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RESUME

L'amélioration des performances des turbines a gaz en général ou des turboréacteurs en
particulier nécessite des augmentations du rapport de pression et de la température d'entrée de
turbine. En conséquence, I'étage de turbine haute pression moderne fonctionne dans un
environnement de pression et de température tres hostile. Afin de répondre a ces exigences avec
un codt, un poids et une durabilité acceptables, le refroidissement de la turbine a été réduit a
une utilisation pratique. L'objectif de cette étude est de déterminer la distribution de coefficient
de convection et de la température sur l'aube de turbine avec une étude de simulation

bidimensionnelle de refroidissement par convection interne.

Nous avons d'abord apporté une modification a un programme de calcul FORTRAN
déterminant les performances aérodynamiques, sur les profils d’aubes isolées, afin de tenir
compte des effets d’interférences pour le cas d’une grille d’aubes ou cascades linéaires. Puis,
en utilisant des corrélations de transfert de chaleur, on détermine le coefficient de convection
externe sur 1’aube. En plus, nous avons conduit des simulations sur Gambit et Ansys-19 avec

le code de calcul Fluent en vue de comparer nos résultats.

Les résultats trouvés sont proches pour les trois méthodes de simulations, particulierement
pour le calcul aérodynamique. Tandis que pour le transfert de chaleur, malgré certaines

différences constatées, les résultats présentent de bonnes tendances.

Mots clés : turbine a gaz, aérodynamique, méthode des panneau, aubes de turbine HP,
corrélation de transfert de chaleur, FORTRAN, Gambit et Ansys-fluent



ABSTRACT

Improving the performance of gas turbines in general or reaction turbines in particular
requires increases in the pressure ratio and the inlet temperature of the turbine. As a result, the
modern high-pressure turbine stage operates in a very hostile pressure and temperature
environment. In order to meet these requirements with acceptable cost, weight and durability,
turbine cooling has been reduced to practical use. The objective of this study is to determine
the distribution of the convection coefficient and the temperature on the turbine blade with
internal convection, using two-dimensional simulation study.

First, we modified a FORTRAN program calculating the aerodynamic performance of a
single turbine blade to consider the interference effects in a linear cascade. Then, by using
correlations of heat transfer one can determine the convection coefficient. Further, we conduct
simulation in a Gambit and Ansys-19 with Fluent processor in order to compare our results.

The results found are similar in the three working simulations, particularly for the
aerodynamic calculations. Wile for the heat transfer simulation, certain differences are
observed but the results show good trends.

Key words: gas turbine, aerodynamics, panel method, HP turbine blade, heat transfer
correlation, FORTRAN, Gambit and ansys-fluent



NOMENCLATURE

p : pression locale. [N/m?].

ds : surface élémentaire autour d’un point dans le fluide.
dF : force élémentaire appliquée a la surface ds.

p : masse volumique [Kg/m”3].

dm : masse du fluide a I’intérieur de dv.

dv : volume élémentaire autour d’un point.

T : température [K]

T,. : température totale.

T, : température adiabatique de la paroi.

 : viscosité dynamique ; [N.s/m?].

V : viscosité cinématique [m/s].

M : nombre de Mach.

M, : le nombre de Mach a I’infiniment.
Re : nombre de Reynolds.

V : la vitesse [m/s].

V. : lavitesse a I’infiniment.

a = Vitesse de son [m/s].
E,, = Module de compressibilité du fluide.
& : la vorticité.

e : énergie interne.

F : les forces massiques.

1 : tenseur Unité.

pD, : I'apport de chaleur massique.

@ : potentiel des vitesses.

1y : fonction de courant.



I' : La circulation.

u, v, w : vitesses locales en coordonné cartésiennes.
Cp : Le coefficient de pression.

Cpo - Le coefficient de pression Pour un écoulement incompressible.
a : ’angle d’attaque.

B : I’angle de calage.

q : Le flux de chaleur échangé. [W]

h : Coefficient d’échange convectif, en (W.m-2. K-1).
T : Temperature de fluide.

T, : Température de solide.

Pr : Le nombre de Prandtl.

C,, : Chaleur spécifique. [J/Kg. K].

Nu : Le nombre de Nusselt.

K¢ : conductivité de fluide [W/m. K].
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INTRODUCTION

Aujourd’hui Les turbines & gaz font partie intégrante de divers systémes de production
d'électricité, de transport, de pétrochimie et de traitement industriel. Grace a l'amélioration
continue de leurs performances et de leur efficacité. Ces progres sont généralement liés a des
conditions de fonctionnement des turbines de plus en plus exigeantes, notamment des niveaux
de température, de pression et de puissance de sortie plus élevés. Cela entraine une fatigue
prématurée du matériel, une réduction de la durée de vie de I'équipement ainsi qu'une instabilité

de fonctionnement.

Afin de répondre a ces exigences avec un codt, un poids et une durabilité acceptables, le
refroidissement de la turbine a été réduit a la pratique et le concepteur a cherché a extraire autant
de travail que possible de chaque étage et, en fait, de chaque aube. Parce que ces changements
de cycle découlent d'une fondation thermodynamique fondamentale, il y a toutes les raisons de

s'attendre a ce que la progression se poursuive dans le siecle prochain.

Dans notre étude, nous travaillons sur I'une des méthodes de refroidissement. La méthode de
refroidissement interne par convection forcée. Dans cette méthode, un trou avec la méme forme
de l'aube est créé dans l'aube, a I'intérieur de ce trou l'air de refroidissement qui vient du
compresseur passe et évacue une partie de la chaleur du matériau qui conduit a une diminution

de la température a la surface externe de I’aube.

L'objectif de cette étude est de déterminer la distribution de coefficient de convection et de
la température sur l'aube de turbine avec une étude de simulation bidimensionnelle de

refroidissement par convection interne.

Nous avons dabord apporté une modification a un programme de calcul FORTRAN
déterminant les performances aérodynamiques, sur les profils d’aubes isolées, afin de tenir
compte des effets d’interférences pour le cas d’une grille d’aubes ou cascades linéaires. Puis,
en utilisant des corrélations de transfert de chaleur, on détermine le coefficient de convection
externe sur 1’aube. En plus, nous avons conduit des simulations sur Gambit et Ansys-19 avec

le code de calcul Fluent en vue de comparer nos résultats.
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Le travail de ce mémoire est réalisé essentiellement en quatre chapitres qu’on puisse résumer

leurs contenus respectivement, en effet :

Aprés une généralité sur les turbomachines et les techniques de refroidissement dans les
turbines, nous avons présenté dans le deuxiéme chapitre une modélisation aérodynamique pour
les écoulements potentielles et incompressibles autours des profils aérodynamiques avec la
résolution par la méthode des singularités. Pour cela, nous avons utilisé la méthode de Hess et
Smith qui consiste a diviser le profil en un certain nombre de panneaux et faire modéliser
I’écoulement a 1’aide de sources et tourbillons distribués sur chaque panneau. Une fois toutes
les singularités sont connues en peut déduire la vitesse et le coefficient de pression. De plus,
nous avons adopté la méthode des singularités vortex pour 1’extension de 1’étude aux cas des
grilles d’aubes ou cascades linéaires. Aprés avoir obtenu les résultats de pression et de vitesses
sur les panneaux des aubes turbines, nous avons utilisé les régles de corrections pour tenir
comptes des effets de compressibilité dans le domaine transsonique sub-critique. De plus, a
I’aide des corrélations donnant le nombre de Nusselt, nous avons déduit la distribution du
coefficient de convection de transfert de chaleur nécessaire pour 1’étude de refroidissement des

aubes.

Dans le troisieme chapitre, porté sur les différentes techniques de refroidissements, nous
avons défini ces techniques en général en présentant la différence entre elles et I'avantage de
ses utilisations. Et puis nous avons tres bien expliqué la technique de refroidissement par

conviction interne que nous avons utilisée dans notre étude.

Dans le dernier chapitre, nous avons présenté en premier lieu les différentes étapes de
résolutions par les logiciels de simulations, les resultats trouvés sont proches pour les trois
méthodes de calcul, particulierement pour le calcul aérodynamique. Tandis que pour le transfert
de chaleur, malgré certaines différences constatées, les résultats présentent de bonnes

tendances.

En fin une conclusion générale qui cléture notre étude.
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CHAPITRE |

GENERALITES SUR LES TURBOMACHINES

.1 NOTIONS SUR LES TURBOMACHINES

1.1.1 DEFINITION D’UNE TURBOMACHINE

On appelle turbomachine tous les appareils dans lesquels I'énergie est transférée Soit vers,
soit depuis, un fluide en écoulement continu par I'action dynamique d’une ou Plusieurs roues
(rotors) mobiles munies d’aubes (aubages, ailettes) qui ménagent entre elles des Canaux a
travers lesquels le fluide s’écoule [1].Essentiellement, une rangée de pales en rotation, (Un
rotor) modifie I'enthalpie de stagnation du fluide qui le traverse en faisant soit un travail positif
Ou négatif, selon I’effet requis de la machine. Ces changements d’enthalpie sont intimement

liés aux changements de pression qui se produisent simultanément dans le fluide [2].

Il existe une trés grande variété de turbomachines. Donc il est utile de faire une

classification selon divers critéres et de l'illustrer par des exemples concrets

.12 CLASSIFICATION DES TURBOMACHINES

Deux grandes catégories de turbomachines sont identifiées : premiérement, celles qui
absorbent la puissance pour augmenter la pression du fluide (ventilateurs gainables,
compresseurs et pompes) ; Deuxiémement, ceux qui produisent de I'énergie en détendant le
fluide a une pression plus faible (turbines a vapeur et a gaz). La figure 1.1 montre, sous une
forme schématique simple, une sélection des nombreuses variétés de turbomachines

rencontrées dans la pratique [2].
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Figure I-1 : Forme schématique de différents types de turbomachine [2].
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Les turbomachines sont en outre classées en fonction de :

- Le trajet du fluide par rapport a I'axe :

o Lorsque le chemin de I'écoulement est entierement ou principalement paralléle a I'axe
de rotation, le dispositif est appelé turbomachine a écoulement axial (par ex. Figure 1.
1 (a) et (e)).

o Lorsque le trajet du flux traversant est entierement ou principalement dans un plan
Perpendiculaire a I'axe de rotation, le dispositif est appelé turbomachine a flux radial
(par ex. Figure 1.1 (c)).

o Les turbomachines a flux mixte sont largement utilisées. Le terme écoulement mixte
dans ce contexte se référe a la direction du flux traversant a la sortie du rotor lorsque
les deux composantes de la vitesse axiale et radial sont présentes en quantités
importantes. La figure I. 1 (b) montre une pompe & écoulement mixte et la figure I. 1

(d) une turbine hydraulique a écoulement mixte.

- L’état liquide ou gazeux du fluide ;
le comportement compressible ou incompressible de ce fluide ;

le nombre d'étages : machines monocellulaires ou multicellulaire ;

- Machines a impulsion ou a réaction selon I'absence de variations de pression ou présents
respectivement dans I'écoulement & travers le rotor. Le fluide étant dirige sur le rotor.

La roue Pelton, figure 1. 1 (f), est un exemple de turbine a impulsion [2].

1.2 TURBINES A GAZ

1.2.1 DEFINITION

Une turbine a gaz (figure 1. 2), appelée aussi turbine a combustion, est une machine
tournante thermodynamique appartenant a la famille des moteurs a combustion interne dont le
role est de produire de I'énergie mécanique (rotation d'un arbre) a partir de I'énergie contenue

dans un hydrocarbure (fuel, gaz...). Elle est constituée de trois éléments principaux :

e Un compresseur d’air.
e Une chambre de combustion.

e Une turbine.
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Figure 1-2 : Turbine a gaz - StatKraft.

1.2.2 LES COMPOSANTS D’UNE TURBINE A GAZ
1.2.2.1 Le compresseur
Le compresseur est I’organe qui procure de I'énergie cinétique a l'air qui le traverse et

transforme cette énergie cinétique en pression.

Le compresseur de type turbomachine est soit un compresseur axial, soit un compresseur

hélicoidal, soit encore un compresseur centrifuge, suivant la forme donnée a la veine fluide.
e Lescompresseurs axiaux :

Un compresseur axial est illustré sur les figures 1.3, 1’air dans un compresseur axial
traversant une série d'aubes rotatives de rotor et d'aubes fixes de stator qui sont concentriques a
l'axe de rotation. L’ensemble d'un rotor et d'un stator est connu sous le nom d'étage [3]. Le
chemin d'écoulement dans un compresseur axial diminue dans la section transversale dans la

direction de I'écoulement. La diminution de la superficie est proportionnelle a I'augmentation
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de la densité de I'air a mesure que la compression progresse d'étage en étage. Chaque étage d'un

compresseur axial produit un petit rapport de pression de compression (1,1:1a 1,2 :1).

\A }

o

Rl

Figure 1-3 : Compresseur axial a plusieurs étages [3].

e Lescompresseurs centrifuges :

Un compresseur centrifuge a un étage est illustré a la Figure 1. 4. Le compresseur se compose
de trois parties principales : une roue, un diffuseur et un collecteur. L'air pénétre dans le
compresseur pres du moyeu de la roue et est ensuite comprimeé par le mouvement de rotation
de la roue. Le la compression se produit en augmentant d'abord la vitesse de l'air (par rotation)
puis en diffusant l'air ou la vitesse diminue et la pression augmente. Le diffuseur redresse
également le débit et le collecteur sert a amener l'air dans la chambre de combustion. Un
compresseur centrifuge a un étage a une faible efficacité et un taux de compression maximum
de (4:10ub5:1)[3].

Compressor
manifold

Tmpeller Diffuser

Figure 1-4 : Compresseur centrifuge a un étage [3].
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1.2.2.2 La chambre de combustion

La chambre de combustion est congue pour bridler un mélange de carburant et d'air et pour
fournir les gaz résultants a la turbine a une température uniforme. La température du gaz ne doit
pas dépasser la température de structure admissible de la turbine. Les chambres de combustion
peuvent étre des chambres a barillet de tubes de flammes, les chambres a silos (dans ce cas, les
chambres, séparées de l'axe, sont de taille beaucoup plus importante, ce qui
permet de mieux maitriser la combustion, notamment en ce qui concerne les émissions de

polluants (NOX) ; ou les chambres annulaires comme la montre les figures I. 5.

compresseur

chambre de combustion

cylindre recouvert de céramique réfractaire
turbine

diffuseur des gaz d'échappement
générateur

ONHBWN-

Turbine a gaz avec une chambre de combustion a silo [4].

SWIRL VANES FLAME TUBE
/ SECONDARY AR / ARt CASING
FLARE | HOLES / / DILUTION AIR HOLES
| A ; Vi

\
SEALING RING

INTERCONNECTOR
CORAUGATED JOINT

Chambre de combustion type tube a flamme
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|

arrivée du combustible
trous d'entrée d'air
de dilution

Chambre de combustion type annulaire

Figure 1-5 : Types Chambres de combustion.

1.2.2.3 Laturbine

La turbine (figure 1. 6) extrait I'énergie cinétique des gaz en detente qui s'écoulent de la
chambre de combustion. L'énergie cinétique est convertie en puissance a lI'arbre pour entrainer

le compresseur et les accessoires.

Comme le compresseur axial, la turbine axiale est généralement a plusieurs étages. La sont
généralement moins d'étages de turbine que d'étages de compresseur car dans la turbine la
pression diminue (processus de détente) alors que, dans le compresseur, la pression augmente
(processus de compression). Dans chacun des processus (détente ou compression), les pales de
la turbine axiale ou du compresseur axial agir comme des profils aérodynamiques, et le flux

d'air sur le profil aérodynamique est plus favorable dans le processus de détente [3].

Figure 1-6 : Composants d’une turbine axiale [3].
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1.2.3 PRINCIPE DE FONCTIONNEMENT

Se reporter a I'image Ci-dessous : [Wikipédia]

1. Le compresseur (« C »), constitué d'un ensemble dailettes fixes (stator) et mobiles

(rotor), comprime l'air extérieur (« E »), simplement filtré, jusqu'a 10 a 15 bars.
L’air comprimé est réparti en trois flux :

e Une alimentation steechiométrique vers le brileur alimenté en carburant gazeux ou
liquide ;

e Un flux refroidissant la paroi de la chambre de combustion et mélangé aux produits de
combustion du braleur ;

e Un flux destiné au refroidissement des différents étages de la turbine (stator et/ou rotor).

2. Du combustible (« G ») (gazeux ou liquide pulvérisé), est injecté dans la (les)
chambre(s) de combustion (« Ch ») ou il se mélange a I'air comprimé pour entretenir

une combustion continue.

3. Les gaz chauds se détendent en traversant la turbine (« T »), ou I'énergie

thermique et cinétique des gaz chauds est transformeée en énergie mecanique. La turbine

est constituée d'une ou plusieurs roues également munies d'ailettes précédées d'aubages
fixes (directrices). Les gaz de combustion s'échappent par la cheminée (Ec) a travers un

diffuseur.

4. Le mouvement de rotation de la turbine est communiqué a l'arbre (« A »), qui actionne
d'une part le compresseur, dautre part une charge qui n'est autre qu'un appareil

(machine) récepteur(ice) (pompe, alternateur, compresseur...) accouplé a son

extrémité.

Pour la mise en route, on utilise un moteur de lancement (« M ») qui joue le réle de
démarreur ; dans certaines configurations, c'est lI'alternateur du groupe lui-méme qui est utilisé

en moteur pendant la phase de lancement.
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Figure 1-7 : Coupe longitudinale d'une turbine & combustion.

124 APPLICATION DES TURBINES A GAZ

1.2.4.1 Industrie terrestre

La turbine a gaz est le moyen adapté pour disposer de facon autonome d'une source
d'énergie a la fois mécanique, électrique et thermique. On parle alors de systéeme a énergie

totale. Par exemple :

Pour la production d'électricité, les turbines a gaz sont utilisées pour couvrir la demande
d'énergie électrique pendant les périodes de pointe. L'énergie thermique des gaz d'échappement
d'une turbine & gaz peut étre utilisée pour générer de la vapeur pour une production d'énergie
supplémentaire. Ceci est accompli par un cycle combiné qui présente un dispositif efficace pour
la génération de puissance de charge de base avec une efficacité thermique globale de plus de
55%. [5].
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Figure 1-8 : turbine a gaz de production d'électricité (GT-9, BBC) [5].

1.2.4.2 Industrie aéronautique

Outre la production d'électricite, les turbines a gaz jouent un réle important dans le
transport. Les turbines a gaz d'avion sont les principaux systemes de propulsion des avions de
grande, moyenne et petite taille. Comme un exemple : un turboréacteur double flux est illustré
a la figure 1.9. 11 se compose d’une corp a haute pression et d'un corp basse pression. L arbre
basse pression entraine 1’étage du soufflante et le composant de turbine LP. La turbine HP
entraine le compresseur HP avec un arbre de connexion. Les deux corps fonctionnant a deux

vitesses de rotation différentes sont connectées de maniére aérodynamique l'une a l'autre [5].
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Figure 1-9 : PW4156 - Pratt & Whitney (epower-propulsion.com).

1.25 PRINCIPALES LIMITES ET CONTRAINTES
TECHNOLOGIQUES

Dans les turbines a gaz a cycle ouvert, la contrainte technologique majeure concerne
la température maximale que peuvent supporter tant les éléments de la chambre de combustion

que le premier étage de la turbine, qui sont soumis au flux des gaz d'échappement.

e Compresseur

Taux de compression (et donc rendement) limité par le nombre d’étages de

compression nécessaires.

Baisse importante de rendement des compresseurs centrifuges a une vitesse de

rotation plus faible que la vitesse nominale
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e Chambre de combustion

La chambre de combustion d'une turbine a gaz, notamment dérivée de l'aviation, doit satisfaire

des contraintes séveres [4] :

- Assurer une combustion complete du combustible ;

- Réduire les émissions de polluants ;

- Minimiser la perte de charge (qui représente un surcroit de compression) ;
- Assurer une bonne stabilité de la température d'entrée turbine ;

- Occuper un volume aussi réduit que possible tout en permettant un bon

refroidissement des parois.

e Turbine

Les aubes de turbine sont soumises a des efforts centrifuges trés importants (accélération
centrifuge 80.000g) dans un environnement de température trés élevee dépassant la température
de fusion des alliages. Ces conditions de fonctionnement exigent donc un niveau élevé de
propriétés mécaniques (fatigue, fluage) et une stabilité vis a vis de lI'environnement (tenue a
I'oxydation, la corrosion). La complexité de ces piéces a nécessité une parfaite intégration entre

la conception, les matériaux et les techniques de fabrication [6].
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1.3 SYSTEME DE REFROIDISSEMENT

1.3.1 INTRODUCTION

Sachant que Les performances d'une turbine a gaz sont déterminées par son efficacité et

sa puissance spécifique.

Dans un cycle réel de turbine a gaz, on pourrait démontrer que ces deux paramétres sont
influencés positivement par ’augmentation du taux de compression et par I’augmentation de la

température d’entrée de turbine (TET).

L'augmentation de la température maximale doit correspondent a une résistance accrue
aux hautes températures des matériaux utilisés sur les pieces les plus exposés aux gaz chauds,
en particulier les aubes fix et les aubes du rotor dans les premiers étages de turbine. Mais cette
résistance accrue étant généralement insatisfaisante, il est également nécessaire de refroidir les
parties les plus exposées aux gaz chauds [7]. La tendance montre une augmentation
considérable de la TET passant de 1’ordre de 1000 K en 1937 a plus de 1800 K pour les moteurs

les plus récents équipant les avions de ligne modernes.

Les systémes de refroidissement sont en général alimentés par de I’air, relativement
froid par rapport aux gaz brulés, prélevés au niveau du compresseur. Ce prélevement induit
donc une perte dans le cycle et tend a dégrader le rendement de la turbomachine. Les motoristes
doivent donc concevoir des systémes permettant de refroidir les aubages s afin d’atteindre des
TET de plus en plus élevées en limitant la quantité d’air prélevée au niveau du compresseur
afin de modérer les pertes induites dans le cycle. On notera également que la réduction des
polluants passe par I'utilisation de régime de combustion pauvre. Ces régimes pauvres
impliquent d’augmenter la quantité d’air utilisée pour la combustion. Cet air ne sera donc plus

disponible pour le refroidissement [8].
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Figure 1-10 : Schéma d'une turbine refroidie par air [3].

Tous ces parametres poussent les motoristes a tenter d’optimiser leurs systemes de
refroidissements existants et a développer de nouvelles techniques plus efficaces. Jusqu’a

présent de nombreux dispositifs ont été mis en ceuvre [8].
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Figure 1-11 : : Estimation de la température en entrée de turbine (TET) et de la
température de fusion des matériaux utilisés pour les aubages en fonction de I’entrée en
service des turbomachines aéronautiques [8].

1.3.2 LES DIFFIRENTS THECHNIQUES DE REFROIDISSENT

Les systemes de refroidissement classiquement utilisés pour les aubages de turbines sont
généralement classés en deux catégories en fonction de leur zone d’action. Les systémes
externes regroupent les techniques faisant interagir 1’air de refroidissement avec la partie
externe de 1’aube (partie en contact direct avec les gaz brdlés). Contrairement, les systemes

internes regroupent les techniques employées sur la surface interne de 1’aube.
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1.3.2.1 Systémes externes

Cela consiste a créer un film d’air frais protégeant la paroi externe de 1’aube. La création de
ce film est généralement réalisée par injection de I’air au travers de plusieurs rangées
d’orifices de petit diamétre et inclinés dans le sens de 1’écoulement (figure 1.12). On
rencontre aussi des films créés par transpiration a travers des matériaux poreux et par
effusion a travers plusieurs couches de paroi multi-perforées. L’inconvénient majeur du
film-cooling est qu’il est fortement dégradé par le dépot des particules de suies et de résidus
de combustion qui viennent obstruer les perforations et compromettre I’efficacité du
refroidissement. Cette technique, bien qu’offrant une bonne protection thermique, est
pénalisante en termes de rendement aérodynamique car elle vient fortement perturber

I’écoulement externe autour des aubes et reste 1’objet de nombreuses études [9].

Air chaud T
Film cooling L 7/[ (
Alr frais

Air chaud —_
Effusion cooling
Air fraisD/ D/ D/.D/ q

Air chaud —,

Transpiration

T
Air frais ///)7)7717777]

Figure 1-12 : REFROIDISSEMENT PAR FILM [9].

1.3.2.2 Systemes internes

Pour les systemes internes, les aubes turbines soient creuse de sorte que l'air de
refroidissement peut passer a travers l'aube a I'intérieur. Le fluide de refroidissement est extrait

du canal interne pour un impact et un refroidissement des pins fin.
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L'impact des jets est une technique de refroidissement trés agressive qui élimine tres
efficacement la chaleur de la paroi des aubes. Cependant, cette technique n'est pas facilement
appliquée au bord de fuite étroit. Le bord de fuite des aubes est refroidi a I'aide de pin fins (un
ensemble de cylindres courts). Les pins fins augmentent la zone de transfert de chaleur tout en
mélangeant efficacement l'air de refroidissement pour abaisser la température des aubes. Apres
avoir heurté les parois du profil aérodynamique, le fluide de refroidissement sort de 1’aube et
fournit un film protecteur sur la surface externe de I’aube. De méme, le fluide de refroidissement

voyageant a travers le réseau de pin fins est éjecté du bord arriére du profil aérodynamique [10].
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CHAPITRE II

AERODYNAMIQUE GENERALE

1.1 INTRODUCTION

L'aérodynamique (du grec aer = air et dunamis = force) est la science qui a pour objet I'étude
des mouvements de l'air autour des corps. Les recherches en aérodynamique font appel a la fois
aux calculs et aux essais, et concertant des types d’écoulements variés. D 'une maniere générale,

I'aérodynamique vise deux objectifs [11] :

Le premier objectif est de déterminer les forces et les moments, En
considérant aussi les effets thermiques (transferts de chaleur), sur un corps se déplacant dans
un fluide [11].

Le second objectif se résume a la détermination des écoulements internes des gaz dans les

tuyaux, les moteurs, les turbines, les compresseurs et les ventilateurs [11].

11.2 DIFFERENTS TYPES D’ECOULEMENT
Dans 1'étude de 1'aérodynamique, on rencontre des nombreux et distincts types d’écoulements.
Dans cette section et Afin de rendre les problémes d'aérodynamique abordés dans ce mémoire

traitable, nous considérons trois écoulements de fluides différents, chacun fournissant une

bonne approximation des problémes d’écoulement d'air de types particuliers [12].

11.2.1 ECOULEMENT D’UN FLUIDE PARFAIT

Le fluide de cet écoulement est homogéne (non composé de particules discretes),
incompressible et non visqueux, correspondant a celui d'un écoulement a un nombre Mach tend

vers zéro (M < 0,3) et nombre Reynolds (Re) tend vers I’infini [12].
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11.2.2 ECOULEMENT DE FLUIDE COMPRESSIBLE ET NON
VISQUEUX

C’est Un écoulement dans lequel la densité p n'est pas constante, (Nombre Mach non nul
M > 0,3, nombre de Reynolds (Re) tend vers infini) [12].

11.2.3 ECOULEMENT DE FLUIDE VISQUEUX ET
COMPRESSIBLE

C’est Un écoulement dans lequel la viscosité est prise en compte (nombre de Mach (M)
non nul, nombre de Reynolds (Re) fini). Bien qu'il ne soit pas possible de traiter l'intégralité du
flux autour d'un corps, cette partie du I'écoulement dans la couche limite et le sillage peuvent
faire l'objet d'une analyse précise, & condition I'écoulement est laminaire ; I'écoulement
turbulent n'a jusqu'a présent donné lieu qu'a des analyses semi-empiriques. Le I'accord des

analyses avec l'expérience est bon pour toutes les vitesses a des altitudes inférieures a 30 km.

11.3 REGIMES D’ECOULEMENTS SELON LE NOMBRE DE MACH

En effet le nombre de Mach, M, est proportionnel a la racine carrée du rapport entre les forces

d’inertie et les forces dues a la compressibilité [11] :

F V22 V2 V2 V2
== == == = M? (11.2)
F¢ E,L Ey,/p (dp/dp)? a?

Ou a = Vitesse de son
E,, = Module de compressibilité du fluide

De toutes les fagons de subdiviser et de décrire les différents flux aérodynamiques, la
distinction basée sur le nombre de Mach est probablement la plus répandue. On distingue en

général les régimes d’écoulement suivants :
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e Subsonique (M < 1 partout) : Les écoulements subsoniques sont caractérises
Par des lignes de courant lisses (pas de discontinuité), comme le montre la figure
. la.

e Transsonique (régions mixtesouM < 1 etM > 1) :si M,, (le nombre de Mach a
I’infiniment) est proche de 1'unité, I'écoulement sur des corps élancés tels que le
profil aérodynamique sera accéléré en supersonique Nombre de Mach terminé
par de faibles ondes de choc, en aval dont I'écoulement redevient subsonique,
comme le montre les figures 11. 1b, 11. 1c. [13].

e Supersonique (M > 1 partout) : I’écoulement est dit écoulement supersonique.
S’il est essentiellement dominé par les ondes de choc et d'expansion a travers
lequel les propriétés d'écoulement et les lignes du courant changent de fagon
discontinue Ceci est illustré a la figure 11. 1d. [13].

e Hypersonique (vitesses supersoniques trés élevées) : Lorsque le nombre de
Mach d'écoulement augmente au-dessus de 1, pour une valeur fixe de lI'angle de
coin (0), I'onde de choc se rapproche du coin (Fig. 1l. 1e). Le choc devient mince
mais sa force est considérablement augmenté, conduisant a une température
élevée dans la région entre le choc et le coin. A cette température élevée, les
molécules d'azote (N2) et d'oxygene (O2) dans I'air commencent a se dissocier.
De plus, le choc commence a interagir avec la couche visqueuse (couche limite)

sur la surface du coin, conduisant a une dissipation visqueuse élevée [12].

-
e . ==, L]
—

DR < e = 1 L5
—_— E—

Thin., hot

shvock oy er

itk wiscoas el
Eeraction

and chemical
reacticrms

Figure 11-1 : le comportement d’un écoulement selon le nombre de mach. [13]
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11.4 EQUATIONS DE BASE

» Equation de continuité

ap . 7\ _
5, Hdiv(pV) =0 (11.2)
> Equation de quantité de mouvement

a(pV)

=2+ dw(pV x V+pl ) = pF (11.3)

> Equation de I’énergie

0(pE)
at

+div((p + pE)V) = p@, + pF.V (11.4)
> Energie totale

E=e+V7 (11.5)

> Equation d’état

e=e(p,p) (11.6)

e : énergie interne.
F : les forces massiques.

1 : tenseur Unité.

p9D. : I’apport de chaleur massique.
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11.5 ECOULEMENTS INCOMPRESSIBLE DES FLUIDES
PARFAITS

L’hypothese d’incompressibilité permet de simplifier 1’équation de continuité qui prend la
forme [14] :

div(V) =0 (11.7)

Cette équation est en fait vérifiée que I’écoulement permanent et non visqueux. L’équation de
quantité de mouvement prend la forme suivante, avec p = constante [14] :

@V _oV ——rp (7)) _ P\ +F
Ty +rotVAV+grad< > )— grad. (p)+F (11.8)

11.5.1 ECOULEMENT IRROTATIONNEL DES GAZ :

En 1904, Ludwig Prandtl a émis I'nypothese que le flux de gaz et de "liquides aqueux™ autour
des corps profilés peut supposer que n'ont aucun tourbillon, c'est-a-dire qu'ils sont
irrotationnels, Sauf dans une fine couche limite et un sillage étroit derriére le corps. Un

écoulement irrotationnel est caractérisé par vecteur de vorticité nul partout :

E=2Xw=VxV=0 (11.9)

Le champ des vitesses alors est dérive d’un potentiel @ tel que :

V=vo (11.10)
ou V=ui+vj+wk
. P = P 5 0P 5 0P 7
Et suivant la définition (11.10) V=—1+ ) +5, k
D _e e 00
ou u=o- v= W=7

L’équation de continuité (I11.7) prend la forme :

A =0 (11.11)
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Lorsque le fluide est un gaz pratiquement les force massique F toujours négligeable.et puis

1 , . .V . . - ) .
qu’en veut étudier un écoulement stationnaire (E = 0) et irrotationnel (V x V = 0), I’équation

de quantité de mouvement prend la forme [14] :
p+ %pV2 = const (11.11)

L’équation (11.11) n’est que I’équation de Bernoulli.

La constante peut étre déterminée a 1’aide des conditions de pression et de vitesse a I’infini, p,
et V.

Il est commode d’introduire un coefficient sans dimension appelé coefficient de pression Cp,. 1l

s’agit du rapport entre les forces de pression et les forces d’inertie :

Ap
C, = 11.12
P 2ok (11.12)

Ou 4,=p—Po
p = Pression locale.
Pour un écoulement incompressible, C,,o peut étre exprimé uniquement en termes de vitesse ;
D’aprés I'équation de Bernoulli :

A, =p—pw =5p(V: - V?) (11.13)
On obtient :

Cpo=1- (%)2 (11.14)
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11.5.2 ECOULEMENT IRROTATIONNEL PLAN

11.5.2.1 Potentiel des vitesses &

Sachantque @ = @(x,y),ona:

_ 9o i
do =52 dx + 52 dy (11.15)
Et
T
Ywoax U7 dy

On exprime 1’augmentation du potentiel en fonction des vitesse locales u et v comme sulit :

d® =udx +vdy (11.16)
En coordonnées polaire :
d¢ =v,.dr +vyrd@ (11.17)

11.5.2.2 Fonction de courant y

Dans un écoulement plan, il est possible de représenter les lignes de courant par une

fonction ¥ dont la définition découle de 1’équation de continuité.

Examinons 1’équation de continuité pour un écoulement bidimensionnel incompressible en

coordonnées cartésiennes :

— du v
V-v=—+_—-=

it o= (11.18)

Il est évident que I'équation est satisfaite par une fonction de courant ¥, pour laquelle les

composantes de la vitesse peuvent étre calculées comme :

oy P

=%y VT ox

Sachant que ¥ une fonction de x et y, on a aussi :
_ % %
dy = P dx + 3y dy (1.19)

Donc:
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dp = —-vdx+udy (11.20)
En coordonnées polaire :
dy = —vgdr + v, rdo (11.21)

Pour un écoulement potentiel a densité constante la vitesse peut étre déterminée
indépendamment de la pression. Une fois le champ de vitesse détermine, I'équation de Bernoulli

((11.14) peut étre utilisée pour calculer le champ de pression correspondant.

En fin, pour un écoulement irrotationnel et incompressible la fonction potentielle et celle de

courant obéissent a I’équation de Laplace suivante [11] :
Vi =V?p =0 (11.22)

Dans la présente section, nous allons citer quelques exemples d’écoulements potentiels simples [11] :

Type potentiel de vitesse fonction de courant composants
D’écoulement de
vitesse
Ecoulement ® =U(xcosa+ ysina) Y =U(—xsina +ycos a) u = Ucosa
Uniform a une v = Usina
Angle a avec
L’axe (Ox)
fig. 11-2

- Q -Q - @

Source plane ® = - Inr Y=o 0 U =

Fig. 11-3 vg =0
. T

Tourbillon pon- ® = EG Y = —%lnr C v, =0

. r
tuel (écoulement vg = 5—
Plan avec circulation
Fig. I11-4

N _ m _ . m . _ _ mcos@
Doublet (ou ® = py— cosf Y = —5—sinf v, = —
A msinf
Dipdle) plan U =—723
Fig. 11-5
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U = La vitesse de I’écoulement non perturbé parallele a I’axe Ox
Q = Débit de la source plan
[' = La circulation (I’intensité de tourbillon ponctuel)

m = 2aQ = Le moment (ou I’intensité) du doublet

Figure 11-2 : Ecoulement Uniform a un angle a avec L’axe (Ox) [12].

F

Lignes de couramt
¥ = cic

Figure 11-3 : écoulement détermine par une source [11].
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Lignes équipotenticlles

s

Ll J

Figure 11-4 : écoulement d’un tourbillon ponctuel [11].

by
Lignes de courant
{ B
Axe du
doublet
< >
X
+Q -@
=% ' i
- .‘ -
a a
Lignes de couram
(a) (b)

Figure 11-5 : écoulement déterminé par un doublet : a) position des singularités ;
b) lignes de courant et axe du doublet [11].

11.5.2.1 La circulation :

La circulation (T') est définie comme I'intégrale curviligne d'un champ de vitesse autour d'une

courbe fermée :
r= 9ch .ds (11.23)
Et la circulation par unité de surface c’est la vorticité :

&=

(11.24)

v N
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11.6 PROFILS AERODYNAMIQUES

11.6.1 DEFINITION

On définit un profil aérodynamique comme le conteur géométrique qu’on obtient par la coupe

verticale d’une aile d’avion, d’une aube de turbine a gaz et d’une pale hélicoptere ou de turbine

a vent. La forme du profil est une caractéristique essentielle qui influe grandement sur les

parametres aerodynamiques de 1’écoulement du fluide autour du profil donc sur les

caractéristiques et les performances des avions, des turbines a gaz etc. [11].

11.6.2 PRINCIPALES CARACTERISTIQUES GEOMETRIQUES

DES PROFILS

Selon la figure.2.6, on définit les grandeurs géométriques suivantes d’un profil aérodynamique :

A

B

AB
AMB
ANB
APB
MN

Bord d’attaque

Bord de fuite

Corde de référence du profil
Extrados

Intrados

Ligne de cambrure du profil

L’épaisseur maximale de du profil (e;,4x)

' 5 L

\ Ju

Longueur de la corde de référence

a

d Position de la cambrure maximale de profil

f Cambrure maximale

r Rayon du bord d’attaque

a Angle d’attaque (ou I'incidence géométrique
par rapport a la vitesse de I'’écoulement, V, )

T  Angle du bord de fuite

/
!-—l.).. J_f— h.§ — ¢ b

/
N A'_..—-"_-

a

/V‘\ |
- E’f‘

Figure 11-6 : : Caractéristique géométriques d’un profil [11].
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11.7 METHODES NUMERIQUES
11.7.1 INTRODUCTION

Parallelement aux méthodes théoriques et expérimentales en aérodynamiques, on reconnait
aujourd’hui la simulation numérique comme un moyen de conception efficace et indispensable
a I’élargissement du champ d’application de I’aérodynamique. Par exemple, la simulation

numérique donne 1’occasion :

e De simuler des phénoménes physiques complexes ;

e D’étudier les interactions de plusieurs disciplines (thermodynamique, aéroélasticité,
etc.) ;

e D’améliorer les modeles théoriques ;

e De mieux optimiser I’appareil en tenant compte d’un plus grand nombre de parametres ;

Et de 1a en a étudié numériquement deux types d’écoulements autour un profil NACA, en
modélisant I’écoulement par la méthode des panneaux. La solution numérique du probléme a
fournie les informations sur les caractéristiques suivantes : [variation de la vitesse, variation du
coefficient de pression]. Les résultats obtenus par la méthode des panneaux sont compares a
ceux trouvés par [FLUENT].

11.7.2 METHODES DE PANNEAUX

11.7.2.1 Généralités

Une méthode de panneau a deux dimensions fait référence a la méthode numérique pour
calculer I'écoulement autour de n'importe quelle géométrie telle que le profil de l'aile. Ces
méthodes sont basées sur remplacement de la géométrie des profils d'ailes par une distribution
de singularités, (sources, tourbillons, doublets). Essentiellement, le profil d'aile est divisé en
segments de ligne droite ou en panneaux ou en éléments de frontiere et des feuilles de vortex
d’intensités constantes sont placées sur chaque panneau. Pour les surfaces non portantes, une
répartition de surface des sources est appliquée, tandis que pour le cas des surfaces portantes,
la section de profil aérodynamique est modélisée en placant les panneaux vortex sous la forme
d'une ligne droite segments possedant la force, qui sont répartis sur des panneaux qui modélisent

le contour de profil aérodynamique lui-méme [12].
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11.7.2.1.1 Discrétisation

Le principe de discrétisation consiste a “segmenter” un profil, ¢’est a dire que 1’on va le
représenter par une série de petits segments de longueur variable appelés panneaux. Cette
discrétisation ne doit pas étre aléatoire et doit permettre de construire un polygone le plus proche
possible du profil. De plus, il est nécessaire d’avoir une densité de panneaux plus importante
aux extrémités du profil (bords d’attaque et de fuite) car ils constituent les endroits ou la

courbure est la plus prononcée, donc plus difficile a représenter par des segments [11].

Figure 11-7 : Notation des panneaux sur le profil [11].

11.7.2.1.2 Choix et distribution des singularités

Apreés avoir réalisé la discrétisation, on doit procéder a la distribution des singularités sur
les panneaux pour simuler 1’écoulement du fluide. Cette répartition et les hypotheses de base
associées peuvent varier d’une méthode a I’autre. Le principe reste qu’il faut poser des
conditions qui limitent le nombre d’inconnues tout en fournissant des résultats valables et en
simplifiant les calculs. Puis, le calcul de vitesse sur chaque panneau permet de trouver le
coefficient de pression en chaque point duquel decoule le coefficient de portance et la

circulation [11].

11.7.2.1.3 ldentité de Green

Toutes les méthodes de panneaux reposent sur 1’identité de Green. Celle-ci permet de
calculer la valeur du potentiel en tout point du champ concerné, pour autant que 1’on connaisse
les conditions aux limites. La surface en question, ne doit cependant contenir aucune singularité.
Puisque dans notre cas, les singularités du profil sont distribuées a la surface du profil,

examinons le champ décrit a la figure suivante [11].
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Figure 11-8 : Surface représentative a I’intérieur de laquelle I’identité de Green est

applicable [11].

L’identité de Green s’exprime comme suit [11] :

@p = [[(7 V)P, — D(7i - VD) dS (11.25)

OU @Dy est le potentiel créé par une source unitaire, en deux dimensions : @¢ = (ﬂ) Inr.

La premicre intégrale de 1’équation (11.25) représente 1’influence au point P d’une
distribution de sources sur la surface S et le terme (- V&) est la vitesse normale a la paroi.

Dans notre cas elle est nulle pour satisfaire la condition de tangence des vitesses.

Dans la seconde partie de 1’équation (11.25), le terme (71 - V@) correspond a I’influence
d’un doublet (fig.11.9). Ce terme représente le taux de changement du potentiel @gen

direction 7. Si @, et @, sont les valeurs du potentiel a Q et a Q,, alors :

-V, = {L’{}% (11.26)

Si on interpréte @, et @, comme étant respectivement une source et un puits d’intensité
unitaire, alors on obtient bien la définition du doublet. Selon Moran, la contribution de la surface

S au point P est donnée par :
D, ~ Voo(x,cosa+y,sina) (11.27)
OU « est I’angle d’incidence du profil ;

En tenant compte de ce dernier terme, on peut réécrire I’identité de Green de la fagon suivante :

44



®p =V, (x,cosa+y,sina)— O -VD,).dS (11.28)

fSB+SC

Les parameétres Sget S représentent les surfaces du corps (ou du profil) et la surface du sillage

respectivement.

Il existe une deuxiéme fagon de considérer le probléme. On pose que V =V, + Vb, ou @ est

le potentiel de perturbation. La surface S ne contribue pas au potentiel, on a alors :
n-vo=-n-v, (11.29)

Considérons la surface S comme une surface simple, avec : A@ = @t — @~

Ou: @t = Valeur de @ du c6té de S (pointe vers le fluide) ;

@~ = Valeur de coté opposé ;

Figure 11-9 : Interprétation du second terme comme une distribution de doublet [11].

L’¢équation devient donc :
®p =V, (x,cosa+y,sina) — J5, @@ V@y).dS — [ AP(i-VD).dS (11.30)
Avec @ le potentiel total. Si on introduit la circulation I', on obtient :

®p =V, (x,cosa+y,sina) — fs,, O VD) .dS — rfSC(ﬁ’ -Vd,).dS (11.31)
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11.7.2.2 Méthode de Hess et Smith

Cette méthode élaborée par Hess et Smith en 1966 consiste tout d’abord a diviser le profil
en un certain nombre de panneaux afin d’en approcher le mieux possible le contour réel. On
modélise ensuite 1’écoulement a ’aide de sources et de tourbillons distribués sur chaque
panneau. Ensuite, les conditions de tangences et de Kutta, nous permettent de déterminer
I’intensité de ces singularités. Puis, une fois celles-ci connues, on peut calculer la vitesse, et,
par conséquent, le coefficient de pression en tout point de la surface, ainsi que la distribution

de I’angle d’attaque en fonction de I’angle d’incidence du profil.

Pour un écoulement irrotationnel, le potentiel total autour du profil correspond a 1’équation

suivante :
D=, +D,+ D, (11.32)
@ = Potentiel de I’écoulement uniforme ;
@, = Potentiel d’une distribution de sources q(s) par unité de longueur ;
@, = Potentiel d’une distribution de tourbillons d’intensité y(s) ;

Hess et Smith ont posé les conditions suivantes : I’intensité des sources est constante sur chacun
des panneaux mais varie d’un panneau a I’autre, tandis que I’intensité¢ des tourbillons est la
méme sur tous les panneaux. Donc sur un panneau i, g(s) = q; tandis que y(s) =y . La

discrétisation se fait de la facon suivante [12] :

N
_ : § qi 14
® =V, (xcosa+ ysina) + f [Elnr—ﬁe] ds (11.33)
i=1 panneaux

Il'y a donc N+1 inconnues dans ce probleme :

e Les N valeurs de g; aux points de contréle ;

e Lavaleur de y pour le tourbillon au point de contréle

Avant d’effectuer les calculs, on doit préciser les conditions aux limites. Tout d’abord, on
consideére que les points de contrdle sont situés au centre des panneaux. Puis on impose la
condition de tangence entre les panneaux, ce qui donne une vitesse normale a la surface des
panneaux nulle. Ensuite, la condition de Kutta établit que les vitesses tangentes du premier et

du dernier panneau sont égales. L’ensemble de ces conditions permet de déterminer les
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inconnues de départ, c’est a dire 1’intensité des sources et des tourbillons. Une fois le champ de
vitesse connu, on peut en déduire le coefficient de pression sur chaque panneau. Puis le

coefficient de portance est calculé a 1’aide de la relation de Kutta Joukowski.

11.7.2.3 Méthode de panneaux vortex

La méthode des panneaux vortex présentée est donnée par Kuethe et Chow (1986), qui
fondent leur mise en ceuvre sur les travaux de Stevens et al. (1971). Cette méthode a la
particularité que la densité de circulation sur chaque panneau varie linéairement d'un coin a
l'autre et est continue a travers le coin. La condition de Kutta est facilement incorporée dans
cette formulation, et le calcul numérique est stable a moins qu'un grand nombre de panneaux
ne soit choisi sur un profil aérodynamique avec un bord de fuite cuspide. Les panneaux, en
nombre, sont supposés étre plans et sont cités dans le sens horaire, a partir du bord de fuite. Les
« points limites », sélectionnés sur la surface du profil aérodynamique sont les intersections de
panneaux vortex contigus. La condition que le profil aérodynamique soit une ligne de courant
est satisfaite approximativement en appliquant la condition de composante de vitesse normale

nulle aux "points de contrdles", spécifiés comme les points médians des panneaux [15].

Dans le diagramme ci-dessous, qui détaille la relation entre deux panneaux représentatifs, les
coordonnées majuscules se référent aux points limites. Le point médian de chaque segment, le
point auquel est appliquée la condition d’annulation de la vitesse normale, est appelé point de

controle.

Dans le méme diagramme, les minuscules x et y font référence aux positions le long du
segment. Alors que x; , y; se référent au point de contréle sur le panneau i, les coordonnées de
position x;, y; se réferent a n'importe quel point sur le panneau j. Cette distinction est faite
parce que I'exigence de vitesse non normale n'est faite qu'au point de contrdle, mais chaque
point de contrdle ressent I'effet de la distribution du vortex sur toute la longueur du j -éme

panneau [Vortex Panel Method — MAE 672 R.J. Ribando — Spring 2008].
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Figure 11-10 : géométrie d’un panneau [Vortex Panel Method — MAE 672 R.J. Ribando — Spring 2008].

Le potentiel de vitesse a x; , y;, un point de contrdle représentatif, est la somme de celle de la
vitesse d’écoulement a I’infinie plus I'effet de tous les panneaux de tourbillon le long du profil

aérodynamique ; c'est a dire.[15],
D(x;,y;) =Vo(xjcosa+y;sina) — E J Y1) g y’ y’) ds; (11.34)

Notez que I'intégrale est sur la longueur du j -€éme panneau (contributeur) et a est I'angle que
I’écoulement fait avec 1'horizontale. Apres Stevens et al. (1971) Dintensité du vortex est prise

pour varier linéairement le long de chaque panneau ; c'est a dire., [15]
i
Y(Si) =Yt (Yj+1 - Yj)s_; (11.35)

ou S]- la longueur totale du j -eme panneau.

48



Alors que d'autres formulations peuvent considérer 1’intensité du vortex comme uniforme
pour chaque panneau, la formulation de Stevens a l'avantage que I’intensité du vortex est

continue aux points limites [15].

En termes de potentiel de vitesse, la condition qu'il n'y ait pas de vitesse normale aux points

de contréle est donnée par :
d

Ou ici i passe de 1 a m, le nombre total de panneaux. Effectuer la différenciation représentée

par I'équation. 11.36 sur I'équation 11.34, Kuethe et Chow (1986) donnent les résultats suivants

m
Z. L (CnluV'i t aniiY'm) = sin(8; — a) (11.37)
):

Cette équation s'applique a tous les i de 1 a m, c'est-a-dire a chaque panneau ;

ouy' = et 0; est comme indiqué sur la figure. Les coefficients sont donnés par :

) 4
21V oo
Cnlij == 0 5DF + CG - anii

QF G
anii == D +0.5?— (AC+DE)S—

J J

Les constantes présentées dans ces expressions et dans certaines expressions ultérieures sont

définies comme :
A=—(x; — X;)cos0; — (y; — Y;)sin®,
B=(x;— X)2+(y:-Y;)"
C =sin(6; - 6;)
D =cos(0; - 6;)
E = (x; — X;)cos0; — (y; — Y;)sin®;

2
S? + 24S;

F =1In(1
n(1+ B
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G = tan~! (24
B+AS;

P = (xl- - X])Sin(B, — 20]) + (yl — Y]')COS(ei - 20])
Q = (x; — X;)cos(0; — 26,) — (y; — Y;)sin(0; — 26,)
Pour i =}, les coefficients ont des valeurs simplifiées :

Chy; =—1,Cy2, =1

1 1

A ce stade, nous avons m équations pour m + 1 inconnues’ intensités de vortex. La derniére
équation vient de la condition que 1’écoulement sort doucement du bord de fuite. La "condition

Kutta" exige que :
VitV 1 =0 (11.38)

Une fois que les intensités du vortex ont été trouvées en résolvant les équations 11.37 et
11.38, vous voudrez déterminer la vitesse (tangentielle) le long de la surface du profil

aérodynamique. Kuethe et Chow donnent :
m
V, = cos(8; — ) + Z 1 (Cay¥'; + Ceoy Vi) (11.39)
]:

Ce qui est applicable a nouveau de i = 1 a m. Ici, les coefficients tangentiels sont donnés par :
Cyy, = 0.5CF — DG — Cyp,

~ PF (AD — CE)G
CtZij = C+0.55—j+s—j

Pour i =, les coefficients ont des valeurs simplifiées :

Ctlii = Ctzii = 7'[/2 .

11.7.2.4 Effet de compressibilité

La transformation L’effet de compressibilité est pris en compte par la méthode de
transformation de 1’équation du potentiel des vitesses. Cette technique mathématique permet

I’extension au calcul des écoulements compressibles par I’emploie des formules de corrections
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appliquées sur les résultats des problémes d’écoulements incompressibles correspondants. Pour

cela, on distingue les différentes régles de corrections données comme suit [16] :
e Reégle de Prandtl-Glauert

Le coefficient de pression obtenue par cette transformation :

C, = 2 (11.40)

14
/1—M§o

L’équation (11.40), connue comme régle de Prandtl-Glauert, est une équation qui relie le
coefficient de pression dans I'espace compressible a celui de I’incompressible pour le méme

profil.

e Régle de Karman-Tsien

C, = 0 (11.41)

e Reégle de Laitone

c
C, = 2o (11.42)

p 2 y=1.2
M5 (1+55=M5,)C
2, [o.0] 2 [ee] po
/1—M°o.
2. [1-M%,
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11.8 TURBINE AERODYNAMIQUE
11.8.1 INTRODUCTION

Le développement de la turbine a gaz implique une augmentation de la température d'entrée
turbine et le rapport de pression de compresseur, ce qui entraine une plus grande consommation
de flux de refroidissement et des Systémes de vagues plus compliqué. Par conséquent, il est
nécessaire d'améliorer la conception aérodynamique, Transfer de chaleur et structurelle des

turbines a haute pression a un nouveau niveau [17].

11.8.2 CARACTERISTIQUES DE PROFIL AERODYNAMIQUE
DE TURBINE

Les profils aérodynamiques des turbines ont des caractéristiques géométriques uniques. En
termes conventionnels, ils seraient appelés épais, fortement cambrés et tronqués. Cela signifie
qu'ils présenteront une grande variété de phénomeénes fluides et ne sont pas particuliérement
sensibles a de nombreuses approches analytiques classiques. Cette impression sera confirmee

par les remarques suivantes concernant les paramétres aérodynamiques [18].

11.8.2.1 Nombre de Mach

Lorsque des grands subsoniques ou bas supersoniques nombres de Mach de sortie se
trouvent en combinaison avec des profils aérodynamiques de grande épaisseur et / ou de
déviation, des régions locales d'écoulement supersonique (parfois appelées bulles) se trouvent
souvent sur I’extrados (ou convexe). On peut présumer en toute Sécurité que la tendance sera
vers des nombres de Mach de sorties plus élevées et des angles de d’attaques plus élevés afin
d'augmenter le travail sur étage. Il y a, en fait, plusieurs profils aérodynamiques de turbine
"transsoniques” (c'est-a-dire entrée subsonique, sortie supersonique) déja en service. Il n'est pas
plus facile de prédire le comportement d'écoulements "mixtes” (c'est-a-dire en partie
subsoniques, en partie supersoniques) autour de profils aérodynamiques en cascade que pour
des profils aérodynamiques isolés et les conséquences d'erreurs peuvent étre d'une gravité

inacceptable [18].
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11.8.2.2 Nombre de Reynolds

De grands gradients de pression, en particulier ceux défavorables apparaissant prés du bord
de fuite sur I’extrados, exercent ¢galement un fort effet sur la transition de la couche limite.
Une compétition intense a donc souvent lieu le long de 1’extrados entre le nombre de Reynolds,
le niveau de turbulence et le gradient de pression sur I'état de la couche limite. Le résultat est
difficile a prévoir a I'avance, mais crucial pour les performances aérodynamiques et thermiques

du profil aérodynamique [18].

11.8.3 CASCADE LINEAIRE (GRILLE D'AUBES LINEAIRE)

L'écoulement dans le passage d'aube d'une turbine axiale est tridimensionnel. Un
bidimensionnel approximation est obtenue en réalisant une section cylindrique de la rangée de
pales au rayon moyen et en le déroulant dans un plan (voir figure 11.11). Une cascade linéaire
ou une rangée de pales est construite en mettant en place des pales prismatiques avec les profils
obtenus. En principe, un nombre infini de pales est nécessaire pour afin de conserver la
périodicité des aubes dans la turbine d'origine. Le flux bidimensionnel est représentatif du flux

tridimensionnel réel.

Ly

Figure 11-11 : grille d'aubes linéaire

B1 et B, Sont les angles d’entré d’air et sortie d’air respectivement.



11.8.4 ECOULEMENT POTENTIEL A TRAVERS UNE
CASCADE LINEAIRE

L'écoulement potentiel a travers une cascade infinie de profils aérodynamiques est considéré
a la fois comme un probléme direct et inverse. Dans chague cas, une expansion de perturbation
autour d'un écoulement uniforme de fond est supposé ou la taille de la perturbation est
comparable au rapport d'aspect des profils aérodynamiques. Cette perturbation doit se
désintégrer loin en amont et satisfaire également des conditions de bord particulieres, y compris
la condition de Kutta a chaque bord de fuite. Dans le probleme direct, le champ d'écoulement a
travers une cascade de profils aérodynamiques de géométrie connue est calculé. Ceci est résolu
analytiquement en refondant la situation comme un probléme de Riemann - Hilbert avec
seulement des valeurs imaginaires prescrites sur les cordes. Comme la distance entre Les profils
aérodynamiques sont portés a l'infini, la solution semble converger vers une expression
analytique connue pour un seul profil aérodynamique. Les expressions analytiques de la vitesse
de surface, de la portance et de I'angle de déflexion sont présentées comme des fonctions de la
géométrie du profil aérodynamique, de l'angle d'attaque et de I'angle de décalage ; ceux-ci
montrent un bon accord avec les résultats numériques. Dans le probleme inverse, la géométrie
du profil aérodynamique est calculée a partir d'une vitesse de surface tangentielle prescrite le
long des cordes et de l'angle d'attaque en amont. Cela se trouve a travers la solution d'une

équation intégrale singuliére prescrite sur les cordes des profils aérodynamiques [19].

11.8.5 SOLUTION D’ECOULEMENT POTENTIEL EN
CASCADE

L'écoulement potentiel en cascades est un probleme bien étudié. Globalement, le probléeme a
été résolu en utilisant soit une séquence de transformations conformes ou en utilisant des

méthodes de singularité de surface ;

Les méthodes de singularite de surface (méthodes des panneaux), qui peuvent étre
facilement programmées, utilisent une voie alternative pour résoudre le probléme d'écoulement
potentiel dans les cascades en distribuant des singularités telles que des tourbillons et / ou des
sources sur le contour de 1’aube. En raison de la géométrie de la cascade infinie, chaque
singularité sur une partie d'une aube de cascade doit étre répétée un nombre infini de fois,

correspondant a chacune des aubes de cascade. La vitesse induite due a cet ensemble infini de
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singularités avec un espacement régulier peut étre résumeée et représentée par un terme, comme
donné par exemple dans Gostelow (1984) et Lewis (1991). L’écoulement potentiel a travers la
cascade peut alors étre représenté par un certain nombre de ces singularités a réseau infini
placées le long de la surface de I’aube. De telles méthodes de singularité de surface utilisant des
vortex / sources ponctuelles discrétes ont été developpées par Birnbaum (1923), Glauert (1924)
et Allan (1962). On peut noter ici que la méthodologie de résolution des cascades donnée dans
Lewis (1991) implique également de telles singularités de réseaux infinis discrets le long de la
surface de 1’aube. McFarland (1982) a formulé une version d'ordre supérieur de cette méthode,
utilisant des sources / tourbillons distribués en continu. Cependant, dans cette méthode,
I'intégration de I'effet de la matrice infinie de tourbillons distribués en continu sur un panneau
implique des expressions compliquées et doit étre effectuée numériquement. Cela contraste
avec les méthodes des panneaux simples d'ordre supérieur, comme cela est utilisé pour résoudre
le probleme de profil aérodynamique isolé, ou les intégrales a travers un panneau pour le
tourbillon simple plus simple peuvent étre effectuées analytiquement, comme le montre notre

exemple présenté par Kuethe et Chow (1986) [20].
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11.9 CORRELATION POUR LE CALCUL DE TRANSFERT DE
CHALEUR

11.9.1 INTRODUCTION

Le transfert de chaleur dans un fluide peut se produire par conduction ainsi que par
convection par le mouvement du fluide. Ce dernier est la forme la plus courante de transport de
chaleur dans les écoulements de turbomachines et les applications aérospatiales. Le transfert de
chaleur global dans un milieu en mouvement, comprenant une interaction complexe entre la
mécanique des fluides et le transfert de chaleur. Les deux domaines ont évolué en deux entités
distinctes, sans interaction majeure entre les dynamiques des fluides et les spécialistes du
transfert de chaleur. Cette situation doit étre rectifiée avant les interactions et mécanismes
complexes et leur dépendance aux parametres gouvernant la mécanique des fluides (rapport
température gaz / pale, Re, M, T, structure de la turbulence, géométrie du corps, Etc.) et transfert

de chaleur (k, h, Cp, Pr, Nu, St, Gr, etc.) peuvent étre clairement compris [21].

11.9.2 LE TRANSFERT DE CHALEUR PAR CONVECTION

Ce mécanisme de transfert est régi par la loi de Newton qui stipule que la densité de flux de
chaleur échangé entre une paroi solide et un fluide en écoulement est proportionnelle a 1’écart

de température qui lui a donné naissance [21].
9_ n—
= Q = h(Ty) (11.43)
q = Le flux de chaleur échangé.
h = Coefficient d’échange convectif, en (W.m-2. K-1).
T = Température de fluide.

T, = Température de solide.

Dans notre probleme ou la géométrie est compliquée et également en raison de I'interaction
complexe entre I’écoulement et les champs de transfert de chaleur. La détermination de
coefficient de convection résultant des couches limites qui se développent a la surface nécessite
L’utilisation des nombres non dimensionnels supplémentaires tel que, Nombre de Reynolds

(Re), nombre de Mach (M), nombre de Prandtl (Pr) et nombre de Nusselt (Nu).
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11.9.3 NOMBRE SANS DIMENSION
11.9.3.1 Nombre de Reynolds (Re)

Le nombre de Reynolds, Re, est le rapport de forces d’inertie aux forces visqueuses, et est

utilisé pour caractériser les écoulements de la couche limite [22].

Re=p—

y (11.44)

11.9.3.2 Nombre de Prandtl (Pr)

Le nombre de Prandtl, Pr, est une propriété de transport du fluide et fournit une mesure de
I'efficacité relative de l'impulsion et du transport d'énergie dans les couches limites

hydrodynamiques et thermiques, respectivement [22].

C
Pr:%":g (11.45)

C,, = Chaleur spécifique.
a = Diffusivité thermique.

11.9.3.3 Nombre de Nusselt (Nu)

Le nombre de Nusselt représente le gradient de température sans dimension a la surface et
fournit une mesure du coefficient de convection, est défini comme [22] :

_h(L _ L

Nu =
* k Tf—Ts

aT
3)s (11.46)

11.9.4 CORRELATIONS DE TRANSFERT DE CHALEUR PAR
CONVECTION

Le transfert de chaleur externe dépend du développement des couches limites sur le profil
aérodynamique. La couche limite externe est soumise a plusieurs facteurs qui rendent ce calcul
difficile. Ces facteurs comprennent les gradients de pression et de température, le niveau de
turbulence, la courbure de la surface, la rugosité de la surface, la transition laminaire a turbulent

et l'instabilité de I'écoulement. Les bulles de séparation prés du bord d'attaque du profil
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aérodynamique pourraient également avoir une influence majeure sur le développement de la
couche limite. Celles-ci peuvent étre causées par un changement rapide de la courbure ou lors
de conditions hors conception lorsque les angles d'incidence peuvent étre élevés. Si, cependant,
le gradient de pression est favorable et suffisamment fort, une limite turbulente peut se
recollifier avec une réduction ultérieure de la charge thermique. Les relations standard pour
I'écoulement sur une plague plan avec des facteurs de modification appropriés pour tenir compte
de ces effets, peuvent étre utilisées pour calculer le taux de transfert de chaleur externe vers le

profil aérodynamique comme suit [23] :

Nu, = 0.0296C ppiricarRes ° PT/3 (11.47)

X

Cempirical - L€ facteur de corrélation empirique est obtenu en appariant les données de test.

Au bord d'attaque, les effets liés a I'instabilité due a la rangée de profils en amont conduisent a
des coefficients de transfert de chaleur élevés et les facteurs de correction empiriques sont
généralement appliqués comme suit [23] :

1

2 0\3
Nugp = 1.14CompiricaREZPTO*(1 + () ) (11.48)

Avec 0< 0 <80

En général Plusieurs solutions analytiques et d'observations expérimentales montrent que
pour la convection forcée, les coefficients de convection local et moyen peuvent étre corrélés,

respectivement, par des équations de la forme :
Nu, = CRe;P}" (11.49)

Ou C, m et n sont indépendants du fluide, mais dépendent de la géomeétrie de la surface et des

conditions d'écoulement (laminaire ou turbulent).

Par exemple :

- Ecoulement sur une plaque plane.

58
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Figure 11-12 : Développement de la couche limite thermique sur une plaque plate
montrant un changement du profil de température du fluide et du coefficient de
convection local dans les régions d'écoulement laminaire et turbulent [18].

e Llaminaire: Re , < 10°

h,L
Nu, ===o. 332Rel/?pl/3 (11.50)
e Turbulent Re, > 10°
h,L
Nu, =--=o. 0296Re;/° P}/ (11.51)

Relations que nous avons utilisées pour extraire le nombre de Reynolds de notre code de
calcul :

Tout d’abord en utilise la relation donnée dans le livre « Kuethe et Chow » [15] :

Y
1—

) e
2 T+ (y-DM? \ 1Y
Cp = oy <1+%(y—1)M§O) 1 (11.52)

En suit en calcul la température de recouvrement avec la relation :

1

S(y-1)rm?
T,.To(5——— 1.
r=To(r ) (11.53)

Avec T, représente la température totale des gaz chaud.
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1
Et r=(Pr): ;Pr =CI‘;—"1

f

Avec :
i : la viscosité dynamique (exprimée en kg m—1 s—1),
K¢ : la conductivité thermique, (en W m—1 K—1),

Cp, | la capacité thermique massique a pression constante (en J kg—1 K—1).

Air Prandt! Number

0.70 The Enuinaerim _Inq!Bn)g ¢

. 30

200 : 200 400 600 800 1000

Figure 11-13 : nombre de Prandtl de I'air a température donnée.

En calcul la vitesse sur le profil aprés en 1’utilise pour trouver le nombre de Reynolds.

v = Ma../YRT, (11.54)

Re =Z="2% (11.55)
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CHAPITRE 111

ROFROIDISSEMENT DES TURBINE A GAZ




REFROIDISSEMENT DES TURBINE A GAZ

111.1 INTRODUCTION

Les turbines a gaz jouent un role essentiel dans la société industrialisée d'aujourd'hui, et a
mesure que la demande d'énergie augmente, la puissance et I'efficacité thermique des turbines
a gaz doivent également augmenter. Une méthode pour augmenter a la fois la puissance de
sortie et l'efficacité thermique du moteur consiste a augmenter la température du gaz entrant
dans la turbine. Dans les turbines & gaz avancées d'aujourd'hui, la température d'entrée de la
turbine peut étre aussi élevée a 1500 ° C ; cependant, cette température dépasse la température
de fusion des profils métalliques. Par conséquent, il est impeératif que les pales et les aubes
soient refroidies, afin qu'elles puissent résister a ces températures extrémes. L'air de
refroidissement autour de 650 ° C est extrait du compresseur et passe a travers les profils
aérodynamiques. Avec les gaz chauds et l'air de refroidissement, la température des pales peut
étre abaissée a environ 1000 ° C, ce qui est autorisé pour un fonctionnement fiable du moteur.
I1 est largement admis que la durée de vie d’une aube de turbine peut étre réduite de moitié si
La prévision de température de la pale métallique n'est plus que de 30 ° C. Pour éviter
défaillance prématurée, les concepteurs doivent prévoir avec précision les coefficients de
transfert de chaleur locaux et les températures locales du métal du profil aérodynamique. En
prévenant les points chauds locaux, la durée de vie des pales et aubes de turbine augmentera.
Cependant, en raison du flux complexe autour des profils, il est difficile pour les concepteurs

de prédire avec précision la température du métal.

La (figure 111-1) montre la distribution du flux de chaleur autour d'une aube de guidage d'entrée

et d'une pale de rotor.

Au bord d'attaque de l'aube, les coefficients de transfert de chaleur sont trés éleves, et comme

le flux se divise et se déplace le long de I'aube, le flux de chaleur diminue.

Le long du cété aspiration de I'aube, le flux passe du laminaire au turbulent et les coefficients
de transfert de chaleur augmentent. Lorsque le débit s'accélere le long de la surface de pression,
les coefficients de transfert de chaleur augmentent également. Les tendances sont similaires

Pour I’aube de turbine :

Le flux de chaleur au bord d'attaque est trés élevé et continue de diminuer a mesure que le flux

se déplace le long de la pale ; sur la surface d'aspiration, le flux passe du laminaire au turbulent,
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et le flux de chaleur augmente fortement ; le transfert de chaleur sur la surface de pression

augmente lorsque le flux s'accélere autour de la pale [11].
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Figure I11-1 : Vue en coupe et distribution du flux de chaleur d'une aube et d'une pale

refroidies [10]

Les lames peuvent survivre de deux manieres dans un environnement aussi rude. Une solution

se présente sous la forme de matériaux avancés et I'autre fagon de résoudre ce probleme consiste

a adopter diverses techniques de refroidissement, qui peuvent étre effectuées en interne ou en

externe [24].
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111.2 REFROIDISSEMENT DES AUBES

Le refroidissement des aubes est le moyen le plus efficace de maintenir des températures de
fonctionnement élevées en utilisant le matériau disponible. Le refroidissement des pales peut
étre classé en fonction du site de refroidissement comme refroidissement externe et
refroidissement interne.

Une autre classification basée sur le fluide de refroidissement est le refroidissement liquide et

Refroidissement par air [25].

111.3 CHOIX DU FLUIDE REFRIGERENT

Il 'y a deux facons de refroidir les aubes. Le choix du réfrigérant divise le systeme de
refroidissement en deux catégories :

Refroidissement par liquide

Refroidissement par gaz.
Pour les systemes de refroidissement utilisant un réfrigérant liquide, le liquide souhaitable est :
L'eau.
Le refroidissement a gaz est exclusivement réalisé par air prélevé du cycle moteur au niveau du

compresseur [26].

111.3.1 REFROIDISSEMENT PAR LIQUIDE

En raison des taux de transfert de chaleur plus élevés, I'utilisation d'eau ou d'autres liquides
comme réfrigérants a été essayée. Le refroidissement liquide a été essayé sur des turbines a
longue durée de vie car les taux de transfert de chaleur sont plus élevés pour ces turbines. Méme
si c'est I'une des méthodes les plus efficaces pour éliminer la chaleur, il faut noter qu'elle peut

refroidir excessivement la pale, ce qui n'est pas souhaitable.

Lorsque du liquide est utilisé comme liquide de refroidissement, I'équipement devient en outre
complexe. Lorsqu’utilisation de 1'eau, I'inconvénient est que la vaporisation doit &tre autorisee
ou que I'eau doit circuler a haute pression au-dessus de sa pression de vapeur afin d'empécher
la vaporisation. Il y a un autre inconvénient a utiliser de I'eau comme liquide de refroidissement,

car elle a un coefficient de transfert de chaleur élevé et, de ce fait, le taux de transfert de chaleur
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devient assez élevé comme déja mentionné. Pour cette raison, des liquides organiques a basse
pression de vapeur que l'eau pour la méme temperature ont été essayes. Si des liquides de
refroidissement organiques sont utilisés il est possible qu'il soit mélangé au carburant avant de

briler.

Un systeme de refroidissement liquide est plus avantageux lorsque le liquide est remis en
circulation, de sorte qu'il peut étre utilisé a plusieurs reprises. En raison de la complexité de
cette méthode, elle n'est pas adaptée aux applications aéronautiques. L'utilisation d'eau comme
liquide de refroidissement a été essayée sur des turbines a gaz pour la production d'électricité.
La (Figure 2) montre une aube refroidie par eau dans laquelle I'eau s'écoule a travers des
passages internes dans 1’aube. Il est presque impossible d'éliminer la corrosion ou la formation

de dépdts dans ce systeme [25].
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Figure 111-2 : Aube refroidi par I’eau [25].
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111.3.2 REFROIDISSEMENT PAR L’AIR

La plupart des complexités mécaniques présentes avec le refroidissement liquide disparaissent
pratiquement lorsque l'air est utilisé comme fluide de refroidissement. A tel point que toutes les
turbines a gaz d'avions actuelles dotées d'un refroidissement de turbine entrent dans cette
catégorie. Dans tous ces systemes, l'air est purgé de I'extrémité haute pression du compresseur
et envoyé aux pales et aubes pour étre refroidi. La quantité de fluide de refroidissement requise
est d'environ 1 a 3% du débit d'air du moteur par rangée d'aubes de turbine. On profite du fait

que l'air de refroidissement est environ 600 ° C plus froid que le gaz entourant les pales [25].

I11.4 TECHNIQUE DE REFROIDISSEMENT DES TUYERES
D’AUBEES

Les tuyeres du premier étage de la turbine HPT (High Pressure Turbine) (figure 3) est refroidie
par jets impactant et est protégée a I’extérieur par plusieurs étages de film cooling.

A P’intérieur de I’aubage sont situées deux toles prismatiques trouées qui produisent les jets : la
premiére en correspondance du bord d’attaque, la seconde dans la partie moyenne de la tuyere.
La partie terminale de la tuyére est refroidie par une série de tubes axiaux qui émettent le FDR
(fluide de refroidissement) sur le bord de fuite sur I’intrados (pressure side PS).

Les trous de film cooling au bord d’attaque sont inclinés vers la téte de I’aubage (extrémité libre
de ’aubage ou sommet de ’aubage), tandis que les autres sont dans le sens de I’écoulement
[27].

Jets impactants
Shower head /
(§ 1.2.5) — W |

%&_J'[ -y .;u

Film “
cooling

Figure 111-3 : Systeme de refroidissement de premiere stator (tuyéere) [27].
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111.5 TECHNIQUE DE REFROIDESSEMNT DES AUBAGES
D’AUBES

Les aubages du premier étage de la méme turbine HPT (figure 4), sont refroidis par un systeme
combiné de serpentins multi passes avec promoteurs de turbulence, jets impactants avec film
cooling au bord d’attaque et pins fins au bord de fuite.

Deux circuits séparés sont présents. Le premier est constitué par trois branches de serpentin
avec promoteurs de turbulence dont la derniere alimente une série de trous pour jets impactants
au bord d’attaque. Le réfrigérant est ensuite évacué grace a une série de trous de film cooling.
L’autre circuit, toujours avec promoteurs de turbulence, refroidit la partie postérieure de

I’aubage et alimente un étage de trous de film cooling avec canaux dotés de pins fins [27].

Serpentins
multipasses

Shower head

(8 1.2.5) . .
| Trou pour film cooling

Pins fins

Figure I11-4 : Systeme de refroidissement de premiere rotor (aubages) [27].
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111.6 TECHNIQUE DE REFROIDESSEMENT EXTERNE

Comme son nom l'indique, la surface externe de la pale de turbine a gaz est refroidie en utilisant
I'air comprimé du compresseur. La quantité d'air nécessaire a cet effet est de 1 a 3% du débit
principal entrant dans I'étage de la turbine, ce qui permet de réduire les températures du métal
des pales d'environ 200 a 300 ° C. En utilisant un matériau approprié (alliages a base de nickel),
une température de pale moyenne de 800 ° C peut étre utilisée. Cela peut permettre une
température maximale du gaz d'environ 1400 K. Des températures encore plus élevées peuvent
étre utilisées avec des alliages a base de nickel, de chrome et de cobalt.

Les autres méthodes de refroidissement externe sont le refroidissement du film et la

transpiration ou refroidissement par effusion [25].

111.6.1 REFROIDISSEMENT PAR FILM

111.6.1.1 Introduction
Le refroidissement par film est un élément majeur du refroidissement global des profils de
turbine. Un exemple d'aube de turbine refroidie par film est présenté dans la (figure 05) [28].
Le fluide de refroidissement, c'est-a-dire I'air, apres avoir traversé l'intérieur de la pale de
turbine est fait pour sortir de la pale par des trous sur le bord d'attaque. Cet air frais sort du bord

d'attaque et forme une couche ou un film mince protégeant la pale des gaz chauds.

Figure 111-5 : Schéma des configurations de refroidissement du film sur une aube [28].
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Le processus principal par lequel le refroidissement du film réduit le transfert de chaleur vers
le mur consiste a réduire la température du gaz pres du mur, c'est-a-dire a réduire le potentiel
de température de conduite pour le transfert de chaleur vers le mur. Lorsque le fluide de
refroidissement s'écoule des trous de refroidissement, il se mélange au gaz principal, ce qui
entraine une augmentation de la température du fluide de refroidissement. Un exemple typique
de cela est présenté sur la (figure 06) qui montre les mesures du profil de température le long
de la ligne centrale d'un jet de fluide de refroidissement lorsqu'il s'écoule en aval du trou de

fluide de refroidissement [24].

Dans cette figure, les contours de température sont présentés comme des contours 6 normalisés

ou 0 est défini comme [28] :
T,—T
T, —T,

Figure 111-6 : Profils thermiques montrant la distribution du fluide de refroidissement
s'écoulant d’un trou de refroidissement du film [24].

La température du fluide de refroidissement au mur sera a la température de la paroi
adiabatique, Taw , et cette température est généralement supposee étre le potentiel de
température de conduite pour le transfert de chaleur dans le mur. Généralement, une forme
normalisée de Taw , appelée efficacité adiabatique ou efficacité du film, est utilisée pour
caractériser les performances de refroidissement du film. L'efficacité du film, n, est définie

comme suit :
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Ou Teexit est la température du fluide de refroidissement a la sortie du trou de refroidissement.
Pour des performances de refroidissement parfaites du film, I'efficacité du film aurait une valeur
den =1, c'est-a-dire que Taw serait égal a la température du fluide de refroidissement a la sortie
du trou ; tandis qu'une valeur de 1 = 0 indiquerait que le refroidissement du film n'a pas réduit
la température du gaz a la paroi. En pratique, les valeurs de n diminuent rapidement en aval des
trous de refroidissement en raison de la forte dispersion turbulente du jet de fluide de
refroidissement. La principale mesure de la performance de refroidissement du film est

l'efficacité du film, n, car elle a un effet dominant sur la réduction nette du flux de chaleur [24].

111.6.1.2 Facteurs affectant les performances de refroidissement du
film

A. Effets principaux sur les performances de refroidissement du film

Il existe un certain nombre de facteurs traditionnels qui peuvent affecter les performances de
refroidissement du film, notamment les couches limites d'approche, les niveaux de turbulence,
le nombre de Mach, l'instabilité et la rotation. En raison des niveaux tres élevés de turbulence
dominante sortant de la chambre de combustion et entrant dans la section de turbine, les niveaux
de turbulence ont le plus grand effet sur les performances de refroidissement du film. Des
niveaux de turbulence traditionnels élevés dégradent les performances de refroidissement du
film en augmentant les coefficients de transfert de chaleur et en diminuant généralement
I'efficacité du film [24].

70



B. Refroidissement de film avec trous en forme

Une efficacité de film améliorée peut étre obtenue si la sortie du trou est élargie de sorte que le
fluide de refroidissement soit ralenti a travers un diffuseur. 1l existe deux avantages pour un tel
« trou en forme » : la vitesse de sortie du fluide de refroidissement est réduite et une section
plus large du jet est présentée au flux principal. Ces deux caractéristiques reduiront la tendance
du jet de fluide de refroidissement a se séparer. Il en résulte de bons niveaux d'efficacité de film

pour les trous fagonnés [24].

C. Effets de surface du profil aérodynamique sur les performances de

refroidissement du film

La courbure et la rugosité de surface sont des facteurs importants affectant les performances de
refroidissement du film. 1l est clair que pour les profils de turbine, une forte courbure convexe
existe autour du bord d'attaque et le long du coté d'aspiration du profil. Parfois, une forte
courbure concave est rencontrée du coté pression des profils aérodynamiques. La rugosité de
surface varie avec la durée de fonctionnement du moteur ; les nouveaux profils aérodynamiques
sont relativement lisses, mais apres une certaine période de fonctionnement, les surfaces
peuvent devenir assez rugueuses en raison de I'érosion, de la spalation des revétements de

barriére thermique et du dépdt de contaminants.

La rugosité de la surface dégrade les performances de refroidissement du film en augmentant
le coefficient de transfert de chaleur et en réduisant potentiellement I'efficacité du film. Les
coefficients de transfert de chaleur peuvent étre augmentés de 50% a 100%. La diminution de
I'efficacité du film au taux de soufflage optimal était principalement due a la rugosité en amont
des trous de refroidissement. La rugosité en amont a doublé I'épaisseur de la couche limite et
augmenté de manieére significative les niveaux de turbulence, ce qui a entrainé une plus grande
séparation des jets de fluide de refroidissement et une dispersion accrue du fluide de

refroidissement [24].
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111.6.2 REFROIDISSEMENT PAR TRANSPIRATION

Une des technologies du refroidissement efficace est nommée <« Transpiration >. Cette
technique est une combinaison du refroidissement par impact et par film.

La transpiration est basée sur la circulation de ’air frais a travers plusieurs couches de parois
multi perforées dont les trous sont décalés pour permettre & 1’air de passer de 1’un a I’autre par
des mini-canaux.

De méme que pour I’effusion, il faut remarquer que bien que ce type de refroidissement soit
trés efficace du point de vue de la protection thermique, il existe également des inconvénients,

par exemple le cout de fabrication de tels matériaux, leur faible résistance mécanique [29].

111.6.3 REFROIDISSEMENT PAR EFFUSION

La technique de refroidissement par effusion consiste a évacuer ’air frais a travers une paroi
poreuse. En termes de refroidissement, 1’efficacité de cette technique est trés grande.
Cependant, I’effusion comporte plusicurs inconvénients tels que la faible résistance mécanique
des parois poreuses, le cout de fabrication, le risque d’obturation des pores par les suies

provenant de la combustion, ... qui la rendent peu utilisable dans un turboréacteur [29].

Envelope of film Porous wall

Figure 111-7 : Refroidissement par transpiration ou effusion [25].
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I11.7 TECHNIQUE DE REFROIDESSEMENT INTERNE

Le refroidissement interne des pales est obtenu en faisant passer de I'air ou du liquide a travers
les passages de refroidissement internes du moyeu vers la pointe de la pale.

Les passages internes peuvent étre circulaire ou elliptiqgue comme illustré sur la (figure 08) et
sont répartis sur toute la surface de la pale. Le refroidissement des pales est réalisé par
conduction et convection.

De l'air relativement plus chaud s'échappe du flux principal depuis les pointes des pales apres

avoir traversé toute la longueur de la pale dans les passages de refroidissement [25].

Intemal cooling passages

=
éjﬁ%

Figure 111-8 : Refroidissement par convection [25].

111.7.1 REFROIDISSEMENT PAR IMPACT

111.7.1.1 Introduction

Le refroidissement par impact est couramment utilisé pres du bord d'attaque des profils
aérodynamiques, ou les charges thermiques sont les plus importantes.

Les jets de refroidissement frappant (frappant) la paroi de la pale, le bord d'attaque est bien
adapte au refroidissement par impact en raison de la paroi de la pale relativement épaisse dans
cette zone.

L'impact peut également étre utilisé prés de la corde médiane de la pale. (La figure 09) montre

un impact de jet situé sur toute la section transversale d'une aube de guidage d'entrée.
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Plusieurs aspects doivent étre pris en compte lors du développement de conceptions de
refroidissement efficaces. L'effet de la taille et de la distribution du trou de jet, de la section
transversale du canal de refroidissement et de la forme de la surface cible ont tous des effets
significatifs sur la distribution du coefficient de transfert de chaleur. L'impact du jet pres de la
corde médiane de la pale est tres similaire a I'impact sur une plaque plate ; cependant, la
courbure prononcée au bord d'attaque de I'aube doit étre prise en compte lors de l'utilisation de

I'impact dans cette région [24].
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Figure 111-9 : Coupe des aubes de turbine avec impact et refroidissement par pin-fin de
bord de fuite [24].



111.7.1.2 Effet de plusieurs jets

L'utilisation de plusieurs impacts de jet difféere d'un jet unique en termes de performances, ou
le nombre de Nusselt d'une configuration a jets multiples dépend en grande partie du nombre
de Reynolds, en raison du flux transversal inhérent entre les jets, affectant de maniere
significative la vitesse et la viscosité du flux. Une autre limitation importante considérée est
I'espacement entre le jet et la cible lorsqu'il est soumis a un fort écoulement transversal. Avec
un grand espacement entre le jet et la cible, un écoulement transversal substantiel peut dévier
le jet loin de la surface d'impact souhaitée. Bien que le flux croisé puisse améliorer les propriétés
convectives en augmentant le mouvement des particules de refroidissement, la déviation des

jets de la cible réduit la quantité de chaleur transférée et est donc défavorable [24].
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Figure 111-10: Un modéle d'essai typique pour les études de refroidissement par impact
[10]

111.7.1.3 Effet de rotation sur le refroidissement par impact de jet

Il a été conclu par diverses études que la rotation des pales diminue le transfert de chaleur par
impact, mais le transfert de chaleur efficace est meilleur qu'un canal tournant en douceur. L'effet
de la rotation est moindre lorsque la direction du jet a un angle de 45 ° sens de rotation.
Cependant, une réduction maximale de 40% du transfert de chaleur est notée lorsque la
direction du jet est perpendiculaire a la direction de rotation. Cela peut étre di au fait que la
force de Coriolis crée une action tourbillonnaire sur le flux épuisé et dévie également le jet

lorsque la direction du jet est paralléle a la direction de rotation [24].
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111.7.2 REFROIDISSEMENT PAR PIN-FIN

111.7.2.1 Introduction

En raison des contraintes de fabrication dans le bord de fuite tres étroit de la pale, le
refroidissement par aiguilles (ou pins fins en anglais) est généralement utilisé pour améliorer le
transfert de chaleur de la paroi de la pale dans cette région.

Les aiguilles ont genéralement un rapport hauteur / diameétre compris entre %2 et 4.

Dans un réseau des aiguilles, la chaleur est transférée a la fois de la paroi d'extrémité du canal
lisse et des nombreuses aiguilles. Le flux autour des aiguilles du réseau est comparable a celui
autour d'un seul cylindre. Au fur et @ mesure que le fluide de refroidissement s'écoule devant
’aiguille, le flux se sépare et se réveille en aval de ’aiguille. En plus de cette formation de
sillage, un vortex en fer a cheval (ou horseshoe en anglais) en se forme juste en amont de la
base de la broche, et le vortex s'enroule autour des aiguilles. Ce vortex en fer a cheval crée un
mélange supplémentaire et donc un transfert de chaleur amélioré.

De nombreux facteurs doivent étre pris en compte lors de I'étude du refroidissement par
aiguilles. Le type de réseau des aiguilles et I'espacement des aiguilles dans le réseau affectent
la distribution de transfert de chaleur dans le canal. La taille et la forme des aiguilles ont
également un impact profond sur le transfert de chaleur dans le passage de refroidissement.
Etant donné que les ailettes sont généralement couplées a une éjection du bord de fuite, I'effet

de cette extraction du fluide de refroidissement doit également étre pris en compte [24].
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Figure 111-11 : Exemple d’emploi d’aiguilles [pin fin] dans un aubage [27].
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111.7.2.2 Tableau des aiguilles et disposition des aiguilles de
longueur partielle

Il existe deux structures de tableau couramment utilisées. L'un est le tableau en ligne et l'autre
est le tableau en quinconce. La (figure 12) montre un modéle d'essai expérimental typique avec

un réseau échelonné des aiguilles.
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,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, £z ,,_&, WITT T 4

Figure 111-12 : Un modele d'essai typique et un flux secondaire pour les études de
refroidissement par aiguilles (pin fin) [24].

Un réseau plus rapproché (plus petit x / D) montre un coefficient de transfert de chaleur plus
élevé. Leurs observations de diverses recherches ont clairement indiqué que I'ajout des aiguilles
améliore considérablement le coefficient de transfert de chaleur. Cependant, I'ajout des aiguilles
augmente également la chute de pression dans le canal d'écoulement. Le nombre moyen de
Nusselt dans un canal a courtes aiguilles dépend principalement du nombre de Reynolds de

I'écoulement, et une dépendance plus faible est indiquée pour I'espacement des aiguilles [24].
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111.7.2.3 Effet de la forme des aiguilles et de I'orientation du
tableau

Les cylindres droits en quinconce ont le plus grand transfert de chaleur, suivis des cylindres
filetés en quinconce. Il est intéressant de noter que les cylindres a filets en ligne ont un meilleur
transfert de chaleur que les cylindres droits en ligne. Bien qu'un arrangement en quinconce
donne des coefficients de transfert de chaleur plus élevés, les performances des cylindres droits
en ligne sont les meilleures du groupe et les cylindres de congélation en quinconce sont les

moins bons.

Parmi les formes considérées, les aiguilles cubiques ont les coefficients de transfert de masse
les plus élevés et les aiguilles rondes ont les coefficients de transfert de masse les plus faibles.
Les coefficients de perte de pression correspondants sont plus éleves pour les aiguilles cubiques

et les aiguilles en diamant par rapport aux aiguilles circulaires [24].

111.7.2.4 Effet de rotation sur le refroidissement par pin-fin

Le refroidissement des aiguilles est étudié depuis de nombreuses années, mais ce n'est que
récemment que I'effet de la rotation a été pris en compte dans les canaux avec des aiguilles.
Récemment, Willett et Bergles ont étudié I'effet de la rotation sur le transfert de chaleur dans
des canaux rectangulaires étroits avec respectivement un lissage et un réseau de aiguilles, y

compris I'effet d'orientation du canal par rapport au plan de rotation.

Ils ont constaté que I'amélioration du transfert de chaleur dans le canal des aiguilles en raison
de la rotation et de la flottabilité était inférieure a I'amélioration dans le canal lisse. Ils ont
montré que I'amélioration du transfert de chaleur est principalement due a une perturbation de

I'écoulement des aiguilles ;

Les aiguilles réduisent considérablement I'effet de rotation, mais elles ne I'éliminent pas [24].
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111.7.3 REFROIDISSEMENT PAR CONVECTION INTERNE
111.7.3.1 Introduction
Le refroidissement par convection est l'une des premiéres formes de refroidissement utilisées

dans la pratique, et il est employé dans les turbines a gaz industrielles et aéronautiques.

L'air de refroidissement passe par des passages tres complexes, qui peuvent comprendre des
nervures et des générateurs de turbulences pour augmenter leur efficacite.

Une partie de cet air est purgée au niveau du bord d'attaque ou de I'extrémité des pales ou du

bord de fuite, ou bien il passe par un Canal de retour a 180° pour étre enfin ventilé pres du bord
de fuite. (Figure 13) montre la complexité de ces passages [21].

1283

1227

f

2.05%

NI TAR

Figure 111-13 : Systéme de refroidissement des pales (Thulin et al., 1982 ; NASA CR
165608). Distribution de I'air de refroidissement d*admission et d*échappement, en

pourcentage du débit d*air total est également indiqué [21].
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Cette section ne concerne que les aubes refroidies par convection et par impact, ou le liquide
de refroidissement n'est pas éjecté sur la surface de l'aube, mais reste interne pendant le

processus de transfert de chaleur [21].

111.7.3.2 Systémes de refroidissement par convection interne

Dans les systéemes de refroidissement par convection interne, la quantité de chaleur extraite par

unité de temps peut étre calculée de la maniere suivante [27] :

Q= Ah(Tg — Tp) (1)
Avec: Q (W) puissance thermique,
A (mz) surface d’échange thermique,
h(W-m?.K% coefficient d’échange thermique convectif
T, (k) Température de gaz réfrigérant
T, (k) Température de la paroi ou du solide

Les diverses techniques de refroidissement par convection forcée, normalement les plus

employees dans les aubages de turbine a gaz, sont décrites ci-apres.

a) Tube [27]

Les tubes sont le systeme de refroidissement le plus simple et le plus économique, du point de
vue de I’étude, comme de la réalisation.

En général, on les obtient par électroérosion et ils peuvent étre disposés selon une direction
radiale (par rapport a I’axe de rotation de la machine) ou selon une direction axiale (sens de
I’écoulement).

Dans le premier cas, le réfrigérant est évacué en téte de 1’aubage (figure 14) tandis que pour le
second I’évacuation se fait par le bord de fuite, habituellement sur I’intrados du profil (PS).
La chaleur qui peut étre extraite par les tubes n’est pas importante & cause de la faible valeur
des coefficients d’échange thermique, méme avec des débits d’air considérables.

La faible efficacité de refroidissement de cette solution n’en permet I’emploi que dans les étages

d’entrée des corps basse pression ou les températures sont réduites [27].
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Figure 111-14 : Exemple de profil d’aubage refroidi avec des tubes de refroidissement
radiaux [27].

a.1 Equations caractéristiques

Nous référant a un volume de contrdle infinitésimal de longueur dx (figure 15), le flux d’air a

I’intérieur des tubes, monodimensionnel et stationnaire, est décrit par les équations suivantes :

dx

=¥

Figure 111-15 : Volume de controle [27].
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v' Equation de continuité

div(pAV) =0 (2)
Avec : p (kg - m™) masse volumique,
A (m?) section de passage,
V(m-s?) vitesse ;

v Equation de conservation de la quantité de mouvement

dA
dlp + pV?4] = [-TP + p__ £ pAw’r]dx (3)
Avec : p (Pa) pression
P (m) périmétre mouillé
o (s?) vitesse de rotation
r (m) rayon
dx (m) longueur de volume de contrdle infinitésimal
T (Pa) force de frottement a la paroi par unité de surface
_1 2
T=-pV°f (4)
Avec f: coefficient de frottementde Fanno  f=1fp /4
fo: coefficient de frottement de Darcy

v' Equation de I’énergie
2
d[(h +-)pVA] = (Q + pVAw*r)dx (5)
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Avec h (J - kg?) enthalpie massique.

A remarquer que 1’équation de la quantité de mouvement (3) comme celle de 1’énergie
contiennent un terme additionnel dd a I’éventuelle rotation de la conduite. Il tient compte des
effets de 1’accélération centrifuge et donc il a le signe plus dans le cas ou le flux est radial et
centrifuge, le signe moins s’il est radial et centripéete.

En réalité, en présence de rotation, d’autres facteurs comme la force de Coriolis et les forces
d’ Archiméde, qui influencent les mécanismes d’échange thermique et la dynamique des fluides
de la conduite, interviennent. La force de Coriolis, orthogonale a 1’axe de la conduite génere
des flux secondaires qui augmentent 1’échange thermique sur les surfaces latérales de la
conduite elle-méme.

Les effets du flottement (Archiméde), au contraire, sont dus au fait que, en présence de rotation,
le champ des forces centrifuges, beaucoup plus grand que le champ gravitationnel, rend
significatif le flottement (buoyancy en anglais) des particules d’air plus chaudes par rapport a
celles plus froides [27].

a.2 Corrélations [27]

La résolution des relations (2) (3) et (5) demande naturellement la connaissance de la contrainte
de frottement a la paroi et de la chaleur échangee. Elles peuvent étre calculées au moyen des
relations (4) et (1) si les coefficients de frottement et d’échange thermique sont connus.

Ces grandeurs peuvent étre obtenues par voie corrélative.

» Coefficient de frottement

Le coefficient de frottement de Fanno f est fonction de la rugosité £et du nombre de Reynolds,

basé sur le diamétre hydraulique de la conduite :

__ pVDy
ReDh - P (6)
Avec  Dn(m) diamétre hydraulique.  Dn (M) =4 A/P

u (kg - m™-s?)  viscosité dynamique.
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Parmi les nombreuses corrélations proposées pour le calcul du coefficient du frottement, basées

sur la typologie de I’écoulement, trois des plus communes sont proposées dans la suite :

Ecoulement laminaire

16
f= o ™
Ecoulement turbulent
5,74
f=o0. 0625/[lg(3’7gDh + Regz)]z (8)
f=0,046Re™? (9)

On peut supposer que la transition du régime laminaire au régime turbulent a lieu pour Re égal

a 2300 environ.
» Coefficient d’échange thermique convectif

Les corrélations pour le calcul du coefficient d’échange thermique varient pour la conduite fixe
ou en rotation. Dans le premier cas, le nombre de Nusselt Nu est une fonction du nombre de

Reynolds Re et du nombre de Prandtl Pr :
Cp-U
Pr = ”T (10)

Avec cp (J- kg™ K™ capacité thermique massique & pression constante

K(W - m™- K™% coefficient de conductivité thermique du fluide.

Les conduites en rotation : pour considérer les effets de la force de Coriolis et du flottement,
on peut introduire les nombres de Rosby Ro (rapport entre les forces de flottement et
visqueuses) et Rayleigh Ra (rapport entre les forces de flottement et de viscosité) :

__ wDp
Rop, = “2t (11)
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wzrﬁpchD:,i(Tw—Tc)
uk

RaDh = (12)

Avec B (K™ coefficient de dilatation thermique, B =(1/v). (Ov/0T)p

Tc (K)  température du fluide de refroidissement ( FDR)

Tw (K)  température de la paroi.
Les conduites fixes : on peut employer les corrélations suivantes :

— corrélation de Colburn (écoulements turbulents complétement développes, L /Dn > 10) :

Nup, = 0,023 Rep, Pr'/3 (13)

— correélation de Nusselt (écoulements non développés, L /Dn < 10) :

Nup, = 0,036 RejSPr1/3 (20055 (14)

Avec L (m) longueur de conduite.

Les conduites radiales en rotation : Dans ce cas le coefficient d’échange thermique peut

étre évalué avec les corrélations suivantes, selon le flux centrifuge ou centripete :

Nup, = 0,022 Re} (R 7 ) ~0.186 Rop> (15)

Ra
Nup, = 0,036 Rep; (— ”h)°112 Rop, "% (16)
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b) Conduites avec promoteurs de turbulence [27]

Le refroidissement d’aubages et de tuyeres de turbine avec conduites munies d’inserts
promoteurs de turbulence (ou tabulateurs ou « ribs » en anglais) représente une évolution dans

le domaine du refroidissement par tubes lisses.

L’introduction d’inserts génére une augmentation considérable du niveau de turbulence, ce qui
augmente les pertes de charge, mais permet d’augmenter considérablement le coefficient

d’échange thermique.

Ainsi, avec des débits de fluide de refroidissement relativement faibles, on améliore I’efficacité
du refroidissement par rapport a la conduite lisse. Il convient cependant de noter que la
réalisation de conduites avec inserts est technologiquement plus complexe et donc plus

coliteuse.

En genéral, les inserts sont employés dans le refroidissement des aubages utilisant les systemes
multipass (figure 16). L’échangeur forme un serpentin constitué a partir d’une série de
conduites a axe radial munies d’inserts, traversées par ’air de refroidissement alternativement
dans le sens centrifuge, puis dans le sens centripéte et connectées par des coudes, en général

lisses.

Les serpentins sont habituellement situés dans la partie centrale de I’aubage ou les limitations
sur I’épaisseur du profil ne sont pas restrictives et les sollicitations thermiques sont moins

importantes que sur le bord d’attaque.

Comme on 1’a rappelé dans le paragraphe (a.1), les effets dus a la rotation influencent les

mécanismes d’échange thermique dans le cas des serpentins multi passes.

En particulier, la présence simultanée de conduites centrifuges et centripétes fait en sorte que
la force de Coriolis augmente alternativement 1’échange thermique sur la paroi de la conduite
tournée vers le haut (sens de I’écoulement ou leading surface) et sur celle qui est tournée vers
le bas (trailing surface) (figure 17) tandis que la force de flottement peut avoir soit le méme

effet (écoulement centrifuge), soit un effet contraire (écoulement centripéte).

Dans les conduites a section du type rectangulaire des serpentins multipasses, les inserts sont
en général disposés sur les deux surfaces opposées. Les systémes multipasses ainsi réalisés sont
caractérisés par une grande efficacité de refroidissement et le FDR (fluide de refroidissement)

est alors soumis a une forte augmentation de température [27].
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Figure 111-16 : Exemple d’aubage refroidi par conduites avec inserts [27].
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Figure 111-17 : Flux secondaires dus aux effets de la rotation [27].
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b.1 Corrélations

Pour ce type de structures également, il n’existe pas de méthodes analytiques permettant de
calculer les coefficients de frottement et les coefficients d’échange thermique pour un

écoulement turbulent.

La présence d’inserts génére des phénoménes d’écoulement trés complexes, comme des

décollements, des recollements et des recirculations du fluide.

Ainsi, lors des études, les coefficients de frottement et d’échange thermique d’une conduite
avec inserts sont évalués a partir de corrélations semi-empiriques, développées pour un large

domaine de géométries.

En 1988, Han a développé des corrélations pour prévoir les performances d’une conduite
rectangulaire munie d’inserts disposés sur deux c6tés opposes, orthogonalement a I’écoulement

en régime turbulent complétement développe.

Ces corrélations, de type semi-empirique, sont trés complexes et d’application délicate [27].

1. Coefficient de frottement

La corrélation semi-empirique développée par Han pour le calcul du coefficient de frottement
pour une conduite de section rectangulaire peut étre réduite a la forme classique f = a Re™®

comme pour une conduite lisse (formule (9)).

La présence d’inserts réduit le facteur multiplicatif de 60 % environ et augmente 1’exposant b

de 50 %. [27]
2. Coefficient d’échange thermique convectif

Comme pour le coefficient de frottement, il est possible de réduire la corrélation semi empirique

du coefficient d’échange thermique convectif développée par Han a la forme classique
Nu=aRe®Pr—°

Comme pour une conduite lisse (formule (13)). Dans le cas de la présence d’inserts, il faut
diminuer légérement I’exposant b du nombre de Reynolds (4 % environ) et augmenter

considérablement le coefficient multiplicatif a : environ 2,7 fois [27].
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111.8 PROGRES DE MATERIAUX ET PROTECTION THERMIQUE

Nous ne pouvons traiter du refroidissement des aubes de turboréacteurs sans évoquer I'évolution
des matériaux qui permet notamment d'abaisser la température du Métal de l'aubage et

incidemment de simplifier les systémes de refroidissement.
Deux axes sont développés dans ce sens :

% 1l s'agit de l'utilisation des céramiques, qui résistent a des hautes températures. Leurs
caractéristiques mecaniques ne permettent pas pour l'instant une utilisation dans les
parties mobiles de la turbine. Citons le développement en cours de composites a matrice
céramique, plus prometteur.

% Le deuxieme axe est la protection de l'alliage des aubes par un revétement constituant

une barriére thermique.

111.8.1 LE CERAMIQUE

Aujourd’hui, les céramiques techniques ont peu de ressemblance avec leurs origines. Elles
offrent des propriétés uniques et étonnantes, tant physiques que thermiques, optiques et

¢électriques, qui ont ouvert un monde nouveau d’opportunités de développement dans tous types

d’industries [30].

111.8.1.1 Propriétés de la céramique

Les céramiques sont utilisées dans le secteur de I'aéronautique et du spatial pour leurs propriétés

thermo structurales :

= Réfractaire : résistance a des températures > 1000 °c
= Résistance aux atmospheres particuliéres

= Résistance et fiabilité mecaniques

= Résistance a ['usure

= Résistance a I’érosion par des particules abrasives

= Dureté

= Solidité
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Le renforcement des céramiques a l'aide de fibres : les C.M.C. (Composites a Matrice

Céramique), permettent leur utilisation pour la fabrication de piéces diverses complexes

o Eléments de turbine
o Chambre de combustion

o Protection thermique...

Matnce Renfort I d'emplo)
Inorganique Céramique  Fibres ceramiques : C, SiC, BN, ALO,, TiC, etc. (CMC) = 1600 °C §
Particules : TiC, SiC, etc. §
Vitrocéramique Fibres céramiques . AL, SiC = 1100 °C ;‘
Carbone Fibres céramiques : SIC, fibres de carbone = 3500 C 'z_é
Beton Fils ou fibres metalliques, fibres de carbone, T ambiante g
fibres végétales =
Métal Fibres ceramiques - SIC  (CMM, cermet) < 700 °C
Organique  Polymére, Fibres de verre , fibre de carbone, Basse T %
Resine fibres métalliques, fibres végétales, g
particules, nanoparticules g
Particules, fibres céramiques : (CMO) -
Elastomere  Fibres métalliques I ambiante
Bois, papier

CMC, CMM, EMO ; Ceramiques a Matnice Caramigue, Metalique ou Organique

Figure 111-18 : Alliage a matrice céramique [30].

111.8.2 Le systeme barriére thermique

L’utilisation de systémes barriére thermique sur les aubes des turbines aéronautiques permet
d’améliorer leurs performances, en leur faisant supporter une température plus élevée ou
augmentant leur durée de vie. Soumis a un environnement tres sévere, ces systemes subissent
non seulement des dégradations liées a leur oxydation & haute température (dégradations
intrinséques) mais aussi des dégradations dues a des impacts de particules et a des dépdts

d’oxydes en leur surface (dégradations extrinséques) [31].
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111.8.2.1  Enjeux

L’amélioration des performances des moteurs d’avion passe notamment par I’augmentation de
la température de combustion des gaz. Afin que les aubes de turbine qui, étant soumises a des
chargements thermomécaniques complexes, constituent les composants critiques, puissent

supporter une élévation de la température des gaz, plusieurs voies ont été explorées (Figure 19).

1300 Thermal Barrler Coatings
™.

~ 1200 |..... YPSZTBCimit >
O | TBC benefi
-~ | substrate limi :
o 1100 |- -- melal substrate imit |
5 ﬁ-ingml':r'yﬁtal
E 1000 Convanlicnally Cast Alloys
o AllDYS
an Directinnally Solidfied
£ 900 Alloys
*ﬂJ N

800 Wrought Alioys

1950 1960 1970 1980 1990 2000 2010
Year

Figure 111-19 : Le développement de nouvelles technologies de fabrication et Iutilisation
de systemes barriere thermique au cours des années [31].

Il peut étre envisagé de disposer de matériaux capables de résister mécaniquement a des
températures de plus en plus élevées. Néanmoins, les superalliages a base de nickel, constituant
actuellement les aubes de turbine, semblent avoir atteint leur limite apres de nombreux progres
réalisés ces derniéres decennies. Les premiers alliages équiaxes ont ainsi été remplacés par des
alliages solidifies directionnellement puis par des alliages monocristallins, le but étant
d’améliorer leurs propriétés de fluage. Désormais, seule I’introduction de céramiques, sous
forme de matériaux composites par exemple, pourrait permettre une élévation de la température
des gaz en entrée de turbine. La mise au point de ces nouveaux matériaux est néanmoins une

entreprise de grande envergure et leur utilisation ne peut étre envisagée qu’a long terme. Par
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ailleurs, la conception méme des aubes de turbine a été perfectionnée. L’efficacité des circuits
de refroidissement internes a ainsi été améliorée de facon a maintenir des températures
acceptables en surface du métal. Il faut toutefois noter que la sophistication des circuits de
refroidissement entraine une augmentation des colts de fabrication des aubes et que

I’accroissement du flux d’air de refroidissement diminue le rendement global du moteur.

Dans ce contexte, la voie qui a été développée depuis les années 80 est ’application d’une

barriére thermique en surface des aubes de turbine [31].

111.8.2.2 Présentation du systéme barriére thermique

Les barriéres thermiques sont des systémes multicouches composés d’une couche de céramique
isolante déposée a la surface du superalliage constitutif de 1’aube de turbine sur une couche de
liaison intermédiaire qui assure la protection du superalliage contre 1’oxydation. Entre la couche
de liaison et la couche de céramique, se développe, dés 1’élaboration du systéme, une couche
d’alumine qui croit en service, par réaction entre 1’oxygene qui diffuse a travers la couche de

céramique et 1’aluminium contenu dans la couche de liaison (Figure 20) [31].

1200 °C

Aube de turbine Refroidissement
aéronautique interne

~-150°C en 150 um

Figure 111-20 : Systéme barriére thermique [31].
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Si la température des gaz de combustion peut atteindre 1600°C, la température en surface de la
couche de céramique atteint, elle, typiqguement 1200°C. La couche de céramique permet un
abaissement de la température d’environ 1 K/um, soit un abaissement global de 100 a 150°C
en fonction de son épaisseur. En condition de service, la température de la couche de liaison est
comprise entre 1000 et 1100°C [31].
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CHAPITRE IV

IV. RESULTATSET INTERPRETATIONS

IV.1 PRESENTATION DES LOGICIELS ANSYS, GAMBIT ET
FLUENT

V.11 ANSYS 19.0

Est un outil de conception assistée par ordinateur (CAO) qui permet la conception et la
génération des géomeétries en 2D/3D et applique des simulations. Il permet de construire des
surfaces et des volumes a partir d’une série de points définissant la géométrie de base. Une fois
la géométrie construite, elle peut étre exportée en différents formats vers le générateur de

maillage et les solveurs pour faire les analyses ou les simulations.

CAO - Création de la géométrie | | ANSYS Design Modeler

v
1

A
& Mécanique des flides (Fuent) / . T :
. m / Choix de la stratégie de maillage ANSYS Meshing
2,

et création de plusieurs grilles

3 @ Mallage
4 @ Configuraton % 4~3| Mise en données et simulation
5 @3 Solution ?a Ny ANSYS Fluent
6 @ Résultats ¥4 Résultats CFD
PFE ‘
Post-traitement CFD Post

Figure IV-1 : logiciel de simulation de mécanique des fluides ANSYS

IV.1.2 PREPROCESSEUR GAMBIT

C'est un préprocesseur intégre pour lI'analyse en CFD (Computational Fluid Dynamics), il
permet de générer un maillage structuré ou non structuré en coordonnées cartésiennes, polaires,
cylindriques ou axisymétriques, Il peut réaliser des maillages complexes en deux ou trois

dimensions avec des mailles de type rectangle ou triangle.
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Il peut étre utilisé pour construire une géométrie et lui générer un maillage éventuellement,
une géométrie d'un autre logiciel de CAO peut étre importée dans ce préprocesseur. Les options
de génération de maillage de Gambit offrent une flexibilité de choix. On peut décomposer la
géométrie en plusieurs parties pour générer un maillage structuré. Sinon, Gambit génére
automatiquement un maillage non structuré adapté au type de géométrie construite. Avec les

outils de vérification du maillage, les défauts sont facilement détectés.

Géométrie Maillage Simulation
|t - —
il i1 |}
Les profils Non structuré Setup Solution Résultats
Gambit Fluent ~ — (Fluent)
. . ( ) (Fluent)
- General i olution Plots
Da(;m:;me de 5 méthod :
il 4 :
(Gambit) Matériel Soluti U’
atériels olution Graphique
U Sooiole Animations
11
o
Model Moniteurs
= .
Cm:ldl‘tlons Solution
en limites Initialisation
4 1
V:leurs de Lancer le
référence caleul

Figure V-2 : chemin de ‘processus CFD’ pour la simulation numérique.

IV.1.3 LE CODE FLUENT

"Fluent™ est un code de calcul pour modéliser les écoulements des fluides et les transferts
thermiques dans des géométries complexes. Il peut résoudre des problemes d'écoulement avec
des mailles non structurées (avec la méthode de volume fini), qui peuvent étre produites pour
des géometries complexes, avec une facilité relative. Les types de mailles supportées sont des
mailles, en 2D, triangulaires ou quadrilatérales, ou en 3D

tétraédriques/hexaédriques/pyramidales, et les mailles (hybrides) mélangées.

Fluent aussi dispose d'un outil de graphisme pour I'affichage des résultats et leur exploitation.
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IV.2 RESULTATS ET DISCUSSION

Notre travail a été divisé en deux problémes principaux dans deux domaines différents
comme on l'a vu dans les chapitres précédents (probleme aérodynamique et probleme de
Transfer de chaleur), car une bonne prédiction de la distribution de pression de la surface de

I’aube turbine est essentielle pour prédire la distribution de transfert thermique correspondante.

IV.2.1 AERODYNAMIQUES

Pour le probléme aérodynamique on a devisé le travail en deux parties :

Des simulations de type d’écoulement externe subsonique et compressible pour valider nous
résultats trouvés en utilisant notre programme fortran par la méthode des panneaux qui a été
modifié pour calculer le coefficient de pression avec correction de compressibilité sur une

cascade de trois aubes turbine VKI-LS.

Des simulations de type d’écoulement interne transsonique et/ou compressible De sorte que
les résultats soient valides et tres proches du réel probleme aérodynamique dans un grille
d'aubes de turbine. Les résultats trouvés ont été comparés a ceux trouvés avec L'expérience qui

a été realisee dans la soufflerie européenne VKI Rhode-St.-Genese, Belgique.

Dans l'une de ces simulations la construction de formes geométriques avec génération de
maillage et incorporation de conditions aux limites est réalisée par le préprocesseur ANSYS.
En raison des conditions aux limites périodiques, nous avons utilisé en plus Gambit comme

préprocesseur.

1V.2.1.1 Simulation par ANSYS-Fluent

Afin de créer le domaine de calcul et de générer le maillage, le logiciel disponible dans le
commerce « ANSYS Meshing Tool » est utilisé pour construire deux modéles d’une grille
d’aubes linéaire ; le premier est composeé de trois profils VKI-LS, espacés de s/c=0.71 comme

celui utilisé dans le programme fortran (Figure 1V.3). Le deuxieme ressemble plus a celui
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utilisé a l'expérience qui a été realisée dans la soufflerie européenne VKI Rhode-St.-Genese,
Belgique [32]. C’est une grille composée de 11 profils VKI-LS espacés de s/c=0.71 avec un
angle de calage de 33,3° et un angle d’attaque de 30° (Figure 1V.4). [1] puis générer un
maillage non structuré autour du modéle dans le domaine de calcul. Un maillage suffisamment

raffiné est nécessaire pour que la solution soit indépendante du maillage pour avoir une

meilleure précision des résultats par le solveur FLUENT.

Figure 1V-3 : représentation du volume de controle utilisé et du maillage généré pour le
premier modele.

Ll.
0,00 500,00 (mim) %
|

250,00

Figure V-4 : représentation du volume de contrdle utilisé et du maillage généré pour le
deuxiéme modeéle.
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Dans les deux simulations on a considéré le fluide parfait compressible (Ideal Gas). En
connaissant le nombre de mach d'entrée et I'angle d'incidence dans le premier nous avons choisi
pressure far-Field comme condition aux limites du domaine de calcul. Wall : est utilisé pour
délimiter les régions solides des régions fluides Pour le deuxieme modeéle les conditions aux

limites choisies sont pressure Inlet, pressure Outlet and Wall.

1VV.2.1.2 Simulation par GAMBIT

Les options de génération de maillage de GAMBIT offrent une flexibilité de choix. La
géomeétrie peut étre décomposée en plusieurs parties pour générer un maillage structuré, sinon
GAMBIT génére automatiqguement un maillage non structuré adapté au type de géométrie
construite. Les défauts sont détectés a l'aide de son interface comportant plusieurs fenétres

d'outils de création, génération, vérification du maillage du modeéle étudié et I'incorporation des
conditions aux limites.

Dans le présent travail, GAMBIT offre cette possibilité de définir un profil d’aube, créer
un volume représentant le domaine d’étude et générer son maillage. De plus, cela nous permet
d'imposer des conditions de périodicité pour que les phénomeénes de notre écoulement soient
les mémes avec I'écoulement dans une grille d'aubes de turbine.
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Figure 1V-5 : génération de maillage généré par GAMBIT avec angle de calage 15°.
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Figure 1V-6 : génération de maillage par GAMBIT avec angle de calage 33.3° et un
angle attaque 30°

1VV.2.1.2.1Le domaine de calcul

En envisageant une réduction des co(ts, en termes de puissance de calcul et de temps
d’exécution de chaque simulation, la considération d’¢éléments symétriques et 1’application des
conditions de périodicité constituent une pratique trés courante pour 1’étude des écoulements

en turbomachines.

Le domaine de calcul est limité par un plan symétrique suivant une surface méridienne
périodique suivant I’axe y dont la premiére est située au-dessus de I’extrados et la deuxiéme est
située au-dessous de I’intrados. Une prolongation du champ d’écoulement en amont et en aval
du canal permet d’assurer des conditions uniformes dans la section d’entrée ainsi que dans la

section de sortie du domaine.
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Figure IV-7 : domaine de calcul.
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1VV.2.1.3 Résultats de calcul (Post-Processing)

Cette partie de I'étude a présenté les résultats des simulations numériques :

IV.2.1.3.1 Solution numérique pour un profil NACA 4412

Le but de cette essaie est de constaté la déférence entre les formules de corrections de
compressibilités cité dans le deuxieme chapitre en étudiant un écoulement compressible et non

viscous autour un profil aérodynamique NACA 4412.

o Ecoulement incompressible

Figure IV-8 : coefficient de pression incompressible résultats pour un profil NACA 4412
a un angle d'attaque = 4°
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o Ecoulement compressible :

ansys fluent
Karman-Tsien
Laitone

Prandtl-G lauert
Cp incompressible

—

Figure 1V-9 : Plusieurs corrections de compressibilité comparées a Ansys -fluent-
Résultats pour un profil NACA 4412 a un angle d'attaque=1.867° & un nombre de
Mach=0.6

Les résultats montrent que malgré que le nombre de mach soit suffisamment élevé, les
formules de corrections montrent leur efficacité de prédire I’effet de compressibilité autour des
profils aérodynamiques isolés. Parmi ces corrections la régle de Karman-Tsien donne le plus
proche résultat aux probléme réal d’un écoulement compressible, la suite de notre étude est

basée sur cette regle.
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1VV.2.1.3.2 Grille d’aubes

» Aérodynamique externe

Les résultats présentés ici sont obtenues avec la méthode des panneaux vortex (VPM)
présenté par Kuethe et Chow (1986) et modifié pour la résolution de probléme multi aubes
(grille d’aubes linéaire) en utilisant le programme fortran. Ces résultats sont comparés avec les
résultats obtenus avec les simulations dans les logiciels Ansys (Pressure Far-Field) et gambit

(Periodic) pour un écoulement non-visous.

Nous avons réalisé plusieurs simulations avec des angles de calage déférents pour des
défeérents nombres de Mach a I’entrée (Ma=0.275 pour f = 15° & 0=0°; Ma=0.3 pour 8 =

33.3° & a=30°) afin de déterminer leur influence.

Ecoulement incompressible :

VPM Fortran Program VPM -F ortran program
pressure far-field CL 11 Pressure Far-Field CL|
periodic CL . 1 Periodic CL

Cp

xfc ' xfc

(a) (b)
Figure 1VV-10 : distribution des coefficients de pression incompressible pour

@B=0°&a = 0°,(b)f=15°&a = 0°
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Ecoulement compressible

WYPM Fortran Program|
Pressure Far Field CL|
Periodic CL

VPM-Fortran program
Pressure Far Field CL

Periodic CL

xfc
(a) (b)
Figure 1V-11 : distribution des coefficients de pression incompressible pour

()M, =0.3,8=0°&a = 0°,(b) M, = 0.275,8 =15° &a = 0°

Nous constatons que méme pour la grille d’aubes composé du trois profil VKI-LS a des
nombres de Mach et des angles d’attaques faibles, la régle de Karman-Tsien est toujours valable

et donne des bons résultats pour les écoulements compressibles.

Pressure Far-Field C
Periodic CL

VPM-Fortran progranlj‘

Xfc

Figure 1V-12 : contour du nombre de mach et de sa distribution pour p=15° a=0° et
Ma=0.275.
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VYPM Fortran Program
Pressure Far-Field CL|
Periodic CL

lsprqﬁlmédw' 3
Figure 1V-13 : contour du nombre de mach et de sa distribution pour p=33.3°, 0=30° et
Ma=0.3.

YFPM Fortran Program
Pressure Far-Field CL
1T 1 — Periodic CL

0.2 0 4 0.6 08
xfc

Figure 1V-14 : la distribution du coefficient de pression sur I’aube VKI-LS pour p=33.3°
& 0=30° et Ma=0.3.
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En Présentant les contours des nombres de Mach sur I'aube de la turbine avec des graphes
qui montrent leurs distributions en fonction de la position (x/c), nous pouvons tirer les

observations suivantes :

- Plus que l'angle du calage augmente, les valeurs maximales de nombre de Mach
diminuent et se rétractent vers le bord de fuite. Comme dans le dernier essai ou I'angle
de calage et I'angle d'écoulement sont grands le nombre de Mach le long du profil n'était
que légerement supérieur au Mach d'entrée et atteint sa valeur maximale a la position
80% de la corde.

- Pour le dernier essai ou I'angle d'attaque est assez grand et un petit nombre de Mach sur
I’aube, la prédiction du coefficient de pression compressible par le programme
FORTARN devient un peu insuffisante a cause de la grande détente prés du bord de
fuite, ce qui rend difficile la correction des effets de compressibilité pour ce type

d’écoulement.

Ce phénomene est expliqué par le fait que I’augmentation de I’angle de calage f entraine une
diminution de la section de sortie de 1’écoulement. De plus I’augmentation d’angle de 1’angle
d’incidence a entraine I’augmentation de la charge (la force aérodynamique sur profil) par suite

au grand niveau de différence de pression.

» Aeérodynamique interne

L'expérience qui a été réalisée dans la soufflerie européenne VKI Rhode-St.-Genese,
Belgique nous donne une distribution de deux nombres Mach & partir de deux conditions
d’écoulement ; un exemple pour I'écoulement subsonique pur M,,,; = 0.785 , et I’autre dans
la région d'écoulement transsonique M,,, = 0.972 ,. Ces résultats seront comparés a ceux
trouvés dans notre simulation :
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- Condition aux limites et résultats écoulement subsoniques pur :

Zone Name
Zone Name [outlet
inlet | Momentum Thermal Radiation Species DPM Multiphase Potential
[ . . Backflow Reference Frame|Absolute
Momentum  Thermal Radiation Species  DPM  Multiphase = Potential |
Gauge Pressure (pascal) | 67461.48 ||cons‘tant
Reference Frame|Absqute Pressure Profile Multiplier |1
Backflow Direction Specification Meth0d| Direction Vector
Gauge Total Pressure [pascal)|101325 Hconstant
¥-Component of Flow Direction | 0.89 ||constant
Supersonic/Initial Gauge Pressure (pascal) | 95880.67 ‘ |c0nstant Y-Companent of Flow Direction [-0.44 |[constant
Direction Specification Method|Direction Vector Backflow Pressure Spedification|Static Fressure
o Average Pressure Specification
¥-Component of Flow Direction | 0.4493189 ‘ |constant Averaging Method
¥-Component of Flow Direction | 0.89337 Hconstant © strong
® Weak
Turbulence
[ Target Mass Flow Rate
Specification Method‘ Intensity and Viscosity Ratio Turbulence
Turbulent Intensity [%} 1 Specification Method‘K and Epsilon
) . . Backflow Turbulent Kinetic Energy (m2/s2) ‘ 1 ||constant
Turbulent VISCOSIW Ratio I: Backflow Turbulent Dissipation Rate (m2/s3) ‘ 1 ||cons‘tant

Figure 1V-15 : condition aux limites pour I’écoulement subsonique pur.

contour-1
Mach Number e

1.10e+00

1.05e+00 gt
9.90e-01 B
9.35e-01 :
8.80e-01 e
8.25e-01 991801
7.70e-01 820501
7 15e-01 8.60¢-01
6.608-01 735801
6.05e-01 14001
5.50e-01 De
4.95¢-01 Saoel
4409-01 5.3de-01
3.85e-01 s
3.208-01 g
2.75e-01 s
7 208-01 s
1.65e-01 T4te
1.10e-01 THle02
5.508-02 100802
0.00e+00

(a) (b)
Figure 1V-16 : contours du nombre de mach d’écoulement subsonique pur.

a) Turbine cascade, b) Periodic CL
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Periodic CL

VPM Fortran Program
Turbine Cascade

(@)

SURFACE MACH NUMBER M

AR T i .
av@%? Vvvvvvv —I
v R LA @
% B ) EIQADQGQ@Q'E%
08| % L&
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2:8 e
o i il
b
o
a4
a¥
% M! M2,| B
L ;f':'@m SRGI0785 | 810]
&y 060J0762| 0801]
o Bslo7ez| 0799]
v 0x|0788] 0806]
0 5 | | | J
0 02 0.4 06 08 1.0

BLADE COORDINATE x/c

(b)

Figure 1V-17 : Distributions des nombres de Mach de surface d’écoulement subsonique
pur. a) résultats numériques, b) résultats expérimentaux [32].

Zone Name

inlet

Momentum

Thermal

Condition aux limites et résultats écoulement transsonique :

Zone Name
‘outlet

Momentum

Thermal

Backflow Reference FramelAhsn\ute

Reference Frame|Ahsqute

Gauge Pressure (pascal) |55288.57 chnstant

Gauge Total Pressure (pascal) | 101325

Pressure Profile Multiplier | 1

Supersonic/Initial Gauge Pressure (pascal) | 95880.67

Direction Specification Meth0d| Direction Vector

¥Component of Flow Direction | 0.4493189

Y-Compenent of Flow Direction | 0.89337

chnstant
Backflow Direction Specification Methnlenrma\ to Boundary
constant
‘ | Backflow Pressure Speclﬁcatmn| Static Pressure
Average Pressure Specification
Averaging Method
chnstant amg
O strong
chnstant ® Weak

Turbulence

[ Target Mass Flow Rate

Specification Meth0d|1ntensity and Viscosity Ratio

Turbulence

Turbulent Intensity (%) |1
Turbulent Viscosity Ratio |1

Specification Methnd‘ Intensity and Viscosity Ratio

Backflow Turbulent Intensity (%) |1
Backflows Turbulent Viscosity Ratio |1

Figure 1V-18 : condition aux limites pour I’écoulement transsonique.
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contour-1
hfach Number
1.3%e-+00 |
1.32e-+00 1.508+00
1.26e+00 1428400
1.18e-+00 1358400
1.11e+00 1278400
1 qu.,«.ﬂﬂ 1.20e+00
9 74e-01 1128410
9.05-01 1.05e+00
8359-01 9.75e-01
7.66e-01 9.00e-01
8.25e-01
95 11
: 576001
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418601 ey
; 4.52e-01
3.77e-01
3.03e-01
2.28e-01
1.53e-01
7.86e-02
3.04e-04 307603

contour-1
Mach Murnber

(@) (b)
Figure 1V-19 : contours du nombre de mach d’écoulement transsonique.

a) Turbine cascade, b) Periodic CL
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Figure 1V-20 : Distributions des nombres de Mach de surface d’écoulement

transsonique. a) résultats numériques, b) résultats expérimentaux [32].

Les résultats obtenus avec notre programme de calcul dans des conditions transsoniques sub-
critiques (Figure. 1V.17) sont bons jusqu'a 60% de la corde, au-dela de cette position I'erreur

devient un peu grande. Ceci en raison de la complexité des effets de compressibilité dans cette

région, que notre programme ne peut pas les prédire.
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D’autre part les résultats trouvés par les simulations ANSYS-fluent et GAMBIT (Figure.
IV.17-a et Figure. 1V.20-a) sont tres proches de ceux donne par les expériences (Figure.
IV.17-b et Figure. 1V.20-b). La petite différence constatée est due a l'insuffisance des
conditions, par exemple les conditions de turbulences. Cela prouve I’efficacité de la simulation

numérique CFD pour prédire les effets de compressibilités sur les aubes de turbines.

.: Turbine cascade| .: Tuﬂ_)in? cascade|
P eriodic CL Periodic CL

Cp

T I I
x/c xfc

(a) (b)

Figure 1V-21 : : la distribution du coefficient de pression sur I’aube VKI-LS pour
p=33.3° & a=30° et M;,,= 0.282. a) écoulement subsonique pur M,,; = 0.785 , b)
écoulement transsonique M,,; = 0.972 .

A partir des résultats trouvés ci-dessus, on comprend pourquoi I'intérét pour les aubes de
turbines transsoniques s'est développé. Cela se résume au niveau éleve de différence de
pression, qui se traduit par une augmentation de la charge sur 1’aube favorisant une meilleure
puissance de la turbine. Cependant, en vue de garder un bon niveau de rendement de la turbine,
il faut assurée un bon controle de mécanisme d’onde de choc pour minimiser les pertes

correspondantes.
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1IV.2.2 TRANSFER THERMIQUE

Dans cette partie on présente les résultats de transfert thermique avec deux essais différents :

IV.2.2.1 Transfert thermique sans couplage

Dans cet essai, on procede au calcul de transfert thermique par conduction dans le solide de
I’aube, entre deux profiles chevauchants (profile extérieur et profile intérieur), sans considérer
le passage de fluide chaud sur la partie extérieure ainsi que dans la partie intérieure comme
conduite du fluide refroidisseur.

En effet, les effets thermiques des écoulements extérieur et intérieur sont substitués par des

coefficients de convection (h) obtenu par les corrélations sur le nombre de Nusselt.

a- Conditions aux limites

Pour cela, on divise les deux profiles en quatre parties de mémes distances, et on attribue a

chaque zone un coefficient de convection externe (hext) et interne (hint) cOmme suit :

T
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S
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I| .___,..- - ﬂ""h.__\_ -
B e e - ~— '\--\..\:‘..,‘

/( #,-’:,-' -“““-n..x""j-.h:‘ \\
- )
O & 6 ©
0 0.25 0.5 0.75 1
| h(w/m2k) | Taw (k)

Wall 1 ext 1000 1500
Wall 1 int 800 700
Wall 2 ext 800 1500
Wall 2 int 600 700
Wall 3 ext 600 1500
Wall 3 int 500 700
Wall 4 ext 400 1500
Wall 4 int 400 700

Tableau : représentation des conditions aux limites
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cantaur-2
Static Temperature

(k]

1.12e+03
1.12e+03
1.11e+03
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1.11e+03
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1.10e+03
1.10e+03
1.10e+032
1.10e+032

Figure 1V-22 Génération de maillage
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Figure 1V-23 : contour de la distribution de la temperature statique
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u] 0.002 0.004 0.006

Position {m)

Figure 1V-24 : distribution de la température statique

112

0.005 0.01



Ce type de calcul approximatif, est une étape préliminaire importante lors d’une étude de
conception des systemes de refroidissements. L’importance de ce modele est due a son
efficacité de prédiction satisfaisante des résultats pour un minimum de complexité, relativement

au modele de couplage aérothermique entre le fluide et le solide.

D’apres les résultats obtenus, on observe la diminution de la température dans la partie solide,
du bord d’attaque (BA) vers le bord de fuite (BF). Cette situation est due a la diminution du
coefficient de convection (hintet hext) sur les deux profiles.

Pour obtenir un bon refroidissement de (BA), Il faut que le coefficient de transfert (hint) de
refroidissent en cette de profile intérieur soit élevé. C’est pour cela, le bon choix pour un calcul
de dimensionnement est de favoriser un bon niveau de refroidissement dans les parties de 1’aube

qui sont exposées aux maximums de flux de chaleurs.

1V.2.2.2 Transfert thermique avec couplage
Dans cet essali, le transfert thermique par conduction dans le métal de 1’aube est réalisé avec
un passage de fluide sur la partie extérieure. De ce fait, le calcul de simulation est obtenu par
un modele de couplage aérothermique entre le fluide extérieur et le solide pour lequel les
équations de la CFD (k-¢) sont couplées a celle de transfert par conduction dans le solide. Pour
I’écoulement interne du fluide refroidisseur, sur le profile intérieur, la convection est

caractérisée toujours par un coefficient de convection constante (hint).

Conditions aux limites

[ Inlet
. Outlet

. Periodic

Il wallint et ext

Figure IV-25 : représentation de la géométrie de 2°™ essai
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Nome de zone Type de zone Conditions aux limites

Inlet pressure inlet Pt=101325 pa

Ps=95880.67 pa

Tt= 1500

a=63.3°

outlet pressure outlet Ps=67461.48 pa

Tt= 1500 k

a=-26.7°

Profil interieur wall H =400 w/m2.k

Trs=700 k

Tableau : Conditions aux limites

Figure I\V-27 : contour de la distribution de la temperature statique

115




1180

1170 periodic

1160

1150

Ts (K

1140

1130

1120

1110

DIIIIIIIIIIIIIIIII\IIIIIIII\III

X (m)

Figure 1VV-28 : distribution de la température statique (Ts) sur le profile extérieur
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Figure 1V-29 : distribution de coefficient de convection (h) sur les profiles extérieurs
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Figure 1VV-30 : distribution de nombre de Nusselt (Nu) sur les profiles extérieurs

En fonction de la courbe de coefficient de convection (h), nous pouvons comprendre et

interpréter la maniére de diffusion de la chaleur dans le corps solide, en effet :

Selon la (figure 1V-29) donnant la courbe de (h), on remarque que le coefficient de
convection est tres grand au cote du bord attaque par suite a la faible épaisseur de la couche
limite, I’effet de la vitesse est alors dominant favorisant un grand niveau de transfert par

convection.

Apres la région du bord d’attaque, on observe le phénomene inverse, ou I’effet de la couche

limite est plutét dominant, donc (h) est relativement faible le long du reste du profile.

Pour cette raison la température est élevée au bord attaque, puis diminue progressivement

pour le reste de profile.
Conclusion

A cause de 1’augmentation de la température au bord attaque (BA), il faut que le coefficient
de convection interne (hint) correspondant soit trés élevé, pour en assurer un meilleur

refroidissement.
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Par conséquent, nous utilisons I’impact de jet au bord attaque (BA), car il nous donne une
valeur éleve de coefficient de convection, et nous utilisons la convection interne avec des
promoteurs de turbulence au milieu du profil. Au bord de fuite, la solution de pin-fin est utilisée

vue la section relativement faible de 1’aube en cette région.
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CONCLUSION GENERALE

La conception d'une turbine a gaz nécessite le travail d'équipe de plusieurs groupes
spécialisés dans I'aérothermodynamique, le transfert de chaleur, la dynamique des fluides
computationnelle, la combustion, la mécanique des solides, les vibrations, la dynamique de
rotation et le contr6le du systeme pour n'en nommer que quelques-uns. Mais certainement la
conception des nouvelles aubes de guidage des tuyeres de turbine haute pression (HP) refroidies
par air est I'une des taches d'ingénierie les plus difficiles dans la conception de toute turbine a

gaz moderne.

Dans ce travail, nous avons présenté I'étude des performances Aero-thermal d'une cascade
linéaire d’aubes de guidage des tuyeres de turbine haute pression (HP) refroidies par air. Les
résultats trouvés pour I'aérodynamique sont généralement de bons résultats quelles que soient
les conditions d'essai. Cela nous a donné une vue générale sur l'influence de I'angle d'attaque,
du nombre de mach d'entrée, des effets de compressibilité et du gradient de pression sur
I'aérodynamique de la cascade. Cependant, le coefficient de transfert de chaleur externe (gaz a
paroi) est encore difficile & prédire de maniére satisfaisante en raison de I'environnement de
champ d'écoulement externe hautement complexe. Outre les fluctuations de la distribution de
température du gaz, le champ d'écoulement est fortement influencé par des influences
visqueuses au voisinage de la paroi ou, a son tour, le flux de chaleur est controlé alternativement
par diffusion moléculaire, transfert de chaleur laminaire, transport de cisaillement turbulent ou
combinaisons. Mais en utilisant les simulations avec Ansys-fluent et GAMBIT qui ont des
équations de couche limite complétes, nous avons réussi a surmonter toutes ces complications
et trouvé des résultats responsables de transfert de chaleur par convection et de distribution de

température sur le profil aérodynamique.

La technique de refroidissement par convection interne montre son efficacité en réduisant
la température maximale du métal de 1500 K a 1164,55 K, soit une diminution de 335,45 K.

Enfin, la complexité de ce probléme nous a obligée a utiliser la simulation numérique sur
Ansys-Fluent. Cependant, notre programme est basé sur I’hypothése de 1’écoulement potentiel
incompressible avec les conditions aux limites a I’infini (Farfield), ce qui rend difficile son
extension au calcul dans le domaine transsonique. Néanmoins, le programme de calcul a donné
des résultats acceptables pour les problemes aérodynamiques des grilles de turbines. Pour le cas

de transfert de chaleur il y a, en plus les conséquences du modeéle aérodynamique, les
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répercussions des corrélations approximant le coefficient de transfert pour le calcul des champs
de température dans le métal. Cette méthode d’approximation n’est pas vraiment précise pour
décrire les véritables phénomenes de la couche limite et 1’utilisation d'un programme de calcul

numeérique des flux bidimensionnels internes et externes des couches limites est nécessaire.

Jespere que cette étude présente un bon début pour une continuit¢ de recherche dans le
domaine de ’aérothermie des turbines. En fin je souhaite que ce modeste travail soit utile pour

les étudiants de la spécialité et ainsi trouve la satisfaction de tout autre lecteur intéresse.
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ANNEXE
Algorithme :

Cette méthode est décrite par Kuethe et Chow (1986) avec les différentes étapes de calcul

numérique sont données par 1’algorithme suivant :

m
Z_ 1 (Cnliiy,i + aniiy,i+1) = Sin(ei - a) (1)
]:
Caty, = 0.5DF + CG — Cyp, (2)
Cuz, =D+0.5%—(AC+DE)§ (3)
] J

Les constantes présentées dans ces expressions et dans certaines expressions ultérieures sont

définies comme :
A=—(x; — X;)cos0; — (y; — Y;)sin®,
B=(x; — X)?+(yi— Yj)2
C =sin(6; - 6;)
D =cos(6; - 6;)
E = (x; — X;)cos0; — (y; — ¥;)sin6;

2
S? + 248;
B

G = tan~1 (2L
B+AS;

F=In(1+

P = (x; — X;)sin(0; — 26;) + (y; — Y;)cos(6; — 26))
Q = (x; — X;)cos(0; —26;) — (y; — Y;)sin(6; — 26,)
Pour i =}, les coefficients ont des valeurs simplifiées :
Cnlii =-1, anii =1

A ce stade, nous avons m équations pour m + 1 inconnues’ intensités de vortex. La derniére
équation vient de la condition que 1’écoulement sort doucement du bord de fuite. La "condition
Kutta" exige que :
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VitV =0

Une fois que les intensités du vortex ont été trouvées, vous voudrez determiner la vitesse

(tangentielle) le long de la surface du profil aérodynamique. Kuethe et Chow donnent :
m
V; =cos(0; —a) + Z . (CtliiY'j + Ctziiy,i+1) (4)
]:

Ce qui est applicable a nouveau de i = 1 a m. Ici, les coefficients tangentiels sont donnés par :
Ct; = 0.5CF — DG — Cpp, (5)

C, = € +0.525 4 UP-CB)G
1 S]' S]'

(6)
Pour i = j, les coefficients ont des valeurs simplifiées :

Ctl = CtZii = n/z .

i
Alors que x; , y; se réferent au point de contr6le sur le panneau i.
Sj est la longueur totale du jéme panneau
RHS(1) = sin (0i - o)
AN (1, J) = CN1(1, J) + CN2(l, J-1).
AN(I,1) = CN1(1,1)
AN (I, N+1) = CN2(1, N)
La derniere ligne provient de la condition Kutta
AN (N+1, 1) = AN (N+1, N+1) = 1.0
[An(i.j)] [y’ (D]=[RHS(i)] (7)

)4

1
2 L+ (y-1DM? \ 1Y
Cp = -1 8

M3 <1+%(y—1)M2c°> ®)
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Organigramme

Début

v . —— .

Calculer les coefficients

L'entrée : le nombre de panneaux,
N, les coordonnées de profil, x / c,
y / c, angle d'attaque o en degrés et
le nombre de mach a I’infinie.

Donné par (2), (3), (5),
(6)
L

Formé le systeme
d'équations linéaires (7)

\ J

|
|
I
I
|
|
I
I
|
|
I
|
|
|
|
. R |
Résoudre le systeme |
I
|
I
|
I
I
I
|
|
|
|
I
|
I
|
I

Lire les données
d'entrée et créer les
autres profils de la

cascade

v

I
I
|
|
|
I
I
I
I
I
I
I
: Déterminer les facteurs
I
|
|
|
I
I
I
I
I
I
I
I
I
|

d'équations en utilisant le

sous-programme Gauss

 J

Trouvez la vitesse
tangentielle a chaque
point de contrdle (4), et
puis utilisez-la pour
trouver le Cp.

géométriques pour chaque
panneau : Sj, X, y et 6.

v

Calculer les facteurs
géométriques impliquant
les interactions entre les

panneaux A-Q

Intégrer la r(‘%x de Karman-
Tsien et I’équation (8), pour
obtenir le coefficient de
pression compressible etle |

nombre de Mach. :

Les sorties: x(i), y(i), O(i),

S(i), V(). v'(i), Cp(i) et
Ma(i).

L’organigramme de la Method des panneaux Vortex.

125



	اهداء مغ باج دو قارد jdid
	الملخص
	MEMOIRE FINALE - AVEC MODIFIE

