérifient quant a elles p; ; = 1,1 bar et M; = 0, 8. La figure 6.6
représente I’évolution des iso-contours du nombre de Mach obtenus autour de la configuration 2D et
de la configuration 3D.

Des différences significatifs existent entre ces deux configurations. L’écoulement extérieur est net-
tement accéléré au dessus de la section 2D, avec 'apparition d’'un choc positionné sur le rétreint a
I’extrados. Le comportement du jet est également surprenant puisque le jet contourne entierement
la surface Coanda. Cependant, 1’écoulement extérieur n’est pas significativement dévié et les lignes
de courant au-dessus de la surface Coanda restent alignées avec I’écoulement amont. Des simulations
supplémentaires de la section 2D du projectile ont également été réalisées en diminuant la pression
génératrice du jet (non représentées). Il apparait que le contournement total de la surface Coanda n’a
lieu que pour une pression génératrice supérieure a p; ; = 0,88 bar. Pour une pression plus faible, le jet
détache le long de la surface Coanda, mais ’écoulement extérieur n’est toujours pas significativement
dévié par la présence du jet.

6.3.2.2 Influence du nombre de Reynolds de I’écoulement amont

On se propose a présent d’évaluer I'influence des caractéristiques de la couche limite amont sur le
comportement du dispositif de contrdle. Pour cela, différentes valeurs de p;co sont considérées. Initia-
lement identique aux conditions de soufflerie (pioo = 1,2 bar), la pression génératrice de I’écoulement
est progressivement diminuée afin de réduire le nombre de Reynolds Rey de la couche limite amont.
Quatre valeurs de p;s, sont ainsi testées : p;oo = 1,2 bar, piso = 0,6 bar, p;sc = 0,24 bar et p;o = 0,18
bar. La derniére pression génératrice évaluée correspond a la pression génératrice envisagée dans le
cadre de la LES. Concernant les conditions de soufflage, la pression génératrice du jet est diminuée
de facon a conserver le méme rapport entre p;oo et p; ;. Cette contrainte permet d’obtenir une valeur
identique du coefficient de quantité de mouvement du jet C,,. La figure 6.7(a) représente 1’évolution
longitudinale de Rey pour les différentes valeurs de p; tandis que la figure 6.7(b) illustre le champ
du nombre de Mach obtenu pour ces différentes configurations.

L’influence de p;o sur ’écoulement est principalement visualisable au niveau du rétreint puisque
la position du choc est grandement dépendante de pjo, (et donc de Rep). Une pression génératrice
plus faible conduit a un choc moins intense et positionné plus en amont sur le rétreint. La position de
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(a) Section 2D du projectile LU211.

(b) Projectile axisymétrique.

FIGURE 6.6 — Iso-contours du nombre de Mach obtenus pour une section 2D du projectile LU211 et
pour la configuration 3D. Les conditions extérieures et les conditions de soufflage sont identiques et
vérifient Mo, = 0,7, pioo = 1,2, p;j = 1,1 bar et M; = 0,8.
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FIGURE 6.7 — Influence de la pression génératrice p;s sur le comportement du dispositif de controle.
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(a) Seul le jet a I'extrados est activé. (b) Les jets a l'extrados et a l'intrados sont activés.

FIGURE 6.8 — Influence du nombre de jets utilisé sur la topologie de ’écoulement au-dessus de la
surface Coanda. Les lignes représentées en pointillés correspondent a une vitesse longitudinale nulle.

ce choc se traduit par une brusque réduction de Rey (voir zoom de la figure 6.7(a)). Le comportement
du jet est cependant peu modifié. La vitesse du jet le long de la surface Coanda est légerement plus
importante si la pression génératrice p; est réduite. Le choc étant moins intense sur le rétreint, la
pression locale juste en aval de l'orifice de sortie du jet est légerement plus faible, conduisant a une
vitesse du jet plus importante. Le contournement de la surface Coanda reste complet. Les caractéris-
tiques de la couche limite amont n’expliquent donc pas la différence entre ’angle de séparation du jet
obtenue pour la géométrie épurée (voir figure 6.2(a)) et celui obtenu sur la section 2D du projectile
LU211.

6.3.2.3 Influence du jet a I’intrados

Les simulations présentées dans la section précédente different de celles de la géométrie épurée
par ’absence d’une condition de symétrie sur ’axe. La topologie de I’écoulement évaluée autour de la
section 2D du projectile n’est pas symétrique puisque seul le jet positionné a ’extrados est activé. On
se propose alors d’évaluer I'influence de la mise en fonctionnement du jet a 'intrados sur I'angle de
séparation du jet le long de la surface Coanda. Les conditions extérieures et les conditions de soufflage
sont identiques a celles évaluées sur la géométrie épurée, soit p;o = 0,18 bar et p; ; = 0,17 bar. La
figure 6.8 présente les iso-lignes du nombre de Mach obtenues pour la configuration n’utilisant qu'un
jet a l'intrados et la configuration utilisant les deux jets.

L’actionnement du jet situé a l'intrados influence nettement I’angle de séparation le long de la
surface Coanda. En effet, le contournement de la surface Coanda est total si un seul jet est activé
tandis que I'actionnement des deux jets conduit a un angle de séparation d’environ ¢; = 40°. La
topologie de la zone de recirculation est par conséquent sensiblement différente. L’iso-ligne de vitesse
longitudinale nulle indiquant la frontiere de la zone de recirculation est repoussée en aval si un seul
jet est en fonctionnement. Un choc apparait sur le rétreint a 'extrados suite a 'accélération de
I’écoulement extérieur. Dans le cas ou les deux jets sont activés, le jet détache le long de la surface
Coanda et la zone de recirculation débute des le culot. Pour cette configuration, aucun choc n’apparait
sur le rétreint a l'intrados et a ’extrados du projectile, malgré la présence des jets. Précisons que
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le champ moyen obtenu est bien symétrique dans le cas ou les deux jets sont actifs et I'angle de
séparation est identique sur la surface Coanda a 'intrados et a ’extrados. Une simulation de la demi-
section du projectile LU211 utilisant une condition de symétrie sur ’axe permet d’obtenir un angle
de séparation du jet identique a celui obtenu sur la configuration complete utilisant les deux jets.
Bien que 'actionnement du jet a I'intrados réduise ’angle de séparation le long de la surface Coanda,
celui-ci reste encore attaché sur pres de 40°, contre moins de 10° pour la géométrie envisagée en
LES. La derniere hypothese a évaluer consiste alors a déterminer I'influence du rétreint sur ’angle de
séparation du jet.

6.3.2.4 Influence du rétreint

L’influence du rétreint sur I'angle de séparation du jet est évaluée a I'aide d’une derniere série
de simulations RANS. Une modification du maillage de la section 2D du projectile a pour cela été
réalisée afin de supprimer le rétreint. Une condition de symétrie est utilisée sur ’axe pour I’ensemble
des simulations présentées dans cette section, supposant que les jets a 'intrados et a ’extrados de
la configuration sont actifs. Les conditions extérieures vérifient My, = 0,7 et pjoo = 0,18 bar (soit
les conditions retenues pour la simulation des grandes échelles). Plusieurs conditions génératrices de
soufflage sont évaluées, pour p;; variant de 0,15 a 0,17 bar. La figure 6.9 représente le champ du
nombre de Mach obtenu pour les différentes valeurs de la pression génératrice du jet et pour les
configurations avec et sans rétreint.

Le rétreint modifie significativement ’angle de séparation du jet le long de la surface Coanda. En
effet, pour une pression génératrice du jet de p; ; = 0,17 bar (figures 6.9(e) et (f)), le jet se sépare de
la surface convexe pour un angle de ¢; = 37,4° dans le cas de la section 2D munie du rétreint, contre
0; = 22,3° dans le cas sans rétreint. A p; ; = 0,15 bar, 'angle de déviation du jet est du méme ordre
de grandeur pour les deux configurations. Cependant, un choc apparait sur le rétreint de la section 2D
pour une pression génératrice du jet supérieure a p; ; = 0,15 bar, tandis qu’aucun choc n’existe sur la
géométrie démunie du rétreint. Ce choc modifie nettement le comportement du dispositif de controle,
puisque I'angle de séparation du jet augmente de plus de dix degrés de p; ; = 0,15 a p; ; = 0,16 bar,
contre un degré pour la configuration sans rétreint. Ainsi, il semble que la configuration démunie du
rétreint ne soit pas adaptée a une simulation des grandes échelles pour les conditions retenues ici
puisque 'angle de séparation du jet ne dépasse pas les 30°. Deux choix s’offrent alors a nous :

e ajouter le rétreint & la configuration épurée retenue pour la simulation des grandes échelles.

e baisser le nombre de Mach de 1’écoulement extérieur afin d’obtenir une configuration pour la-

quelle ’angle de séparation du jet est plus important.

Afin de conserver une géométrie générique pour laquelle les conclusions présentées sont extensibles
a d’autres études publiées dans la littérature, le choix se porte sur la seconde solution. Le nombre
de Mach de I’écoulement extérieur est donc abaissé a My, = 0,3, valeur pour laquelle ’écoulement
amont reste dans tous les cas subsonique le long de la plaque plane.

6.3.3 Reéduction du nombre de Mach extérieur a M, = 0,3

On se propose dans cette section d’évaluer le comportement du dispositif de contrdle sur la confi-
guration épurée pour un nombre de Mach extérieur réduit a M., = 0, 3. Les conditions génératrices de
I’écoulement extérieur sont fixées a pioc = 0,435 bar et T;_ = 280 K. Le raffinement du maillage est
quant & lui modifié afin de respecter une résolution LES telle que Az™ = 50, Ay™ =1 et AzT =18,
aboutissant a un maillage de I'ordre de 170 millions de points pour la configuration munie d’une
condition de symétrie sur 'axe. Un profil de vitesse vérifiant Rey = 800 est imposé en entrée. Ce der-
nier est déterminé a l'aide des résultats issus d’une simulation directe de plaque plane sans gradient
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(a) pi,; = 0,15 bar, avec rétreint. (b) pi,; = 0,15 bar, sans rétreint.
(c) pi,; = 0,16 bar, avec rétreint. (d) pi,; = 0,16 bar, sans rétreint.
(e) pis,; = 0,17 bar, avec rétreint. (f) pi,; = 0,17 bar, sans rétreint.

FIGURE 6.9 — Comparaison des champs du nombre de Mach obtenus avec et sans rétreint pour
différentes valeurs de la pression génératrice du jet. Les conditions extérieures vérifient Mo, = 0,7 et
Di,oo = 0,18 bar. La ligne représentée en pointillée correspond & un nombre de Mach sonique.
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FIGURE 6.10 — Iso-contours de u/Us, superposés aux lignes de courants obtenus a l'aide d’une si-
mulation URANS. Les conditions extérieures vérifient My, = 0,3 et pjsc = 0,435 bar et la pression
génératrice du jet est fixée a p; ; = 0,525 bar.

de pression réalisée par Spalart [229], puis remis a I’échelle & 1'aide de la méthode proposée par Lund
et al. [232]. La position de la frontiere extérieure haute et de la condition d’entrée vérifient respecti-
vement L, = 6R et L, = 4R, valeurs suffisamment grandes pour ne pas influencer I’écoulement. La
condition limite dans le sillage est pour sa part repoussée a 20R du culot. Les conditions génératrices
du soufflage vérifient p; ; = 0,525 bar et T; ; = 280K afin d’obtenir un nombre de Mach du jet vérifiant
approximativement M; = 0,8. A I'instar des simulations présentées dans la section 6.3, on se propose
dans un premier temps d’évaluer le comportement du dispositif a4 1'aide d’une simulation URANS.
L’intégration en temps est assurée a l’aide du schéma de Gear [196] d’ordre deux décentré en amont
et utilisant 6 sous-itérations afin de faire converger un algorithme de Newton. Le pas de temps est
fixé & At = 107" s, valeur pour laquelle la convergence en temps est assurée. L’intégration en espace
est pour sa part toujours assurée par un schéma de Roe muni d’un limiteur «minmod» et d’un coeffi-
cient de Harten vérifiant ® = 0, 1. La figure 6.10 représente les iso-contours du rapport u/Us, obtenus.

Contrairement a la topologie de I’écoulement rencontrée a Mo, = 0,7 (voir figure 6.2(a)), 'angle
de séparation du jet le long de la surface Coanda est supérieur a 70°. L’écoulement extérieur est
significativement dévié par la présence du jet et la zone de recirculation est fortement réduite. Au-
cune détente n’apparait au dessus de la marche descendante. Il est ainsi envisageable de simuler cette
configuration a ’aide d’une simulation des grandes échelles. L’utilisation d’une condition de symé-
trie au niveau de l'axe reste cependant a justifier puisqu’elle suppose qu’aucun lacher tourbillonnaire
n’a lieu dans le sillage. Cette hypothese est notamment confortée par I’étude de Nishino et al. [134]
d’un profil d’aile contrdlé par effet Coanda, pour lequel aucune allée de Von-Karman n’est capturée
en LES. Ueda et Tanaka [233] ont également observé expérimentalement que les deux couches de
mélanges formées lors d’un controle par effet Coanda n’induisent pas de structures de Von-Karman
dans le cas d’un cylindre. Afin de confirmer cette observation sur notre configuration, une simula-
tion instationnaire de la configuration compléte a été réalisée au préalable a ’aide d’une approche
URANS. Le schéma de Roe étant connu pour étre dissipatif, une simulation a également été réalisée
a l'aide du schéma AUSM+(P) modifié par Mary et Sagaut [234] pour évaluer la présence ou non de
lachers tourbillonnaires. Une description détaillée de ces schémas est disponible dans le chapitre 2.
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(a) Schéma de Roe. (b) Schéma AUSM+(P).

FIGURE 6.11 — Iso-contours instantanés de u/Us, superposés aux lignes de courants obtenus a 'aide
d’une simulation URANS de la configuration compléte. La ligne indiquée en pointillé indique I'iso-
ligne de vitesse longitudinale nulle. Les conditions extérieures vérifient Mo, = 0,3 et p;oo = 0,435 bar
et la pression génératrice du jet est fixée a p; ; = 0,525 bar.

La figure 6.11 représente le champ instantané de u/Us obtenu sur la configuration compléte a I’aide
d’une simulation instationnaire URANS utilisant ces deux schémas.

A Tinstar de la simulation réalisée sur la demi-configuration, I’angle de déviation du jet le long de
la surface Coanda est de 70° dans le cas ou le schéma d’intégration en espace est celui de Roe. Aucun
phénomene de «vortex-shedding» n’est visualisable et la taille de la zone de recirculation est approxi-
mativement de L,/R = 0,71. De plus, aucune différence significative n’existe avec la configuration
utilisant une symétrie sur I’axe. L’utilisation du schéma AUSM+(P) modifie cependant significative-
ment 'angle de séparation du jet le long de la surface Coanda, qui détache autour de 60°. La zone de
recirculation est également modifiée, avec une taille caractéristique de l'ordre de L,/R = 1,0. Aucun
phénomene de «vortex-shedding» n’a cependant lieu pour ce schéma moins dissipatif.

Puisque la configuration simulée a My, = 0,3 permet d’obtenir un angle de déviation du jet
significatif sans présence de «vortex-sheddingy, elle sera retenue dans le cadre de la simulation des
grandes échelles. Les conditions génératrices de 1’écoulement extérieur ainsi que les conditions de
soufflage sont rappelées dans le tableau 6.5. Une comparaison de la topologie de I’écoulement obtenue
en LES sera notamment réalisée avec les simulations URANS présentées ci-dessus. Finalement, une
simulation des grandes échelles de la configuration compléte sera réalisée sur une envergure restreinte
afin de s’assurer des conclusions exposées dans cette section concernant les lachers tourbillonnaires
dans le sillage.

6.4 Simulation des grandes échelles de la configuration épurée

6.4.1 Description des calculs

La géométrie retenue dans le cadre de la simulation des grandes échelles est celle présentée sur la
figure 6.1. A I'instar des simulations URANS présentées dans la section précédente, un profil de vitesse
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‘ Conditions extérieures ‘ Conditions de soufflage ‘
Moo Pico [bar] Tl [K] RBD Mj Dij [bar] Tm’ [K] R€j
0,3 0,435 280 1,99 x 10° | 0,8 0,525 280 3 800

TABLE 6.5 — Conditions extérieures et conditions de soufflage retenues & My, = 0,3 pour la configu-
ration géométrique simplifiée.

vérifiant Rey = 800 est imposé en entrée. Celui-ci est déterminé a l’aide des résultats DNS de plaque
plane de Spalart [229], remis & I’échelle a 1’aide de la méthode de Lund et al. [232]. L’épaisseur de la
couche limite en entrée vérifie 6 = 2,3 mm ~ 4,5 h;. De plus, une méthode permettant de générer de
la turbulence synthétique développée par Pamies et al. [235] est utilisée en entrée de domaine afin de
prendre en compte la dynamique turbulente de la couche limite amont.

Concernant le soufflage, aucune perturbation n’est injectée dans le jet. En effet, la hauteur du jet
étant fixée a h; = 0,5 mm, ’épaisseur de la couche limite se développant de chaque c6té du canal est
limitée a la demi-hauteur du jet, soit 6 = 0,25 mm. En supposant un écoulement turbulent, on peut,
en premiere approche, déterminer I’épaisseur de quantité de mouvement associée a ’aide d’une loi de
puissance pour le profil de vitesse (n = 7) telle que :

5 (m+1(n+2) _ 72 (6.3)
0 n 7

Soit une épaisseur de quantité de mouvement de # ~ 2,5 x 107 m. Le nombre de Reynolds correspon-
dant est alors de Reg = 200, valeur pour laquelle I’écoulement ne peut étre turbulent. Le choix s’est
donc porté sur un jet laminaire dont la transition est déclenchée par les perturbations extérieures.
Précisons que les niveaux turbulents du jet sont fortement dépendants de la géométrie du réservoir
pneumatique utilisé et ne peuvent par conséquent pas étre déterminés a priori.

Dans le but d’optimiser le temps de calcul de la simulation LES, les solveurs elsA, Flu3M et FUNk
ont été comparés en termes de performances, qui sont respectivement de 4,3, 2,8 et 1,2 pus/point /sous-
itération/processeur. Le choix s’est donc porté sur le solveur FUNK, particuliérement adapté aux
simulations avancées DNS ou LES. Le schéma d’intégration spatial choisi est une modification du
schéma AUSM+(P) proposée par Mary et Sagaut [234] et dont la dissipation est bien plus faible
que celle du schéma de Roe. Concernant I’avancement en temps, le schéma d’Euler rétrograde du
second ordre proposé par Gear [196] est utilisé. Le pas de temps est fixé a At = 107 s, & Pinstar
des simulations URANS présentées dans la section précédente. Huit millisecondes sont nécessaires
pour réaliser une traversée de domaine. Les statistiques ont été collectées, une fois le régime transi-
toire terminé, sur soixante millisecondes, soit sur plus de sept traversées de domaine. Le modele de
sous-maille retenu est le modele d’échelles mixtes proposé par Sagaut [186] et décrit dans le chapitre 2.

Quelques précisions concernant le maillage utilisé sont fournies sur la figure 6.12. La plaque plane,
la surface Coanda et le culot sont discrétisés longitudinalement sur respectivement 418, 131 et 44
points. En amont de la marche, 101 points sont utilisés dans la direction normale a la paroi, dont
56 sont situés dans I’épaisseur de la couche limite. La direction normale du jet est discrétisée sur 51
points et la marche solide sur 31. Le canal du jet, de longueur 10 x h; compte pour sa part 46 points
dans la direction longitudinale. En ce qui concerne la direction transverse (de longueur 2,25 R), 2101
points sont utilisés afin de respecter une résolution vérifiant Az* = 18. Le maillage compte au total
plus de 170 millions d’éléments. En pratique, une premiere simulation est réalisée sur une envergure
réduite représentée en rouge sur la figure 6.12 et correspondant & un dixieme de ’envergure compléte.
Cette simulation doit nous permettre de nous affranchir d’une partie du régime transitoire tout en
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FIGURE 6.12 — Maillage retenue dans le cadre de la LES.
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FIGURE 6.13 — Iso-contours moyens de u/Us, obtenus par la simulation des grandes échelles.

diminuant le nombre de processeurs nécessaire.

6.4.2 Analyse de ’écoulement moyen
6.4.2.1 Topologie générale de I’écoulement

On se propose dans un premier temps de fournir quelques détails sur la topologie globale de
Pécoulement. La figure 6.13 représente les iso-contours de u /Uy, obtenus pour des statistiques réalisées
sur 60 ms. L’angle de séparation du jet est de 6; = 56,6°, comparativement a 6; = 70,7° pour la
simulation URANS utilisant un schéma de Roe et §; = 58, 7° pour le calcul URANS avec le schéma
AUSM+(P) (voir figure 6.11). La taille de la zone de recirculation derriére le culot est de l'ordre
de L,/R = 0,91, contre L,/R = 0,71 dans le cas d’une simulation URANS avec le schéma de Roe
et L,/R = 1,0 pour le schéma AUSM+(P). La zone de recirculation se développant derriere la
marche solide de hauteur b s’étend pour sa part sur les six premiers degrés de la surface Coanda,
soit L, /b = 2,4. L’écoulement du jet étant plus rapide que celui se développant le long de la plaque
plane (uj/Us = 3), cette zone de recirculation n’est en moyenne pas symétrique. On se propose a
présent d’étudier plus en détails le comportement de I’écoulement au-dessus de la plaque plane et de
la surface convexe.

6.4.2.2 La couche limite de plaque plane

La figure 6.14 illustre ’évolution des profils de vitesse obtenus au dessus de la plaque plane pour
différentes stations x/R, ou la position x/R = 0 correspond a ’abscisse de la marche descendante.
Un profil de vitesse issu de la DNS de Schlatter et Orlii [230] d’une couche limite turbulente sans
gradient de pression est également indiqué pour comparaison. Ce profil vérifie Rey = 1 000, valeur
commensurable a celle obtenue dans le cadre de cette simulation. On peut observer, dans un premier
temps, une accélération significative de ’écoulement pour z/R variant de -1 & 0 (voir figure 6.14(a)).
Le profil de couche limite obtenu juste en aval de la marche descendante ne se comporte pas comme
celui d’une couche limite de plaque plane puisqu’une sur-vitesse apparait en tres proche paroi.
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(a) Profil de vitesse moyenne.
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(b) Profil de vitesse moyenne en unité de paroi. (c) Profil de vitesse fluctuante u,',,, en unité de paroi.

FIGURE 6.14 — Profils de couche limite obtenus au dessus de la plaque plane pour différentes stations
x/R. Les profils de vitesse obtenus par Schlatter et Orlii [230] pour un nombre de Reynolds de
Rey = 1000 sont inclus pour comparaison.

La figure 6.14(b) représente 1’évolution des profils de vitesse en échelle de paroi. Les niveaux de
ut = u/u, obtenus hors de la couche limite diminuent progressivement avec /R, la vitesse de frot-
tement pariétale u, augmentant avec x. L’auto-similarité du profil de vitesse est conservée jusqu’a
/R = —1.0. La loi logarithmique est légérement surévaluée, avec des niveaux de u™ plus importants
que ceux obtenus pour une couche limite de plaque plane pour 15 < y™ < 100. Ceci peut s’expliquer
par un nombre de points insuffisant dans la couche limite. Néanmoins, ajouter des points dans 1’épais-
seur de cette derniére augmente significativement le nombre d’éléments du maillage et n’est donc pas
envisageable. Précisons également que la méthodologie SEM employée [235] nécessite une distance de
106 (soit environ 0, 7R dans notre cas) afin de retrouver des profils de vitesses semblables & ceux d’une
couche limite turbulente. Les profils de vitesse situés entre —4,0 < z/R < —3,3 n’ont par conséquent
pas été représentés. Finalement, la figure 6.14(c) illustre I’évolution des profils de la vitesse fluctuante
ub o = Vud! Ju-. Le pic de u,, . observé aux alentours de y* = 20 diminue progressivement avec
x/R. 11 est légerement plus éloigné de la paroi que celui déterminé dans le cadre d’une couche limite
de plaque plane sans gradient de pression. Les niveaux de fluctuation adimensionnés obtenus juste
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FIGURE 6.15 — Evolution longitudinale de I’épaisseur de couche limite ¢, du nombre de Reynolds Rey
et du coefficient de pression pariétale le long de la plaque plane.

en amont de la marche descendante sont significativement réduits, avec un pic autour de 0,6 contre
2,6 pour une plaque plane. Ainsi, le gradient de pression favorable le long de la géométrie modifie
significativement le comportement de la couche limite.

La figure 6.15 représente 1’évolution longitudinale de I’épaisseur de couche limite §, du coefficient
de pression pariétale C, et du nombre de Reynolds Rey le long de la plaque plane. L’épaisseur maxi-
male de la couche limite § est de I'ordre de 3,5 mm, ce qui est inférieur a ’objectif de § = 5,0 mm
observé pour le projectile LU211. Le gradient de pression le long de la plaque plane étant favorable,
I’épaississement de la couche limite ne peut étre déduit a partir de 'hypothese d’une évolution sem-
blable a celle d’une plaque plane sans gradient de pression. Cependant, cette approximation simplifiée
permet d’obtenir le méme ordre de grandeur de J/h; juste en amont de la marche et sera par consé-
quent retenue.

L’évolution du coefficient de pression le long de la plaque plane témoigne du gradient de pression
favorable auquel est soumise la couche limite. Ce gradient est faible au niveau de la frontiere d’entrée,
puis augmente significativement en s’approchant de la marche descendante. Précisons que le coefficient
de pression est différent de zéro en entrée (z/R = —4), indiquant que la pression statique imposée par
la méthode SEM n’est pas identique a la pression ps.. Cette condition se basant sur une méthode des
caractéristiques, la pression s’adapte en fonction des conditions en aval. La taille de la plaque plane
est donc trop courte pour permettre d’obtenir un profil de vitesse semblable & celui d’une plaque
plane sans gradient de pression. Cependant, rallonger la taille de cette derniére nécessite d’augmenter
significativement le nombre de points du maillage. La taille de la plaque plane n’est par conséquent
pas modifiée.

6.4.2.3 L’écoulement de jet au dessus de la surface Coanda
Le profil de jet imposé en entrée

La figure 6.16 illustre le profil de vitesse obtenu au niveau de 'orifice de sortie du jet. Les résultats
déterminés par Nishino et al. [134] sur un profil d’aile contro6lé par effet Coanda sont également repré-
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(a) Profil de ug obtenu en sortie de jet. (b) Profil de ug,rms Obtenu en sortie de jet.

FIGURE 6.16 — Profils de vitesse moyenne et de vitesse fluctuante obtenus en sortie de jet. Les
résultats obtenus par Nishino et al. [134] sont indiqués pour comparaison, ainsi que le profil théorique
de Poiseuille obtenu pour un écoulement laminaire de canal plan.

sentés pour comparaison ' ainsi qu'un profil de Poiseuille caractéristique d’un écoulement laminaire et

développé de canal plan. Concernant la LES présentée dans ce chapitre, un écoulement uniforme est
imposé en entrée du canal de longueur 10 X h;. Deux couches limites se développent indépendamment
de chaque c6té du canal, sans se rejoindre. Dans le cas de la LES de Nishino et al. [134], le réser-
voir pneumatique en amont de l'orifice de sortie du jet est entierement modélisé. La figure 6.16(b)
représente ’évolution du profil fluctuant g ,ms/ug.0, ol ug o représente la vitesse maximale du jet au
centre de lorifice de sortie. Les niveaux de fluctuations de ug ,ms/ugo sont, dans le cadre de notre
étude, approximativement compris entre 0,2 et 0,4% de la vitesse du jet, contre plus de 25% pour la
LES de Nishino.

Bien que les profils de vitesse moyenne soient semblables, la dynamique turbulente du jet est tres
différente. En effet, dans le cas de notre étude, le profil est laminaire et le jet n’a pas eu le temps de
se développer, avec un taux de turbulence inférieur & 0,5%. Dans le cas de la LES de Nishino et al.
[134], le jet est pleinement développé et turbulent, avec un taux de turbulence supérieure & 20% sur
la partie supérieure du canal. Les auteurs attribuent ces niveaux tres élevés des fluctuations au fait
que la totalité du jet oscille dans la direction normale. Cette oscillation est induite par les lachers
tourbillonnaires ayant lieu derriere la marche solide mais également par la géométrie du canal utilisé,
pour lequel la section minimale est située a 3 - h; en amont de l'orifice de sortie. Ainsi, la partie
supérieure du canal est légérement divergente, conduisant a une oscillation non négligeable du jet.
Par ailleurs, les champs instantanés de la vitesse longitudinale u présentés dans I’étude de Nishino
et al. [134] indiquent nettement que I’écoulement est d’ores et déja turbulent au sein du réservoir,
bien que les auteurs précisent que la transition du jet est assurée au-dessus de la surface Coanda.
Pour notre configuration, le «vortex-shedding» induit par la marche solide de hauteur b explique la
dissymétrie du profil de ug ,ms et les niveaux plus élevés sur la partie supérieure du canal, mais ces
niveaux restent négligeables comparés a ceux évalués par Nishino et al.

1. les champs obtenus par Nishino et al. [134] sont disponibles & I’adresse suivante : http://turbmodels.larc.nasa.
gov/Other_LES_Data/coanda_airfoil.html.


http://turbmodels.larc.nasa.gov/Other_LES_Data/coanda_airfoil.html
http://turbmodels.larc.nasa.gov/Other_LES_Data/coanda_airfoil.html
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Les contraintes de Reynolds au dessus de la surface Coanda

La figure 6.17 représente les iso-contours des contraintes de Reynolds exprimées dans le repére
cylindrique lié a la surface Coanda. La majorité des fluctuations se situe en aval de la zone de re-
circulation derriere la marche solide de hauteur b, soit lors de la rencontre de ’écoulement du jet
avec I’écoulement amont. Les niveaux de ul.u/. et de uyuy sont alors du méme ordre de grandeur. Des
niveaux significatifs de uyuj apparaissent également trés proche de la paroi, pour un angle d’environ
0 = 13°. La transition du jet vers la turbulence est donc assurée pour un angle supérieur a cette
valeur. Concernant I’évolution de ulu/, les niveaux les plus intenses sont toujours obtenus lors du
mélange de I’écoulement amont avec le jet. Ces niveaux sont légérement moins importants que ceux
obtenus pour u.u. et de m. Des niveaux élevés persistent le long de la surface Coanda, pouvant
étre la signature de structures longitudinales se développant le long de celle-ci. Une étude spectrale
plus poussée est proposée en seconde partie de ces travaux dans le but de fournir une description
quantitative de ces structures. Remarquons finalement que les niveaux de turbulence de la couche

limite amont sont bien plus faibles que ceux apparaissant au sein de la couche de mélange du jet.

(a) uhul /UZ. (b) uhul/UZ,.

(c) uhul/UZ,. (d) uiulJUZ.

FIGURE 6.17 — Iso-contours des composantes du tenseur de Reynolds obtenus au dessus de la surface
Coanda.
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FIGURE 6.18 — Profil de vitesse ug/ug,o obtenu pour différentes stations 6 le long de la surface Coanda.

Influence de la méthodologie numérique employée

On se propose a présent de réaliser une comparaison du comportement des simulations URANS
et LES en ce qui concerne les profils de vitesse le long de la surface Coanda. La figure 6.18 présente
les profils de ug/ug o obtenus tous les dix degrés. Chaque station 6 est translatée de uy/ugo = 1 afin
d’améliorer la lisibilité de la figure. Les profils de vitesse sont initialement identiques a 6 = 0°. Des
différences notables apparaissent néanmoins sur les vingt premiers degrés. En effet, I’évasement du
jet est clairement sous-estimé pour les simulations RANS puisque la position n/h; pour laquelle la
vitesse du jet est maximale reste proche de la paroi comparativement a la LES. Peu de différences
existent cependant entre les deux simulations URANS si ce n’est que le schéma AUSM+(P) prédit
une vitesse de jet 1légerement plus faible que celle déterminée par le schéma de Roe. Des différences
plus significatives apparaissent pour 6 > 50°. L’évasement du jet déterminé en URANS est toujours
sous-estimé comparativement a celui prédit a I’aide d’une simulation des grandes échelles. Cet évase-
ment est plus important si le schéma d’intégration utilisé en espace est le schéma AUSM+(P). Le jet
est encore attaché a la paroi pour = 70° a ’aide du schéma de Roe et la diffusion du jet reste limitée.
Ces différences de comportement peuvent étre attribuées a la topologie de la zone de recirculation
derriére le culot. En effet, la taille de la zone de recirculation déterminée dans le cas du schéma de Roe
est de l'ordre de L,/R = 0,71, contre L,/R = 1 pour le schéma AUSM+(P). Les profils de vitesse
associés different donc énormément pres de 'angle de séparation.

Les caractéristiques du jet

Afin d’étudier plus en détail les caractéristiques du jet, la figure 6.19 représente 1’évolution de
I'épaisseur du jet 0,42, de la demi-épaisseur du jet dpqf, de la vitesse maximale du jet ug mq. et de la
demi-vitesse du jet ug pq ¢ en fonction de 0. La demi-épaisseur du jet est évaluée comme la distance
pour laquelle la vitesse du jet est égale & ug = 1/2 X (ug maz + Up,eat), la Vitesse extérieure ug oq¢ étant
pour sa part déterminée la ou les contraintes de cisaillement u/uj sont égales a 0,01% de Uz,m avec
ugo la vitesse maximale du jet en sortie d’orifice. Les résultats issus de la LES de Nishino et al. [134]
ainsi que ceux des simulations URANS sont inclus pour comparaison. Précisons que la détermination
de la demi-hauteur du jet dpq;f n’est pas possible dans les simulations URANS puisque le modéle de
turbulence utilisé est le modeéle de Spalart et Allmaras [178] & une équation de transport, pour lequel
les tensions croisées u/.uy ne sont pas accessibles.

Comme nous ’avons fait remarquer précédemment, les simulations URANS sous-estiment large-
ment I’évasement du jet, avec des niveaux de d,,q, plus faibles que ceux déterminés en LES. Malgré
des conditions extérieures et des conditions de soufflage différentes, 1’évolution de d,,4, €st compa-
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rable entre la simulation des grandes échelles de Nishino et al. [134] et celle réalisée dans le cadre de
cette these. De légeres différences existent pour 8 < 40°, avec 'existence d’'un plateau de 4, pour
20° < 6 < 40° et pour la simulation LES réalisée ici. Ce plateau n’est cependant plus visualisable
sur I’évolution de 6pqf. L'évasement du jet évalué par Nishino et al. [134] est sensiblement plus im-
portant, notamment pour 6 > 10°. Ceci peut aisément s’expliquer par le fait que le jet est nettement
plus turbulent en sortie d’orifice pour la configuration de Nishino et al., favorisant le mélange entre
I’écoulement extérieur et le jet.

La diffusion du jet peut étre évaluée a I'aide du parametre ddpqir/ds, oit s = R, - 0 représente
Pabscisse curviligne le long de la surface Coanda. Puisque le gradient de pression longitudinale est
suffisamment faible sur les premiers degrés de la surface Coanda, I’évolution de dx4 ¢ peut étre
considérée comme linéaire. Nishino et al. [134] déterminent alors un taux de diffusion de l'ordre
de ddpqir/ds = 0,061 pour § = 20°. En évaluant de la méme maniere le taux de diffusion du jet pour
notre configuration, on mesure ddpq¢/ds = 0,055 pour le méme angle. Ce taux de diffusion est lége-
rement plus faible que celui estimé par Nishino et al. [134] et peut s’expliquer par les raisons évoquées
précédemment. Précisons également que ce taux de diffusion est nettement plus faible que celui évalué
par Launder et Rodi [154] (ddpair/ds = 0,073 & 0,002) dans le cadre d’un jet de plaque plane sans
écoulement extérieur. Cependant, Zhou et Wygnanski [155] ont montré que cette valeur est réduite
a dépair/ds = 0,03 lorsque le jet de plaque plane est en présence d’un écoulement extérieur tel que
Uezt/ug,0 = 0,38, ot Uy est la vitesse de I'écoulement obtenue juste en amont de la marche descen-
dante. Le ratio entre la vitesse extérieure et la vitesse du jet est respectivement de Uege/ugo ~ 0,43
et de Uezt/upp =~ 0,59 pour la LES de Nishino et al. et pour notre simulation. Ces taux de diffusion
restent nettement supérieurs a ceux d’un jet de plaque plane, en accord avec les conclusions exposées
par Han et al. [168] pour un jet se développant le long d’une surface convexe sans écoulement extérieur.

La figure 6.19(b) représente 1’évolution des vitesses caractéristiques du jet le long de la sur-
face Coanda. Une décroissance quasi-linéaire de ug maz/ugo €t de ug pal I Jugo est observée pour
20° < 6 < 50° et ce pour 'ensemble des sources considérées. Des différences significatives existent
cependant sur les vingt premiers degrés entre la simulation LES et les deux simulations URANS. En
effet, la simulation des grandes échelles prédit initialement une accélération de la vitesse du jet sur
les cinq premiers degrés. Le comportement des simulations URANS est pour sa part identique sur
les 10 premiers degrés. Pour un angle supérieur a 10°, le schéma AUSM+(P) prédit une vitesse de
jet semblable a celle évaluée par la LES, tandis que le schéma de Roe surestime cette derniére. Dans
le cadre de la simulation des grandes échelles réalisée par Nishino et al. [134], les niveaux de vitesse
du jet sont plus faibles que ceux évalués dans notre cas. Ceci témoigne d’'un mélange plus important
entre le jet et I’écoulement extérieur et est en accord avec les conclusions présentées précédemment
pour I'évolution de dpqz €t Opaiy-

La figure 6.20 illustre les profils de vitesse obtenus au dessus de la surface Coanda pour différentes
stations 6. Seuls les résultats issus de la LES sont représentés. A I'instar des travaux de Neuendorf et
Wygnanski [159], la figure 6.20(a) représente les profils de vitesse adimensionnés par dpef €t ug maz-
Cet adimensionnement, proposé pour un jet se développant le long d’une surface convexe sans écoule-
ment extérieur, ne permet pas d’obtenir une superposition des profils. Neuendorf et Wygnanski [159]
précisent que cet adimensionnement est uniquement adapté si le gradient de pression longitudinal
auquel est soumis le jet est faible. Avec la présence d’un écoulement extérieur, ce gradient de pression
est significatif tout au long de la surface Coanda. L’adimensionnement des profils de vitesse a I'aide
de Opaif et ugmar n'est donc plus pertinent.

Zhou et Wygnanski [155] ont cependant montré qu'’il était possible de remettre a 1’échelle 1’écou-
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FIGURE 6.19 — Evolution des caractéristiques du jet le long de la surface Coanda. Les résultats obtenus
par Nishino et al. [134] sont indiqués pour comparaison.

lement au sein de la couche de mélange a ’aide de 'adimensionnement suivant :

Uy — Ugext _ 7 — Omax (64)
UG max — Uh,ext 5half - 5maz

Ces auteurs se sont particulierement intéressés a un jet de plaque plane avec écoulement extérieur. La
figure 6.20(b) représente les profils de vitesses obtenus a I’aide de ce nouvel adimensionnement. Ces
parametres permettent d’obtenir des profils de vitesse auto-similaires dans la couche de mélange pour
un angle variant de 8 = 20° a § = 60°. La superposition des profils n’est cependant pas assurée dans la
zone interne du jet (soit pour(r — dmaz)/(Shatf — Omaz) < 0). Précisons également que la superposition
des profils de vitesse dans la couche de mélange n’est pas assurée sur les vingt premiers degrés, du
fait des lachers tourbillonnaires derriére la marche solide de hauteur b, mais également une fois le jet

séparé de la paroi (6 > 60°).
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Les caractéristiques de la couche de mélange du jet

La topologie de I’écoulement autour de la surface Coanda permet le développement de plusieurs
couches de mélange. En effet, deux couches de mélange se développent de part et d’autre de la zone
de recirculation derriere la marche de hauteur b. Ces deux couches de mélange se rencontrent pour
n’en former plus qu’une seule pour 6 > 20° (voir figure 6.18). Cette derniére se développe par la suite
sur le restant de la surface Coanda. Finalement, pour 6 > 6; = 56, 6°, le jet détache de la surface et
une quatrieme couche de mélange se forme entre le jet et la zone de recirculation derriére le culot.

On s’intéresse dans cette section aux caractéristiques de la couche de mélange se développant entre
le jet et I’écoulement extérieur (soit pour 20° < § < 70°). Dans le cas d’une couche de mélange plane
et libre, une instabilité dite de Kelvin-Helmoltz se développe a l'interface entre les deux écoulements
de vitesses Uy > Us. Cette instabilité entraine la formation de structures tourbillonnaires permettant
de régulariser les gradients des variables conservatives. Afin de quantifier I’évasement de la couche de
mélange selon la direction x de ’écoulement, il est usuel de définir une épaisseur de vorticité par :

U — U,

oUu
o, (1)

Huerre et Rossi [236] ont notamment montré, a I’aide d’une étude de stabilité linéaire, que la fréquence
la plus amplifiée des structures de Kelvin-Helmoltz d’une couche de mélange plane et libre dépend de
x et vérifie :

5 = (6.5)

Fren(z) ~ 0,135 x 55) (6.6)

Avec AU = % Dans notre cas, du fait de la présence de la surface Coanda, la couche de mélange
est déviée et une nouvelle définition de I’épaisseur de vorticité est nécessaire. On se place alors dans
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FIGURE 6.21 — Evolution des caractéristiques de la couche de mélange le long de la surface Coanda.

le repére cylindrique lié a la surface Coanda et on a :

U@,max(e) - U0,ea:t(9)
. e}
| min, (%2) |
0
Avec ug mqq la vitesse maximale du jet a une station ¢ donnée et ug ¢.¢ la vitesse du jet obtenue pour

r > Omaz €t telle que u;u’e = 0,01% Ug,o- La vitesse a 'extérieur de la couche de mélange est donc
évaluée a l'aide du critére proposé par Nishino et al. [134] pour adimensionner les profils.

S5, = (6.7)

Un second parametre permet également de caractériser la couche de mélange. Il s’agit de ’épaisseur
de quantité de mouvement, définie pour une couche de mélange plane par :

Y2 U(ﬂ?,y)—UQ ( U(ﬂl‘,y)—U2>
6 = 1— d .
e /y i L (6.8)

Avec u(z,y) la vitesse longitudinale moyennée en temps et en envergure. A Uinstar de I’épaisseur de
vorticité, I’épaisseur de quantité de mouvement pour une couche de mélange courbe peut s’écrire :

QCM(H) _ /6ezt UQ(T, 0) - u@,ext(e) (1 _ UQ(T', 9) - u@,ext(e) ) dr (69)
5 )

max u@,max(e) - u@,ext(e) u@,maz(g) - u@,emt(‘g

La figure 6.21(a) indique 1’évolution le long de la surface Coanda de I’épaisseur de vorticité et de
I'épaisseur de quantité de mouvement de la couche de mélange. Les résultats de Nishino et al. [134]
sont toujours représentés pour comparaison.

Des différences significatives existent initialement pour un angle 8 compris entre 0° et 30°. Pour
cette zone, I’écoulement est fortement dominé par les lachers tourbillonnaires derriere la marche
solide, ne permettant pas le développement d’une couche de mélange canonique. De plus, deux
couches de mélanges existent initialement de part et d’autre de la zone de recirculation de la marche
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solide. Cependant, pour # > 30°, I’évolution de &, et Ocar devient quasi-linéaire pour les deux
configurations. On peut alors estimer le taux d’évasement de la couche du mélange a l'aide de
ddy,/ds = db, /d(R.-0) = 0,023 pour la LES Nishino et al. contre dé,,/ds = 0,057 dans notre cas. No-
tez que ces pentes sont déterminées en fonction de 'abscisse curviligne s = R, -6 et non en fonction de
0. Les valeurs obtenues pour le taux d’évasement de 1’épaisseur de vorticité et de ’épaisseur de quan-
tité de mouvement ne correspondent donc pas aux pentes représentées sur la figure 6.21. De méme, le
taux de croissance de ’épaisseur de quantité de mouvement vérifie respectivement dfcas/ds = 0,017
et dfcar/ds = 0,024 pour la LES de Nishino et al. et pour notre LES.

Plesniak et al. [237] ont étudié expérimentalement 1’évolution de I’épaisseur de vorticité pour une
couche de mélange courbe et ont observé que cette derniere évolue linéairement avec # suffisamment
loin de la plaque séparatrice. Les auteurs constatent notamment que la valeur de dd,/ds pour une
couche de mélange courbe est comparable a celle d’'une couche de mélange plane. Ce parametre ne
dépend que du ratio A = (Uy — Us) / (U1 4+ Us). En calculant ce ratio au début de la zone linéaire,
on obtient respectivement A = 0,19 (pour la présente LES) et A = 0,20 (pour la LES de Nishino et
al.). Browand et Troutt [238] trouvent, dans le cadre d’une couche de mélange plane et libre, un taux
d’évasement égal a :

ddy,
— =0,17Tx A 6.10
7 = 017 (6.10)
De la méme maniere, le taux de croissance de I'épaisseur de quantité de mouvement vérifie :
df
dCM = 0,034 x A (6.11)
s

Ce qui nous fournit une valeur du taux d’évasement de la couche de mélange d’approximativement
do,/ds = 0,033 et un taux de croissance de I’épaisseur de quantité de mouvement de dfcys/ds =
0,007. Les taux de croissance et d’évasement de notre couche de mélange sont donc plus importants
que ceux obtenus pour une couche de mélange plane. Ceci est en accord avec le fait que la diffusion
du jet est plus importante pour un jet sur paroi courbe que pour un jet de plaque plane. Les résultats
obtenus par Nishino et al. [134] sont néanmoins plus étonnants, avec une couche de mélange qui
s’évase moins rapidement que son homologue plane (dé,/ds = 0,023 contre dé,,/ds = 0,033) mais
des niveaux de croissance de I’épaisseur de quantité de mouvement plus élevés (dfcps/ds = 0,017
contre dfcr/ds = 0,007). Cette différence notable peut étre attribuée a la différence entre les rayons
de courbure de la surface Coanda, évaluée a h;/R. = 4,5% et h;j/R. = 2,4% pour Nishino et
al.. Remarquons cependant que les pentes de dd,,/df et dfcpr/df sont plus proches pour les deux
configurations, ce qui suggere que le bon parametre adimensionnant est 'angle 6 le long de la surface
Coanda et non I’abscisse curviligne s.

6.4.3 Analyse des champs instantanés

On se propose a présent d’analyser en détail les structures tourbillonnaires induites par effet
Coanda. La figure 6.22 représente les iso-surfaces du critére () obtenues au-dessus de la surface
Coanda et coloriées par la vitesse adimensionnée u/Us,. Ce critére, proposé par Hunt et al. [239],
représente le second invariant du tenseur des gradients de vitesse défini par :

_1 8ui auj
2 a{L'j 8951

(25825 — SijSij) = (6.12)

N | =

Q=

Ou ;5 et S;; représentent respectivement les composantes des tenseurs de rotation et de déformation.
Ainsi, les zones vérifiant @) > 0 sont favorables a la formation d’un tourbillon tandis qu’une valeur
négative de () indique une zone dominée par le cisaillement.
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FIGURE 6.23 — Zoom réalisé sur une structure en épingle a cheveux a l’aide d’une iso-surface de critere
@ =1 000 coloriée par la vorticité longitudinale adimensionnée w, x D/Ux.

L’iso-valeur représentée sur la figure 6.22 vérifie Q x D?/U2 = 1 000. Une strioscopie numérique
du plan longitudinal est également représentée a l’aide des iso-contours. Des structures en forme
d’épingles a cheveux dont la téte est orientée vers 'amont (ou "hairpins' en terminologie anglo-
saxonne) apparaissent tout le long de la surface Coanda. Mises en évidence pour la premiere fois par
Nishino et al. [134], ces structures sont présentes dans la zone externe du jet pour laquelle on vérifie
Otug/0r < 0. Les auteurs proposent alors un parallele avec la formation des tourbillons en épingle a
cheveux existants au sein d’une couche limite de plaque plane, dont la téte est orientée en aval et
pour lesquels on a du/dy > 0. Cependant, il apparait que ces structures prennent naissance dans la
zone interne du jet, pour laquelle une instabilité centrifuge peut exister. Les auteurs reconnaissent
par conséquent que le mécanisme de formation de ces structures tourbillonnaires reste méconnu. Une
étude des densités de distribution des vitesses radiales et azimutales a permis aux auteurs de démon-
trer que ces tourbillons participent significativement au mélange du jet avec ’écoulement extérieur.
En effet, des vitesses radiales positives importantes existent entre les pieds de ces structures, ayant
tendance a transférer de la quantité de mouvement du jet vers I’écoulement extérieur. De la méme
maniere, des vitesses radiales négatives existent au niveau de la téte de ces structures, mais de niveaux
moindres. Ces structures ont donc tendance a favoriser globalement le transfert de quantité de mouve-
ment du jet vers I’écoulement extérieur. Notez en outre la présence de tourbillons quasi-longitudinaux
se développant le long de la plaque plane, structures existantes classiquement au sein d’une couche
limite turbulente.

La figure 6.23 zoome sur I'une des structures visualisée a ’aide du critere @), coloriée a présent
par la composante longitudinale de la vorticité adimensionnée w, x D/Us. Les deux pieds de ces
structures tourbillonnaires tournent dans des sens opposés, contribuant & transférer la quantité de
mouvement du jet vers l'extérieur, en accord avec les conclusions exposées par Nishino et al. [134].
Une premiéere estimation permet de quantifier I’espacement entre les pieds de ces structures, vérifiant
approximativement 0,5 < Az/h; < 1,5, soit une discrétisation comprise entre 7 et 21 points en en-
vergure.
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FIGURE 6.24 — Visualisation de streaks au dessus de la plaque plane & I’aide d’iso-contours instantanées
de u/Uy pour une distance a la paroi vérifiant y* = 20 pour /R = —4.

Afin de mieux appréhender les mécanismes pilotant la formation de ces structures, on se propose
de comparer leurs tailles caractéristiques a celles des structures de la couche limite amont. La fi-
gure 6.24 représente les iso-contours de la vitesse longitudinale u/Us, obtenus au dessus de la plaque
plane. Ce plan est situé & une distance vérifiant y* = 20 en entrée de domaine. Le champ de vitesse
est organisé en bandes de fluide tres allongées dans la direction de I’écoulement et appelées «streaksy.
Ces bandes sont caractérisées par des zones alternativement a hautes ou basses vitesses et sont la
conséquence des tourbillons quasi-longitudinaux (ou TQL) visualisables sur la figure 6.22. Le champ
de vitesse longitudinale est modifié par la présence de deux TQLs contra-rotatifs. L’écoulement proche
paroi situé entre ces deux TQLs est soulevé, créant un streak basse vitesse. A 'opposé, ’écoulement
extérieur est ramené pres de la paroi a 'extérieur des deux TQLs, formant un streak haute-vitesse.
Pour une couche limite de plaque plane sans gradient de pression, ’espacement entre deux streaks de
méme nature vérifie usuellement /\;r caks ~= 100. Pour notre configuration, cet espacement correspond
alors approximativement a Agtreqks =~ 4 - hj pour /R = —0,5. Les échelles caractéristiques de la
couche limite amont sont donc plus grandes que celles visualisées au dessus de la surface Coanda,
lesquelles sont de l'ordre de la hauteur du jet.

A TVinstar de la figure 6.24, la figure 6.25 illustre les iso-contours instantanés de la vitesse azimutale
ug pour différents plans r/h; = C'¢ au dessus de la surface Coanda. Pour la totalité des positions
r/h; évaluées, de larges structures se développent longitudinalement le long de la surface Coanda.
Elles sont particulierement accentuées en proche paroi, dans la zone interne du jet et pour un angle de
20° < 6 < 60°. Ces structures sont la conséquence d’une instabilité centrifuge couramment associée
aux travaux de Gortler [156]. En construisant un nombre de Gortler basé sur la hauteur du jet d,,q4,

on a :
. | Omag U9, maz * Omaz Omaz

Ce qui conduit a un nombre de Goértler compris entre 100 et 280 pour notre configuration. Ce nombre
est suffisamment élevé pour mener a une instabilité centrifuge, selon la revue présentée par Saric [156].
Notons que cette instabilité ne semblent exister qu’une fois la transition du jet vers la turbulence
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(a) Plan r/h; = 0,05. (b) Plan r/h; =0, 2.

(c¢) Plan r/h; =0, 5. (d) Plan r/h; = 1,0.

FIGURE 6.25 — Iso-contours de la vitesse azimutale instantanée uy pour différents plans r/h; = Cste
le long de la surface Coanda.

assurée. Une premiere estimation de I’espacement entre les structures longitudinales de Gortler donne
Az = hj. Cet espacement est donc commensurable a la taille des hairpins évaluée précédemment. Les
iso-contours représentés pour la position r/h; = 0,5 témoignent également d’une forte modulation de
la vitesse du jet selon 6. En effet, on peut observer des zones quasi-2D selon I’envergure pour lesquelles
la vitesse du jet est significativement accélérée, et ce pour 10° < 6 < 20°. Cette accélération est
induite par les lachers tourbillonnaires ayant lieu derriere la marche solide. Cependant, ces structures
deviennent rapidement 3D, et ne sont plus visualisables pour 6 > 30°. Pour # < 10°, les niveaux de
ug sont quasi-constants en envergure, puisque le jet est encore laminaire.

6.4.3.1 Fréquences et tailles caractéristiques des structures tourbillonnaires

Afin d’étudier quantitativement les structures tourbillonnaires mises en évidence précédemment,
on se propose de réaliser une analyse spectrale de I’écoulement au dessus de la surface Coanda. Pour
cela, une acquisition massive de données instantanées est réalisée. La figure 6.26 indique la position
des capteurs retenus. Cing plans sont extraits le long de la surface Coanda afin de caractériser les
structures tourbillonnaires se développant le long de cette derniere. Ces plans sont représentés a
Paide des symboles indiqués en vert sur les figures 6.26(a) et 6.26(b) et correspondent a des lignes du



6.4 Simulation LES de la configuration épurée 207

(a) Visualisation 3D de la position des capteurs. (b) Visualisation 2D et champ moyen de w.

FIGURE 6.26 — Position des capteurs utilisés au niveau de la surface Coanda. e : capteurs § = C%.
: capteurs r = C*. o : capteurs dans le sillage.

Nypis extraction 9,2 x 10°
At LES (s) 10-7
At extraction (s) 5x 1077
Tacquisition (S) 60 x 10~
Nombre de variables 5
Taille en mémoire (Tera-Octets) 4,9

TABLE 6.6 — Récapitulatif des parametres d’acquisition des signaux instationnaires.

maillage telles que J = 01, 10, 20, 30 et 40. De la méme maniere, afin de caractériser les structures
localisées dans la couche de mélange du jet, 8 plans vérifiant § =0°, 10°, 20°, 30°, 40°, 50°, 60° et
70° sont également extraits et sont représentés a ’aide des points indiqués en rouge. Finalement,
deux génératrices positionnées dans le sillage sont considérées, la premiere se situant dans la zone de
recirculation du culot, et la seconde légerement plus en aval. Pour ’ensemble de ces plans, un point
sur deux est extrait selon l’envergure.

Ne connaissant pas au préalable la fréquence caractéristique de ’écoulement la plus élevée, I’échan-
tillonnage des signaux instationnaires a été réalisé tous les cinq pas de temps a une fréquence de
feen = 2 000 kHz. Selon le théoréme d’échantillonnage de Nyquist-Shannon, il est alors possible de
capturer des fréquences vérifiant f < 1 000 kHz en considérant que la plus petite période du si-
gnal est discrétisée sur deux points. En pratique, une discrétisation sur cing points est fortement
recommandée, soit une fréquence maximale de fi,q, = 400 kHz (équivalent & un nombre de Strouhal
Stp = fD/Us de 268). La durée maximale des signaux temporels est de 60 ms, soit une fréquence
minimale de fy,;, = 83 Hz (en considérant toujours cinq points par période). Les variables extraites
sont la masse volumique p, les trois composantes de la vitesse u, v et w et la pression p soit un total
de cinq variables pour un stockage mémoire de l'ordre de 5 Tera-Octets. Le tableau 6.6 résume les
différents parametres d’acquisition retenus. Les signaux instationnaires ne sont extraits qu’une fois le
régime transitoire dépassé.
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La distribution de I’énergie fluctuante du signal s(x,t) peut étre évaluée a l'aide de la Densité
Spectrale de Puissance (DSP). Cette grandeur peut étre estimée a la fois pour un signal temporel
et pour un signal spatial. Dans l'optique d’évaluer ’espacement selon ’envergure des structures se
développant le long de la surface Coanda, on se propose de réaliser des spectres dans la direction z.
La densité spectrale de puissance en espace G(k.) et en temps G(f) vérifie alors :

ot = [ ar - /0 " G dllog(f) (6.14)

o /_OO G(k,)dk, = /OOO k.G (k.)d[log(k.)] (6.15)

Ou o7 et o2 représentent respectivement la variance des signaux s(t) et s(z). Les fonctions G(f) et
G(k.) s’expriment respectivement en [(unité du signal )2.Hz71] et en [(unité de signal)?.m].

Evaluation des fréquences caractéristiques de 1’écoulement

Les figures 6.27 et 6.28 représentent respectivement les nappes de fG(f) et de fG(f)/o? obte-
nues pour la vitesse fluctuante uj, et pour les cing plans J = C*®. Les nappes de fG(f) permettent
de comparer directement les niveaux énergétiques obtenus pour différentes stations 6. Les nappes de
fG(f)/o? permettent quant & elles d’évaluer la répartition de I’énergie en fréquence, sans accéder
néanmoins aux niveaux énergétiques puisque la variance du signal o? dépend de . L’ensemble des
nappes spectrales est estimé a l’aide de la méthode du périodogramme de Welch [240]. Une description
détaillée de cette méthode est disponible dans la theése de Larchevéque [241]. Pour les deux nappes,
les spectres sont calculés en chaque point de 'envergure, puis moyennés selon z.

Les niveaux énergétiques dans la zone trés proche paroi (J = 01, figure 6.27(a)) sont relativement
faibles (fG(f) < 20). Deux fréquences vérifiant respectivement f = 118 kHz et f = 176 kHz sont
dominantes pour un angle # compris entre cing et trente degrés. Les niveaux énergétiques associés a
ces fréquences augmentent en s’éloignant de la paroi, s’étendant approximativement jusqu’a 6 = 40°
(voir figures 6.27(b) & (e)). Une troisieme fréquence de f = 300 kHz semble également légérement
amplifiée. Pour la totalité des plans considérés, ’énergie pour 8 < 5° est négligeable puisque le jet
est encore laminaire. Pour 30° < 6 < 50°, ’écoulement est caractérisé par un spectre large bande
dont les fréquences caractéristiques diminuent progressivement avec 6. Nous verrons par la suite que
ces fréquences sont associées au développement de structures de Kelvin-Helmoltz dans la couche de
mélange du jet. La zone de recirculation située a 6 > 60° est pour sa part caractérisée par un spectre
a large-bande, avec des niveaux énergétiques significatifs.

La répartition énergétique représentée sur la figure 6.28 indique que la fréquence de f = 118
kHz est amplifiée des l'orifice de sortie du jet et ce malgré un niveau énergétique tres faible. Cette
fréquence ne caractérise donc pas les lachers tourbillonnaires derriére la marche, puisque la zone de
recirculation s’étend sur les six premiers degrés de la surface Coanda. L’origine de cette fréquence sera
identifiée par la suite. La fréquence de f = 176 kHz apparait pour sa part uniquement en aval de la
zone de recirculation et est donc associée aux lachers tourbillonnaires. En reconstruisant un nombre
de Strouhal basé sur la hauteur de la marche solide b et sur la vitesse de 1’écoulement obtenue au
niveau de la cassure géométrique, on a :

b

Sty =
b 1/2(’&970 + Umax)

(6.16)



6.4 Simulation LES de la configuration épurée 209

(a) Plan J = 01. (b) Plan J = 10.

(c) Plan J = 20. (d) Plan J = 30.

(e) Plan J = 40.

FIGURE 6.27 — Nappe de fG(f) pour uj et différents plans J = C**. Symboles O et O : fréquences
déterminées a I'aide de la stabilité linéaire. Symboles A : fréquences déterminées pour Stg,,,, = 0,012.
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(a) Plan J = 01. (b) Plan J = 10.

(c) Plan J = 20. (d) Plan J = 30.

(e) Plan J = 40.

FIGURE 6.28 — Nappe de fG(f)/o? pour uj et différents plans J = C**. Symboles O et O : fréquences
déterminées a I’aide de la stabilité linéaire. Symboles A : fréquences déterminées pour Stg,,,, = 0,012.
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Ou ugp correspond a la vitesse maximale du jet obtenue & § = 0° et Upuz = 1,65 x Uy 2 la
vitesse maximale de I’écoulement amont obtenue & /R = 0. Les nombres de Strouhal associés véri-
fient alors St, = 0,26 (f = 118 kHz), St, = 0,40 (f = 176 kHz) et St, = 0,67 (f = 300 kHz). Le
nombre de Strouhal St; = 0,40 associé aux lachers tourbillonnaires derriére la marche est plus im-
portant que celui usuellement obtenu pour une marche descendante 2D. Deck et Thorigny [242] ainsi
que Dandois et al. [243] ont notamment rassemblé différents nombres de Strouhal caractéristiques du
«vortex-shedding» derriere une marche descendante 2D, ce pour différentes sources expérimentales
et numériques. Il apparait que ce nombre varie usuellement entre 0,07 < St < 0,30. Le nombre de
Strouhal plus élevé de notre configuration peut s’expliquer par plusieurs raisons. Dans un premier
temps, les vitesses au dessus et en-dessous de la marche solide b sont différentes. La dynamique du
«vortex-shedding» ne peut donc pas directement étre comparée avec les études disponibles dans la
littérature pour laquelle les deux vitesses amont sont identiques. De plus, la présence de la surface
Coanda peut nettement influencer la dynamique des lachers tourbillonnaires puisque ceux-ci sont
déviés par cette derniere.

Pour 6 > 20°, les fréquences caractéristiques de 1’écoulement diminuent progressivement avec 6.
Comme précisé précédemment, ces fréquences sont associées aux structures de Kelvin-Helmoltz se
développant dans la couche de mélange entre le jet et 1’écoulement extérieur. Les fréquences repré-
sentées a 'aide de symboles carrés représentent les fréquences de Kelvin-Helmoltz les plus amplifiées
en supposant qu’elles sont régies par la formule issue d’une étude de stabilité linéaire telle que :

(9) - u@,ext(e)

U9, max
~0,1 ’
fKH(G) 0, 35 X 5w(9)

(6.17)

Cette relation a été mise en place dans le cadre d’une couche de mélange plane et canonique. Weiss et
Deck [244] ont notamment montré que la relation 6.17 donne une bonne estimation des fréquences les
plus amplifiées dans le cadre d’une couche de mélange derriére une marche descendante axisymétrique.
Dans notre cas, ces fréquences semblent également bien correspondre aux fréquences amplifiées de
0 = 20° a 60°. De fagon surprenante, cet accord est excellent treés proche de la paroi pour J = 01 et
J =10 (figures 6.28(a) et (b)), alors que les capteurs ne sont pas situés dans la couche de mélange du
jet. La signature des structures de Kelvin-Helmoltz est donc observable jusqu’a la paroi. Néanmoins,
cette relation sous-estime les fréquences caractéristiques pour les plans plus éloignés (J > 20). Pour
ces positions, l'influence du lacher tourbillonnaire derriere la marche s’étend sur plus de 40°. Le dé-
veloppement de la couche de mélange est alors grandement influencé par les fréquences plus élevées
caractérisant le lacher tourbillonnaire. Le sillage de la marche solide b joue ainsi un réle primordial
sur la dynamique de la couche de mélange plus en aval. Précisons finalement que la relation 6.17 est
usuellement utilisée pour caractériser les fréquences les plus amplifiées des fluctuations de pression
tandis que les nappes spectrales représentées sont réalisées pour la vitesse fluctuante uj. Néanmoins,
les spectres obtenus pour la pression fluctuante p’ sont tres similaires & ceux de uj et les conclusions
restent identiques.

A Tinstar des fréquences déterminées a l'aide d’une étude de stabilité linéaire, les fréquences
indiquées a l’aide des symboles en triangle représentent les fréquences caractéristiques des structures
de Kelvin-Helmoltz en supposant qu’elles vérifient :

fx0cm(0)
1/2(’&9,@“ (0) + u@,max(e))

Stoen, = = 0,012 (6.18)

Ce nombre de Strouhal est caractéristique des couches de mélange puisqu’il s’appuie non pas sur des
longueurs caractéristiques de la géométrie (telle que b, h; ou R) mais sur I’épaisseur de quantité de
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mouvement de la couche de mélange. Dandois et al. [243] proposent notamment une revue de dif-
férentes études numériques et expérimentales regroupant les valeurs de Stgoyas, variant usuellement
entre Stgcpy = 0,012 et 0,015. Les fréquences évaluées en supposant ce nombre de Strouhal constant
sont légerement inférieures a celles évaluées a l'aide d’une étude de stabilité linéaire, mais restent en
accord avec les fréquences les plus amplifiées.

Finalement, les symboles indiqués a ’aide de cercles sur les figures 6.27 et 6.28 représentent les
fréquences de Kelvin-Helmoltz les plus amplifiées pour la couche de mélange se développant une fois
le jet séparé de la surface Coanda. Ces fréquences sont déterminées de la fagon suivante :

UG, mazx (‘9) — UG, min (9)
9, (0)

O ug min correspond au minimum de la vitesse azimutale dans la zone de recirculation derriere
le culot et ou I’épaisseur de vorticité est donnée par :

freu () = 0,135 x (6.19)

., = U’@,mam(g) - uavmm(e)
W = ou
axy (370)9

L’accord est tres bon entre les fréquences caractéristiques déterminées par stabilité linéaire et
celles fournies par la LES pour 6 > 60°. De plus, cet accord est moins dépendant de la position des
plans J. Les fréquences sont légerement sous-estimées pour le plan J = 40, mais ’évolution reste
identique.

(6.20)

La figure 6.29 représente les nappes de fG(f) obtenues pour les huit plans = C*%. Les nappes de
fG(f)/o? ne sont volontairement pas représentées puisqu’elles n’apportent pas d’informations sup-
plémentaires. Les fréquences les plus amplifiées pour § = 0° et r/h; > 2 correspondent & celles de la
couche limite turbulente se développant le long de la plaque plane. Ces fréquences évoluent trés peu
le long de la surface Coanda et s’éloignent progressivement de la paroi. Le contenu énergétique au
sein du jet est initialement négligeable pour § = 0°. La nappe de fG(f)/o? obtenue a # = 0° indique
que la fréquence de f = 118 kHz est d’ores et déja amplifiée en sortie d’orifice et ce sur la totalité de
la hauteur du jet h;. A l'instar des conclusions présentées pour les plans J = C*%, deux fréquences
sont fortement amplifiées de § = 10° a 6 = 30°, vérifiant respectivement f = 118 et 176 kHz. Ces
fréquences sont rapidement atténuées de 8 = 10° a 8 = 20°, avec des niveaux moins significatifs en
aval de la zone de recirculation (pour 1 < r/h; < 2). Il semble ainsi que les lachers tourbillonnaires
derriere la marche de hauteur b se rapprochent rapidement de la paroi. Une large gamme de fréquence
est également amplifiée en zone treés proche paroi pour r/h; < 0.5. Ces fréquences s’étendent pro-
gressivement dans la direction radiale avec 8. Pour 6 > 30°, les fréquences caractérisant la couche de
mélange apparaissent (initialement pour 1 < r/h; < 2 a § = 30°). Ces derniéres sont plus grandes
que celles caractérisant la couche limite amont et s’étendent également dans la direction radiale avec
I’évasement du jet le long de la surface Coanda.

La figure 6.30 illustre ’évolution pariétale du parametre v, obtenu dans le plan médian le long
de la surface Coanda. Ce parametre, introduit par Simpson [245], représente la fraction de temps
pour laquelle I’écoulement évolue, a une position longitudinale donnée, selon le sens de 1’écoulement
moyen. Simpson définit alors quatre points :

 ID («Incipient Detachment») pour 7y, = 0,99.
o ITD («Intermittent Transitory Detachment») pour 7, = 0, 80.
o TD («Transitory Detachment») pour vy, = 0, 5.
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(a) Plan 6 = 0°.

(c) Plan 6 = 20°.

(e) Plan 6 = 40°.

(g) Plan 6 = 60°.

(b) Plan 6 = 10°.

(d) Plan 6 = 30°.

(f) Plan 8 = 50°.

(h) Plan 6 = 70°.

FIGURE 6.29 — Nappe de fG(f) pour uj et différents plans § = C5%.
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FIGURE 6.30 — Evolution de Ypu le long de la surface Coanda. Les quatre points remarquables intro-
duits par Simpson [245] sont indiqués a 'aide des iso-lignes.

o D («Detachment») quand le frottement est nul en moyenne (pas de valeur de 7, associée).

Ces points remarquables permettent de caractériser le décollement. Ainsi, on peut constater que
la position du décollement du jet oscille tres peu le long de la surface Coanda. En effet, le point
TD correspondant a un écoulement détaché la moitié du temps est obtenu pour un angle de 6 = 55°,
tandis que ’angle de séparation du jet est de I’ordre de 56°. La position du décollement du jet est donc
quasi-stationnaire. De fagon surprenante, des niveaux de 7, variant entre 51 et 100% apparaissent
pour 5° < 6 < 14°. Cette position correspond a la position pour laquelle la transition du jet vers
la turbulence est assurée. Ainsi, I’écoulement obtenu pour cette position est pres de 40% du temps
opposé au sens de ’écoulement moyen.

Afin de comprendre ce phénomeéne, la figure 6.31 illustre le champ instantané de ug/Us obtenu
a différents instants dés I’apparition d’une vitesse négative ug pres de la paroi. Un bulbe trés court
se forme pour un angle de § = 5° (voir figure 6.31(a)). Ce dernier est responsable d’un phénomene
de battement de la couche limite du jet et explique ainsi la fréquence caractéristique de f = 118
kHz déterminée précédemment a l’aide de I’analyse spectrale. Ce bulbe est ensuite progressivement
convecté vers 'aval et disparait pour § = 14°. L’écoulement du jet reste attaché a la surface Coanda
plus de 50% du temps. Précisons néanmoins que 'origine de ce bulbe reste méconnue. Elle est sans
doute associée au phénomene de lachers tourbillonnaires derriére la marche. En effet, les tourbillons
issus de la partie inférieure de la zone de recirculation et de vorticité positive sont rapidement déviés
par la surface Coanda et créent des vitesses radiales positives en zone proche paroi. Cette vitesse
induite par les tourbillons a donc tendance a soulever ’écoulement & la paroi. Précisons, pour terminer,
que 'apparition de ce bulbe s’accompagne d’un brusque épaississement de la couche limite du jet. Dans
le cadre des simulations réalisées par Nishino et al. [134], une brusque augmentation de 1’épaisseur
de la couche limite est également observée pour un angle de 8 = 5°. Il est donc probable que ce
bulbe existe également pour la configuration du profil d’aile étudiée par ces auteurs. Les profils de
vitesse moyenne obtenus au dessus de la surface Coanda présentent notamment un point d’inflexion
dans la zone trés proche paroi, suggérant 1’existence d’un bulbe intermittent dans leur simulation.
Néanmoins, puisqu’aucun champ instantané n’est disponible, ce point ne peut étre vérifié.
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(b) to+1,5x 1076 .

(c) to+3,0 x 107°.

(d) to +4,5 x 1076,

(e) to +6,0 x 107°

(f) to +7,5x 1076

FIGURE 6.31 — Iso-contours instantanés de uy/Us mettant en évidence I'apparition d’un bulbe de
décollement. Les lignes blanches indiquent l'iso-valeur de ug/Us = 0.



216 CHAPITRE 6 : Simulation LES d’une configuration simplifiée contrélée par effet Coanda

Evaluation des longueurs caractéristiques des structures en présence.

A Tinstar de ’étude spectrale réalisée précédemment, on s’intéresse a présent aux longueurs carac-
téristiques des structures se développant le long de la surface Coanda. Pour cela, une transformée de
Fourier en espace de la vitesse fluctuante uy(z) est réalisée. On s’intéresse tout particulierement aux
longueurs d’ondes A, les plus amplifiées. Les spectres sont calculés selon la direction z pour chaque
pas de temps, puis moyennés temporellement. Les figures 6.32 et 6.33 représentent respectivement les
nappes de k.G(k,) et de k,G(k,)/o? obtenues pour l'ensemble des plans J = C5 situés au-dessus
de la surface Coanda. Tout comme 'analyse spectrale réalisée précédemment, les nappes de k.G(k.)
permettent de comparer directement les niveaux énergétiques pour différentes stations 6 tandis que
les nappes de k,G(k.)/o? illustrent la répartition énergétique obtenue sans accéder aux niveaux. Les
évolutions des caractéristiques du jet dparr/hj et dmax /h; sont également indiquées sur chacune des
figures a ’aide des symboles carrés et triangles.

La nappe de k,G(k,) obtenue pour le plan J = 01 (figure 6.32(a)) indique que les niveaux énergé-
tiques en zone trés proche paroi sont extrémement faibles puisque la vitesse azimutale est quasi-nulle.
Ces niveaux augmentent cependant significativement en s’éloignant de la paroi (voir figures 6.32(b)
a (e)). Les niveaux énergétiques obtenus jusqu’a 6 = 5° restent négligeables puisque le jet est encore
laminaire. Pour 5° < 8 < 14°, une large gamme de longueurs d’onde A, est amplifiée, témoignant de
la complexité de l'interaction du «vortex-shedding» avec I’écoulement du jet. Les structures les plus
énergétiques ont une taille caractéristique selon ’envergure qui varie entre 2 et 10 mm (voir la réparti-
tion énergétique associée sur la figure 6.33), caractérisant sans doute la longueur des tourbillons issus
du «vortex-shedding». Pour un angle 8 > 15°, des structures de plus petites tailles apparaissent le long
de la surface Coanda. La taille caractéristique de ces structures varie entre 0,2 et 2 mm selon le plan
J considéré. En zone tres proche paroi, ces longueurs caractéristiques sont la signature de structures
longitudinales engendrées par une instabilité de Gortler. Cette taille semble évoluer tres peu selon 6
pour 15° < 6 < 60° et suit la méme évolution que la hauteur du jet 6,4, (voir figures 6.33(a) a (c)).
Plus loin de la paroi, dans la couche de mélange du jet, la taille de ces structures augmente selon 6 et
évolue de maniere similaire a dpq (voir figures 6.32(d) et (e) et 6.33(d) et (e)). Pour cette altitude,
le critere @) représenté sur la figure 6.22 a mis en évidence I'existence de structures en épingles a che-
veux dont la taille caractéristique semble ainsi pilotée par la demi-hauteur du jet dpq;r. Pour 6 > 6;,
une large gamme de longueurs d’ondes est a nouveau amplifiée. La répartition énergétique indique
cependant que la majorité de I’énergie est contenue dans des structures dont la taille semble toujours
évoluer selon 0,42

Les figures 6.34 et 6.35 représentent respectivement les nappes de k.G(k.) et de k,G(k,)/o?
obtenues pour les différents plans 6 = C%¢. A § = 0°, les structures les plus amplifiées correspondent
a celles de la couche limite amont (pour r/h; > 2) et sont situées en zone tres proche paroi (voir
figure 6.34(a)). Le contenu énergétique de la couche limite amont évolue ensuite tres peu le long
de la surface Coanda et s’éloigne progressivement de la paroi. Des niveaux énergétiques beaucoup
plus intenses apparaissent au sein de 1’écoulement du jet et en aval de la zone de recirculation de la
marche solide des 8 = 10°. Ces niveaux s’étendent ensuite progressivement selon la direction radiale
avec 6. La répartition énergétique représentée a l'aide des nappes de k,G(k,)/o? sur la figure 6.35
permet d’identifier trois zones distinctes. En zone tres proche paroi, les structures de Gortler ont
une taille caractéristique augmentant progressivement avec r. La taille de ces structures évoluent
cependant trés peu selon le plan @ considéré, en accord avec les nappes des plans J = C%¢ présentées
sur les figures 6.32 et 6.33. La seconde zone est celle des structures en épingle a cheveux. A 0 fixé,
la taille de ces structures évolue peu avec r et leur étendue radiale suit I’évasement du jet. La taille
de ces structures augmente cependant avec 6, toujours en accord avec les nappes des plans J = Cst¢,
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(a) Plan J = 01. (b) Plan J = 10.

(c) Plan J = 20. (d) Plan J = 30.

(e) Plan J = 40.

FIGURE 6.32 — Nappe de k,G(k,) pour uj et différents plans J = C*'¢. Symboles O : évolution de
Ohatf/hj. Symboles A : évolution de 0paz/h;.
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(a) Plan J = 01. (b) Plan J = 10.

(c) Plan J = 20. (d) Plan J = 30.

(e) Plan J = 40.

FIGURE 6.33 — Nappe de k.G(k,)/c? pour uj et différents plans J = C%. Symboles O : évolution de
Ohaif/h;. Symboles A : évolution de 0pyaz/hy;.
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(a) Plan 6 = 0°.

(c) Plan 6 = 20°.

(e) Plan 6 = 40°.

(g) Plan 6 = 60°.

(b) Plan 6 = 10°.

(d) Plan 6 = 30°.

(f) Plan 8 = 50°.

(h) Plan 6 = 70°.

FIGURE 6.34 — Nappe de k,G(k) pour uj et différents plans 6 = Cs.
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(a) Plan 6 = 0°.

(c) Plan 6 = 20°.

(e) Plan 6 = 40°.

(g) Plan 6 = 60°.

(b) Plan 6 = 10°.

(d) Plan 6 = 30°.

(f) Plan 6 = 50°.

(h) Plan 6 = 70°.

FIGURE 6.35 — Nappe de k.G(k,)/o? pour uj et différents plans § = Cst.
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Des investigations ont été réalisées afin d’évaluer le mécanisme de formation de ces structures. Il
apparait que ces dernieres sont induites par les lachers tourbillonnaires derriere la marche de hauteur
b. En effet, les lachers tourbillonnaires sont caractérisés initialement par des tourbillons quasi-2D
de Von-Karman apparaissant de maniere alternée. Une visualisation de 1’évolution temporelle de
cette allée & I'aide d’un critere ) a permis de mettre en évidence que les tourbillons initialement
2D associés a la partie inférieure de ’allée tourbillonnaire deviennent rapidement 3D et forment des
structures en épingles a cheveux. La taille de ces structures est donc dépendante de la dynamique de
la zone de recirculation. Finalement, la troisieme zone représente les structures caractéristiques de la
couche limite amont. Ces structures s’éloignent progressivement de la surface convexe et leurs tailles
augmentent progressivement le long de la surface. Pour § > 60°, une fois le jet détaché de la paroi, les
longueurs caractéristiques des structures en épingles a cheveux deviennent commensurables a celles
de la couche limite amont.

6.5 Simulation LES de la configuration complete

On se propose dans cette section de réaliser une simulation des grandes échelles de la configu-
ration compléte sans condition de symétrie sur I’axe. Ce calcul a pour but d’évaluer la présence ou
I’absence de «vortex-shedding» derriere le culot et de confirmer les conclusions présentées dans la
section 6.3.3 a l'aide des simulations URANS 2D. L’envergure de la configuration a été réduite par
10 (soit L,/R = 0,225) dans l'optique de conserver un nombre de points raisonnable du maillage et
un temps de calcul réduit. Le maillage compte alors 34 millions de points.

La figure 6.36 illustre le champ instantané de v/Us obtenu pour la configuration compléte.
Contrairement aux simulations URANS 2D, la simulation des grandes échelles prédit un lacher tour-
billonnaire derriere le culot. Ceci est d’autant plus étonnant que le pas de temps et la résolution du
maillage des simulations URANS 2D sont identiques a celles de la LES. Des simulations URANS de la
configuration compléte ont également été réalisées pour une envergure de L, /R = 0,225, sans néan-
moins prédire de «vortex-shedding». Rappelons que ce dernier ne peut étre capturé par les simulations
utilisant une condition de symétrie sur I’axe puisque cette derniére interdit une vitesse normale a la
paroi. Nishino et al. [134] indiquent pour leurs parts qu’aucun phénomene de lachers tourbillonnaire
n’est prédit par la simulation des grandes échelles du profil d’aile. De la méme maniére, Ueda et
Tanaka [233] ont montré expérimentalement que la présence du jet supprime le «vortex-shedding
dans le cadre d’un cylindre controlé par effet Coanda. Cependant, notre configuration différe de celle
des précédents auteurs de part la présence d’un culot franc prolongeant la surface convexe. On se pro-
pose donc dans cette section d’évaluer 'influence du «vortex-shedding» sur les conclusions présentées
précédemment pour la LES munie d’une condition de symétrie.

Au préalable, il est nécessaire d’évaluer I'influence de ’étendue L, sur les résultats obtenus. Pour
cela, la figure 6.37 illustre I’évolution des corrélations deux points-un temps de la vitesse transverse
w. Ces corrélations sont définies par :

w(z,1) x w(z 1 Az, D)

\/u)(z,t)z\/w(z,t)2

Ruw(Az) =

(6.21)

Trois configurations sont considérées :
 la configuration munie d’une condition de symétrie sur ’axe pour lenvergure complete (dé-
nommée «HALF, L.» par la suite), pour laquelle les conclusions tirées sont exposées dans la
section précédente.
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FIGURE 6.36 — Champ instantané de v/U, obtenu pour la configuration compléte et mettant en
évidence 'existence d’un lacher tourbillonnaire dans le sillage.

e la configuration munie d’une condition de symétrie sur ’axe pour une envergure restreinte
(dénommée «HALF, L,/10»). Cette configuration a notamment été simulée afin de s’affranchir
du régime transitoire tout en réduisant le cotit du calcul.

o la configuration sans condition de symétrie sur ’axe pour une envergure restreinte (dénommée

«FULL, L,/10»).

Ces trois configurations permettent d’évaluer individuellement 'effet de la réduction de ’envergure
et les différences entre les simulations avec et sans condition de symétrie. Une comparaison des fi-
gures 6.37(a) et 6.37(b) permet de constater que les deux envergures de L, et L, /10 sont suffisantes au
niveau de la surface Coanda (courbes vertes) puisque les corrélations tendent rapidement vers 0. Un
minimum local de Ry, (Az) = —0, 12 est obtenu pour une distance de Az = 0,42 x h;. Cette valeur
correspond bien a celle déterminée par Nishino et al. [134] et est attribuée a la présence des tourbillons
de Gortler proche de la paroi. Pour cette position précise, I’espacement entre les structures est de
2-Az =0,88- hj, en accord avec les tailles caractéristiques évaluées a I'aide de I’analyse spectrale.
Néanmoins, le constat est différent au niveau du sillage. En effet, 'envergure compléte permet d’obte-
nir un plateau nul des corrélations de w (voir figure 6.37(a)). Les corrélations associées a ’envergure
de L, /10 et représentées sur la figure 6.37(b) présentent cependant un minimum local, sans atteindre
de plateau. Ce minimum est dépendant de la configuration considérée puisque I’écoulement du sillage
est caractérisé par un phénomene de lachers tourbillonnaires pour la configuration sans symétrie alors
que ce n’est pas le cas pour la configuration munie d’un plan de symétrie. Les conclusions concernant
les phénomenes associés au «vortex-shedding» sont donc a prendre avec précaution puisque la vitesse
transverse est corrélée selon ’envergure. Une envergure insuffisante peut notamment conduire a des
structures plus cohérentes, non représentatives de la dynamique réelle du sillage.

La figure 6.38 illustre les nappes de fG(f) et de fG(f)/o? obtenues pour le plan J = 10. Les
trois configurations décrites précédemment sont représentées pour comparaison. Peu de différences
existent entre les configurations « HALF, L.» et «<HALF, L,/10», témoignant du fait que ’envergure
est suffisante au niveau de la surface Coanda. Un phénomene basse fréquence vérifiant f = 374 Hz
apparait tout le long de la surface Coanda pour la configuration sans symétrie («FULL, L,/10»). Ce
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(a) Corrélations de w sur I’envergure compléte. (b) Corrélations de w sur I’envergure restreinte L. /10.

FIGURE 6.37 — Comparaisons des corrélations deux points-un temps obtenues sur I’envergure compléte
et sur ’envergure restreinte pour la vitesse transverse w.

phénomene caractérise le «vortex-shedding» ayant lieu derriere le culot. En effet, en reconstruisant
un nombre de Strouhal se basant sur la hauteur de la zone de recirculation, on obtient :

Sty = S =0,18 (6.22)

Uso

Avec H = D —2 x R, -sin(6;) la hauteur effective de la zone de recirculation. Ce nombre de Strouhal
correspond typiquement aux nombres de Strouhal déterminés dans la littérature pour des phénomenes
de lachers tourbillonnaires derriere un culot franc ou un cylindre, variant usuellement entre 0,18 <
Sty < 0,26 [246, 247, 248]. Wee et al. [249] ont particulierement démontré, & laide d’une étude
de stabilité linéaire, que ces lachers tourbillonnaires sont induits par une instabilité absolue. Cette
instabilité affecte par conséquent tout le champ et explique le fait que cette fréquence soit amplifiée
tout le long de la surface Coanda. Les deux fréquences de f = 118 et f = 176 kHz amplifiées de § = 5°
a 0 = 30° restent identifiables pour I’ensemble des configurations. De méme, les niveaux énergétiques
associés a la couche de mélange sont également inchangés de § = 30° a § = 60°. L’angle de séparation
du jet de la configuration «FULL, L./10» vérifie §; = 63° et est légerement plus important que
celui des configurations munies d’une condition de symétrie (§; = 56,6°). Par conséquent, les niveaux
énergétiques associés a la couche de mélange s’étendent sur une plus large gamme de 6. Quelques
différences existent également sur la répartition fréquentielle (voir figures 6.38(b), (d) et (e)). Sur
les cing premiers degrés de la surface Coanda, la fréquence la plus amplifiée ne correspond plus a la
fréquence de battement de la couche limite du jet mais a celle du «vortex-shedding». Plus en aval, on
retrouve une répartition identique a celle évaluée pour les configurations munies d’une condition de
symétrie. La fréquence associée au «vortex-shedding» du cas «FULL, L,/10» n’apparait pas sur le
spectre de fG(f)/o? de @ = 10° & 6 = 40° et I'’écoulement semble dominé par les structures de Kelvin-
Helmoltz. De légeres différences existent également au niveau du point de décollement du jet, ou les
fréquences caractéristiques de la couche de mélange sont a présent dominées par celles du «vortex-
shedding». Bien que le sillage de la configuration compléte soit caractérisé par un phénomene de
lachers tourbillonnaires, le comportement du dispositif de contrdle le long de la surface Coanda reste
analogue entre les différentes configurations. Les nappes de k,G(k,) et de k,G(k,)/o? ont également
été comparées et ne présentent pas de différences significatives pour l'ensemble des configurations
considérées. Les conclusions présentées dans la section 6.4 restent donc identiques pour la configuration
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compléte.

(a) Nappe de fG(f), «<HALF, L,». (b) Nappe de fG(f)/o?, «<HALF, L.».
(c) Nappe de fG(f), «<HALF, L./10». (d) Nappe de fG(f)/o, «<HALF, L,/10».
(e) Nappe de fG(f), «<FULL, L./10». (f) Nappe de fG(f)/o?, «FULL, L./10».

FIGURE 6.38 — Comparaison des nappes de fG(f) et de fG(f)/o? pour les trois configurations et
pour le plan J = 10.
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6.6 Syntheése et conclusions

Le principal objectif de ce chapitre a été de caractériser les structures tourbillonnaires existantes
dans le cadre d’'un contrdle par effet Coanda afin d’identifier d’éventuelles voies d’optimisation. Pour
cela, une simulation des grandes échelles est proposée afin de capturer les structures tourbillonnaires
générées par le contréle. Une premiere estimation du nombre de points nécessaire pour simuler le
projectile complet a été initialement réalisée et révele qu'une simulation DNS ou LES d’une telle
configuration est actuellement inenvisageable avec les moyens de calculs de 'ONERA. Par consé-
quent, une géométrie simplifiée a été concue. Cette derniére est composée d'une plaque plane 2D,
prolongée d’une marche descendante et d’une surface convexe. Les parametres géométriques caracté-
risant le dispositif de controle sont identiques a ceux retenus pour le projectile LU211. Une condition
de symétrie est utilisée au niveau de la frontiere basse afin de diviser le nombre de points du maillage
par deux.

Des simulations préliminaires de cette configuration ont été réalisées pour un nombre de Mach
extérieur de My, = 0,7 et une pression génératrice de p;oo = 0,18 bar, conditions pour lesquelles le
maillage obtenu avoisine les 120 millions de points en respectant une résolution LES. Ces simulations
ont néanmoins démontré que la déviation du jet le long de la surface Coanda ne dépasse pas les dix
degrés pour les conditions retenues. Afin d’évaluer les raisons associées a une si faible déviation du
jet, des simulations supplémentaires ont été effectuées. Le principal effort s’est alors porté sur l'in-
fluence de la position des frontiéres extérieures mais également sur 'influence des caractéristiques de
la couche limite amont et sur 'influence de la présence ou non d’un rétreint. Il apparait notamment
que le rétreint joue un role primordial sur la déviation du jet. En effet, pour les conditions retenues,
la déviation du jet dépasse les quarante degrés si un rétreint est considéré contre vingt degrés sans
rétreint. L utilisation d’une condition de symétrie, supposant qu’un jet est activé a I'intrados du pro-
jectile, modifie sensiblement ’angle de séparation du jet le long de la surface Coanda. Afin d’obtenir
une configuration pour laquelle la déviation du jet est significative, le nombre de Mach extérieur a été
réduit & M., = 0,3 pour une pression génératrice vérifiant p;oo = 0,435 bar. Des simulations URANS
2D ont mis en évidence une déviation du jet de plus de 50 degrés dans ces conditions. De plus, aucune
allée de Von-Karman n’est capturée dans le sillage du culot sur la géométrie compléte. Ces conditions
extérieures ont par conséquent été retenues pour la simulation des grandes échelles.

Concernant la LES, la topologie de I’écoulement se développant le long de la plaque plane a dans
un premier temps été finement analysée. Le jet accélere significativement 1’écoulement le long de cette
derniére, engendrant un gradient de pression favorable. Les profils de vitesse moyenne obtenus juste
en amont de la marche ne sont par conséquent plus analogues a ceux d’une couche limite de plaque
plane sans gradient de pression. Les niveaux de fluctuations adimensionnés sont sensiblement infé-
rieurs & ceux de la couche limite canonique. Concernant 1’écoulement au dessus de la surface Coanda,
une comparaison de la hauteur du jet 0,4, et de la demi-hauteur du jet dpq;f pour les simulations
URANS et la simulation LES indique que les approches statistiques sous-estiment dans tous les cas
I’évasement du jet. Cet évasement est fortement dépendant du schéma d’intégration en espace utilisé
puisque le schéma de Roe prédit un angle de séparation aux alentours de 70° contre 60° pour le schéma
AUSM+(P) proposé par Mary et Sagaut [234]. Une seconde comparaison entre les résultats issus de
cette LES et ceux de la LES de Nishino et al. [134] d’un profil d’aile controlé par effet Coanda indique
une évolution quasi-similaire des caractéristiques du jet dpqif €t dpmaq. Des différences existent sur
les 10 & 20 premiers degrés de la surface Coanda, pour lesquelles la transition du jet vers la turbu-
lence n’est pas effective. Cependant, suffisamment loin de 'orifice de sortie du jet, les comportements
obtenus sont identiques. Le taux d’évasement de ’épaisseur de vorticité et le taux de croissance de
I’épaisseur de quantité de mouvement de la couche de mélange évoluent alors linéairement avec 6.
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Concernant les structures tourbillonnaires se développant le long de la surface Coanda, des tour-
billons semblables aux «hairpins» rencontrés dans une couche limite turbulente sont progressivement
convectés au sein de la couche de mélange entre le jet et ’écoulement extérieur. Une visualisation
instantanée de la vitesse azimutale uy a également mis en évidence I’existence de bandes longitudi-
nales de hautes et de basses vitesses dans la zone interne du jet. Ces structures sont induites par
une instabilité centrifuge couramment associée a Gortler. Afin de déterminer les échelles et les temps
caractéristiques de ces structures, une étude spectrale a été réalisée. Plusieurs plans le long de la
surface Coanda (J = C®%) et dans la direction radiale (§ = C*'¢) ont été extraits. Les nappes de
densité spectrale ont permis d’identifier deux fréquences caractéristiques amplifiées au début de la
surface Coanda et vérifiant respectivement f = 174 et 118 kHz. La premiéere fréquence est associée aux
lachers tourbillonnaires ayant lieu derriere la marche de hauteur b puisqu’elle n’apparait qu’en aval de
la zone de recirculation. La seconde fréquence est quant a elle associée & un phénomene de battement
de la couche limite du jet induit par ’apparition d’un bulbe intermittent pour 5° < 8 < 14°. Ce bulbe
semble étre associé a 'interaction des lachers tourbillonnaires avec la paroi. La couche de mélange se
développant entre ’écoulement extérieur et le jet est pour sa part caractérisée par des structures de
Kelvin-Helmoltz. Les fréquences les plus amplifiées ont été comparées a celles évaluées a 'aide d’une
étude de stabilité linéaire d’une couche de mélange plane. L’accord obtenu est excellent dans la zone
interne du jet, indiquant que ’empreinte des structures de Kelvin-Helmoltz est observable jusqu’a la
paroi. Néanmoins, la relation issue de la stabilité linéaire sous-estime les fréquences les plus ampli-
fiées au sein de la couche de mélange du jet. Pour cette hauteur, I'influence du lacher tourbillonnaire
derriere la marche solide de hauteur b est encore visualisable plus en aval. Finalement, les fréquences
associées a la couche de mélange se développant entre le jet et la zone de recirculation derriere le
culot pour 6 > 6; sont en bon accord avec les fréquences estimées par une étude de stabilité linéaire
pour ’ensemble des plans considérés.

A Tlinstar des nappes de densité spectrale de puissance, les longueurs d’ondes les plus amplifiées
ont été estimées a I'aide d’une transformée de Fourier spatiale dans la direction de ’envergure. Il ap-
parait ainsi que la taille caractéristique des structures de Gortler évolue proportionnellement & 0,4z
La taille caractéristique des structures tourbillonnaires en forme d’épingles en cheveux est pilotée
quant a elle par la demi-hauteur du jet dpq . Une visualisation de I’évolution temporelle du critere
() a mis en évidence que les structures en épingles a cheveux sont formées suite a la déstabilisation
des tourbillons 2D de Von-Karman de la partie inférieure du «vortex-shedding».

Finalement, une simulation des grandes échelles de la configuration complete (sans condition de
symétrie) a été réalisée afin de confirmer la suppression du «vortex-shedding» derriere le culot prédite
par les simulations URANS. L’envergure considérée a été significativement réduite afin de limiter le
temps de calcul et le stockage nécessaire. De fagon surprenante, la LES prédit un lacher tourbillon-
naire, et ce malgré I’absence d’allées de Von-Karman pour les simulations URANS et pour la LES
de Nishino et al. [134]. L’influence de ce lacher tourbillonnaire a été évaluée a ’aide d’une nouvelle
analyse spectrale. Une basse fréquence vérifiant f = 374 Hz est amplifiée tout au long de la sur-
face convexe. Le nombre de Strouhal associé Sty = fH/Uy = 0,18 correspond bien au nombre de
Strouhal obtenu dans la littérature et caractérisant un «vortex-shedding» derriére un cylindre ou un
culot franc. Le comportement instationnaire du jet le long de la surface Coanda est peu modifié par
la présence des lachers tourbillonnaires, validant les conclusions obtenues sur la configuration munie
d’un plan de symétrie.

Au vue des conclusions tirées de ces simulations des grandes échelles, deux voies d’optimisation
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s’offrent & nous :

e la premiere consiste a utiliser un soufflage périodique dont la fréquence de fonctionnement doit
étre judicieusement choisie afin de limiter I’évasement du jet et d’obtenir un angle de séparation
plus important le long de la surface Coanda.

e la seconde voie consiste a réaliser un soufflage modulé en envergure afin d’amplifier ou de
supprimer les structures de Gortler se développant le long de la surface Coanda. Ce type de
soufflage nous permettrait notamment de déterminer 'influence des structures longitudinales
sur D'efficacité du dispositif de controle.

De méme, certaines questions soulevées dans ce chapitre peuvent étre résolues a 1’aide de nou-
velles simulations. Concernant ’apparition intermittente du bulbe le long de la surface Coanda, une
seconde simulation peut étre envisagée avec un jet totalement turbulent afin d’évaluer si ce bulbe
existe toujours pour des niveaux de turbulence plus intenses. Cependant, cela nécessiterait de définir
au préalable une géométrie de réservoir afin d’obtenir des niveaux de turbulence proches de la réalité.
Ces derniers dépendront dans tous les cas de la géométrie retenue pour assurer le soufflage. On peut
également s’attendre a ce que le mélange entre le jet et I’écoulement extérieur soit plus important
pour un jet initialement turbulent, ce qui entrainerait une diffusion plus rapide du jet, comme illustrés
par les résultats de Nishino et al. [134].

Nous avons également constaté que les tailles et les fréquences caractéristiques des hairpins se
développant dans la couche de mélange du jet semblent dépendantes de la hauteur de la marche b.
Une étude paramétrique de I'influence de la hauteur de cette marche sur la taille des structures peut
étre envisagée pour confirmer cette conclusion. Précisons néanmoins que diminuer la hauteur de la
marche solide conduirait a I’apparition de fréquences plus élevées. Le pas de temps de la simulation
doit par conséquent étre réduit, alors qu’il est d’ores et déja de At = 1x1077 s. Le cofit des simulations
associées sera d’autant plus important.
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Conclusions et perspectives

Synthese

Le principal objectif de cette thése a consisté a identifier et & évaluer un dispositif de controle
permettant de modifier la trajectoire d’un projectile gyrostabilisé de 155 mm. En pratique, il s’agit
de proposer un moyen de contrdle offrant une déviation supérieure ou égale aux deux écarts-type de
I’erreur de dispersion du projectile lisse.

Pour cela, une étude bibliographique préliminaire a permis le recensement des différents dispositifs
de controle existants dans le cadre de projectiles gyro- et aérostabilisés. Cette revue a volontairement
été élargie aux projectiles aérostabilisés afin d’estimer si les dispositifs considérés peuvent étre implé-
mentés au sein d’un engin gyrostabilisé de 155 mm. Les avantages et les inconvénients de chacun de
ces dispositifs ont été identifiés et sont rappelés dans 'annexe B. Les dispositifs mécaniques ont prouvé
leur efficacité sur une large gamme de nombres de Mach et d’incidences. Néanmoins, leur implémen-
tation sur un projectile gyrostabilisé nécessite de mettre en place un systeme mécanique complexe
permettant de désolidariser 'actionneur en roulis ou de le déployer et de le replier a la fréquence
de rotation du projectile. L’utilisation d’'un actionneur fluidique présente pour sa part I’avantage de
piloter aisément la direction de I'effort résultant en adaptant le cycle de fonctionnement d’un soufflage
périodique. Le dispositif de controle le plus prometteur a été identifié : l’effet Coanda. Celui a notam-
ment démontré son potentiel sur une munition subsonique de 40 mm [2]. Cependant, la pertinence
de 'emploi d’un tel dispositif restait a démontrer dans le cadre d’un projectile de plus gros calibre,
gyrostabilisé a pres de p = 400 Hz. Une revue des différents domaines d’application de I'effet Coanda
a également été réalisée afin d’élargir notre compréhension de ce dispositif de controle.

Dans un second temps, des simulations RANS ont été réalisées afin d’évaluer les efforts aérody-
namiques pouvant étre engendrés par effet Coanda sur un projectile de 155 mm non-gyrostabilisé.
Initialement, les coefficients aérodynamiques déterminés numériquement sur le projectile lisse ont été
comparés aux coefficients expérimentaux issus d’'une campagne d’essais statiques. Le bon accord ob-
tenu a permis de valider 'utilisation du code elsA sur des configurations de projectiles sans rotation.
La géométrie du projectile a ensuite été modifiée afin de la munir du dispositif de controle. Les efforts
aérodynamiques engendrés par effet Coanda ont été évalués pour quatre nombres de Mach, du ré-
gime haut subsonique au régime supersonique. Il apparait alors que le comportement du dispositif de
controle difféere énormément entre ces deux régimes. En effet, un écoulement extérieur supersonique
interdit toutes remontées de pression vers 'amont et ne permet pas au dispositif de controler la cir-
culation du projectile. En revanche, l'effet Coanda génere des gains significatifs pour un écoulement
extérieur subsonique. Un modele aérodynamique du projectile contrélé a ainsi été développé dans
I'optique de réaliser des calculs de mécanique du vol et d’estimer les déviations que ’on peut obtenir
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sur la trajectoire du projectile. La méthodologie RANS a permis d’évaluer en un temps relativement
restreint une large gamme de conditions de soufllage pour la totalité du domaine de vol du projectile.
Cependant, elle présente le désavantage de ne pas prendre en considération le caractére gyrostabilisé
du projectile.

Une seconde série de simulations a par conséquent été réalisée a 1’aide d’une approche instation-
naire URANS. A l'instar des simulations statiques, les coefficients aérodynamiques obtenus pour le
projectile de référence ont été comparés a ceux déterminés expérimentalement dans le cadre des PEA
«Magnus» et «Manege». Cette comparaison a permis de valider 'utilisation d’elsA sur une configura-
tion de projectile gyrostabilisé. Afin de générer un effort dont la direction est constante dans le repére
terrestre, le fonctionnement du dispositif de controle a dii étre modifié. L’utilisation de jets pulsés
dont la fréquence de fonctionnement est synchronisée a la rotation du projectile permet notamment
d’agir dans une direction azimutale prédéterminée. L’évolution temporelle des coefficients aérodyna-
miques est intrinsequement reliée au temps de décollement et de recollement du jet sur la surface
Coanda. Des investigations ont également été réalisées pour des fréquences de fonctionnement du jet
plus importantes, permettant de réaliser plusieurs cycles de soufflage dans le secteur angulaire de 90°
centré autour du plan de résistance. Cependant, ces fréquences ne permettent pas d’obtenir des gains
aussi importants que pour un jet fonctionnant & la fréquence de rotation du projectile. Finalement,
les efforts aérodynamiques générés sur le projectile gyrostabilisé ont été comparés aux efforts obtenus
statiquement & I'aide d’un soufflage continu. Il apparait que les gains générés a l'aide de quatre jets
pulsés répartis uniformément le long de la circonférence du projectile et fonctionnant a la fréquence
de rotation du projectile sont du méme ordre de grandeur que ceux évalués statiquement. Ainsi, le
modele aérodynamique élaboré a I'aide des simulations RANS pour I’ensemble du domaine de vol du
projectile est suffisamment représentatif de 1'effet du controle.

Une fois le modele aérodynamique élaboré, les déviations engendrées par effet Coanda ont été
évaluées a l'aide de calculs de mécanique du vol a six degrés de liberté. Six trajectoires nominales ont
été considérées, selon la vitesse initiale du projectile et I'angle de hausse du canon. Ces trajectoires
ont dans un premier temps été déterminées a 1’aide du code a six degrés de liberté BALCO tandis que
les erreurs a 'impact du projectile lisse ont pour leurs parts été évaluées a ’aide de la base de données
NABK. Une fois les trajectoires du projectile non-controlé calculées, de nouvelles simulations de mé-
canique du vol ont été réalisées pour le projectile controlé a I'aide du modele aérodynamique issu des
simulations CFD statiques. Les trajectoires résultantes ont notamment démontré que les déviations
latérales engendrées par effet Coanda sont supérieures aux deux écarts types associés a l'erreur de
dispersion du projectile, et ce pour ’ensemble des trajectoires considérées. Ces déviations nécessitent
cependant un actionnement du dispositif relativement précoce au cours du vol. Elles ont notamment
été comparées aux déviations obtenues a ’aide d’un second dispositif de controle retenu dans le cadre
du PEA «Manege». Ce dernier utilise un spoiler au niveau de la jonction entre le cylindre et le rétreint
du projectile. Le déploiement du spoiler peut étre réalisé en fin de trajectoire tout en conservant une
capacité de correction de 20, ce qui présente I'avantage d’emmagasiner suffisamment d’informations
sur lerreur de trajectoire au cours du vol. Cependant, le mécanisme permettant de désolidariser le
spoiler en roulis doit encore étre réalisé.

Finalement, la derniere partie de ces travaux s’est concentrée sur 1’étude des structures tour-
billonnaires existantes dans le cadre d’un contrdle par effet Coanda. Pour cela, une simulation des
grandes échelles d’une configuration contrélée par un jet continu a été réalisée. La simulation des
grandes échelles du projectile complet n’étant pas envisageable avec les moyens de calculs actuels, la
géométrie étudiée a été grandement simplifiée. Il s’agit d’'une plaque plane prolongée d’une marche
descendante et d’'une surface convexe. Les caractéristiques géométriques de cette configuration sont
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identiques a celles utilisées pour le projectile. Afin de réduire le nombre de points du maillage, une
condition de symétrie est imposée au niveau de la frontiere extérieure basse.

Une visualisation du critéere Q a mis en évidence existence de structures en épingles a cheveux
se développant au sein de la couche de mélange entre le jet et I’écoulement extérieur. De méme, une
visualisation instantanée de la vitesse azimutale ug a souligné I’existence de structures longitudinales
se développant dans la zone interne du jet. Une analyse spectrale a été conduite afin de caractériser
plus en détails ces structures. Les nappes de densité spectrale ont permis d’identifier deux fréquences
amplifiées sur les vingt premiers degrés de la surface Coanda, vérifiant respectivement f = 174 kHz
et 118 kHz. La premieére fréquence mise en évidence caractérise le phénomene de «vortex-shedding»
ayant lieu derriere la marche solide de hauteur b puisque cette fréquence n’apparait qu’en aval de la
zone de recirculation. Une seconde fréquence de 118 kHz est amplifiée des 'orifice de sortie du jet.
Une visualisation des champs instantanés de la vitesse azimutale ug a permis d’identifier 'apparition
intermittente d’un bulbe de décollement pour 5° < 6 < 14°. Ce bulbe est responsable d’un phéno-
meéne de battement de la couche limite du jet a 'origine de la fréquence de 118 kHz. Pour 6 > 20°, les
fréquences les plus amplifiées caractérisent les structures de Kelvin-Helmoltz se développant dans la
couche de mélange du jet. Ces fréquences ont été comparées a celles évaluées a I'aide d’une étude de
stabilité linéaire d’une couche de mélange plane. L’accord obtenu est excellent dans la zone interne du
jet. Cependant, la relation issue de la stabilité linéaire sous-estime les fréquences les plus amplifiées
au sein de la couche de mélange. L’écoulement est alors dominé par les fréquences caractérisant le
«vortex-shedding» derriere la marche solide. Finalement, les fréquences de la couche de mélange se
développant entre le jet et la zone de recirculation derriere le culot sont également en bon accord avec
les fréquences évaluées a I'aide d’une étude de stabilité linéaire.

Les tailles caractéristiques des structures existantes au dessus de la surface Coanda ont également
été analysées a ’aide d’une transformée de Fourier spatiale selon ’envergure du domaine. Ces inves-
tigations ont mis en évidence que ’espacement entre les structures longitudinales de Gértler évolue
proportionnellement & la hauteur du jet §,,4,. Quant aux structures en épingles a cheveux apparais-
sant dans la couche de mélange du jet, leur taille caractéristique est pilotée par la demi-hauteur du
jet Oparp. Ces hairpins sont formés suite a une déstabilisation des rouleaux 2D de Von-Karman dans
la partie supérieure du jet.

Perspectives

Le controle par effet Coanda d’un projectile gyrostabilisé de 155 mm

Les simulations statistiques RANS et URANS présentées dans les chapitres 3 et 4 ont permis
d’élaborer un modele aérodynamique représentatif du controle et de déterminer les déviations que
I’on peut obtenir & l’aide de ce dispositif. L’effet Coanda géneére une déviation latérale supérieure aux
deux écarts type associés a l'erreur de dispersion. Cependant, la déviation obtenue en portée n’est
pas suffisante pour la totalité des tirs considérés. Une comparaison avec les déviations engendrées par
un spoiler situé au niveau de la jonction cylindre/rétreint du projectile et dont 1’étendue azimutale
est de 60° indique que ce dernier fournit une marge de contrdle plus importante et ne nécessite qu'un
déploiement en fin de trajectoire. Néanmoins, des pistes d’améliorations ont été identifiées pour le
dispositif de controle par effet Coanda. Il est possible d’augmenter 'envergure azimutale du jet sans
augmenter significativement le débit nécessaire. De premieres simulations pour une étendue du jet
de ¢;=38° ont montré que les efforts engendrés par effet Coanda peuvent étre doublés en repoussant
la valeur limite pour laquelle le coefficient de quantité de mouvement correspond a un soufllage so-
nique. Ainsi, & iso-envergure avec le spoiler, on peut espérer des gains aérodynamiques du méme ordre.
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De méme, aucune investigation n’a été réalisée a ce jour sur l'influence de la hauteur du jet.
Une réduction de ce parametre a iso-conditions génératrices réduirait le débit massique nécessaire au
soufflage. Néanmoins, en supposant que le coefficient de quantité de mouvement est le bon facteur
d’échelle permettant d’adimensionner les gains aérodynamiques, la vitesse du soufflage doit étre plus
importante pour une hauteur de jet plus faible si I’on souhaite générer un effort identique. Précisons
également que le modele aérodynamique retenu a été réalisé pour une valeur donnée du coefficient
de quantité de mouvement. En vol, ceci suppose d’adapter la vitesse de soufllage en fonction des
conditions extérieures. Technologiquement parlant, 'utilisation d’une tuyére a géométrie variable ou
d’une pression génératrice du jet modulable selon la pression ambiante est nécessaire. Un modele aé-
rodynamique peut également étre réalisé pour une pression génératrice donnée. Ce dernier nécessite
néanmoins d’ajouter un nouveau parametre puisque le nombre de Mach du jet est alors dépendant de
la pression statique extérieure dans le cas d’un soufflage subsonique. Pour un soufflage supersonique,
le jet peut étre sous-détendu, sur-détendu ou adaptée selon la valeur de la pression ambiante.

Précisons que le modele aérodynamique retenu dans cette étude ne prend également en compte
que les gains obtenus sur leffort normal, le moment de tangage et la trainée. Or, 'utilisation de
quatre jets pulsés répartis uniformément le long de la circonférence du projectile et fonctionnant a sa
fréquence de rotation génere également un effort non nul dans la direction perpendiculaire au plan
de résistance du projectile, engendrant un léger moment de lacet. Un nouveau modele peut ainsi étre
envisagé prenant en compte ces nouveaux effets.

Finalement, I'implémentation d’un dispositif de controle par effet Coanda dans le cadre d’un pro-
jectile gyrostabilisé nécessite la mise en place d’un réservoir pneumatique. Une premiére estimation
indique qu’un réservoir d’un calibre de long pressurisé & 100 bar permet de souffler pendant approxi-
mativement 38 secondes. En réduisant le soufflage aux phases subsoniques du projectile, il serait donc
possible d’intégrer un tel dispositif. Un détendeur serait nécessaire afin de ne pas générer un jet dont
la pression génératrice est de 100 bar. Une alternative peut consister a utiliser des générateurs de
gaz semblables & ceux utilisés dans le cadre d’un contrdle par «base-bleed». Cette technologie a été
éprouvée depuis un certain nombre d’années dans l'optique de fournir un systeme de réduction de
trainée. La pertinence d’une telle alternative reste cependant a démontrer, la poussée générée par ce
type de générateur étant relativement faible. De plus, un controle en boucle fermé peut étre envisagé
afin d’adapter la fréquence de fonctionnement des jets pulsés a celle de la rotation du projectile. La
connaissance de la vitesse de rotation du projectile peut étre assurée via 1'utilisation d’une centrale
inertielle. Précisons également que le principal avantage d’un dispositif de contréle par effet Coanda
réside dans la possibilité de générer une correction 2D de la trajectoire sous réserve de pouvoir contro-
ler la position azimutale du jet.

La physique mise en jeu lors d’un controéle par effet Coanda

Afin d’évaluer des pistes d’optimisation du controle, une simulation des grandes échelles d’une
configuration simplifiée et controlée par effet Coanda a été réalisée. Cette simulation avancée a per-
mis de caractériser les structures se développant le long de la surface convexe. Suite aux conclusions
tirées, on peut envisager deux voies de perfectionnement. La premiere consiste a utiliser un souf-
flage pulsé afin d’amplifier ou de réduire la cohérence des lachers tourbillonnaires derriére la marche.
Réduire le mélange entre le jet et I’écoulement extérieur peut notamment permettre d’augmenter
I’angle de déviation du jet et donc d’augmenter les performances du dispositif de contrdle. Un souf-
flage modulé en envergure peut également étre considéré, afin d’évaluer I'influence de la cohérence
des structures longitudinales sur le controle.
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Précisons également que le processus de transition du jet vers la turbulence reste encore a éclair-
cir. L’apparition intermittente d’un bulbe pour 10° < 6 < 20° est responsable d’'un phénomeéne de
battement de la couche limite. Une seconde simulation peut étre envisagée pour un jet initialement
turbulent afin de confirmer ou non l'existence de ce bulbe pour ces conditions. De méme, puisque
la hauteur de la marche pilote le comportement du jet sur les vingts premiers degrés de la surface
Coanda, on peut imaginer de nouveaux calculs pour différentes hauteurs. Nishino et Shariff [143] ont
réalisé une étude paramétrique de 'influence de ce parametre sur le comportement du jet. Ces auteurs
ont notamment mis en évidence que le coefficient de quantité de mouvement ne permet pas a lui seul
d’adimensionner les résultats obtenus puisque le comportement du jet est fortement dépendant de
la hauteur de marche. Néanmoins, aucune étude spectrale n’a été réalisée pour comprendre plus en
détails l'interaction entre le «vortex-shedding» ayant lieu derriére la marche et I’écoulement du jet. De
telles investigations permettraient d’éclaircir le réle des lachers tourbillonnaires sur le développement
du jet.
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Annexe A

Descriptif du programme d’étude amont
«Manege»

Le programme d’étude amont «Manege» est un programme financé par la Direction Générale de
I’Armement (DGA) réunissant trois partenaires :

o Nexter Munitions (Bourges), principal acteur de 'armement terrestre frangais.

o ’ONERA (Meudon), centre francais de recherche aérospatiale.

o L’Institut franco-allemand de Saint-Louis (ISL), institut binational de recherche pour la dé-
fense.

Débuté en novembre 2011 pour une durée de quatre ans, ce programme consiste a étudier de
nouveaux dispositifs de controle appliqués aux projectiles gyrostabilisés et aérostabilisés. Deux ob-
jectifs majeurs ont été fixés : améliorer les caractéristiques aérobalistiques de ces engins et réduire
leurs erreurs a 'impact. De nombreux dispositifs de controle sont évalués, qu’il s’agisse d’actuateurs
fluidiques ou mécaniques, passifs ou actifs.

A.1 Les plates-formes étudiées

Deux configurations de projectiles sont retenues : le projectile LU211 commercialisé par Nexter
Munitions concernant les projectiles gyrostabilisés (voir figure A.1(a)) et le projectile BASIC FINNER
pour les projectiles aérostabilisés (voir figure A.1(b)). Une description détaillée du projectile LU211
est réalisée dans le chapitre 3.

_—

(a) Projectile gyrostabilisé LU211. (b) Projectile aérostabilisé BASIC FINNER.

FIGURE A.1 — Géométries des deux projectiles retenus dans le cadre du PEA «Manege».
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A.2 Les dispositifs de controle évalués dans le cadre du projectile
aérostabilisé BASIC FINNER

A.2.1 Les actuateurs mécaniques

Dans le cadre du contrdle de la trajectoire du projectile aérostabilisé BASIC FINNER, une étude
bibliographique [6] réalisée lors de la premiére étape du programme d’étude «Manége» a mis en avant
deux dispositifs prometteurs. A I'instar des travaux de Silton et al. [15] et de Massey et Silton [16],
des micro-plots sont placés au niveau de I'emplanture du projectile. En supersonique, ces plots foca-
lisent des ondes de choc qui géneérent une répartition de pression dissymétrique sur I’empennage. La
surpression générée au pied du plot est alors utilisée pour augmenter lefficacité des gouvernes. Les
gains aérodynamiques engendrés par ces plots ont été évalués a la fois numériquement [250] et expéri-
mentalement [251] & I'Institut de Saint-Louis. La figure A.2 illustre la maquette utilisée en soufflerie.
Celle-ci est munie de nombreux trous pouvant héberger le plot afin de tester 'influence de sa position
sur les efforts aérodynamiques.

Des calculs de mécanique du vol ont également été réalisés et ont démontré le potentiel de ce
dispositif [4]. Néanmoins, précisons que ce projectile de type fleche est soumis & une faible vitesse de
rotation (de l'ordre de 60 Hz) lorsque les ailettes sont braquées. Si le plot est lié au corps, l'effort de
portance engendré par celui-ci tourne également avec le projectile. L’action de cette force est alors
annulée sur ’ensemble du vol, ce qui entraine une déviation quasi-nulle. Le systéme de plot doit
alors étre découplé du corps, soit en désolidarisant ’ensemble ailettes+plot, soit en synchronisant le
déploiement et la rentrée d’un ou plusieurs plots a la rotation du projectile.

A.2.2 Les actuateurs fluidiques

Une autre alternative consiste a remplacer 1'utilisation de plots par des micro-tuyeres superso-
niques. Ceci devrait notamment permettre de s’affranchir de la trainée induite par les actuateurs
mécaniques. Plusieurs valeurs de la pression génératrice du jet ont été évaluées a la fois numérique-
ment et expérimentalement [252]. La figure A.3 illustre les champs de pression obtenus numériquement
a ’aide du code ANSYS-CFX et expérimentalement & ’aide d’une peinture sensible & la pression. La
pression génératrice du jet vérifie respectivement p; ; = 3,0 bar et p; ; = 3,3 bar. Le jet engendre une
distribution pariétale de la pression assez identique a celle du micro-plot. Des calculs de mécanique
du vol [224] ont notamment montré que les déviations engendrées par le jet sont comparables a celles

(a) Empennage. (b) Maquette compléte.

F1cURE A.2 — Maquette du BASIC FINNER étudiée en soufflerie & My, = 2,0 et munie d’un dispositif
de controle par plot.
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(a) Dij = 3, 0 bar. (b) Pij = 3, 3 bar.

FIGURE A.3 — Champ de pression obtenu numériquement (a) et expérimentalement (b) dans le plan
du jet pour une pression génératrice de p; ; = 3,0 bar (a) et p; ; = 3,3 bar (b).

engendrées par le micro-plot tout en réduisant la trainée induite par le dispositif.

A.3 Les dispositifs de controle évalués dans le cadre du projectile
gyrostabilisé LU211

A.3.1 Les actuateurs mécaniques

De nombreux dispositifs de controle mécaniques sont évalués dans le cadre du projectile LU211.
Une étude bibliographique préliminaire [6] a permis de retenir six dispositifs illustrés figure A.4. Le
principal objectif est de générer une déviation supérieure a 'erreur a l'impact du projectile. Parmi
I’ensemble des dispositifs considérés, le plus prometteur doit étre implémenté physiquement sur le
projectile au cours de la phase finale du programme. Une démonstration en vol du potentiel de ce
dispositif est prévue mi 2016.

Un modele aérodynamique est réalisé par 'TONERA et par Nexter Munitions pour chacun des
dispositifs présentés. Dans tout les cas excepté celui de la jupe, le modele aérodynamique s’appuie
sur des simulations CFD réalisées a I’aide du code Flu3M de 'ONERA [58]. Concernant le projectile
muni d’une jupe (figure A.4(c)), le modele aérodynamique est établi a ’aide du code semi-empirique
MISSILE permettant d’évaluer des configurations de ce type. Une fois les modeles aérodynamiques
congus, les trajectoires du projectile controlé sont déterminées a ’aide d’'un code de mécanique du
vol & six degrés de liberté développé par I'ISL : le code BALCO [4]. Une comparaison des différents
dispositifs proposés a permis de retenir la solution la plus prometteuse. Il s’agit d’utiliser des voilures
découplées de la rotation du projectile et positionnées sur le cylindre (figure A.4(d)). Une démonstra-
tion en vol de ce dispositif est prévue pour fin 2016. Des tests d’intégration ont notamment été réalisés
par Nexter Munitions sur un banc tournant afin d’évaluer la résistance structurelle des voilures lors
de la phase de déploiement du dispositif.

Remarquons que la plupart des concepts proposés sur la figure A.4 sont aérodynamiquement
symétrique. Ainsi, il n’est pas possible de découpler la correction de trajectoire en portée et dans
la direction latérale. Seule la configuration du spoiler isolé permet de controler indépendamment
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(a) Cing spoilers. (b) Couronne circulaire. (c) Jupe.

(d) Voilures. (e) Ailettes. (f) Spoiler isolé.

F1GURE A.4 — Dispositifs de contréle mécaniques évalués sur le projectile LU211.

la déviation en portée et en latérale, moyennant un contréle de sa position en roulis. Les résultats
obtenus sur ce dispositif sont tres prometteurs puisque ce dernier permet d’envisager une correction
2D (pour plus de détails, le lecteur est invité a se référer au chapitre 5). Néanmoins, 'intégration du
dispositif et le contréle de sa position en roulis pose encore un probléme majeur puisqu’aucune solution
technologique n’a été proposée pour 'instant. Un futur programme d’étude amont s’articulant autour
de ce dispositif est envisagé.

A.3.2 Les actuateurs fluidiques

L’étude bibliographique réalisée initialement a également mis en avant des dispositifs de contréle
prometteurs utilisant des actionneurs fluidiques. Parmi ceux-ci, 'effet Coanda se distingue nettement
par le nombre de publications existantes sur la munition subsonique de grenade SCORPION (voir
chapitre 1). L’étude approfondie de ce dispositif a ainsi été retenue dans le cadre de cette these.
Une autre solution semble néanmoins prometteuse. Elle repose sur la présence d’un canal reliant le
fuselage et le rétreint du projectile. La différence de pression existante entre le cylindre et le milieu
du rétreint doit étre suffisante pour permettre ’établissement d’un écoulement au sein d’un canal.
Les efforts exercés sur le canal peuvent alors permettre de controler la trajectoire du projectile. Cette
solution a d’ores et déja été évaluée par Patil et al. [30] et par Zbierajewski [31] et est présentée dans
le chapitre 1 (voir figure 1.9).

Une premiere estimation des gains aérodynamiques générés par ce type de dispositif a été réalisée
dans le cadre de cette these. Dans une premier approche, I’entrée et la sortie du canal sont modélisées
a l'aide d’une simple condition d’aspiration ou d’éjection. Cette modélisation permet de s’affranchir
de la conception de la géométrie du canal. Le débit massique a imposer en entrée et en sortie du canal
est évalué a l'aide de la différence de pression existante avant et apres le rétreint sur le projectile de
référence. On estime ainsi une vitesse moyenne dans le canal a ’aide de la loi de Bernoulli de ’ordre de



A.3 Les dispositifs évalués pour le projectile LU211 241

250 m/s pour un nombre de Mach extérieur de My, = 2,0 et une incidence de trois degrés. Le maillage
n’étant pas modifié, on impose une condition aux limites au niveau des surfaces représentées en blanc
sur la figure A.5. Les iso-contours de nombre de Mach dans le plan de résistance sont également
représentés.

FiGURE A.5 — Iso-contours du nombre de Mach obtenus dans le plan de résistance du projectile
controlé a I’aide d’une technique d’aspiration/soufflage. Les conditions extérieures vérifient My, = 2,0
et a = 3°.

Les conditions d’aspiration et d’injection sont bien prises en compte. Cependant, le débit imposé
n’est pas identique entre I’entrée et la sortie du canal. L’utilisation de la condition d’injection n’est
sans doute pas optimale dans ce cas de figure puisque ’écoulement extérieur est parallele a la surface
débitante. Le raffinement du maillage pres des parois de I’entrée et de la sortie du canal n’est également
pas suffisant. Ainsi, il semble indispensable de mieux discrétiser le maillage au niveau de I’entrée et de
la sortie du canal. Précisons que, selon les études réalisées sur ce concept de controle (Patil et al. [30] et
Zbierajewski [31]), les efforts sont majoritairement créés au niveau du coude du canal et varient donc
beaucoup avec la géométrie de ce dernier. Les perspectives concernant ce type de contrdle sont donc
de modéliser le canal afin de déterminer I'effort réel qui s’y exerce. Il est prévu de mailler entiérement
le canal via une méthode Chimeére. On pourra alors s’intéresser a 'influence de la géométrie de ce
dernier. De plus, précisons que la vitesse au sein du canal est fortement dépendante du gradient
de pression existant entre l'entrée et la sortie du canal. Pour un nombre de Mach extérieur plus
faible, ce gradient est plus faible, conduisant sans doute a une efficacité réduite. La poursuite de cette
étude n’est pas envisagée au sein de cette thése mais doit étre réalisée par les intervenants du PEA
«Manege».
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Annexe

Avantages et inconvénients des technologies de
controle évaluées afin de piloter la trajectoire
d'un projectile gyrostabilisé de 155 mm

Cette annexe présente les tableaux de synthese issus de la revue bibliographique présentée au
chapitre 1. Les tableaux B.1 et B.2 regroupent les avantages et les inconvénients des dispositifs passifs
tandis que les tableaux B.3 et B.4 présentent les avantages et les inconvénients des dispositifs actifs.
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e C

Annexe

Trajectoires de référence évaluées a l'aide du

code BALCO

Cette annexe présente quelques caractéristiques des trajectoires du projectile lisse illustrées dans
le chapitre 5. Les conditions initiales retenues pour chacune des trajectoires considérées sont rappelées
dans le tableau 5.2. Les figures C.1 a C.3 illustrent les évolutions du nombre de Mach, de la vitesse
de roulis et de I'angle total d’incidence du projectile en fonction de sa portée. La figure C.4 présente
pour sa part le diagramme tangage-lacet obtenu pour les six trajectoires considérées.
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Mach / Portée [km]
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(b) Tir longue-portée.

F1GURE C.1 — Evolution de la vitesse de translation du projectile non-controlé.
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Vitesse de roulis [tr/s] / Portée [km]
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(b) Tir longue-portée.

F1GURE C.2 — Evolution de la vitesse de rotation en roulis du projectile non-contralé.
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Angle total dincidence [*] / Portée [km]
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(b) Tir longue-portée.

F1GURE C.3 — Evolution de I’angle totale d’incidence du projectile non-controlé.
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Angle de tangage [*] / Angle de lacet [*]
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FicUre C.4 — Diagramme tangage-lacet du projectile non-contrdlé.
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Application des techniques de contrble des écoulements au pilotage des projectiles :

contrdle fluidique d'un projectile gyrostabilisé de 155 mm par effet Coanda

Afin d'améliorer les performances des systemes d'armes, les industriels de I'armement envisagent la mise en
service de projectiles intégrant une capacité de correction de trajectoires. Le principal objectif consiste a proposer
de nouveaux dispositifs de correction permettant de réduire I'erreur de dispersion de I'engin. Dans le cadre de
projectiles aérostabilisés, le contrdle de leurs trajectoires est assuré a l'aide de surfaces portantes, technologie
éprouvée depuis de nombreuses décennies. Néanmoins, le contrdle de la trajectoire d'un projectile gyrostabilisé
s'avere plus délicat. En effet, les conditions extérieures de ce dernier varient du régime haut subsonique au
régime supersonique. Le dispositif de contréle doit par conséquent étre adapté a tous les régimes de vol. De plus,
une vitesse de rotation est inculquée au projectile afin de le stabiliser au cours de son vol. Cette rotation
représente une énorme contrainte puisque le dispositif doit agir dans une direction azimutale donnée afin de
générer une déviation significative. Il doit en plus étre facilement implémentable et conserver un co(t raisonnable.
Ces travaux se proposent par conséquent d'évaluer un dispositif de contrle prometteur et adapté aux contraintes
décrites précédemment : I'effet Coanda. Des simulations RANS et URANS ont été initialement réalisées afin
d'évaluer les efforts aérodynamiques générés par cet effet. Des simulations de mécanique du vol ont ensuite été
conduites afin de déterminer les déviations engendrables par ce dispositif. Une simulation des grandes échelles
d'une configuration simplifiée contrélée par effet Coanda est finalement proposée afin d'améliorer notre
compréhension des mécanismes physiques induits par I'utilisation d'un tel dispositif.

Mots-clés : SIMULATION NUMERIQUE ; CONTROLE DES ECOULEMENTS ; PROJECTILE GYROSTABILISE ; EFFET
COANDA ; MECANIQUE DU VOL ; RANS/URANS ; LES

Application of flow control techniques to steer projectiles : Fluidic control of a 155 mm

spin-stabilized projectile using the Coanda effect.

In order to increase weapons performances, manufacturers consider to produce projectiles incorporating a
trajectory correction capability. The main goal is also to reduce the projectile scattering error. For aero-stabilized
munitions, the control of the projectile path is carried out via airfoil surfaces, technologies mastered for decades.
However, the control of a spin- stabilized projectiles is much more complex. Indeed, the flight conditions of a 155
mm spin-stabilized projectile range from high subsonic to supersonic velocities so the control device has to be
adapted to all flight regimes. Moreover, the projectile has to spin to insure its stability during the flight. Then, the
control devices have to be actuated at the projectile spin rate to create a significant deviation. These devices
need to be low-cost and easily installed in the projectile too. This work also focuses on a promising fluidic control
adapted to the previous constraints : the Coanda effect. RANS and URANS computations are performed to
evaluate the aerodynamic forces generated by the Coanda effect for respectively a spinning and a non-spinning
projectile. Then, 6-dof flight mechanics simulations are realized to assess the downrange and crossrange
deviation of the controlled projectile. Finally, a large-eddy simulation of a simplified geometry has been conducted
in order to improve our understanding of the physical mechanisms induced by the control device.

Keywords : NUMERICAL SIMULATION ; SPIN-STABILIZED PROJECTILE ; FLOW CONTROL; COANDA EFFECT ;
FLIGHT MECHANICS ; RANS/URANS ; LES
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