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Abstract:

Our work aims to simulate the reactive flow of the turbulent diffusion flame in
aeronautical combustion chamber of the ALLISON-T56 turboprop, and contribute to the
analysis of flame structure and determine for given pressure and temperature of fresh gas the
behavior of the thermodynamic parameters of combustion. Our study is based on simulations
in the three-dimensional case using the software Ansys-fluent which solves the basic
equations of turbulent combustion where the turbulence model K—w SST is chosen.
Thereafter, we carried out a fortran program to simulate the temperature field through the wall
of a combustion chamber, and the characterization of the thermoelastic stresses in function of
the physical properties of refractory materials.

Key words: combustion chamber, diffusion flame, CFD, turbulence

Résumé :

Notre travail a pour objectif de simuler I’écoulement réactif de la flamme turbulente de
diffusion a Dintérieur d’une chambre de combustion aéronautique du turbopropulseur
ALLISON T56, ainsi apporter une contribution a 1’analyse de la structure de la flamme, et
connaitre pour une pression et une température de gaz frais données le comportement des
parameétres thermodynamiques de combustion. Notre étude est basée sur des simulations dans
le cas tridimensionnel en utilisant le Logiciel Ansys-Fluent qui résout les équations de base
de combustion Turbulente ou le modele de turbulence K—w SST est choisi. Par la suite, un
programme fortran est réalisé pour simuler le champ de la température a travers la paroi d’une
chambre de combustion, et la caractérisation des contraintes thermoélastiques en fonction des

propriétés physiques de matiéres réfractaires.

Mots clés: chambre de combustion, flamme de diffusion, CFD, turbulence
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P, : pression partielle de I’espece £
Y ,: fraction massique de I’espece £
X ;4 : fraction molaire de I’espece £

r : constante des gaz du mélange

T : température
T, : température de référence

Vr : volume total du mélange

C , . concentration molaire de I’espéces

C : concentration molaire globale du
mélange

Cy: coefficient de frottement

e : énergie interne massique

E : énergie totale

Cp, : chaleur massique de I'espece % a
pression constante

cp - Chaleur massique a pression constante

C, : chaleur spécifique massique a volume
constant

R : constante universelle des gaz parfaits
S : entropie massique du mélange
Sy . entropie massique de 1’espece £

s 9, entropie massique de ’espéce £ a la
pression atmosphérique

d :rapport air-combustible

y* . distance adimensionnelle de la
premiére cellule a partir de la paroi

w,,: taux de production massique par unité
de volume de I’espéce £

u' . fluctuation de la vitesse

u : la vitesse d’écoulement

s?: vitesse de la combustion laminaire
m, : masse d’air

L, : échelle intégrale de la turbulence



f ,, : force extérieure par unité de masse
agissante sur la #£eme espece

AG®; : entropie libre

AH °;: La variation d’enthalpie pour la
réaction j

Ah°, , . enthalpie de formation de
I’espece#

mys : masse de fuel

as

Symboles grecs :

a : coefficient de diffusion

& : épaisseur de la couche limite

&;j : tenseur de Kronecker

&, épaisseur de la flamme laminaire
8, : épaisseur de la zone d’oxydation

& . épaisseur de la zone de réaction

& : dissipation turbulente

A conductivité thermique du mélange
M : viscosité moléculaire du mélange
M, . viscosité de référence

M, - viscosité turbulente

V : viscosité cinématique

v,;. coefficients globaux de la réaction
v, : coefficients steechiométriques des

réactifs

’
7

v,,;: coefficients steechiométriques des
produits

P : masse volumique totale du mélange
P, masse volumique de I’espéces

T, : temps chimique

T,,. temps de I’échelle de Kolmogorov
T,,- temps de 1’échelle intégrale

T,; : tenseur des contraintes visqueuses

T, : frottement a la paroi

U, vitesse de frottement

@,-: taux de réaction

o : taux de dissipation spécifique
@ : richesse

@j : variable d’avancement de la réaction
II :tenseur des contraintes de viscosité

['r : diffusivité turbulente

]-0 - variation d’entropie pour la réaction j



Les nombres adimensionnels :

P+ : nombre de Prandtl Ka : nombre de Karlovitz

Pr¢: nombre turbulent de Prandtl )
Sc: nombre de Schmidt

Ref: nombre de Reynolds de la flamme

Le : nombre de Lewis
Ret . nombre de Reynolds turbulent

Indices inférieurs :

4 : espece chimique I : zone de reaction
I, j : coordonnées dans les directions x , y p : paroi

a : air entrant dans la chambre de t : temps, turbulent
combustion

f : fuel entrant dans la chambre de combustion

O : zone d’oxydation th : thermique

C : chimique

NOTE : Cette liste ne doit pas étre considérée comme exhaustive. Certains symboles
sont utilisés de facon particuliere dans un contexte précis; les définitions explicites sont
dors clairement énoncées dans le texte.
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Introduction

Les systemes industriels impliquant des phénomeénes de combustion (fours, moteurs
automobiles ou aéronautiques, turbines a gaz...) sont soumis a des contraintes de plus en plus
importantes, tant sur le plan économique (réduction des codts, amélioration des
performances,...) que sur le plan environnemental (réduction des eémissions de polluants, des
émissions sonores,. . .). L’ensemble de ces considérations motive de nombreux travaux de
recherche lies a la combustion. En effet, la compréhension, la modélisation et éventuellement
le contrble de la structure de flamme permettent non seulement 1’amélioration des systémes

actuels mais aussi le développement de nouvelles technologies performantes et propres.

Le caractére hybride " aéro - thermo - chimique” de la flamme fait intervenir des
problémes liés aux transferts de matiere, d'énergie et de quantité de mouvement, d'ou la
nécessité de développer de nouvelles méthodes de calcul capables de tenir compte de toutes

les interactions présentes dans un écoulement turbulent.

Malheureusement, le cout élevé des recherches et des essais, la perte du temps et le
manque des ressources informatiques nous conduisent vers une autre maniére d’étudier les
phénomenes physico-chimique qui est la simulation numérique basée sur 1’étude de mod¢les

issue d’hypothéses pour la prédiction des paramétres qui régissent I’écoulement.

Dans ce travail, on s’intéresse d'abord a I’analyse et la simulation de la structure de la
flamme turbulente de diffusion dans une chambre de combustion tubo-annulaire d’un moteur
Allison T56 équipant les hercules C-130 dont I’écoulement est réactif, compressible et

Visqueux.

D'autre part, La chambre de combustion subit a des hautes températures qui induisent des
contraintes thermo-élastiques trés importantes et par conséquent des déformations élastiques
de la paroi de la chambre de combustion. Pour cela en a proposé de réaliser une simulation

pour étudier ces différentes contraintes.

Alors notre travail est une contribution a I'étude de la combustion de diffusion dans une
chambre tubo-annulaire ainsi la modélisation de la flamme turbulente et ses effets sur la

structure de la chambre de combustion. Cette étude est présentée en cing chapitres :
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Dans un premier temps, un rappel sur les moteurs, 1’évolution des types de chambres de
combustion et leurs matériaux réfractaires sont présentées brievement dans le premier
chapitre. Une partie de ce chapitre a été consacrée a1’établissement des aspects
thermodynamiques et chimiques des flammes ainsi les propriétés physiques principales de la

combustion.

Dans le deuxie¢me chapitre, on a fait une modé¢lisation mathématique d’un écoulement
visqueux, turbulent et réactif. Tout d’abord, les équations qui régissent un tel écoulement sont

présentées. Ensuite, on a rappelé les différents modéles de turbulence.

Aprés 1’établissement du modéle mathématique d’un écoulement réactif, on a exposé
dans le troisieme chapitre, I’approche numérique, dans lequel nous avons décrit les différentes
étapes essentielles pour la modélisation numérique telles que la génération du maillage, suivie

d’une étude de maillage dans le but de fixer la grille qui correspond au mieux a notre étude.

Tandis que le quatrieme chapitre, consacré a la présentation des différents mécanismes
de transfert thermique, ainsi la caractérisation et la simulation instationnaire du champ de
température (transfert de chaleur) a travers la paroi de la chambre de combustion tubo-
annulaire. Un programme en fortran est réalisé pour simuler le champ de température et des
contraintes thermo-élastiques dans la paroi, en résolvant I’équation de la chaleur dans sa
forme générale radiale et instationnaire, le modéle sera couplé avec les lois de comportement
thermomécanique du matériau. La resolution du systéme matricielle est réalisée avec le
schéma implicite et explicite et une étude de stabilité est élaborée par la méthode de
BRAWER.

Le dernier chapitre est dédié a la discussion des différents résultats de la simulation par le
logiciel Ansys-Fluent concernant la combustion et par le logiciel Fortran concernant les

contraintes thermo-élastiques ainsi une comparaison est faite avec la littérature spécialisée.

Enfin, le mémoire se termine par une conclusion générale qui fait objet de bilan et de

recommandations proposées pour la continuité de cette étude.
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Chapitre 1 Généralité sur la combustion et les flammes

1.1. Introduction :

Ce chapitre se compose en deux parties, dans la premiere on fait un rappel sur les
moteurs et les différents types de chambres de combustion. Tandis que la deuxiéme partie
est consacrée aux aspects thermodynamiques et chimiques des flammes et leur

classification en fonction de leur forme et leur mélange réactionnel.

1.2. Moteur a réaction :

Un moteur a réaction est une machine thermique qui assure une compression, un apport
de chaleur et une déetente. Concernant 1’énergie calorifique, elle est obtenue par la combustion
d’un carburant liquide injecté dans I'écoulement, atomisé, puis vaporisé. Cette vapeur doit
ensuite étre mélangée avec l'air via d’un ou plusieurs compresseurs qui augmentent sa

pression avant de I'envoyer dans la chambre de combustion.

A la sortie de la chambre de combustion, Les gaz chaud passent par une ou plusieurs
turbines qui actionnent elle-méme les compresseurs. Puis ils sont naturellement éjectés par la
tuyéere, la détente ainsi produite créant une force de pousse qui propulse I’avion tel que le

turboréacteur et le turbofan.

D’autres moteurs reposent exactement sur le méme principe jusqu'a 1’éjection des gaz, la
turbine qui récupére ceux-ci apres la combustion sur le méme principe fait tourner une hélice.

Cette derniére crée une force de propulsion.
1.2.1. Turbopropulseur [1]:

Un turbopropulseur est un systeme de propulsion dont I'énergie est fournie par une
turbine a gaz, et dont la poussée principale est obtenue par la rotation d'une hélice au moyen

d’un réducteur dont le but est de rejeter vers l'arriére une certaine masse d'air.

Selon la liaison entre la turbine génératrice et les turbines de travail, on distingue trois

types de turbopropulseurs.

e Turbopropulseur a turbines liées
e Turbopropulseur a turbines libres

e Turbopropulseur a deux étages.

-
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1.2.2. Les principaux éléments constituant un turbopropulseur :

Le turbopropulseur est constitué des mémes composantes que le turboréacteur avec
certains organes supplémentaires qui sont schématisé dans la (figure (1.1)). Ce moteur

possede donc [2] :

e Une entrée d’air.

e Un compresseur.

e Une chambre de combustion.
e Une turbine.

e Une tuyeére.

e Un réducteur.

e Une hélice.

Figure (1.1) : Schéma d’un turbopropulseur [3].

1.2.2.1. Une entrée d’air (B):

Appelée également manche a air son role est de capter I’air dans les meilleures conditions
afin que I’écoulement avant le premier étage de compresseur soit régulier. Elle est congue

selon le type de turbine.
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1.2.2.2. Un compresseur (C):

C’est le premier ¢lément aprés 1’entrée d’air il a pour but d’augmenter la pression et

d’amener le fluide a une pression et température minimal d’inflammation.

I1 est constitué d’une partie mobile appelée ROTOR son rdle est de fournir de I’énergie
cinétique au fluide, et d’une partie fixe appelée STATOR son role est de transformer

I’énergie cinétique en énergie de pression. Il existe deux types de compresseur :

e Compresseur centrifuge

e Compresseur axial
1.2.2.3. Une chambre a combustion (D):

La chambre de combustion est destinée a chauffer ’air qui sort du dernier étage de
compresseur afin de lui apporter 1’énergie nécessaire a faire mouvoir la ou les turbines et a

donner suffisamment de poussée a la tuyere.
1.2.2.4. Une turbine (E):

La turbine a pour role d’entrainer le compresseur et ces accessoires ainsi que le réducteur,
elle transforme 1’énergie calorifique en énergie mécanique et cinétique. Un étage de turbine
constitue d’'un STATOR et d’'un ROTOR et il existe des turbines de type centrifuge et des

turbines de type axial.
1.2.2.5. Une tuyere (F):

Le role de la tuyere est d’évacuer les gaz chauds sous pression sortant des turbines en leur
communiquant le maximum de vitesse et obtenir le maximum de poussée. Elle est en genéral

de section convergente puis divergente ou simplement convergente.

1.2.2.6. Une hélice (A):

L'hélice est un systeme qui permet de transformer I'énergie mécanique du moteur en

énergie aérodynamique pour fournir la principale poussée.

]
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1.2.2.7. Un réducteur (B):

D’apres sa conception et son mode de fonctionnement, 1’hélice ne peut pas tourner a la
vitesse de rotation élevee de la turbine, pour remédier a ce probléme ; un réducteur est place

entre I’hélice et la turbine afin de réduire cette vitesse et la rendre dans les limites acceptables.

1.2.3. Types de chambre de combustion :

Trois types de chambres de combustion sont principalement rencontrés dans le milieu
aéronautique: les chambres séparées réparties autour de I'arbre de liaison compresseur/turbine,
les chambres annulaires a l'intérieur desquelles passent I'arbre de liaison compresseur/turbine

et les chambres mixtes qui relie entre les deux types précédent [4].

1.2.3.1. Chambre de combustion tubulaire (multiple) :

Dans la chambre séparée (Figure (1.2)) chaque chambre recoit sa propre alimentation en
carburant et en air. L'injecteur est généralement situé au centre de la veine d‘air et I'injection
s'effectue dans le sens de I'écoulement principal. Le flux total étant I'addition du flux de

chaque chambre.

Pour permettre la propagation de la flamme lors de ’allumage les tubes a flamme sont
reliés entre eux par une rampe d’intercommunication. L’allumage est assuré par deux
allumeurs disposés a la base dans deux chambres positionnées a 8h et a 4h. Pour mieux

réaliser un bon brassage air/carburant un tourbillonnaire est placé autour de I’injecteur.

MAIN F
COMPRESSOR OQUTLET A s MANIEDLD

ELBOW FLANGE JOINT
: ~ “,___‘ COMBUSTION CHAMBER

|

ENGINE FIRESEAL

PRIMARY
AR SCOOP

PRIMARY FUEL MANIFOLD INTERCONNECTOR

Figure (1.2) : chambre de combustion multiple [4].
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1.2.3.2. Chambre de combustion annulaire :

La chambre annulaire (Figure (1.3)) est composée de deux tubes concentriques recevant
dans I’espace annulaire formé par les deux enveloppes interne et externe du tube a flamme ou
Les injecteurs de carburant sont répartis régulierement autour de la section d’entrée de tube a

flamme et la multiplication du nombre de jets favorise I'homogénéité du mélange.

Pour assurer 1’allumage et former un anneau de flamme dans la chambre de combustion

deux allumeurs sont disposés a 11 h et 1 heure entre deux injecteurs consécutifs.

FLAME TURE COMBUSTION
TURBIN

C 8 N
OUTER CABING nozZlE s
VANES

ruEL MANIFOLD

COMPREGAOR CASING
MOUNTING FLANGE

Figure (1.3) chambre de combustion annulaire [4].
1.2.3.3. Chambre de combustion tubo-annulaire (mixte) :

La chambre tubo-annulaire (Figure (1.4)) résulte d’un compromis effectué entre les
deux types précédents. En effet, les tubes a flamme étant de petites dimensions, la mise au
point s’en trouve facilité et le refroidissement est bien meilleur que pour les chambres

individuelles.

Celle-ci est constituée par des tubes a flamme réunis entre eux par des tubes
d’intercommunication enfermés dans deux enveloppes concentriques externe et interne. Elle
se distingue de la chambre individuelle car tous les tubes a flamme ont une enveloppe externe

et interne commune.
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Figure (1.4) : chambre de combustion Tubo-annulaire [4].

1.2.3.4. Les avantages et les inconvénients de chaque chambre :

Tableau (1.1) : Les avantages et les inconvénients de chaque chambre [4].

Chambres Avantages Inconveénients

Séparée Facilité de mise au point Lourde et encombrante
Facilité d’entretien Pertes de charge importantes

Annulaire Legere Difficulté de mise au point

Peu de pertes de charge

Puissance/volume= important

Mixte Facilité de mise au point Plus lourde que I’annulaire

Martre couple faible Plus de pertes de charge
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1.2.4. Descriptions générales du moteur ALLISON T56 A-15 :

Les avions Hercules C-130 LOCKHEED sont équipés de quatre moteurs Allison T56 de
type modulaire entraine une hélice quadripale HAMILTON STANDARD 54 H60-117 a 13.5
pied de diametre. Le moteur est représenté dans la (figure (1.5)), il se compose d’un
générateur de gaz qui comporte un compresseur axial a 14 étages, Six chambres de
combustion du type tubo-annulaire et une turbine axiale a quatre étages, un arbre de
transmission et un réducteur entrainant une hélice. Au décollage, le compresseur a un rapport
de pression de 9.5 :1, il délivre 14.515 Kg/s d’air avec une température et de pression
respectivement 566.15 K et 923 897 Pa a I’entrée des six chambres de combustion tubo-

annulaire a une vitesse de rotation constante de 13 820 tr/mn [5].

Figure (1.5) : moteur Allison T56.

1.2.4.1. Caracteristiques du moteur ALLISON T56 A-15 :

> La direction de rotation de la turbine, du compresseur et de I’arbre rallonge est de
sens anti-heure logique tandis que I'hélice tourne dans le sens contraire (comme vue
d'arriere).

> le rapport puissance /pois est de: 2,6 HP/Ib.

> la langueur: 3,73 m.

> poids: 826 Kg reparti comme suit:

e Réducteur: 248 Kg.
e Unité de puissance: 538 Kg.
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e Divers: 40 Kg.
> La vitesse de rotation de I'unité de puissance 100 est de 13820 tour/minute.
> La vitesse de rotation de I'hélice 100 est de 1020 tour/minute.
» T.L.T (températures maximal a I'entrée turbine):1077 °C.
» Carburant (Kéroséne) JP4, JP5 et JP8.
» Type d'huile (MIL-L-23699).
> Les limites principales a respecter sont:
e Torque: 19, 6 inch/LBS.
e RP.M:
v" 100 régulations par le systéme hélice
v" 106 limitations par le systeme carburant.

1.2.4.2. Les différentes parties du moteur ALLISON T56 A-15 :

» L'entrée d'air (air inlet housing).

Le compresseur (compressor housing).

La chambre de combustion (the combustion chambre).
La turbine (the turbine).

Le réducteur.

La boite d’accessoires.

I’hélice.

vV V. V V V VY

Partie froide Partie chaude

Compresseur
Réducteur

Turbine

&LF RS » / 1 .‘
D b i \ 3
, e 3
Arbre de transmission %

Boite d’accessoire.

Figure (1.6) : Les déférentes parties de moteur [4].
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1.2.4.3. Chambre de combustion de I’Allison :
Le moteur posséde une chambre de combustion tubo-annulaire qui se compose de :

» Un carter extérieur (outer casing)
» Un carter intérieur (inner casing)

» six tubes a flammes interconnectées (combustion liners)

Le carter extérieur est un enveloppe en une seule piéce de Titanium, c'est le carter qui

couver les tubes a flamme ainsi que la structure entre le diffuseur et la turbine.

Le carter interne supporte les tubes a flamme, il est fixé au carter de la turbine et il

s'engage dans le carter de diffuseur.

Les six tubes a flammes montées autour du carter interne de la zone de combustion, leurs
parties avant sont supportées par les injecteurs de carburant et les parties arriere sont

supportées par le carter d'entrée turbine. Les chambres sont interconnectées par des tubes de

transfert qui permettent I’allumage de toutes les chambres lors de démarrage.

Band de Combustion Can
reforcement ;

Cloche du bougie
d'allumage o

Wzt de
- —}——-_ﬁ/,'ﬂxa fon

~> Cloche d'Injecteur
’ de carburant

Cloche de tube
d'intercommunication

Figure (1.7) : le systeme de combustion.
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La figure (1.8) présente un schéma d’un seul tube a flamme :

FPRITIHHY

SECT 10N SECONDARY SECTION TRANSTTION
(MIXING) ‘ (OILUTION) SECTION

FUEL o
NOZZLE L
FERRULE o
;
.‘ .l.
.
. p

STIFFENING
MEMBER

STIFFENING
MOUNTING BAND
BRACKET SRSy CROSS—-OVER SECONDARY

AIR HOLES TUBE FERRULE RIR HOLES
/ °
- < | Di‘D___
Ry T
| ©)if E i [
|_ ° O o2
: . = ' —
3 . L [
: IGNITER PLUG o 4
3 |

FERRULE

Figure (1.8) : schéma d’un tube a flamme [5].

Conventionnellement, cet organe est divisé en diverses zones. Tout d'abord, un systeme
d'injection de carburant favorise le mélange entre le carburant liquide ou gazeux et le
comburant. Ensuite, vient la zone primaire qui a pour fonction d'accrocher la flamme. Dans
cette zone, le temps de séjour du fluide est assez long et la turbulence Suffisamment
importante pour obtenir une combustion compléte du mélange. Ces objectifs sont d'ailleurs
souvent atteints en utilisant différentes techniques d'écoulement dites « a Swirl ». Les gaz en
sortie de zone primaire ont des températures particulierement élevées autour de 2000K, il en
résulte des réactions de dissociations, d'ou une concentration significative en monoxyde de
carbone et en dihydrogéne. Ainsi, une attaque directe par la zone de dilution ferait office de
trempe et figerait la réaction chimique. On place alors une zone intermédiaire entre la zone
primaire et la zone de dilution afin d'abaisser la température moins brutalement et d'assurer
d'une certaine maniere une postcombustion. Enfin, la zone de dilution permet d'homogénéiser
la température afin d'éviter l'apparition d'éventuels points chauds sur I'aubage de la turbine
[6].

Un film d’air de refroidissement est admis par cinq ensembles de bandes d’agitation
(wiggle strip), sont placés dans les deux premieres zones, le film d’air est guider le long de la
paroi interne de la chambre de combustion afin de la refroidir et la protéger, ainsi pour

centraliser la flamme [7].
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A|r de Air de Distributeur
refroidissement turbine

Eanicsedecs o dilution
Air primaire /\ / \
F i %

compresseur el dilution
s
L | Refroidissement
Air de Air de aubes
refroidissement  dilution

Air primaire

Figure (1.9): Différentes zones d’une chambre de combustion [1].

1.2.4.4. Matériaux de la chambre de combustion :

La chambre de combustion est une enceinte capable de résister a de brusques
changements de pression et de température, dans laquelle on déclenche volontairement
une combustion entre des substances chimiques déterminées. La température maximale des
gaz dans la zone primaire excedent 2000 K. La protection de la paroi contre 1’¢1évation de la
température des gaz est de grande importance pour assurer la durabilité et l'intégrité
structurale du matériau aussi pour éviter la corrosion. Les tubes a flamme sont fabriqués par
des superalliages a base de Titan, de Nickel et de Chrome. lls sont des alliage
métallique présentant une excellente résistance mécanique et une bonne résistance au fluage a
haute température (typiquement 0,7 a 0,8 fois sa température de fusion), une bonne stabilité

surfacique ainsi qu'une bonne résistance a la corrosion et a I'oxydation.

Le développement des turbines a gaz modernes pour améliorer I’efficacité globale du
moteur et la consommation spécifique du carburant, aussi pour réduire le niveau des
émissions tel que NOx, influence sur I’utilisation efficace des dispositifs de refroidissement.
Ceci aide a la recherche et au développement des dispositifs de refroidissement et des

matériaux plus efficaces qui peuvent résister a des températures plus élevées.

Les dispositifs de refroidissement par film fournissent un film d’air de refroidissement
protecteur a la paroi contre les gaz de combustion chauds, en injectant de 1’air froid le long de

la surface intérieure de la paroi [2]. Les bandes d'agitation (wiggle strip) sont fabriquées a
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partir des feuilles en métal, leur configuration est d’utiliser une bande ondulée en métal pour
former un film d’air froid dirigé dans une direction paralléle a la paroi, de ce fait formant une
structure raide qui est refroidie par un film uniforme [8]. La figure (1.10) présente un schéma

pour ces dispositifs :

Ve de profil Vuedeface ~ CORRUGATED STRIP FLAME TUBE

CODLING AR
WIGOLE STRP

CORRUGATED STRIP COOLING

Figure (1.10) : schéma du dispositif de refroidissement par film [6].

Dans cette étude, le matériau utilisé pour la chambre de combustion est analysé avec un
microscope électronique a I’Université de Pretoria, Sud d’Afrique. Les données obtenues sont

présentées dans I'annexe A.
1.2.4.5. Les superalliages a base de nickel :

On distingue par superalliage les catégories de matériaux réfractaires présentent un
ensemble de propriétés mécaniques et physiques a haute température, les rendant aptes aux
fabrications des pieces de turbomoteurs d’engins spéciaux et méme des avions supersoniques.
Le domaine de température d’utilisation de ses alliages commence vers 700°C. Plusieurs
classes de superalliages existent de nos jours, cependant la classe la plus utilisée et le plus

important a priori dans la construction des turbines a gaz est celle a base de nickel [1].

En effet le nickel comme élément de base présente un intérét particulier puisqu’il
présente d’excellentes propriétés de plasticité et de résistance a chaud. En fait employer seul
le nickel n’est pas satisfaisant parce qu’il ne possédé pas les propriétés requises pour un
superalliage par conséquents il est toujours additionné a d’autres élément d’addition qui

permettent donc d’acquérir ces propriétés [1] :

=
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» Une bonne résistance au fluage.

» Une bonne résistance a la corrosion.

» Une bonne résistance a 1’oxydation.

» Une bonne résistance a la fatigue thermique.
» Une bonne résistance aux chocs thermiques.
» Une absence de fragilité excessive.

> Une densité relativement faible.

Le tableau ci-dessous présente quelques superalliages ainsi que leurs utilisations
spécifiques dans le turboréacteur. Les premieres colonnes indiquent la composition de ces
matériaux, le B signifiant qu'il s'agit du composé de base. Les derniéres colonnes donnent la
contrainte qui provoque la rupture par fluage en 1000 h a différentes températures [9].

Tableau (1.2) : Exemples de superalliages utilisés dans les parties chaudes [12].

C Cr Ni Co | Mo | Al Ti Divers TUtilisation amp tire
700 | 800 | 200
INCO 718 | 0.04 | 19.0 B - 3.1 | 0.5 1 Nb+Ta=5 Arbre, - - -
carter
Haste Hoy | 008 |218 | B 2 9 - - Fe=18.5 chambre | 120 | 65 26
X

Astroloy | 0.15 | 15.0 B 200 50| 50| 4.0 - ailettes - 206 35

HA 138 0.08 | 220 22 B - - - La=0.08 Corrosion, | 180 05 40
T

MAR- 0.60 | 21.5 | 10.0 B - - 0.2 Ta=3.5, Corrosion, | 310 | 220 | 120
MS09 Ir=0.4 T

La comparaison des performances des alliages a base de nickel et de ceux a base de
cobalt suscite une remarque assez surprenante. On préférera employer des alliages a base de
nickel dans la chambre elle-méme alors que les alliages a base de cobalt semblent plus

performants a tres haute température [9].

Ceci s'explique d'une part par le fait que les alliages a base nickel sont plus faciles a
élaborer et ne nécessitent pas de traitements thermiques. D'autre part, les alliages a base de
cobalt sont moins performants a des températures de I'ordre de 800°C [9].
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1.3. Processus de la combustion :

L'endroit ou a lieu lI'apport de chaleur au cycle dans un turbopropulseur est la chambre de
combustion. Cette derniére a la tache difficile de brdler de grandes quantités de carburant,
dans un espace tres limité, de facon a fournir un débit de gaz chaud ayant des profils
de température et de vitesse aussi uniformes que possible, le tout en ne produisant
qu'un minimum de polluants. A lintérieur d'une chambre de combustion, le carburant
contribue a l'accroissement du niveau d’énergic du fluide par un procédé de
combustion continu. Avant que cette réaction chimique ne s'effectue, le carburant liquide doit
étre injecté dans I'écoulement, atomisé, puis vaporisé. Cette vapeur doit ensuite étre mélangée

avec l'air.

L'air sortant du compresseur entre dans la chambre avec une vitesse pouvant atteindre les
200 m/s, vitesse beaucoup trop élevée. Pour cette raison, le premier élément de la chambre est
un diffuseur, dont la fonction primaire est de diminuer cette vitesse. Aprés le diffuseur, la
vitesse moyenne est encore de I'ordre de 25 m/s, vitesse encore plus élevée que la vitesse de
propagation d'une flamme qui est de I'ordre de 10 m/s pour une flamme hautement turbulente.

Pour cette raison, il est nécessaire d'utiliser des moyens de stabiliser la flamme.

La stabilité de la flamme est assurée par des zones de recirculation qui fournissent des
zones de basse vitesse. Cette recirculation est atteinte par I'utilisation d'un écoulement d‘air
qui passe par un tourbillonneur qui donne lieu a un écoulement giratoire, combiné a des jets

qui passent par des trous dans le tube a flamme [4].

Figure (1.11) : L'écoulement a l'intérieur d'une chambre de combustion [11].

=
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Afin d'éviter que le mélange dans la zone de combustion soit trop pauvre, le carburant
sera mélangé et brlé avec une petite quantité d'air. Moins du quart de I'air disponible a la
sortie du compresseur sera directement utilisée pour la combustion. Afin d'avoir une
température de sortie de la chambre de combustion compatible avec la température d'entrée de
la section turbine, le rapport carburant/air devra étre de beaucoup inférieur au rapport

steechiométrique. L'air qui reste servira a diluer et refroidir les produits de combustion.

A la mise en rotation du réacteur le mélange de I'air provenant du compresseur et du
carburant injecté par la pompe est enflammé par une bougie (allumeur). Apres avoir atteint

son regime d'autonomie l'allumage de la bougie est coupé et la flamme s'auto- entretien.

1.3.1. Thermochimie [12]:

Dans un écoulement avec réactions chimiques, il est nécessaire de définir, en plus des
variables d'état classiques (pression, température, vitesse) des variables caractérisant la

composition du milieu.

Supposons le cas d’un gaz constitué d’un mélange de N especes chimiques, chaque

substance est repérée par 1I’indice £, la loi des gaz parfaits est supposee.
On suppose que les grandeurs suivantes sont connues de fagon intuitive :

e M, est la masse molaire de I’espece £.

e 1, est le nombre de moles de 1’espece 4.

On peut définir la masse de I’espéce £ comme suit :

my = T’I,/‘,/]W/a (1-1)

M, est la masse molaire et 1, son nombre de moles.

Il en résulte que la masse totale m est :

m= Z%:l my, (1.2)
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N est le nombre d'espéces composant la masse m. De méme, le nombre de moles total n

estégal a:
n=YN_, n (1.3)
Cette derniére définition nous conduit a I'expression de la masse molaire du mélange :
M = %Z%:l ng My, (1.4)

La quantité relative de I'espece £ dans le mélange est donnée soit par la fraction molaire

(1.5), soit par la fraction massique (1.6) :

.
Xp =" (1.5)
my
Yp=—"" (1.6)

Les deux relations (1.5) et (1.6) vérifient automatiquement I'expression (1.7) :

Z%=1Xla = Z%=1Y% =1 (1.7)

Le passage d'un parametre a l'autre se fait par I'intermédiaire de la relation suivant :
My,

Les chimistes préférent utiliser la concentration molaire, qui fait rapporter la

composition au volume :

Cp = ';_f (1.9)

Ou encore la masse volumique :

pp = T_f (1.10)

V- est le volume total du mélange

&
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La concentration molaire globale C et la masse volumique totale p sont déduites des deux

relations précédentes :
€ =X}=1Ca (L11)
p =N 04 (112

1.3.2 Variables thermodynamiques :

L’étude numérique des écoulements réactifs et non réactifs revient a caractériser leur
évolution thermodynamique. La thermodynamique décrit, a 1’échelle macroscopique, la
distribution des molécules et leurs interactions. En particulier, une équation d’état fournit la
relation entre les différents paramétres physiques (les variables d’état) qui déterminent son
état. Il existe différentes équations d’état suivant les comportements et les phénomenes
physiques a caractériser. Pour la modélisation de la combustion, I’hypotheése des gaz parfaits

est généeralement admise [13,14].
PVy = nRT (1.13)
R est la constante universelle des gaz parfaits qui est égale a : R = 8.32 ]/mol. K
Ainsi, on peut écrire :
P = prT (1.14)

Sachant que :

R

r=- (1.15)
m

p = 7T (1.16)

r est la constante des gaz du mélange.

L’enthalpie massique du mélange h s’exprime en fonction des enthalpies massiques hj

des espéces qui constituent le mélange par la relation (1.17) :

h=Y_,Ysh, (1.17)

|
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En supposant que le gaz est parfait, on peut écrire 1’enthalpie massique h, en fonction de

la température sous la forme :
T ! !
hy(T) = hy(To) + [} cpp (T)AT (1.18)

La chaleur massique a pression constante c,, ainsi que la chaleur massique de I’espéce £

a pression constante c,,, s’écrivent :

_ dny

or = Sr |, (1.19)

Cp = Z%:l Y/LCP& (1.20)

D’aprés les équations (1.17) et (1.18) et en utilisant les expressions (1.19)

et (1.20), I’enthalpie du mélange h est donnée par la relation suivante :
_ VN T
h = Eh=1Yehs (To) + [ ¢, (T)AT’ (1.21)

De facon analogue, ’enthalpie massique du mélange s’exprime en fonction des entropies

massiques s, des espéces chimiques :
=YNy 1.22
S i=1 ThSA (1.22)

La dépendance en température de l’entropie massique fait intervenir ’entropie de
formation standard sp (Ty, P,:m) de 1’espéce £ a la température T, et & la pression de

référence P,;,,. De fagon générale, I’entropie massique s, s’écrit :

- T epr(T) g _ R\ Ph
sp = S (To, Pagm) + [ == dT" — 1 =log == (1.23)

Py, est la pression partielle de la £¢™¢ espéce. Elle est calculée par la relation de Dalton.
En particulier, si on note s = sp(T,Py,) Dentropie de I’espéce £ a la pression

atmosphérique P, , On a alors la relation suivante :

T cpp(T")
ng Sk (To,P0)+fT p4

o T'

dT’ (1.24)

|
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Enfin les propriétés thermodynamiques massiques sy , Cpr » hg qui ont servi a
I’établissement de ces relations sont réduite des propriétés thermodynamiques molaire

correspondantes S , Cpr » Hy, par les relations :

Cpr
Cpp = Mlk (1.25)
H
he =% (1.26)
VA
SO
sp = M—’; (1.27)

1.3.3. Dosage air/carburant :

On prend un exemple général d’un hydrocarbure afin d’expliquer certains
parametres macroscopiques de la combustion [15]. Soit 1’équation (1.28) de combustion

steechiométrique d’un hydrocarbure avec 1’air présentée comme suit :
m m m
CH, +(n +Zj (O, +3.76N,) - nCO, +E H,O +3.76(n +Z) N, (1.28)

La réaction est dite compléte si les gaz brdlés ne comprennent, outre les éléments
inertes, que des produits completement oxydés. En realité, plusieurs produits intermédiaires
sont formés au cours d’une combustion réelle. Dans la plupart des cas, le comburant
utilis¢é est l’air, plutdt que P'oxygene pur. La composition de Dair est
approximativement, en fractions molaires, 21% d’oxygeéne, 78% d’azote, et 1% d’argon.
Ces deux dernieres substances sont supposées inertes mais en réalité, aux hautes
températures atteintes au cours de la combustion, ’azote réagit avec 1’oxygéne pour
former des oxydes d’azote, qui constituent une source de pollution. Pour des simplifications
on consideére que 1’air est composé de 21% d’oxygene et de 79% d’azote atmosphérique
auquel on attribue une masse molaire fictive pour tenir compte de la présence d’argon. La

réaction de combustion d’un hydrocarbure avec 1’air devient donc :

C,H, +a (n + %) (0, + 3.76N,) — Produits (1.29)

0
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La quantité minimale d’air nécessaire a la combustion compléte d’un combustible est
appelée air strictement nécessaire ou encore air théorique. Pour réaliser la combustion
complete avec D’air théorique, il faudrait un mélange parfait. En pratique, pour assurer
la combustion compléte, il faut un exces d’air. Celui-ci est caractérisé par le coefficient d’air

théorique :

o= Air théorique (1.30)

Air réel

On utilise également pour caractériser le mélange de réactifs le rapport air-combustible,
le plus souvent en fraction massique, et son inverse, le rapport combustible-air encore appelé
dosage, désigné par le symbole d comme suit :

d = ZLuet (1.31)
Mair
La connaissance du debit massique du combustible m, et du comburant ni, , nous

permet de définir la richesse du mélange comme suit:

Mryel
dréel P
0= e _ air 1.32
dthéorique (M)stochio ( )
air

Si la richesse du mélange est égale a I’unité, on dit que le mélange est stecechiométrique
par contre si la richesse est inférieure a I’unité, le mélange est pauvre en combustible alors
que si elle est supérieur a l'unité, le mélange est dit riche en combustible. Pour les
combustions avec I’air, on travaille souvent avec des mélanges pauvres, ¢’est seulement ainsi
que l’on peut obtenir une combustion complete puisque le mélange ne peut jamais

étre parfaitement homogeéne.

1.3.4. La cinétique chimique :

En combustion on est amené a étudier les phénomenes chimiques qui interviennent lors
de la réaction entre un combustible et un oxydant. Idéalement on caractérise cette réaction par

I'équation [16] :

Combustible + Oxydant — Produits (1.33)
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Mais ce schéma cinétique a une seule réaction est peu commun. Plus généralement des
sous-produits de combustion apparaissent et la transformation se fait finalement grace a
I'action de plusieurs réactions. On peut alors caractériser le systeme chimique de N especes

interagissant a travers M reactions, Chaque réaction individuelle sera notée R; et écrite de la

maniere suivante [17] :
R] 2112[:1 U;(] Mk pad 21121:1 U;(] Mk ) j:]., M (1.34)

Les coefficients vy, et Vi , garantissent la conservation de la masse. Ils sont appelées les

coefficients steechiométriques de 1’espéce M, dans la réaction j en tant que réactif et que

produit. On remarque que si la masse se conserve (équation (1.34)) on peut définir un

nouveau coefficient vy ; = ﬁ}q — v, de fagon a verifier la relation (1.35).
V=1 Vi Wi = Zi=1 Vi Wi (1.35)
Yi=1Vij Wi =0 (1.36)

A chaque fois qu'une réaction chimique a lieu la matiere se transforme et par conséquent
la quantité de masse de chacune des especes change. Pour une espéce k le taux auquel ce
changement a lieu est défini comme la somme des apports de matiére induits par chaque

réaction j.
WM M
W = V=1 Wxj = Wi Xe=1Vk; P} (1.37)

Cette expression introduit ¢;, que l'on appelle taux de progression de la réaction j. On

peut voir qu'il est défini par :

_@kj

i = e (1.38)

On peut montrer alors que cette expression respecte la conservation de la masse. En

remplagant v, ; par la définition (1.35) ona:

N e =0 (1.39)

&
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Le taux de progression ¢; suit la loi (1.40) :
= K TV (PXRyviy _ f TV (PY Ry
;= K; Hk:l(wk) ) — K Hk:l(Wk) J (1.40)

Les constantes K] et K] sont appelées constantes d'avancement et de recul du taux de

réaction. En combustion numérique elles constituent un des problémes centraux de la
modélisation car leur comportement est approché par la loi empirique d'Arrhenius :
K; = A;TPi ex 5 = A, TFi ex e (1.41)
] J p RT ) p T )
Finalement, on voit que pour calculer le taux de progression d'une réaction, on a besoin
de fournir une constante pré-exponentielle A ;, un exposant de la température S; et une
température d'activation T,; (ou une énergie d'activation). On consideérera que ces valeurs sont

données avant le calcul. En général ces valeurs sont accessibles grace aux tabulations

réalisées par les chimistes [16].

Les équations de bilan pour un fluide réactif sont les équations de conservation de la
masse totale, la masse de chaque espéce, la quantité de mouvement et de 1’énergie. Pour plus

de détails sur la démonstration,
1.3.5. Equations de bilans :

Dans un milieu continu, le mouvement des fluides est régi par les équations de Navier-
Stokes. Ces équations peuvent étre rigoureusement déduite de la mécanique statistique et des
principes de base (conservation du nombre de molécules, de la quantité de mouvement, de

I’énergie...) Cette dérivation n’est pas triviale et peut étre trouvée dans [18,19 ,20].

Les équations de bilans traduisent au niveau macroscopique la conservation de la masse,
de la quantit¢ de mouvement et de I’énergie. La conservation de la masse peut aussi s’€crire
en passant par la conservation des espéces chimiques. Cela implique la résolution d’une

équation de transport pour chaque espece présente dans le mélange.
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Ces équations sont exprimées ci-dessous sous leur forme conservative [21,22 ,23].

1.3.5.1. Bilan de masse :

Le bilan de masse totale ainsi que le bilan de chaque espece s'écrivent :

‘;—’: +V.(oV) =0 (1.42)

p % + V. (oY Vpsp) = Wy (1.43)
p désigne la masse volumique
Y, désigne la fraction massique de I’espéce £.
Vp s est la vitesse de diffusion de I’espéce £.
W), est le taux de production massique par unité de volume de I’espéce 4.
1.3.5.2. Bilan de quantité de mouvement :

L’équation de bilan de la quantité de mouvement s’écrit :
v -
po + PNV =—VP+ 34 pYufs (1.44)

P=PI+1I (1.45)
s, désigne la force extérieure par unité de masse agissante sur la £¢™¢ espéce.

P est le tenseur des pressions, il comprend les tensions internes dues a la pression
P est le tenseur des contraintes de viscosité I1, I est la matrice unite.

Donc, I’équation (1.44) devient :

av
po;+p(V.V)V =—VP—V.IT + Y _1pYufr (1.46)

&
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1.3.5.3. Bilan d'énergie :

La forme de I’équation d’énergie totale est la suivante :
de -
po;+p(V.V)e=—-Vq—P:VV + S YeVoafe (1.47)

e désigne 1’énergie interne massique.
q est le flux de chaleur.

(:) est le produit tensoriel.
1.4. Définitions et Classification des flammes :

Deux situations généralement rencontrées sont identifiées selon la procédure utilisée pour

introduire les réactifs dans la zone de flamme. Elles sont schématisees sur la figure (1.12).

» Flammes pré-mélangeées : Les réactifs sont mélangés avant la zone de réaction.

» Flammes non-pré-mélangées ou flammes de diffusion : Les réactifs sont introduits
séparément dans la zone de réaction, de part et d’autre de la flamme. Ils sont alors

essentiellement entrainés I’un vers 1’autre par diffusion moléculaire.

La combustion pre-mélangée est, a priori, la situation la plus efficace en terme de
dégagement d’énergie puisque les réactifs sont déja en contact avant la zone de flamme. En
revanche, une telle flamme est susceptible de se propager dans le mélange
combustible/oxydant donc de remonter I’écoulement en amont de la chambre, jusqu’a
I’endroit ou s’effectue le mélange, ce qui pose des problémes de sécurité. Cela n’est pas le cas

pour les flammes de diffusion.

Les écoulements pouvant étre laminaires ou turbulents, quatre situations sont possibles,

résumeées dans la figure (1.12) qui y associe quelques applications pratiques.

&
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Accroche-flamme
Oxydant —» )
Mélange =
Combustible —=
Flamme

réactifs parfaitement prémélangés

Oxydant ——»

Combustible —»
Flamme

(®) réactifs non prémélangés

Figure (1.12) : Types de flamme : (a) pré-mélangée, (b) non pré-mélangée.

s hY A
L, , bec Bunsen L
prémélangé < > laminaire
cuisiniére domestique l

J

moteurs & allumage commandé
briquet - bougie turbines & gaz

'S 3\

moteurs Diesel (

non-prémélangé = > turbulent
moteurs fusée L

Figure (1.13) : Différents régimes de flammes et applications [24].
1.4.1. Combustion laminaire :

On considére les flammes en milieu laminaire, c’est a dire en milieu ou les échanges par
diffusion turbulente sont pratiquement inexistants. Si les flammes laminaires semblent
intervenir que dans quelques applications plutdt mythiques ou anecdotiques, la
compréhension de la structure de ces flammes est cependant fondamentale pour la description

et la modélisation de nombreuses applications industrielles [25].

&
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1.4.1.1 Flamme laminaire prémélangée

Lorsqu’on enflamme un mélange gazeux ou le combustible et [oxydant sont
préalablement mélangés, on observe une zone d’épaisseur fine appelée front de flamme,
séparant les gaz frais des gaz brulés, qui se propage dans tout I’espace a une certaine vitessee
constante perpendiculairement a 1’écoulement.cette vitesse, appelée la vitesse de propagation
de la flamme laminaire S; qui représente la vitesse de consommation du mélange de gaz frais

a travers la flamme. Cette vitesse est mesurée en I’ordre de 0.1m/s a 1m/s [26].

D’apres la théorie de Mallard et Le Chatelier (1883), la zone intermédiaire entre les
gaz frais et les gaz brilés peut étre séparée en deux zones : la zone de préchauffage et la zone

de réaction.

2ONE DE 2ZONEDE mmp  Sffusion molécuicire
PRECHAUFFAGE REACTION des réactits
ciffusicn thermigue
réacfifs .
temperature
GAZ GAZ
FRAIS BRULES

\ dégagement de chaleur

Figure (1.14): Structure d’une flamme laminaire de prémélange [27].

Une zone de préchauffage d’épaisseur &,: zone dans laquelle la diffusion et la

convection sont les processus prédominants et ou les réactions chimiques sont par conséquent

négligeables,
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Une zone de réaction d’épaisseur &, : zone d’épaisseur trés mince dans laquelle se fait
le dégagement de chaleur di aux réactions chimiques. Dans cette zone, les phénomenes

de conduction sont alors négligeables par rapport a ceux de diffusion [28].

La définition de 1’épaisseur de flamme laminaire la plus couramment employée
(communément appelée épaisseur de Zeldovich) est obtenue en supposant que la totalité de
I’énergie produite par la combustion sert a élever la température des gaz frais présents dans la

zone de préchauffage.

5, = —2 (1.48)

- 0
PulpSy,

Ou A, py, et ¢, sont respectivement la conductivité thermique, la masse voluméque et la

capacité calorifique massique a pression constante du mélange réactif. s est la vitesse de

combustion laminaire d’une flamme plane, adiabatique et non-étirée.

Le front de flamme laminaire ne correspondant pas a une discontinuité brusque,
I’épaisseur de flamme laminaire peut étre considérée comme la somme de 1’épaisseur de la

zone préchauffage &, et de I’épaisseur de la zone de réaction &,

On peut alors définir un temps caractéristique de la combustion T, comme le rapport

5, /sP . celui-ci intégre le temps de préchauffage et le temps de réaction [27].

1.4.1.2. Flamme laminaire de diffusion [28]

Dans les flammes de diffusion (ou non pré-mélangées) les especes réactives
(combustibles et oxydant) sont essentiellement entrainés I'un vers D’autre par diffusion

moléculaire, justifiant ainsi I’appellation de flamme de diffusion.

Contrairement a la combustion pré-mélangée, la flamme de diffusion ne bénéficie
d’aucun mécanisme d’auto-propagation, elle est entierement pilotée par la compétition entre
la chimie et la diffusion, et donc indirectement par 1’apport des réactifs. Son front de flamme
est caractérisé par une épaisseur qui varie localement avec le mélange des réactifs et qui
résulte de la diffusion des éléments chimiques a une vitesse de diffusion dépendante des
contraintes imposées par 1’écoulement au niveau de I’interface entre le combustible et

I’oxydant.
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La flamme de diffusion se structure en trois zones distinctes illustrées dans la figure (1.15):

> La zone de réaction (Ir) correspond a la zone ou se dégage le maximum de chaleur,
lorsque les réactifs chauds sont mélangés a 1’échelle moléculaire dans des
proportions steechiométriques. Les réactifs y sont entierement consommés et la

température atteint la température adiabatique de flamme.

> la zone de diffusion (Id) est une zone ou les reactifs froids se mélangent aux
produits de réaction chauds évacués de la zone de réaction par diffusion. Les
réactifs y sont chauffés par diffusion thermique de la zone de reaction et par

dilution avec les gaz chauds.

» la zone d’apport des réactifs froids, de part et d’autre de la zone de diffusion,

alimentée dans le cas présenté ci-dessous par convection.

&
reacltion
e §micss e . B
conveclion conveciion
cdiffusion cdiffusion
: - P s S
: / : . )
r :
=z -
,(I

Figure (1.15) : structure d’une flamme de diffusion laminaire [28].

*
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Trés généralement, dans les flammes de diffusion, les phénomeénes de mélange sont
beaucoup plus lents que les phénomenes physico-chimiques qui accompagnent la
combustion.il en résultent que le développement des flammes de diffusion est commandé
essentiellement par des facteurs aérodynamiques et 1’aspect chimique lié a la nature des

réactifs reste secondaire.

1.4.2. Combustion Turbulente :

Dans une chambre de combustion, 1’écoulement est turbulent, c’est-a-dire que la vitesse
des gaz, mesurée en un point, fluctue continuellement de fagon apparemment aléatoire, méme
en régime parfaitement établi, cela est vrai aussi pour la température et toute autre
caractéristique du milieu. Cette turbulence est due a une forte vitesse de I’écoulement
entrant, elle s’est développée dans le canal amont a cause des gradients de vitesse aux
parois et a partir D’obstacles tels que les injecteurs. Le taux de dégagement de chaleur
et la structure de la flamme varient selon des temps caractéristiques, qui sont souvent

le temps de la réaction chimique 7. le temps de fluctuation de I’écoulement 7 [29].
1.4.2.1. Combustion turbulente prémélangeée :

La structure interne d’une flamme turbulente a tout d’abord été considérée, des les
premiers travaux de DamKohler en 1940, comme étant une flamme laminaire tres fine plissée
et rapidement connectée par la turbulence de telle sorte que la zone de flamme apparaisse
épaisse a I’ceil nu. En fait, cette facon de représenter la structure interne d’une flamme
turbulente n’est pertinente que si la taille des plus petits tourbillons créés par la turbulence,
est plus grande que I’épaisseur de la flamme laminaire, empéchant ainsi aux tourbillons de

pénétrer dans la flamme laminaire [30].

On obtient une classification relativement simple des structures de flammes turbulentes
en comparant les longueurs et les temps caractéristiques de la turbulence a la longueur et au
temps caractéristiques des flammes laminaires. Différents nombres caractéristiques peuvent
étre choisis pour établir cette classification des régimes de combustion. Les deux nombres les
plus utilisés sont les nombres de DamKohler D, et de Karlovitz K, qui comparent le temps
caractéristique chimique t,. = 6,/S; aux temps caractéristiques de la turbulence 7, = I}/
u' etty = ly/ug associés respectivement aux structures énergétiques et dissipatives de la

turbulence [31] :
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_Tr_IrS
Dy =2 =1 (1.49)
Tc _ Opug
Ka = % g Sy (1.50)

T, lp et u' sont respectivement le temps, 1’échelle intégrale et la vitesse caractéristiques

de la turbulence

T, L, €t ug sont le temps, la longueur et la vitesse caractéristiques de la dissipation
K» ‘'K K

(échelle de Kolmogorov).
6, et S; sont I’épaisseur et la vitesse de la flamme laminaire.

Les longueurs, temps et vitesses caractéristiques de la turbulence peuvent étre exprimés
en fonction de 1’énergie cinétique turbulente k , de la dissipation e et de la viscosité

cinématique du fluide v :

u' =k (1.51)
Iy = u; (1.52)
ug = (ve)/4 (1.53)
lx = (é)” * (154)

Ces relations permettent de relier les nombres D, et K, au nombre de Reynolds

turbulent R,;

=D,%k,’ (1.55)

Le diagramme de la figure (1.16) avec u'/S; en ordonnées et [/, en abscisse proposé
par Barrére et Borghi permet de représenter les limites des différents régimes de combustion.
Selon la zone du diagramme dans laquelle on se trouve, les flammes turbulentes seront de
différents types : les flammes «plissées », les flammes », « épaissies »et les flammes

« plissées-épaissies ».

|
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Figure (1.16): Les différents types de flammes turbulentes de pré-mélanges (diagramme de
Borghi ) [32].

1.4.2.1.1. Régime des flammes plissées : R,; > 1et K, <1:

Dans le régime de combustion des «flammes plissées », la flamme turbulente est
constituée d’une collection de flamme laminaire (flammelettes) qui sont plissées par la
turbulence. La structure interne de la flamme laminaire n’est pas perturbée par les tourbillons
car les tailles de tourbillons sont toutes plus grandes Que 1’épaisseur de la flammelette |,
Iy > 6,. La considération des seuls rapports d’échelles de longueurs n’est toutefois pas
suffisante pour conclure quant a la structure de la flamme ; d’autres paramétres non

dimensionnels tel que u'/S;, doivent étre pris en compte.

Si u’' < S, les plus gros tourbillons ne sont pas suffisamment énergétiques pour

provoquer des interactions entre les fronts de flamme.

Si u' >S5, les plus gros tourbillons sont suffisamment énergétiques pour plisser
substantiellement la flamme au point de provoquer des interactions entre deux fronts
adjacents. Des poches de gaz frais se forment alors dans les gaz brulés. Pour cela, ce régime

est souvent appelé « flammes plissées avec poches ».
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Dans ce régime, la flamme turbulente peut donc étre considérée comme un ensemble de
flammelettes d’épaisseur quasiment constante §;, courbées et plissées occupant une zone

d’épaisseur §7 est définie comme 1’épaisseur moyenne de la flamme turbulente [33].

1.4.2.1.2. Régime des flammes plissées épaissies : D, > 1et K, > 1:

Lorsque I’énergie cinétique turbulente k augmente et que 1’échelle de Kolmogorov [
diminue et devient de plus en plus proche de 1’épaisseur des flammelettes &;, les structures
turbulentes sont capables de pénétrer dans la structure de la flamme laminaire local,
provoquant ainsi son épaississement. La zone de préchauffage est la premiére affectée par ces

tourbillons car son épaisseur est plus importante que celle de la zone de réaction [33].
1.4.2.1.3. Régime des flammes épaissies : D, < 1et R, > 1:

Si I’énergie cinétique turbulente k augmente encore et que 1’échelle intégrale [ est
toujours constante de telle sorte que 7 = 7, alors les interactions de flammelettes ont lieu a
toutes les échelles, méme plus grandes. La flamme n’est plus plissée mais plutdt épaissie par
la turbulence. Ce régime de combustion est aussi appelé “réacteur bien agité” (well-stirred
reactor) mais ce nom n’est pas trés adapté car on observe tout de méme une flamme. En fait,
les flammes turbulentes épaissies ont la méme structure que les flammes laminaires, avec une
zone de préchauffage et une zone de réaction bien séparées. Cependant, comme la diffusion
dans ces zones est engendrée par le transport turbulent qui est bien plus important que le

transport moléculaire, les zones sont bien plus épaisses que dans des flammes laminaires [33].
1.4.2.2. Combustion turbulente non-prémelangée :

Dans le cas d’une flamme non pré-mélangée turbulente, le mélange et la réaction ont
lieu quasi-simultanément. 1l en résulte alors une influence couplée réciproque trés
importante entre phénomenes chimiques et turbulents. Le probléme est que les
phénomeénes chimiques se produisent a [’échelle moléculaire, la ou les échelles
caractéristiques de la turbulence sont loin d’étre connues. Par conséquent, cette influence est
trées difficile a prévoir et a calculer, et elle peut prendre des formes trés différentes
selon les échelles et les intensités respectives des phénoménes chimiques et turbulents
[34].
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On pourrait encore une fois un diagramme qui permet d’utiliser les deux nombres
caractéristiques k/2/S, et I, /e, pour résumer les discussions précédentes. Mais dans le cas
des flammes de diffusion S; ete;n’ont cependant aucune signification physique, il suffit
d’utiliser des nombres sans dimensions plus classiques : par exemple le nombre de Damkoler
D, =1,/t. = l;,/kY?1, et le nombre de Reynolds de la turbulence. On obtient alors le

diagramme de la figure (1.17).

LnDa)
Iy .
.-——=Cte
- - g EC
Flammelettes Lo
plissées
......... Flammelettes _ B _ e
avec extinciion -
r{.‘
! Re
= » LnB& 1
1 Re]‘ Flammes pseudo-laminaires

Figure (1.17) : les différentes structures d’une flamme de diffusion turbulente [36].

Dans le domaine ou Re; > Re;", il n’est possible de distinguer des flammelettes au sens
propre de terme, c-a-d qui ne soient pas modifiées intérieurement par la turbulence. Si

T, < T, avec extinctions, Si 1, > 7, sans extinctions.

Si I’on considére maintenant le domaine ou 7, < 7., la petitesse de 7, implique que les

fluctuations de concentration et température, dans la flamme, sont tres petites [35].

1.5. Conclusion :

Dans ce chapitre nous avons exposé presque toutes les données nécessaires pour La
modélisation d’une combustion. Nous avons cité les principales notions d’un turbopropulseur
et ses composantes, la chambre de combustion Allison-T56 sur laquelle on va faire toute
I"étude, passant par les différents matériaux composants cette chambre, en finissant par les

différents types de flammes selon I’écoulement et le mélange des réactifs.
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2.1. Introduction

Dans ce chapitre, I’objectif est de présenter la formulation mathématique permettant la
modélisation d’un écoulement visqueux; turbulent et réactif. Un bref rappel des équations
générales régissant les écoulements compressibles est exposé. Plusieurs modéles de

turbulence qui vont faire I’objet d’une comparaison, sont ensuite présentées.
2.2. Rappel des équations de la dynamique

2.2.1. Equations de Navier et Stokes

Il est admis que le comportement de tout écoulement vérifiant 1’hypothése des milieux
continus, quelle que soit la nature du fluide (compressible ou non), et de 1’écoulement
(turbulent, laminaire ou en transition), peut étre représenté par les équations de Navier-Stokes
qui expriment la variation de la quantité de mouvement, auxquelles on y ajoute les équations
de conservation de la masse et de ’énergie. Ainsi, pour un écoulement de fluide visqueux,
compressible et conducteur de chaleur en négligeant les forces volumiques extérieures

(pesanteur, etc.), ces équations s’écrivent sous la forme instantanée suivante :

2.2.1.1. Equation de continuité, (conservation de masse)

a_p dpuy;

ac T om =0 (21)

Avec : p est la masse volumique (kg/m3) et ui représente la vitesse du fluide (m/s).

2.2.1.2. Equation de quantité de mouvement

dpu; , Opuuj 0P | Oy

at oxj ax, | axj (22)

Avec :
p est la pression (Pa)

Tij représente le tenseur des vitesses de déformation (Pa).
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2.2.1.3. Equation de I’énergie

JpE 4 ouj(pE+p) _ owtij  0qj

ot 0xj 0xj 0xj (2:3)

Avec : E est L’¢énergie totale qui est exprimée a partir de 1’énergie interne e et de 1’énergie

cinétique selon la relation :
1.2
E=e+ 5 Ui (2.4)

Dans le cadre qui nous intéresse, c’est-a-dire pour un fluide Newtonien, le tenseur Tjj

s’exprime par la relation suivante :

TN VTR

Dans laquelle u et A sont reliés par :

21+ 31 =0 (Hypothése de Stokes [37])

Avec :
&ij est le tenseur de Kronecker (i indice libre ; i € {1.2.3} et j indice de sommation, j €

{1.2.3}, avec §ij=0 pour i #j et §ij = 1 pour i=j).

qj représente les composantes du flux de chaleur et s’exprime en fonction du gradient de

température par la loi de conduction thermique de Fourier [37] :

oT

o (2.6)

qj = —A(
Ou : A désigne le coefficient de conductivité thermique. Ce coefficient s’exprime en
fonction de viscosité dynamique a 1’aide du nombre de Prandtl :

_ HMCp _ uCv
Pr=—=y— (2.7)

Ou C,, et C, représentent respectivement les chaleurs spécifiques a pression et a volume

c
constants et y = C—z .

Notons que comme e = C, T, le flux de chaleur peut encore s’exprimer sous la forme :

0 d
_, BCv T _ v de 2.9)

U= Pr 0xj - pr axj
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Afin de prendre en compte les variations de masse volumique et de pression liées aux

variations de température, le systéme exige encore la connaissance d’une loi d’état. En

considérant 1’air comme un gaz parfait, 1’équation d’état s’exprime sous la forme [37] :

p=prT =p(y—1e

Ou r est relié aux chaleurs specifiques par la relation de Meyer [38]. 7 = C,, — C,,.

2.2.2. Equations moyennée

(2.9)

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

colteuse en temps, malgré les avancées technologiques observées sur la puissance des

calculateurs. Afin de pallier ce probleme, il convient de décomposer le mouvement instantané

en une partie moyenne et une partie fluctuante.

2.2.2.1. Propriétés des moyennes

On utilisera pour moyenne un opérateur - vérifiant les propriétés suivantes :
( linéarité:  of + Bg = af + Bg Avec a et B constantes

< commutativité avec les dérivations spatiale et temporelle:

of _ of of _ of

FriiF o 9%

\  indempotence: f =T

On déduit de ces propriétés, que pour la fluctuation f = f — f ona:

z

f=0

Mais il faut remarquer que :

fg#fg

(2.10)

(2.11)

(2.12)
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2.2.2.2. Décomposition de Reynolds

La décomposition de Reynolds en moyennes et fluctuations se fait sur la base d'une
moyenne statistique (qu'il est souvent inutile d'expliciter). Pour les équations de masse et de
quantité de mouvement en supposant les propriétés physiques constantes, on adopte la

décomposition suivante pour la vitesse et la pression :

u=u+u;p=p+p (2.13)

La décomposition du tenseur des contraintes visqueuses (linéaire par rapport a la vitesse)

s'écrit :
T=T4+7 (2.14)
Avec :
o, 0m) 2, 00
W=H (axj + 0x; 3 Tox
o= (4 20) 2, % (219
J=H 0Xj 0x; 3 K 0x; i)

En introduisant cette décomposition dans les équations de Navier-stockes, puis en prenant

la moyenne du systeme obtenu, on obtient les équations moyennées suivante :

dp 0
E . inuits: 2P+ (omp) =
quation de continuité 3t + 2% (pw)) =0

Equation de quantité de mouvement :

o(pm) , 0pmw) _ 0p , 9T _ Ip(ww)
ot 0%j 0x; 0xj 0xj
Equation de I'énergie :
OpE  9pWE _ 0w p  9uTy o (@ - pEi0)
L ot oxj ~  dxj = Oxj oxj

(2.16)

On remplace donc les équations de Navier-stocks par les équations moyennées

(Reynolds averaged Equations). Les variables & déterminer sont les variables moyennes

statistiquesu] ,petE et non plus les variables u, p et E. Deux termes supplémentaires sont

cependant apparus : u],di et E,li] doivent étre modélisés.
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2.2.2.3. Décomposition de Favre

Lorsque la masse volumique est variable, I'application de la moyenne aux équations de

Navier-stocks fait apparaitre les grandeursp , pu; , puiuj , p, pE et pwE.

Il est donc pertinent d'appliquer la décomposition de Reynolds a la masse volumique et a la

pression :
p=p+tp;p=p+p (2.17)

Par contre, si I'on applique la décomposition de Reynolds aux variables vitesse et énergie

total, il ne sera pas aisé de faire apparaitre pu; et pE. On préféere donc appliquer la

décomposition de Favre en valeurs moyennes (if; et E) et fluctuations associées (u; et E)

apu; et pE:
W=+, E=E+E (2.18)
Avec :
’11}=%;E"=% (2.19)
On note en particulier les deux propriétés suivantes :
f=Ff  pf=0 (2.20)

A partir des équations de Navier-stockes, on peut écrire, en utilisant la décomposition de

Favre :

—~

( : - ap
E t d t té: —+— )=0
quation de continuité 5% + 3% (pi)

Equation de quantité de mouvement :

o)  o(pwE) _ 9p 0Ty 0w w)
ot 0%j 0x; 0xj 0xj
Equation de I'énergie :

(2.21)

opmE _ 0@p) 0TT 0@ — pEY
0xj dxj dxj 0xj

apE
at T
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Dans ce systeme, on observe I'apparition d'un terme de corrélation des fluctuations de

vitesse. Il provient de la moyenne du terme de convection.

2.3. L approximation de Couche limite

On définit généralement la couche limite comme une région de faible épaisseur produite
par I'écoulement d'un fluide visqueux en présence d'un obstacle. Une couche limite est
qualifiée de laminaire, quand la valeur du nombre de Reynolds Re (ordre de grandeur du
rapport des forces d'inertie sur les forces visqueuses) est inférieur a une valeur critique,

d'environ 3 x 10°, dans le cas contraire elle est qualifiée de turbulente [39].

2.3.1. Hypotheses génerales

Ce type d'approximation permet I'étude d'écoulement au voisinage des parois (couche
limite), dans les couches de mélange, dans les jets et les sillages. On va s'intéresser ici aux

écoulements bidimensionnels en moyenne et statistiguement stationnaires [40] :

-0, (2.22)

Dans le cas d’une couche limite on va définir deux échelles de longueur :
e Une échelle longitudinale L qui représente la longueur de la paroi sur laquelle
développe la couche limite.
e Une échelle transversale & qui représente 1’épaisseur de cette couche limite.
L’approximation de cette couche se traduit par :§ « L.
On va introduire une échelle de vitesse moyenne Uc qui caractérise la convection

longitudinale. En termes d'ordre de grandeur on obtient alors pour U :

oU _ U, 9U _ Ug

= = T poiaies (2.23)
A partir de I’équation de continuité¢ du champ moyen on en déduit pour V' :

0U _ _ (W _ Ve _ U

ox (ay) L6 (2.24)
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D’ou:
Ucd
V= (% (2.25)
On va aussi introduire une échelle pour les fluctuations de vitesse ux telle que :
ut=v=w=u" (2.26)
2.3.2. Application de I’approximation au cas d’écoulement turbulent

On définit le nombre de Reynolds considéré grand et donné par :

(2.27)

En appliquant I'analyse en ordre de grandeur avec les échelles définies précédemment on
aura :

Pour I'équation de continuité du mouvement moyen :

ou | v _

T3, =0 (2.28)

Pour I'équation de quantité de mouvement longitudinale:

ov au
UtV =709y T V5t (2.29)

Pour I'équation de quantité de mouvement transversale:

19p = 9v?

Ty =0 (2.30)

Enfin pour 1’énergie cinétique turbulente [40] :

Uak+ak_ —0U —9U —aV 0 <_,+1)+ v azk+azﬁ
ox dy u dy uv ady v dy dy p 2\ady?  0y?
v 0n, | 01U |,
2" 0x, E)xl) (2.31)
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2.3.3. Les differentes formes du profil de la vitesse moyenne

Les premieres mesures effectuées dans la couche limite turbulente (Townsend 1951;
Klebanoff 1954; Laufer 1954; Kovaszney 1967) ont permis de distinguer que cette derniére

est décomposée en deux régions :

2.3.3.1. Couche externe

C’est une couche un peu loin de la paroi, représentant environ 80% de 1’épaisseur
totaled, ou le gradient de vitesse dU / dy est faible, et ou la distribution de vitesse U(y) n’est
guere influencée par les conditions a la paroi (elle dépend essentiellement du fluide et de

I’écoulement extérieur).

2.3.3.2. Couche interne

Trés proche de la paroi, dont 1’épaisseur est de I’ordre de 0,2 §. A I’inverse de la couche
externe, 1’écoulement dépend ici principalement des conditions a la paroi (rugosité¢ de la
surface en particulier) ainsi bien évidemment que de la nature du fluide. Dans cette zone, la

loi de vitesse U(y) est dénommée loi de paroi [41].

Un examen attentif conduit encore a distinguer deux sous-couches dans cette couche
interne. Si I’on représente la loi de paroi en coordonnées linéaires, on ne voit rien, mais si on
exécute le tracé en coordonnées semi-logarithmiques on distingue nettement deux lois de
vitesse, I’'une applicable trés pres de la surface, I'autre dans la partie externe de la couche
interne. Les régions correspondantes de 1’écoulement sont appelées respectivement« sous-

couche visqueuse » et « zone logarithmique » [41].

On peut par ailleurs considérer que le frottement total défini par :

au ‘<,
Teor = K3, — PUV (2.32)

Le frottement total est constant dans toute la zone de proche paroi [42].
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2.3.3.2.1. Sous-couche visqueuse

C’est une zone ou la viscosité moléculaire u devient prépondérante par rapport a la

viscosité turbulente u; qui tend vers zéro au voisinage de la paroi : en effet, la macro-échelle

des structures turbulentes se trouve de plus en plus limitée par la proximité de la surface

matérielle. Dans cette région I’écoulement est donc laminaire.

Les conditions d’adhérence a la paroi donnent U (y = 0) = u' = v'=0, le frottement total

s’écrit :
ou
Ttot(y = 0) =Tp = .u(a)yzo (2.33)

Avec : 7, C’est le contrainte de cisaillement pariétal.

Comme le frottement total est constant, on peut écrire la vitesse moyenne sous la forme :

UQy) =yL (2.34)

Le profil est donc linéaire en fonction de la distance a la paroi. Par analyse

dimensionnelle, on peut définir la vitesse de frottement a partir du frottement pariétal par :

* Tp
ut = |-= 2.35
p ( )

Ce qui permet d'introduire une vitesse adimensionnelle :

gyt =Y (2.36)

yt =2 (2.37)

=




Chapitre 2 Formulation mathématiques

A travers une couche trés mince proche de la paroi (0 <y* <5), la contrainte de
cisaillement 7 est a peu pres egales a la contrainte pariétale 7,,, donc la loi linéaire s’écrit

simplement :

Ut =y* (2.38)
A cause de cette relation linéaire entre la vitesse de 1’écoulement et la distance a la paroi,
cette couche et parfois appelée « sous couche linéaire ».
2..3.3.2.2. La zone logarithmique

Constitue la partie extérieure de la couche interne. Comme son nom 1’indique, la vitesse
moyenne U varie ici comme log y, ce qui se traduit en coordonnées semi-logarithmiques par
une loi linéaire. Dans cette zone, le frottement est essentiellement turbulent, la contribution
due a la viscosité moléculaire disparait devant la contrainte de cisaillement turbulent, on a
donc [41] :

Ty, = —puv (2.39)

En utilisant la vitesse de frottement définie précédemment, on obtient pour la contrainte

de Reynolds :

—uv = u*? (2.40)

Cette vitesse de frottement apparait donc comme une échelle caractéristique des

fluctuations de vitesse. Comme la viscosité moléculaire n'intervient plus dans cette zone, il

: . : . ou .
faut construire par analyse dimensionnelle, une expression poura avec les échelles déja

définies :
ou u*
prolte (2.41)
En intégrant, on obtient :
U* =-Log (y*) +C (2.42)
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Ou k = 0.41 (constante de Von Karman) et C =5.5 sont des constantes universelles
déterminées expérimentalement, pour tous les écoulements turbulents limités par des parois
lisses. En présence des parois rugueuses la valeur de C diminue jusqu’a 5. La loi

logarithmique est valable pour seulement (30 < y* < 500).

Il s’agit maintenant de batir des modeles théoriques propres a décrire les différents

aspects de la couche limite turbulente, et a fournir des procédures de calcul.

2.4. Modélisation de la turbulence

Les écoulements turbulents sont gouvernés par les équations de Navier-Stockes, comme
pour le régime laminaire. Sauf qu'un écoulement turbulent se manifeste par des fluctuations
de petites échelles dans le temps et I’espace ; qui sont, dans 1’état actuel des choses, n’ont pas
de solution mathématique analytique connue. Comme en général on s’intéresse plutdt aux
valeurs moyennes de la vitesse, pression...etc, I'une des méthodes servant a éviter de résoudre
directement les fluctuations turbulentes de petites échelles, en calcul numérique, est la
méthode RANS (Reynolds Averaged Navier-Stockes équation).

La modélisation de la turbulence est un domaine tres large. Dans cette partie nous nous
concentrerons par conséquent a I'approche de la modelisation du tenseur de contraintes de

Reynolds basé sur le concept de la viscosité turbulente.

2.4.1. Hypothése de Boussinesq

Aprés qu'il fat établi expérimentalement que les contraintes turbulentes augmentaient
avec l'augmentation du taux de déformation moyen des éléments du fluide, Boussinesq

proposa une relation entre les contraintes de Reynolds et les taux de déformation [43].

ouj u;

. 7, 6 i 2
Ty = —PWu; = pe G4+ — 5 (pk + ut axi)6ij (2.43)

oxj 0Ox;

Avec :
k est I'énergie cinétique associée a la turbulence.
8;j=1Sii=jet &j=0sii=]j(Deltade Kronecker).

U; est la viscosité dynamique turbulente.
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Notons que dans I'nypothese de Boussinesq, il est supposé que u, est un scalaire isotrope,
ce qui n'est pas tout a fait vrai.

Les modeéles de turbulence conduisent a I'adoption d'équations de transport des quantités
de la turbulence(k, e, w, 7 ), pour résoudre la viscosité turbulente. De ce point de vue, on

retrouve plusieurs catégories sous « Fluent »:

e Modele de turbulence a une équation de transport: Le modéle Spalart-Allmaras.

e Modele de turbulence a deux équations: Le modéle k — ¢ Standard et ses variantes
RNG et Réalisable puis les modéles k — w Standard et k — w SST.

e Modéle de turbulence a 5 équations (7 équations en 3D): Le modele RSM
(Reynolds Stress Model).

2.4.3. Modéle k — & Standard

Ce modéle met I'accent sur les mécanismes affectant I'énergie cinétique turbulente en se
basant sur la modélisation de deux équations de transport. La premiere est celle de I'énergie

cinétique turbulente x et la deuxiéme est son taux de dissipation visqueuse ¢ [44] :

d(kp) Jd(pku;) 0 u;\ 0k
ot T om _a_xj[<”+_>%] Gt Gy —pe — Ty

9(ep) + Olpeuy) _ 0 [r o +C (G + C3.G,) — C & e
k at axi _ax] a ] lsk k 3¢YDb Ezp k
Ainsi, la viscosité dynamique turbulente y est calculée par:
He = pC — (2.45)

Avec : C# = 0.09

La robustesse du model, ainsi que son économie en temps de calcul est une précision
raisonnable pour une large gamme d'écoulements turbulents pour les écoulements industriels
et les simulations de transfert de chaleur. Néanmoins, ce modéle présente quelque faiblesse en
présence de couches limites courbées, les écoulements tournants et tourbillonnaires, ainsi que

les écoulements entierement développés dans des conduites non circulaires [43].
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2.4.6. Modéle k — w standard

Ce modele a été proposé par Wilcox en 1988 [45].c’est un modéle empirique similaire au
modele, k — € avec deux équations de transport, une équation adaptée de x et une équation du

taux de dissipation spécifique w qui s'apparente au rapport de ¢ par k [46].

Les équations de transport pour k et w sont respectivement [47] :

d(pk) d _ aUl
_at + a [pku [Fk ] +Gk — Yk (246)
d(pw)

b 2 lpou= 2[r, 22

Py [p wu;] Ty | T G, —Y, (2.47)
Dans ces deux équations de transport, G représente la génération d’énergie cinétique

turbulente ou de la dissipation effective, Selon I’indice utilisé, due au gradient de vitesse

moyenne. T’ et T',, représentent la diffusivité effective de k et w respectivement. Y; et Y,,

représentent la dissipation de k et w par la turbulence.

La viscosité turbulente est calculée dans ce cas en combinant x et w comme suit [48]:

fe = a* pk (2.48)

w
Ou: a* estun coefficient qui apporte une correction a la viscosité turbulente a bas

nombre de Reynolds.

Apres plusieurs années de perfectionnement, ce modele offre a présent un avantage pour
la prédiction des écoulements cisaillés libres. Il prend aussi en compte les effets des faibles
nombres de Reynolds, de la compressibilité, des jets de différentes configurations (plan,

radial, ...etc.). Pour ces raisons, il convient particulierement aux écoulements internes.
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2.4.7. Modéle k—® SST

Le modéle SST (Shear Stress Transport) ou transport des contraintes de cisaillement
turbulentes, est dérivé du modéle k — w Standard. Ce modele combine la robustesse et la
précision de la formulation du modéle k — w dans la région proche de la paroi avec le modele
K — € et toutes ses qualités citées plus haut pour les écoulements libres loin de la paroi [47].
Deux équations sont résolues, une pour la dissipation spécifique o et 1’autre pour 1’énergie

cinétique de turbulence k, ainsi les équations pour k et o sont:

dpk *
,0 + Y (pv]k) — 5. [(.uL + O-k:ut) ]+T l]Sl] ﬁ p(‘)k (2.49)
apw pr
+ o (pvjw) Yl [(ML + Jw#t) _] e Tl] ij ,Bpw
POy Ok dw
+2(1-F) ) ) (2.50)

Les termes a droite dans cette équation représentent respectivement la diffusion
conservative, la production de la viscosité turbulente et la dissipation. En outre, le dernier

terme dans 1’équation en décrit la diffusion croisée.

La définition de la viscosité turbulente est modifiée pour prendre en compte le transport
des contraintes de cisaillement turbulentes, dont voici une forme simplifiée [48] :

aq,pk

Ue = (2.51)

max[aiw,fz||lcuriv||;]

La fonction f;qui mélange les coefficients du modéle k — w dans la couche limite avec le

modéle k — ¢ transforme dans les zones de 1.”ecoulement libre, est definie par :

vK SOOuL) 4p0,k
0.09wd’ pwd?/’ CDy,,d?

fi = tanh(arg,*) ,arg, = min [max( ] (2.52)

Ou d est la distance de la paroi la plus proche, et CDyest la partie positive de la

diffusion croisée :
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_ POwzk Ok dw . _20
CDy, = max(2 w 9% 0%, 107°%) (2.53)

La fonction auxiliaire f,est donnée par :

2VK soouL)

_ 2 _
F = tanh(arg,*) ,arg, = max (0.09wd' ad?

(2.54)
Les constants du modele sont :
a; = 0.31, g* = 0.09, k = 0.41

Finalement, Les constantes o, , o, , B et C,, sont déterminées a partir de la relation :

0 =F0,+1—-F)0, (2.55)
Avec : @ est une quantité instantanée.

Les améliorations apportées & ce modele le rendent plus fiable pour une classe
d'écoulements plus étendue, (écoulements a gradients de pression adverses, ondes de choc

transsoniques ...etc.), par rapport aux modelés k — w Standard et la famille des modelés x — «.
2.5. Conclusion

Dans ce chapitre, on a présenté les équations de base de la mécanique des fluides comme
les équations de Navier- Stokes et les équations moyennées pour arriver a vérifier le modele

mathématique de turbulence k—w SST qui I’on utilise aprés dans la simulation.

]
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3.1. Introduction :

Ce chapitre est consacré a la faisabilité d’utilisation d’un code de calcul numérique de
dynamique des fluides pour simuler un écoulement réactif dans une chambre de combustion
tubo-annulaire de 1’Allison T56. Dans un premier lieu, nous avons décrit la géométrie et les
différentes étapes essentielles pour la modélisation numérique telles que la génération du
maillage, Le choix du modele numérique a savoir, les conditions aux limites, les modeles de
turbulence et de combustion et la convergence est ensuite détaillé. Deuxiemement, Comme la
solution numérique depend de la grille congue, une étude du maillage est effectuée dans le

but de fixer une grille pour le reste de 1’étude.
3.2. Le logiciel ANSYS Workbench :

ANSYS est un logiciel de simulation numérique leader de son marché, utilisé dans le
développement des produits industriels. 1l offre toutes les capacités physiques nécessaires
pour la modélisation des écoulements fluides, des turbulences, des transferts de chaleur et des
réactions chimiques. Aujourd’hui des milliers d'entreprises & travers le monde utilisent
ANSYS comme partie intégrante des phases de conception et d'optimisation de leurs produits.
Son solveur avancé fournit des résultats rapides, précis, des maillages adaptatifs et

déformables et peut évoluer facilement vers le calcul paralléle.

Comme tout logiciel de CFD, ANSYS est composé de trois éléments : le préprocesseur,

le solveur et le post-processeur [9].

e Le préprocesseur permet de représenter la géomeétrie du systeme, de définir le type
de condition aux frontieres du domaine, de spécifier le type de matériau
(fluide ou solide). Il fournit aussi la possibilité¢ de discrétiser le domaine, en

proposant plusieurs algorithmes de maillage suivant sa géomeétrie.

e Tandis que le solveur permet de définir numériquement les conditions opératoires
(gravite, pression) dans lesquelles est effectués la simulation, ainsi que la
spécification des conditions aux limites. Enfin, il permet de choisir le processus
itératif, en proposant notamment plusieurs schémas numeriques pour la
discrétisation spatiale et temporelle, et pour le couplage de la vitesse et de la
pression. Il offre également une interface permettant de contréler a tous moment

I’état d’avancement des calculs.

-
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e Enfin, le post-processeur est I’élément qui permet de visualiser la géométrie et le
maillage du domaine, mais surtout d’afficher les résultats obtenus. Il est ainsi
possible de visualiser les champs de vitesse, de pression, de turbulence ainsi que
toutes les autres grandeurs calculées sur un segment, une section du domaine ou sur

tout le volume. 1l offre aussi la possibilité de tracer des courbes et de visualiser les

lignes de courant ou

la trajectoire de particules.

3.3. Création d’un systeme d’analyse

Le Workbench permet de créer une chaine de calcul pour une simulation « Analysis
System » et gérer automatiquement les interactions entre les différents logiciels utilisés pour

la géométrie, le maillage, la simulation et le post-traitement. Lors de la phase de simulation,

les étapes sont réalisées successivement.

Pour notre cas, on crée un projet « Fluid Flow (Fluent) » a partir de la liste « analysis
systems ». Le projet est composé de différentes cases associées aux différents étapes
successives réalisées chacune avec un logiciel de la suite ANSYS. La figure (3.1) présente la
fenétre principale de Workbench a partir de laquelle on crée et on choisit le type du projet. Ce

type de projets utilise pour chaque phase de simulation les processus illustrés dans le tableau
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Figure (3.1) : création de la simulation sous Workbench.




Chapitre 3 Approche numérique

Tableau (3.1) : les processus utilisés dans le projet Fluid flow.

@ Géométrie CAO < création de la ANSYS Design Modeler
géomeétrie >
‘ Maillage Le maillage ANSYS Meshing
a Configuration Mise en données et
simulation ANSYS Fluent
Solution Résultats CFD
Résultats Post-traitement CFD Post

3.4. Les processus de la simulation :
3.4.1 Création de la géométrie :

Apres la prise de toutes les dimensions nécessaires de la chambre de combustion au
niveau de 1’unité de rénovation des aéronefs de transport (URAT), I’étape suivante est la
conception du modéle en utilisant le logiciel « ANSYS Design Modeler ».Les dimensions

essentielles de la chambre de combustion sont illustrée dans 1’annexe B.

Les figures suivantes représentent Les différentes vues de la chambre de combustion sous
le logiciel ANSYS Design Modeler :

0

| I_ ii}‘

Figure (3.2) : la chambre de combustion de 1’ Allison-T56 sous le logiciel
ANSYS Design Modeler.

E
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Figure (3.3) : vue de gauche de la chambre de combustion de 1’ Allison-T56 sous
le logiciel ANSYS Design Modeler.

Figure (3.4) : vue de droit de la chambre de combustion de I’ Allison-T56 sous
le logiciel ANSYS Design Modeler.

E
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Figure (3.5) : vue de face de la chambre de combustion de 1’ Allison-T56 sous le
logiciel ANSY'S Design Modeler.

3.4.2. Maillage de domaine :

3.4.2.1. Maillage :

La création d’un maillage est une étape extrémement importante qui consiste a diviser le

domaine géométrique du probléme en un nombre précis de sous domaines ou mailles.

L’ensemble de ces derniers forme le maillage en 2D ou en 3D. Un maillage est constitué des

composants illustré dans la figure ci-dessous, qu’ils sont définis dans un processeur.

o cell = volume de contrdle divisant la
géomeétrie.

v Le domaine de calcul est défini par
un maillage qui représente le fluide
et les faces solides qui interviennent.

e Face = fronti¢re d’une cell.

e Edge = fronti¢re d’une face.

¢ Node = point de maillage.

e Zone = groupe de nceuds, face ou et

cell.

v’ Les conditions limites sont
assignées aux faces zone.
v" Les données de matériaux aux cell

zone et les termes sources sont assignés.

L. .'\
] node
Cell center
face
Cell
simple 2D mesh
Node -.,,_!
¥
> Cell
Edge —, W
Face
Simple 3D mesh

Figure (3.6) : les composants

d’un Maillage.

E
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Cependant, deux chois principaux du millage se sont posés a nous. En 1’occurrence, Un
maillage structuré est généralement formé par des mailles quadrilatérales en 2D (maillage
surfacique) et hexaédriques en 3D (maillage volumique), tandis qu’un maillage non-structuré
est formé par des mailles quadrilatérales ou triangulaires en 2D et hexaéedriques, tétraédriques,

prismes ou pyramides pour le cas 3D.

Pratiquement, il n’existe pas des régles précises pour la création d’un maillage valable,
cependant il existe différentes approches qui permettent d’obtenir une grille acceptable. Nous

pouvons résumer ces régles ainsi :

e Maintenir une bonne Qualité des éléments,

e Assurer une bonne Résolution dans les régions a fort gradient,

e Assurer un bon Lissage dans les zones de transition entre les parties & maillage fin
et les parties a maillage grossier,

e Minimiser le nombre Total des éléments (temps de calcul raisonnable).
3.4.2.2. Génération de maillage :

La génération d’un maillage adapté a 1I’écoulement est une étape trés importante dans la
réalisation d’une simulation numérique. Approximativement, on constate que deux tiers du

temps est passé a la préparation de la géométrie et I’obtention d’un maillage acceptable.

Pour notre cas Plusieurs tailles de maillage étendant entre 80.000 et 1.000.000 cellules
ont été résolues pour étudier la sensibilité du maillage. Il faut choisir le meilleur compromis
entre la précision des résultats et le temps de calcul. Un raffinement du maillage au voisinage
de la paroi est effectué pour localiser les forts gradients.

La figure suivante présente le maillage de la chambre de combustion sous le logiciel
ANSY'S Meshing :

Figure (3.7) : La chambre de combustion de 1’ Allison-T56 sous le logiciel
ANSY'S Meshing.

.
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Lors de la génération du maillage on a essayé de respecter les caractéristiques suivantes :

Un domaine de calcul assez large pour éviter I’influence des conditions aux limites

sur les résultats.

e Un maillage fin au voisinage de 1’objet ou les phénoménes importants vont se

produire.

e Une transition « douce » entre les zones raffinées et non raffinées pour éviter les

problémes d’erreur numérique lors de la résolution.

Une bonne résolution au niveau de la couche limite.

3.4.2.3. Nomination des surfaces :
L’étape suivante consiste a nommer les différentes partie de la geométrie afin de :
e Définir les conditions aux limites du probléme (entrées, sorties...etc).

e Définir des conditions sur le maillage au niveau des différentes sélections.

En 3D, pour repérer les entrées, sorties ...etc, il faut sélectionner les différentes surfaces

« face » de la géométrie.

3.4.2.4. Etude et choix du maillage :

L’¢étude et le choix du maillage est indispensable dans la modélisation numérique. En
effet, la solution dépend de la grille choisie (forme, nombre et densité des mailles). Pour cette
raison, plusieurs grilles ont été testées a travers une analyse de sensibilité des cellules du
maillage, Cette spéculation est présentée dans le tableau (3.2).

Il est & noter que les simulations ont été conduites sur deux ordinateurs de marque hp
dotés d’un processeur Intel® Core (TM) 13-2328, CPU @ 2.20 GHz et une RAM de 4 Go. Le

temps de calcul variait entre 05 heures et 10 heures pour la grille la plus dense.

<
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Tableau (3.2) : Différentes grilles testées.

Approche numérique

Nombre de maille Température maximale Temps de calcul
(K) (heure)
Grille N° 1 801520 2445 5
Grille N° 2 920365 2260 8
Grille N° 3 1812304 2256 10

La Figure (3.8) présente la distribution de la tempeérature le long de la chambre de
combustion pour les trois types de grilles.
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Figure (3.8) : la distribution de la température le long de la chambre pour les trois
grilles.

D’aprés cette figure, on remarque que les résultats de la grille N°3sont plus stables. Par
contre leur temps de calcul est plus important, un écart de 2h supplémentaire pour une
précision relativement équivalente. Par conséquent, et en faisant le compromis entre la taille
de la grille, les moyens de calcul disponibles et le temps de calcul, la grille N°2 a été choisie

pour le reste de notre étude.

3.4.2.5. Criteres de qualités de maillage :

Il existe plusieurs criteres pour vérifier la qualité de maillage tel que « orthogonal

quality » et « skewness », la figure ci-dessous présente ces deux derniers :

-
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Skewness mesh metrics spectrum

Excellent Very good Good Acceptable Bad Unacceptable
0-0.25 0.25-0.50 0.50-0.80 0.80-0.94 0.95-0.97 0.98-1.00
Orthogonal Quality mesh metrics spectrum
Unacceptable Bad Acceptable Good Very good Excellent

0-0.001 0.001-0.14 0.15-0.20 0.20-0.69 0.70-0.95 0.95-1.00

Figure (3.9) : Criteres « skewness » et “orthogonal quality ».

L’application de ces deux critéres dans notre maillage nous donne les résultats suivants :

Critéres de qualté du mailage

Paramétes de contrdle |

[——rTen e |

Nombrae d"élémants

Figure (3.10) : vérification de Critéres « skewness »dans notre maillage.

__ Paamivesdocomntie |

|—.— Terd PRNE—— ——— Ny |

o o3 ERE o o0 ore 080 LR 100
Crnbrens de qualité des thements

Figure (3.11) : vérification de Critéres « orthogonal quality » dans notre maillage.

D’apreés la figure (3.9), (3.10) et (3.11) on remarque que I’intervalle des colonnes est de 0
jusqu’a 0,5 pour le critére de « skewness », et de 0,75 jusqu’a 1 pour le critére «orthogonal

quality », alors le maillage qu’on a choisi est de trés bonne qualité.
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3.4.3. Mise en données et simulation :
3.4.3.1. Présentation de code de calcul :

Il existe un certain nombre de codes industriels, permettant la prédiction d’écoulements
de fluides tel que FLUENT et CFX. Pour réaliser nos simulations, le choix s’est porté sur le

code de calcul Fluent.

Fluent est un code de calcul numérique capable de modéliser les écoulements des fluides
impliquant des phénomenes physiques complexes. Il offre une interface simple permet l'acces

de l'utilisateur aux fonctions exigées pour le calcul de la solution et I'affichage des résultats.

Ce code de calcul emploie la méthode des volumes finis comme procédé de
discrétisation. Les équations intégrales qui gouvernent 1’écoulement tel que 1’équation de
continuité, I’équation de conservation de la quantité de mouvement, celle de 1’énergie ainsi
que d’autres scalaires, comme la turbulence sont résolues par cette méthode statistique. En
utilisant cette technique basée sur un volume de contrle. Fluent passe par les étapes

suivantes :

e Division du domaine en volumes de contrble discrets en utilisant une grille de
calcul.

e Intégration des équations gouvernantes sur les volumes de contrdle individuels, afin
de construire les équations algébrique pour les variables discretes dépendantes

telles que les vitesses, les pressions et les températures.

e Linéarisation des équations discrétisées et solution de systeme d’équation linéaires

résultant, pour pouvoir mettre a jour les valeurs des variables dépendantes.
3.4.3.2. Séquences de modélisation sous Fluent

Sous fluent, plusieurs séquences ont été effectués dans le but de sélectionner les
parametres du modele de calcul et I’affichage des résultats. Ces étapes sont présentées dans la

figure ci-dessous :




Chapitre 3 Approche numérique

Donnée d’entrées

v v

Importation Paramétrage

de maillage des données

de Gambit de calcul
Y

Initialisation des données

v

Calcul de solution

Convergence de la o
solution

Modification Affichage
5 des
des données ,
résultats
de calcul ou
de maillage

Figure (3.12) : les différentes étapes effectuées sous Fluent [59].

3.4.3.2.1. Chargement et vérification de maillage :

La premiere chose a faire sous fluent est toujours de vérifier I’intégrité de maillage, c'est-
a-dire qu’il est adapté a un calcul Fluent et ne présente aucun probléme. Cette opération est
effectuée automatiquement (Le maillage apparait dans la fenétre de visualisation) car Fluent a

été lancé depuis le workbench.
3.4.3.2.2. Paramétrage des données de calcul :
3.4.3.2.2.1. Choix de solveur :

Initialement, il existe deux approches, 1’approche « pressure-based » pour les fluides

incompressibles a faible vitesse tandis que 1’approche « density-based » est orientée

.
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davantage vers les fluides compressibles a haute vitesse [53] .par conséquence, le solveur

« pressure-based »a été choisi pour notre étude.

Le logiciel permet tout de méme 1’utilisation de I’une ou ’autre des méthodes pour un
grand nombre de type et de vitesse de fluide. Dans les deux cas, le champ de vitesse est
obtenu a partir des équations de mouvement. Dans I’approche « density-based », 1’équation
de continuité est utilisée pour obtenir le champ de densité tandis que le champ de pression est
déterminé a partir de I’équation d’état. D’autre part, dans I’approche « pressure-based », le
champ de pression est extrait en résolvant une équation de correction de la pression qui est
obtenu par la multiplication des équations de continuité et de quantit¢ de mouvement
[53].quel que soit le choix de la méthode, fluent va résoudre les équations de Navier-Stocks
ainsi que d’autre scalaire tel que la turbulence. Ces équations étant non-linéaires et couplées,
plusieurs itérations doivent étre effectuées avant qu’une solution converge soit obtenue. Trois
méthodes sont disponibles pour résoudre le systéme d’équations couplées : la formulation
« coupled-explicit », la formulation « coupled-implicit» et la formulation « segregated

(implicit) ».

e Les méthodes « coupled » sont recommandés si une forte interdépendance existe
entre la densité, I’énergie, les moments et/ou les espace (écoulement compressible a
haute vitesse ou les écoulements réactifs). En général, le solveur coupled-implicit
est plus utilisé que le solveur coupled-explicit, car ce dernier est recommandé
uniquement pour les écoulements instationnaires quand le temps caractéristique du
probleme est du méme ordre que les phénomenes acoustiques.

e Le solveur « segregatede » est préférable dans tous les autres cas. il nécessite moins
de mémoire et offre de la flexibilité dans le traitement de la solution.
3.4.3.2.2.2. Choix de modeéle de turbulence :

Les écoulements turbulents sont affectés de facon significative par la présence de parois.
Au contact avec celle-ci, la vitesse du fluide est nulle. Au voisinage, la turbulence est
fortement amortie et les phénomeénes dus a la viscosité moléculaire y sont prépondérants. La
turbulence augmente trés rapidement lorsque 1’on s’éloigne des parois. Certaines équations
comme celle de modéle K-w-SST ne sont plus valables prés des parois car 1’écoulement
turbulent n’est pas pleinement établi. Une modélisation des différents phénomenes est alors
nécessaire dans ce cas. Fluent nous offre plusieurs modeles de turbulences, pour sélectionner

le modéle souhaité il faut suivre les étapes présenté sur la figure ci-contre :
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Figure (3.13) : les étapes de choix de modele de turbulence sous Fluent.
3.4.3.2.2.3. Conditions aux limites :

En plus d’un maillage adéquat, les conditions aux limites sont trés importantes pour
obtenir une solution précise avec une convergence rapide. Fluent offre la possibilité de
changer le type des conditions aux limites et de régler les données suivant nos besoin. Dons
ce code de calcul en trouve plusieurs types de condition aux limites, parmi ces conditions on

peut citer les suivant :

2 P o
+ Vilocity inelt : (Tre ture
| rietfael
| Morwrbun | Thamal [7%:::.'.'(-717 5““‘{?1[,!‘"["5“,] ,;“'T'i] 185
e Spécifier la vitesse par : | ety syactconn e e o . 3y ‘
Asfusece Fame Abwiste -l
v' Magnitude normale a la frontiere. | Wocty atce i) 0 = 8
39mmn'.-m“;m!m{zx.-‘;ri‘ 3 torstant 'v]
v’ Les composants. Tt
Sosclicaton Method Intesmttecoy, Mhermty aod Wecosty Rato |
v’ Magnitude et direction. by | m—
Tstokt Mteasty (%) 5 (1) 1
e Le profil de vitesse est uniforme par défaut ‘ R g
e Pour les écoulements incompressibles : (@) (et (]

v' La pression statique s’ajuste afin de
Correspondre a celle de la vitesse demandée.  Figure (3.14) : vilocity inlet condition.

v’ Les propriétés globales (stagnation) varient aussi.




Chapitre 3

Approche numérique

e Peut étre utilisée comme condition de sortie si une vitesse négative est specifiée.

«* Pressure inlet :
e Spécifier :

v’ La pression totale :

= Définie I’énergie de 1’écoulement.
= Sert de la pression de référence dans le
cas de backflow (sa direction est

déterminée a partir de la solution

intérieure).

v Pression statique :

.Em.un il 8 |

| Zese e
| ritfigl

e | e [0 e [ v [ e [ 5]

|
|

Elrenc Fane | Aeokts

£330 Tota! Pressure (zacal] 0 |cantart.
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SuperssagTetnl Gasge Pressure (ascil) 0 |tk
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Figure (3.15) : pressure inlet condition.

* Pression statique ou 1’écoulement est localement supersonique ; ignorée si

subsonique.

= Sera utilisée si I’écoulement est initialisé a Partir de cette frontiére.

v Température totale :

= Utilisé comme température statique dans les écoulements incompressibles.

v Direction de I’écoulement.

e Pour un écoulement compressible on a:

K-1 _
Ptot = DPstat(1+ TMZ)K/(K 1

K-1
Tior = Tstar (1 + 5 M?)

e Pour un écoulement incompressible on a :

1
Ptot = Dstat T > PVZ

3.1)

(4.2)

3.3)
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+* Pressure outlet :

e Spécifie un niveau statique de pression.

v' Interprété comme la pression statique de

5 . . wrerim | Same | Radimn | speces | 200 [ it | el | | |
I’environnement extérieur. %

Rackon Afeince Fae| skt .
e Back flow e = gl
= Peut arriver dans les pressure outlet en | e Deectin Spacictie Rethed| o o By |l

. & Soibn e i
cours de calcul ou comme solution [
| L B demn SedGin

final. | Dot st
= Ladirection de back flow est supposée Scicce el Ity Tty ol Ve B
< Y | relm - 7 [ |
normale & la frontiére. ‘ Backin Fiemmiiang 1 | —)
) _ . i Beklow T sty 343 £
= Les données de back flow doivent étre PSP =
| Backo Trbent Vaosty et 1 £l
posées pour toutes les variables.
= Plus elles sont réalistes moins la o6 [coc] ]
convergence est difficile. '
e Ultilisable avec les écoulements compressibles Figure (3.16) : pressure outlet
Ou incompressibles. condition

= La pression est ignorée si I’écoulement est localement supersonique.

e Peut étre utilisé comme frontiére libre dans un écoulement externe ou non-confiné.

¢ outflow : " "
& Outfow Z |
e Pas d’information sur la pression ni sur la Lone e
. i . nkstuell
vitesse sont nécessaire. e
) _ ow Btz Weghing 1 E]
v’ Les données a la sorties sont interpolées a
partir des données internes. (o€ [coce] [fn]
v Des corrections de conservation de masse X :
peuvent étre appliquées. Figure (3.17) : outflow condition

e Prévu pour les écoulements incompressibles.

v" Ne peut étre utilisé avec une pressure inlet, doit étre vilocity inlet.

v" Ne peut étre utilisée pour un écoulement instationnaire compressible.
e Mauvais taux de de convergence pour le backflow.

v" Ne peut étre utilisé si un backflow est attendu dans la solution finale.
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% Condition a la paroi :

e Limite fluide/solide. b . 4 G,
e Auvec les ecoulements visqueux, conditions de ;
non glissement a la paroi. ‘ - _
v' Vitesse tangentielle de fluide égale a la ’z . — ﬁ
vitesse de la paroi. )
v' Composante normale de vitesse = 0. ey R

v’ Le cisaillement peut étre spécifié.

e Conditions thermiques :
v' Plusieurs possibilités.

v’ Le matériau de mur et son épaisseur peuvent ) e

étre définis pour des calculs de transfert.
Figure (3.18) : condition a la paroi.
e Larugosité de mur peut étre définie pour les écoulements turbulents.

e Une vitesse de translation ou de rotation peut étre affectée au mur.

Pour le changement et le réglage de 1’une au d’autre de ces conditions il faut suivre les

étapes suivantes :

o Sélectionner sur la fenétre tree : condition bondary.

e Choisir I’'une des zones apparaitre sur la fenétre tasck page, puis choisir 1’une des
conditions citées la haut.

e Aprés qu’on clique sur édit, il va apparaitre une fenétre qu’on doit 1’a rempli avec les

caractéristiques de condition choisi.
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La figure (3.19) représente les étapes citées ci-dessus.
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Figure (3.19) : chargement des conditions aux limites sous fluent.

Les conditions aux limites de notre probléme sont constituent principalement de 1’air et

du carburant. Les conditions d’entrée de 1’air ont été déterminées et présentées dans le tableau

(4. 3). Tandis que la distribution du débit massique d’air a travers les différents trous d’un

seul tube a flamme de la chambre de combustion est décrit dans I’annexe C.

Le carburant est injecté dans la chambre de combustion avec une vitesse égale a 30 m/s et

un débit massique €gale a 0.00790277 Kg/s, le rapport steechiométrique carburant/air peut étre

déterminé du rapport des masses des réactifs, pour le Kérosene (Cy, H,3) est égale a 0.0685.

Le tableau (3.3) présente les conditions de fonctionnement au décollage a I’entrée de la

chambre de combustion et celles utilisées pendant notre étude :

Tableau (3.3) : les conditions de fonctionnement au décollage [9].

La température d’entrée (K) 566.15
La pression d’entrée (pa) 923 897
Débit massique total (Kg/s) 14.154
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3.4.3.2.3. Initialisation

Pour une solution la plus exacte possible le solveur de Fluent procede par itérations
successives pour résoudre le systeme obtenu par discrétisation des équations. La procédure
d’itération nécessite que toutes les variables soient initialisées avant le démarrage du calcul

pour améliorer la stabilité et la vitesse de convergence.

Le solveur part de la solution initiale et grace a un algorithme itératif de résolution du
systéeme obtenu par discreétisation, va effectuer des itérations. Si tout se passe bien, chaque
itération doit modifier la solution courante pour la remplacer par une solution plus proche de
la solution exacte recherchée. A chaque itération et pour chaque équations une erreur,
nommée résidu, est calculé par rapport a une solution exacte de systeme. Un calcul diverge si

les résidus augmentent au cours des itérations [60].
3.4.3.3. Convergence :

Le suivi de la convergence se fait avec les résidus, en général, la solution converge quand
les résidus atteignent I’ordre de 107, Toutefois, dans certains cas il faut pousser les calculs

jusqu’a I’ordre de 10™ ou de 10°. Mais, il n’existe pas des régles universelles [60].

Pour confirmer la convergence de notre étude, nous avons tracé 1’allure de 1’évolution des

résidus de calcul en fonction des itérations (Figure 3.20).

1e-06

0 100 209 300 400 500 8§00
lterations

Scaled Residuals Sep 28,2017
ANSYS Fluent 15.0 (3¢, pons, pof20, sstiw)

Figure (3.20) : allure de I’évolution des résidus de calcul.

E
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Cette figure montre que la convergence est atteinte au bout de 550 itérations avec une
stabilisation de la solution pour les résidus : 10° pour 1’équation de continuité, les
composantes de la vitesse, et la viscosité dynamique turbulente et de 10 pour 1’équation

d’énergie.
3.4.3.3.1. Stabilité :

Des instabilités numériques peuvent apparaitre avec un probleme mal posé, un mauvais
maillage et/ou un mauvais réglage du solveur. Cela est détecté par des résidus qui augmentent
ou restent «bloqué », indiquant une divergence des résidus, c’est-a-dire qu’il y a un

désequilibre dans les equations de conservation.
Les solutions possibles pour remédier ce probleme sont [61]:

o Vérifier que le probleme est bien posé.

e Calculer une premiere solution avec un schéma a 1’ordre 1.

e Diminuer la sous-relaxation pour les équations ayant des problémes de convergence.
e Reduire le nombre de courant

e Remailler ou raffiner le maillage.

3.4.3.3.2. Facteurs de relaxations
Afin de controler et réduire le changement produit durant chaque itération d’une varible
de I’écoulem @, Fluent permet d’agir sur les factreurs de relaxations assignés a un nombre de

variables comme suit [61]:

{(Z) = @oiq + @.AD

AQ = (Z)comp - Q)old (3'4)

Ou: @, ancienne valeur de @
A@  Changement dans la valeur de @

@comp Valeur de @ calculer

a Facteur de relaxation

S]
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Le code de calcul offre les meilleures valeurs des facteurs de relaxations pour une large
gamme d’écoulements. Néanmoins, si on voit qu’au cours du calcul les résidus commencent a
s’amplifier, il est préférable de réduire ces derniers. Par contre, si on observe une convergence

trés lente mais sure, la on pourra les augmenter prudemment.

3.5. Conclusion

Ce chapitre nous a permis de présenter le logiciel ANSYS avec laquelle on a fait un
traitement géométrique pour notre chambre de combustion, la discrétisation du
domaine de calcul a I'aide d’'un maillage non structure, Ainsi que Les parametres du modele
numérique choisis permettant 1’analyse de 1’écoulement a I’intérieur de la chambre de
combustion. Comme la solution numérique dépend de la grille congue, une étude du maillage
est effectuée dans le but de choisir une grille faisant le compromis entre le nombre de mailles,

les moyens de calcul utilisés et le temps de calcul pour le reste de notre étude.
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4.1. Introduction :

Il est généralement reconnu que les problémes concernant les hautes températures de
paroi pourraient étre considérablement amoindris, si une meéthode fiable d'estimation des
températures de gaz et de paroi pouvait étre établie. Cette méthode, bien sir, doit étre basee
sur la compréhension des différents mécanismes de transfert impliqués. L'objet de ce chapitre
est de faire une revue de la connaissance existante de ces mécanismes, ainsi la caractérisation
et la simulation instationnaire du champ de température (transfert de chaleur) a travers la
paroi de la chambre de combustion tubo-annulaire. La procédure est basée sur la résolution
de I’équation de la chaleur dans sa forme générale (instationnaire, en trois dimensions) couplé
avec les lois de comportement thermo-élastique. La méthode de différences finis est utilisée
pour la discrétisation de 1’équation différentielle avec le schéma implicite et explicite et une
étude de stabilité est élaborée par la méthode de BRAWER. .

4.2. Modele thermique
4.2.1. Transferts thermiques :

Les opérations impliquant des transferts thermiques se rencontrent dans presque toutes les
usines alimentaires ou les aliments sont exposés a I'échange thermique plusieurs fois durant le

chauffage, le refroidissement, la réfrigération.

Le transfert d'énergie sous forme de chaleur est obtenu chaque fois qu'un gradient de
température existera au sein d'un systtme ou lorsque deux systémes, a températures

différentes, seront mis en contact par I'intermédiaire d'une surface d'échange S.

La température et la chaleur sont des notions fondamentales en transferts thermiques :

v La température (T) c’est une mesure de 1’énergie cinétique moyenne des constituants
¢lémentaires (atomes ou molécules) d’un corps. Elle s'exprime en Kelvin (K).

v' La chaleur (Q) est une forme particuliére de travail, qui correspond a une
augmentation ou diminution de 1’agitation des particules ¢lémentaires constituant la

matiére. L unité de mesure est le Joule (J).

D’apres les définitions des grandeurs physiques des échanges thermiques, on distingue
trois processus d’échange de la chaleur. Le premier de ces processus est la conduction
thermique, le deuxiéme est la convection et enfin le rayonnement. Chacun de ces processus

sera définie dans cette partie

-
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4.2.1.1 Conduction :
La conduction est le mode de transfert de chaleur existant dans un milieu donné sans qu’il
y ait déplacement apparent de maticre. C’est ce qui se passe en particulier dans un milieu

solide homogéne (métal, paroi...), mais qui a lieu aussi dans les fluides immobiles.

La conduction ne peut exister que s’il existe des écarts de températures c¢’est-a-dire si le
gradient de température n’est pas nul. Dans le cas contraire le milieu est en équilibre
thermique et aucun transfert de chaleur ne peut se produire. Pour que ce gradient de
température existe, il faut une action externe au systeme pour pouvoir maintenir des

conditions de températures données aux limites du systéme.

5T

Figure (4.1) : la conduction [49]

4.3.1.2. Convection :

La convection est un mode de transport d’énergie par 1’action combinée de la
conduction, I’accumulation de 1’énergie et le mouvement du milieu. La convection est le
mécanisme le plus important de transfert d’énergie entre une surface solide et un liquide ou un
gaz. Le transfert d’énergie par convection d’une surface dont la température est supérieure a
celle du fluide qui I’entoure s’effectue en plusieurs étapes. D’abord la chaleur s’écoule par
conduction de la surface aux particules fluides adjacentes. L’énergie ainsi transmise sert a
augmenter la température et I’énergie interne de ces particules. Ensuite ces dernieres vont se
mélanger avec d’autres particules situées dans une région a basse température et transférer
une partie de leur énergie, celle-ci est a présent emmagasinée dans les particules fluides et elle

est transportée sous 1’effet de leur mouvement [50].
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La transmission de chaleur par convection est désignée, selon le mode d’écoulement du
fluide, par convection libre et convection forcée. Lorsqu’il se produit au sein du fluide des
courants dus simplement aux différences de densité résultant des gradients de température, on
dit que la convection est naturelle ou libre. Par contre si le mouvement du fluide est provoqué
par une action externe, telle qu’une pompe ou un ventilateur, le processus est appelé
convection forcée. Si les deux causes existent simultanément, sans que 1’une soit négligeable

par rapport a 1’autre, la convection est dite mixte.

//:\jz <Ts

Mouvement de fluide
forcé ou induit par AT Q

UTS

Figure (4.2) : La convection [49]

4.2.1.3. Rayonnement :

Le rayonnement thermique est un processus complexe associé¢ au fait que 1’énergie se
transforme au moins deux fois: d’abord elle se transforme en émission des ondes
électromagnétiques suivie du mouvement des ondes (photons), puis les oscillations
électromagnétiques sont absorbées par le milieu ou le corps, ce qui est encore une
transformation de I’énergie.

Le rayonnement thermique est envisagé comme un processus de propagation des ondes
électromagnétiques transversales émises par le corps rayonnant. Ces ondes se propagent
rectilignement et lorsqu’elles sont absorbées par le corps ou le milieu, elles se transforment de

nouveau en chaleur [51], [52].

Figure (4.3) : Le rayonnement
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4.2.2. Grandeurs thermiques :

Ces définitions permettent d’expliquer avec succés les phénoménes de transfert de
chaleur d’un corps a I’autre, et plus généralement de conservation de la chaleur dans des
systemes isolés.

Pour une quantité de matiére donnée, I’apport d’une quantité de chaleur (énergie) induit
un changement de sa température ou un changement d'état de la matiére. La distinction entre
ces deux phénomeénes permet de distinguer deux formes de chaleur, la chaleur sensible et la
chaleur latente. La température quant a elle est une grandeur physique qui caractérise un

niveau d’énergie de la matiére.

4.2.2.1 Champ de température :

Les transferts d’énergie sont déterminés a partir de I’évolution dans I’espace et dans le
temps de la température : T = f (X,y,z,t). La valeur instantanée de la température en tous points
de I’espace est un scalaire appelé champ de température.

Nous distinguerons deux cas :
- Champ de température indépendant du temps : le régime est dit permanent ou stationnaire.
- Evolution du champ de température avec le temps : le régime est dit variable ou in

stationnaire [53].

4.2.2.2. Gradient de température :
Le gradient de température est le vecteur qui caractérise en un point donné la variation de
la fonction température. Ce vecteur est en tout point normal a la surface isotherme passant par

ce point.

4.2.2.3. Flux de chaleur:
C’est la quantité de chaleur qui traverse la surface considérée pendant 1’unité de temps.

L’unité dans le systeme international est le Watt.

q="22 (.m2sh (4. 1)

<
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4.2.2.4. Densité de flux de chaleur:

C’est la quantité de chaleur qui traverse 1’unité de surface pendant 1’unit € de temps.
C’est donc le flux de chaleur par unité de surface ou densité¢ de flux. L’unité dans le systéme

international est le Watt/m? [54].

4.2.2.5. Chaleur spécifique :
La chaleur spécifique d’un corps est la quantité de chaleur nécessaire pour élever de 1K

la température de ’unité de masse de ce corps. La chaleur massique s’exprime en KJ.Kgt K™,

4.2.3. Propriétés thermiques des matériaux :

Les propriétés thermiques des matériaux sont des grandeurs qui caractérisent le
comportement des matériaux en présence d’un ou plusieurs types d’échange thermique.

Elles expriment le comportement du matériau soumis aux transferts stationnaires :
conductivité thermique, résistance thermique, émissivité, ou des transferts dynamiques :
diffusivité thermique et effusivité thermique.

Toutes les propriétés thermiques des matériaux sont dépendantes de la nature du corps et
de sa température. La mesure de ces propriétés est donc indissociable de la mesure de la

température et de la connaissance de la nature du matériau.

4.2.3.1. Conductivité thermique :

La conductivité thermique est la quantité de chaleur transférée au travers d’un matériau
par unité de temps, de surface, d’épaisseur et de température. Elle est définie par la relation de
Fourier.

La conductivité thermique est exprimée en watts par metre, (W/m-K). Sa valeur permet
de quantifier le pouvoir du matériau a conduire la chaleur (en terme d’amplitude). Plus elle est

faible, plus le matériau est isolant (conduction faible) [51].

4.2.3.2. Résistance thermique :
La résistance thermique est utilisée pour quantifier le pouvoir isolant des matériaux pour
une épaisseur donnée. Elle s’exprime en m®K.W™. Une paroi est d’autant plus isolante que sa

résistance thermique est élevée.

<
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4.2.3.3. Diffusivité thermique :
La diffusivité thermique est une propriété dynamique du matériau car elle intervient dans
les transferts en régime transitoire de température. Elle caractérise I’aptitude d’un matériau a

transmettre la chaleur (en terme de vitesse). Elle s’exprime en m2.s™.

4.2.3.4. Effusivité thermique :

L’effusivité thermique est la racine carrée du produit de la conductivité thermique, de la
masse volumique et de la capacité thermique massique. Elle s’exprime en J.m2K1sY2 Sa
valeur permet de quantifier I’aptitude d’un matériau a changer de température (plus ou moins

rapidement) lorsqu’il recoit un apport d’énergie thermique distribué¢ de maniére non uniforme.

4.3. Théorie thermoelastique

Développée par KINGERY [49] dans les années 50, cette approche en termes de
contraintes suppose un matériau homogene, isotrope et de comportement mécanique linéaire
élastique parfaitement fragile. Dans le cas d'un solide parfaitement élastique (verre,
porcelaine...) la rupture n'intervient que lorsque la contrainte de surface atteint un seuil
critique. En état de sollicitation biaxiale (cas d'une plaque infinie), la contrainte
thermiquement induite a la surface lors d’un refroidissement instantané est :

(E.(x.AT)

ideal = W (4.2)

(¢
E: Module de Young (MPa)

o Coefficient de dilatation thermique (°C™)
v: Coefficient de Poisson

AT: Ecart de température (°C)

Il y'aura dégradation si la contrainte induite par choc thermique atteint localement la
contrainte a la rupture du matériau.

En réalité, la contrainte induite en surface est inférieure a ¢ idéale car:
- La température de la surface est supérieure a celle du fluide de refroidissement a cause de la
discontinuité de température a I'interface [55].
- La température de surface ne diminue pas instantanément. Le coeur commence a se
contracter en évacuant de la chaleur par conduction. Il impose donc a la surface une

déformation plus faible que dans le cas idéal.

-
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Dans le cas général, la contrainte thermique n'est qu'une fraction de la valeur précedente.
Ce qui a conduit a définir un coefficient de réduction de contrainte (y), appelé aussi

"contrainte sans dimension"; I'expression (4.2) devient alors:

_ (E.AT)
Oreelle — L|J (10(_\,) (4-3)
Oreetle = V- Oigear (4-4)

y est une fonction croissante du nombre de Biot B. Ce dernier caractérise la sévérité du choc

thermique.
Lh
B= ~ (4.5)

L: Dimension moyenne de 1’échantillon (m)
K: Conductivité thermique du matériau de 1’échantillon (W /m °K)

h: Coefficient d’échange superficiel de chaleur (W/m2 °K).

4.3.1. Elasticiteé isotrope :
Dans le cas élastique, deux constantes élastiques suffisent :
Le module de Young E et le coefficient de Poisson, Plus précisément, la matrice des

constantes élastiques s’écrit pour un matériau Isotrope [56].

[ A+2u A A 0 0 O]
A A+2u A 0 0O
A A A+2u 0 0 O
[Cu ] = (4-6)
0 0 0 4 0 0
0 0 0 0 u O
0 0 0 0 0 uf
Ou les constantes / et u appelées constantes de lamé sont liées a E et v Par
Ev E 4.7)

A= , U=
@+v)@-2v) 2(1+V)

Donc

) T
{a}:Vecteurdecontralnte:[a o, o, o, 0, O]

X y z

{&, } =Vecteur de déformation élastique = [g

X
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[C]zL
@+v)@1-2v)

O O O < <

Vv Vv 0
l-v v 0

v 1l-v 0

0 0 (@-2v)/2 0

0 0 0 @-2v)/2

0 0 0 0

0
0

(1-2v)/2]

(4.8)

Maintenant, dans le cas d’un état de contrainte quelconque, les déformations €lastiques sont

liees aux contraintes par la loi de Hooke complete [57].

Donc [¢,]=[C] " {o}

1 v

-v 1
) 1|-v -v
[ClJZB]ZE'o 0
0O O

0 0

! = (0, -V, +0)

1
|
gy = E(O'y -V(o, +0,))

o =5 (0, V(o, +0)

o 2+(1+V)

&y = E Xy
a 2+(@+V)

&y = —E o,

£ = 2+(1+v) o,
E

O O O -k < <

0

0

0

2(1+v) 0
0 2(1+v)

0 0

0
0
2(1+v) |

(4.9)

(4.10)

La loi de Hooke permet également d’évaluer les contraintes a partir de déformations
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o, = %[(1—v2)gX +(V+V)(g, +¢,)

o, = %[(1—v2)gy +(V+V2)(e, +&,)

o, = %[(1—\/2),91 F V), +8,) (4.11)
Ty =Gyéy
o, = Gyzgyz
O-XZ = GXZEXZ
E
G, =G, =G, = 4.12)
2(1+v)
h=—2v°—3v? +1 (4.13)

4.3.2. Déformation thermique et thermoélasticité isotrope :
Des deformations peuvent causées également par un changement de température.

Dans le cas isotrope et en I’absence de contrainte, on a :
e = gtyh =& =aAT (4.14)
. oe . : : . .
Ou a= T est le coefficient de dilatation thermique linéaire et AT correspond au

changement de température.
Dans la plupart des structures cristallines, un changement de température n’induit aucun
cisaillement (les exceptions sont les symétries monocliniques et tricliniques).

Dans la plupart des matériaux, o est positif.

Pour le cas de 3D, le vecteur de déformation thermique est:

{en)=AT[a, a, a, 0 0 0O (4.15)

Yy Z

AT =T-T, (4.16)

T : Température actuelle a I'endroit en question

T, - Température de référence (etant la température a laquelle on considére que
gth (Tref ) = 0 (4'17)

{€o) = {Ea) 180} (4.18)
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Lorsque sont imposés a la fois une contrainte et un changement de température, la

déformation totale est la somme d’une déformation élastique et d’une déformation thermique
(auxquelles peut encore s’ajouter une déformation plastique si la limite d’élasticité est
dépassée, ainsi que des déformations piézoélectriques en présence d’un champ ¢€lectrique ou

ferromagnétiques en présence d’un champ magnétique).

La loi de Hooke compléte (valable seulement dans

thermoélastiques) s’écrit alors :
{a) ={en} +[C] {0}

g, =aAT +é(aX -Vv(o, +0,))
1
g, =aAT +E(ay —-V(o, +0,))

1
g, =aAT WLE(GZ —V(o, +0,))

_1l+v
xy E O-xy
l+v
8ﬂ__E_0ﬂ
1+v
gXZ = E GXZ

le cas de déformations

(4.19)

(4.20)

La loi de Hooke permet également d’évaluer les contraintes a partir de déformations

o, = %[(1—v2)((9X —aAT)+(V+Vv2) + (g, +&, +2aAT)
o, =%[(1—v2)(gy —aAT)+(V+V9) + (¢, + ¢, + 2aAT)

o = %[(1—\/2)(82 —aAT)+(v+v3)+ (g, + ¢, + 2aAT)

Oy = nygxy

O-yZ = nygyz

O-XZ = GXZSXZ
E

G, =G,_=G h=-2v®+-3v2+1

v e T e T 2(1+v)

(4.21)

(4.22)
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Les contraintes d’origine thermique, abusivement appelée parfois «contraintes
thermiquesy», viennent de ce qu’un matériau soumis a un changement de température est
contraint de facon telle qu’il ne puisse se déformer librement. Dans ce cas, la déformation
thermique est compensee par une déformation élastique.

C’est donc bien la déformation élastique (qui correspond a un déplacement des atomes
par rapport a leur position d’équilibre, laquelle a changé avec la température) qui est a
I’origine de la contrainte, ce n’est qu’indirectement que le changement de température induit
une contrainte.

Un objet libre, se déforme sous 1’effet d’un changement de température, sans qu’aucune

contrainte n’apparaisse.

4.3.3. Criteres de limite élastique:

Lors d’un essai de traction ou de compression unidimensionnel, la limite d’élasticité est
définie comme étant la contrainte pour laquelle apparaissent les premieres déformations
plastiques. En deca de cette limite, toutes les déformations générées pendant le chargement de
I’éprouvette peuvent étre recouvrées.

Cette définition du domaine élastique pour un essai uni axial doit étre généralisée dans le
cas d’un chargement complexe. Cette généralisation tridimensionnelle est appelée critére de
plasticité. Elle permet de définir, dans 1’espace des contraintes, la région pour laquelle le
matériau aura un comportement élastique.

Nous nous limiterons ici a la définition des deux criteres isotropes les plus utilisés pour les

métaux, les critéres de Tresca et Von Mises.

4.3.3.1 Critéere de Tresca

Les contraintes de cisaillement maximales sont données par les expressions :

1
Tmax12 = 2 (O_pl - sz)
1
Tmax13 = 2 (Gpl - 0p3) (4.23)

_ 1
kTmax23 -5 (sz - 0_p3)
Le matériau doit satisfaire les conditions de résistance suivantes :

Omax < [G]adm (424)

Tiax < (1240 (4.25)
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AVEC : Oy = maX(Gpl; Op2; 0p3) et Tmax = MaX(Tmax12; Tmax13; Tmax23)

4.3.3.2 Critéere de Von-Mises

Il existe un autre critére pour vérifier la condition de résistance, c’est celui donné par Von-

Mises, il définit la contrainte équivalente par :

1 2
O = \/E [(Gpl - sz)z + (Gpl - GpS) + (GpS - sz)z] (4-26)
Le matériau doit satisfaire les conditions de résistance suivantes :

O < [G]adm (4-27)

4.4. Modélisation du transfert thermique radial

4.4.1. Modéle géométrique étudié

Soit un tube a flamme (voir figure 4.4) pris comme modéle de chambre de combustion
tubulaire.

Pour simplifier I’étude on a assimilé la forme géométrique a un cylindre définie par son
rayon interne Ri et externe R2 et sa longueur L. La caractérisation et la simulation
instationnaire du champ de température (transfert de chaleur) a travers la paroi du tube est
faite en utilisant un matériau réfractaire avec les propriétés physiques comme la conductibilité
et la diffusivité thermique connues. Ainsi pour déterminer 1’expansion thermique ou les
déformations et les contraintes thermoélastiques, on doit savoir les propriétés mécaniques des
matériaux réfractaires comme le module d’élasticité (module de Yong) et le coefficient de

Poisson.

<
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Figure (4.4) : Vue d’ensemble du domaine de calcul (chambre de combustion tubulaire)
avec maillage structuré.
Pour la mise en ceuvre des modeles mathématiques qui gouverne le probléme, un
maillage structuré en coordonnées radiales est élaboré pour la discrétisation du domaine

physique.

(o))
o
LI

H
o
LB B

20F W\

40F

60F

Figure (4.5) : lllustration de maillage du domaine
de calcul Plan horizontal (Vue de dessus)
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4.4.2. Equation globale de transfert de chaleur
Avant de présenter le modéle mathématique et la discrétisation des équations différentielles
obtenus par la méthode de différences finis avec un schéma implicite, on va rappeler quelques

définitions sommaires relatives au transfert thermique.

4.4.3. Bilan d’énergie

I1 faut d’abord définir un systéme (s) par ses limites dans ’espace et il faut ensuite établir le

bilan des différent flux de chaleur qui influe sur I’état du systeme :
¢. Flux de chaleur entrant
¢s Flux de chaleur sortant
¢4 Flux de chaleur genéré
¢s: Flux de chaleur stocke

On applique donc le 1* principe de la thermodynamique pour établi le bilan d’énergie du

systeme (S)
b+ Py =0+, (4.28)

En remplacant I’expression de chaque flux dans le bilan par :
- Conduction :
oT (4.29)

=-15—
¢ OX

On tient compte du flux par convection et par rayonnement ;

- Stockage
oT
Qg = Pvca (4.30)
- Génération
¢y =QV (4.31)
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On aura I’expression de 1’équation de chaleur dans le cas le plus général

o( aTY of. oT) o, ot oT
— | Ky— |+—| K,— |[+—| K,— |+ = pC—
8x£X8xJ ay[yayJ az(zazj 9=, (4.32)

Sachant que cette équation a été obtenue en prenant un élément de volume de forme cubique

dans le systéme de coordonne cartésien.
Avec : p : masse volumique, k : conductivité thermique, ¢ : capacité calorifique.

En changement le systtme de coordonnée en passant du systéme cartésien au systeme
cylindrique, sachant qu’un point dans I’espace dans un systéme cartésien au systéme
cylindrique est représenté par les coordonnes (X , y , z) alors qu’on coordonnées cylindriques

il est représenté par les coordonnées (r, ©, z).. Ou r et © sont mesures dans le plan xy

x =1.cos(0)
{y = r.sin(0) (4.33)
z=12z

On aboutit a I’équation de chaleur la plus générale dans le systtme de coordonnées

cylindrique suivant :

lﬁ(Krﬂ}ii(K ﬂ}rﬁ(K ﬂ}rq_ c It
rarC Y or )T r2ae\ a0 )\ e P~ 5 (4.34)

L’équation (3.34) peut étre simplifiée en prenant les hypotheses suivantes :

- Milieu isotrope k1=k2=k3=\A
- Milieu homogene A=f(T)
- Pour un écart Modéré de température A=cste
0T 10T 10°T 02T q 10T
— et —t———F—F—=——
orz ror rzo0r a2 A adt (4.35)
Avec a : la diffusivité thermique

A : conductivité thermique

- Latempérature dépend seulement de (r) et du temps (t), car le transfert ne dépend pas
de (@) car on considére que le milieu est homogéne et isotrope donc le gradient de

température par rapport a (6) est nul.
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- Le transfert ne dépend pas de (z) car la longueur du cylindre est beaucoup plus
importante que son rayon, alors on considére le gradient de température dans la

direction z est nul.

Donc I’équation (3.35) devient :

o’T 10T

o1 q_1aT
orz2 ror A

o (4.36)

L
a

- Onpose S = % ou S représente la source de chaleur

Donc I’équation (3.36) devient :

or 1ot o _1aT
or2 ror a ot (4.37)

4.4.4. Condition initiales et aux limites
4.4.4.1. Condition initiale

C’est la répartition de température a I’instant t=0 soit Ty = f(X, y, z, 0). Généralement

cette condition est connue.
4.4.4.2. Conditions aux limites

Sur les frontieres d’un matériau différent types de conditions aux limites peuvent

apparaitre dans les problemes couramment rencontrés en transfert de chaleur.
4.4.4.2.1. Conditions de Dirichlet

Les conditions aux limites imposent en surface (ou en un point particulier) a chaque

instant.
Ts = T(xs' Ys» Zs) (4-38)

- Assez éloignées de la réalité.

- Facilitent les calculs.
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4.4.4.2.2. Conditions de Neumann
Les conditions aux limites imposent le flux en surface a chaque instant.

(Ds = Q)(xs» Ys) Zs, t) (4-39)

- Plus réaliste.

- Dans le cas stationnaire @, = @,

4.4.4.2.3. Conditions mixte

C’est le flux de chaleur échangé par convection entre une paroi solide a la température T

et le fluide qui la baigne a la température Tj,.
D = he(Ts - Ty) (4.40)
Avec h, coefficient d’échange superficiel par convection.

Pour fermer le probléme on doit introduire les conditions aux limites et initiales et le
systeme devient :

( 0°T 10T 10T

m+;E+s=aa pourt > 0,1 <r<n

T'(r,t) =0 t>0 (4.41)
| T'(ry, t) + T(ry, t) = 500 t>0

T(r,0) = cte n<r<n

4.4.5. Discrétisation des équations par différence finies :
a : diffusivité thermique (m2/s)

A : conductivité thermique des matériaux (\W/m.k)

p : masse volumique (kg/md)

C : chaleur massique (Kj/Kg.K)

Q : flux de chaleur (W)

S : la source (m2K)
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Pour la discrétisation d’équation on utilise la méthode des déférences finies:
i : indice d’espace

k : indice du temps

=% (i
=5z [=(-1h (4.42)
o°T N 10T oo 10T
or k) T O (ix) a Ot (i) (4.43)
4.4.5.1. Discrétisation de I’équation de chaleur avec le schema implicite :
Pour i=2, n-1
k ar k+1 a.r k+1
T_k+1 _ [Ti +(a.r—2(i_1))Ti_1 +(a.r+m)Ti+1 +a.s.dt] .42
t (1+2.a.1) '
Pour i=1
v s .. 1dT , o . AT
On note I’indétermination Tdr — 0 est levée en utilisant la régle de I’hopital :
r ar
im AT i 0T
r—0 r dr 50 dr2 (4.45)
L’équation (3.43) devient pour r— 0 :
(&), el %)
dl’z (l,k) a 8'[ (Lk) (446)
) 1 Tk+1 _ Tk
(ﬁ) (To+t — 2T + TR ) 4+ 5 = (E) % (4.47)
TS — Point fictif & débarrasser en utilisant la condition limite T =0 enr =0
T2k+1_T(§c+1 =0 - T2k+1 — 0k+1
2h (4.48)
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Pour i=1

T+l [T +4.arTi  +as.dt]
1+4.a.r (4.49)

Au point r=1 (i=n):
Tr

Tk + <a.r—L)T"+1 + (a.r+a+>T"+1 + a.s.dt
T+ [ n 2(n—1) 2(n—1)) ntt
n 14 2.a.r

(4.50)

TX}! Point fictif & enlever en utilisant la condition limite T35 = T( ) + Tk = 1

Tk+1 Tk+1

n+12—hn- + T} =500 — TXH = 1000.h — 2. B T} 4 TR (4.51)

TX + 2.a.r. T + 1000. h(ar+ ( ))+a.s.dt]
TTIL(+1 —

(4.52)
1+2ar+2h(ar+ 2 — 1))

Et finalement on a un systtme complet a résoudre implicitement formé des équations
:(4.44, 4.49 et 4.52).

4.4.5.2. Discrétisation de I’équation de chaleur avec le schéma explicite :

Pour i=2, n-1

Tik+1 = (a.r - 2(711)JT|k1 +(1— 2I’.0)Tik +[G.r +2((|J—_1)JT|51 +a.s.dt

(4.53)
Pour i=1

T = (1-4ra)T* +4raT, +as.dt (4.54)
Au point r=1 (i=n)

2.a.r.h

-1)
a.s.dt (4.55)

T

n

Kk =2r.aTk, (1—2ar—2arh )T"+(1000rah)(1+ ! )+

2(n-1)
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Et finalement on a un systeme complet a résoudre explicitement formé des équations
:(4.53, 4.54 et 4.55).

4.4.5.3. Etude de la stabilité par la méthode matricielle :

La question de la stabilité est un probléme récurrent pour toute résolution numérique d’un

systeme dynamique. Certains schémas d'intégration sont inconditionnellement stables, mais

d’autres schémas ne sont pas stables que sous certaines conditions. Pour cela plusieurs

méthodes d’étude de la stabilité sont rencontrées a nos jours, comme la méthode matricielle

utilisé dans notre cas et définie comme suit [63] :

(V) = [A](U)*

1§ — akk| = Z?=1|akj|

Jj*k

(U) : Vecteur

[A] : Matrice

Ay - Elément diagonal de A.

ay; - Somme de tous les éléments de A en valeur absolu.

Pour qu’un schéma soit stable il faut que |¢| < 1.

v' Schéma implicite

La forme matricielle :

r 1
1+4.a.r
a.r
2(i-1)
1+2.a.r
2.a.r

a.r—

r a.s.dt

1+4.a.r
a.s.dt

1+2.a.r
a.s.dt

_1+2.a.r+2.a.r.h+

2.a.r.h
2(n-1)

_1+2.a.r+2.a.r.h+

2.a.r.h

4.a.r
1+4.a.r
1

1+2.a.r
1

2(n—1)

1+2.a.r+2.a.r.h+

2.a.r.h
2(n-1)

(4.56)
(4.57)
o]
T\ *
a.r+2(‘;'_r1) Ti
1+2.ar T,
0

(4.58)

S
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( | 4.a.r
¢ 1+4ar 1+4.a.r
| | 2.a.r
9 ¢ 1+2.a.r 14+2.a.r (4.59)
1+2.ar

€] = —

\ 1+2.a.r+2.h(a.r+m)
Cas1:

1 _ 4dar _
f T 1t4ar  1+tdar - ";1 =1- |€1| =1
1 4.a.r _ o
|€ T itdar! T 1t4ar (toujours vérifier) (4.60)
1 4.a.r _ 1-4.ar
N f + 1+4.ar  1+4.ar - 52 - 1+4.ar - |’>;2| <1
(toujours vérifier)
Cas?2:
1 2.a.r
§ 1+2.ar  1+2.ar &3 i
|€_ — = (toujours vérifier) (4.61)
1+2.a.r 1+2.a.r .
1 2.a.r 1-2.a.r
- = - = N <
f T 1+2.a.r 1+2.a.r 54 1+2.a.r |€4| =1
(toujours vérifier)
Cas 3:
5 — 5| <
1+2.a.r+2. h(a r+2(n 1))
1+2.
|5| = — (toujours vérifier) (4.62)
1+2.ar+2.h(a. r+2(n 1))
_ —-(1+2.a.1)
$6 = > lgl<1

1+2.a.r+2.h(a.r+

2(n 1))

(toujours vérifier)

v
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Le schéma implicite est toujours stable quelque soit r.

v Schéma explicite

La forme matricielle :

T, \F*? 1-4.ar 4.a.r 0 T, \*
_ __ar 1-2.ar ar
< T; ) =|*T" 73 1-2 5 j _ 2arh T+ iy < Ti > +
Thie 2 ar —2ar-Zarh-omE 0 1
a.s.dt
a.s.dt . (4.63)
a.s.dt+2.a.r.h(1+ 2(n_l))

€—(1—-4.ar)|=4ar
€ —(1—-2.a.r)|= 2.a.r (4.64)

2arh + 2.a.r
2(n—-1)

E=1-2.a.r—2.a.r.h—

Casl:

E—1+4ar=4ar-&=1-|§|<1

E—(1—-4.ar)|=4ar

—¢+1—-4ar=4ar-> &=-8ar+1

(4.65)
1—-8.a.r <1 (toujours vérifier)
1$2l <1 (4.66)
1-8ar=—-1-rn<-—
4.a
Cas2:
E—14+2.ar=2.ar-&=1-&|<1
-1 —-2.a.r)]=2.ar (toujours Vérifier) (4.67)

—&+1-2.ar=2.ar-> &=—4ar+1
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1—4.a.r <1 (toujours verifier)

€4 <1 (4.68)
l1-4ar=z-1-rn S%
Cas3:
1-2.ar.h— ;(:—flh) < 1 (toujours verifier)
1€l=1-2.ar.h- Zz(jflh) <1 (4.69)
2.a.r.h 1
- - > — <
lI=2arh=np=-1=ms< ah| 175 5]
in{ — ! ! (4.70)
Tgiopal = MM\ — ,>—, 1 .
ta za a'h[1+2(n—1)]
i~ = —— 4.71)
Tglopal = MM~ , =, 1 .
42 h[1+2(n—1)]
1
Tglobal = 7 (4.72)

Il ne reste que le choix du matériau et introduire ses propriétés physiques, la
Conductibilité et la diffusivité thermique
pour les simulations préliminaires on a utilisé des donnés initiales constantes pour des
températures élevées de 1’ordre de 2000k, pour des température de 1’ordre de 1100k, on a
utilisé un materiau réfractaire qui est un alliage a base de Titane, ses propriétes physiques et

mécaniques sont donnés dans le tableau :

<
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Tableau (4.1) : propriétes physiques et mécaniques de Titane [58]

E(GPa) G(GPa) - . -
Alliage de Module Module coeffl_czlent de Expan_3|on Conduc,:tlwte
X T(K) 21 e e 21 e ee Poisson thermique thermique
Titan d’¢élasticit¢ | d’élasticité (100) KA-1 A (W/mK)
longitudinale | transversale Y g '
Ti-26.6.Al- | 300- 134.47- 53.56- 0.257- 9.77 10-6+4.46 21
4.9 Nb 1156 0.0489T 0.018T .00004T 10-9.T

4.5. Determination de comportement thermoélastique de la chambre de
Combustion

Les matériaux sont souvent soumis a des chargements thermiques qui ont pour effet de

dilater

les volumes des structures.

Les déformations thermiques sont directement

proportionnelles a la variation de température AT, par le coefficient de dilatation thermique b.

" =BATL

(4.73)

Si on pose L, et la longueur initiale d’un élément solide, et que T, sa température initiale,

alors son expansion linéaire est donnée par

AL=L-L,

D’ou:

= BL AT

L=L,(L+BAT)

Pour le cas bidimensionnel

S=S,(1+ /.

AT)?

Avec S, section initiale, S section finale.

(4.74)

(4.75)

(4.76)

Donc dans le cas élastique linéaire isotrope, on obtient une relation entre les déformations
et les contraintes sous la forme :

= 1+v=
E=——o0+
&

( BAT —%tr (3))

4.77)
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L’inversion de cette relation nous fournit la loi de comportement dite “thermoélastique*
du matériau :

L i tr(E)T_LBATT
1+v 1+2v 1-2v

(4.78)

Avec: &, T, 1 Tenseurs de contrainte, de déformation et d’identité respectivement.

E : Module d’¢lasticité ou (module de Young) du matériau.

v : Coefficient de poisson

B : Coefficient de dilatation thermique

Si on considére que le matériau st isotrope et on tient que les contraintes d’origines
thermiques dans une direction, on peut écrire :

_ EBAT { b = 1 en contraintes planes 479
=TT "y M lb=2en déformation planes (4.79)

@



Chapitre 4 Contraintes thermoélastiques et modélisation du transfert thermique

4.6. Organigramme de La methode de differences finis (schéma implicite)

et

Y

y

Lire les paramétres de cylindre

n, m, p, ry, ry, |, t, dt

A

y

Lire les paramétres de matériaux

Ka,c,q,ro

Calcul

- Le pas de rayon h= (r,-r1)/(n-1)

- Le pas de longueur dI= l/(p-1)

- Le pas de I'angle da= 6,28/(m-1)

- La source s= g/ka

- La diffusivité thermique a= ka/ro*c

Choisir la valeur initiale de la
température T/
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Tilitl = Tik t+e€

Résolution I'équation de chaleur
de conduction

Calcul de la température T}*? &

partir de I'équation de chaleur
Tfy = T/
I\

NON
it = Kmax

Oul

h§ 4

Affichage les résultats

h ¥ 4

L
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4.7. Conclusion

Dans ce chapitre nous avons rappelé les lois mathématiques qui gouvernent le

comportement thermoélastique des structures sous 1’influence des charges thermique.

Dans notre cas étudier, on a assimilé une chambre de combustion tubulaire a un cylindre
dont on connait, la géométrie et les propriétés physiques du matériau, un programme de calcul
numérique est élaboré qui nous permet la caractérisation et la simulation instationnaire du
champ de température (transfert de chaleur) a travers la paroi, ainsi I’expansion thermique ou
les déformations et les contraintes thermoélastiques en fonction des propriétés physiques du
matériaux réfractaires. Ce programme est basé sur la résolution de 1’équation de la chaleur
dans sa forme générale (instationnaire, trois dimensions) couplé avec les lois de
comportement thermoélastique. La méthode de différences finis est utilisée pour la
discrétisation de 1’équation différenticlle avec le schéma implicite et explicite et un maillage

structuré est réalise pour la discrétisation de la géométrie radiale.
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Conclusion

Notre travail est consacré a I’étude de 1’écoulement réactif de la flamme turbulente de
diffusion a I’intérieur d’une chambre de combustion tubo-annulaire d’un moteur ALLISON
T56, ainsi que la détermination de ses performances en utilisant le Logiciel Ansys-Fluent ou
le modéle K—w SST est adopté pour modéliser la turbulence. On a réalisé le maillage de la
géométrie assez complexe de la chambre de combustion a 1’aide du logiciel «kKANSYS Design
Modeler », aussi bien une étude de sensibilité de maillage a été entreprise dans le but de
choisir une grille optimum faisant le compromis entre le nombre de mailles, les moyens de

calcul utilisés et le temps de calcul.

En outre cette étude nous a permis de modéliser le transfert thermique radial ainsi le
comportement des propriétés thermomécaniques de la structure de la chambre de combustion
tubo-annulaire en réalisant un programme de calcul numérique en Fortran. Notre programme
de calcul résout I’équation de la chaleur dans sa forme générale (instationnaire, 3D) couplé
avec les lois de comportement thermo-élastique en utilisant la méthode de différences finis
pour la discrétisation de 1’équation différentielle avec le schéma implicite et explicite. Un
maillage structuré est réalisé pour la discrétisation de la géométrie radiale, les lois de
I’aéroélasticité sont incorporés au programme pour déterminer 1’expansion thermique ou les
déformations et les contraintes thermo-élastiques en fonction des propriétés physiques des
matériaux sont obtenues et présentés a I’aide du logiciel Tecplot.

Cette étude révele et met en évidence beaucoup d’aspects physiques trés importants pour
la modélisation et la simulation de comportement d’un écoulement réactif dans une chambre

de combustion, ces derniers peuvent étre résumé dans ce qui suit :

v’ Ladistribution de la température dans la chambre de combustion atteint un maximum
d’environ les 2140°K, puis elle diminue progressivement le long de la chambre jusqu'a
I’arriver a une température moyenne acceptable aux aubes de la turbine et qui devient
une température d’entrée turbine ; cette diminution faite grace au film d’air qui passe a

travers les orifices de refroidissement afin de protéger la chambre.

v La flamme est décomposée en trois zones selon la variation de la température : Zone

de réaction ; c’est 1a ou se déroule principalement la combustion avec la naissance de
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forts gradients de température entre celle de I’entrée de la chambre et celle de la
flamme. la deuxiéme zone est la partie opaque de la flamme, elle représente la partie la
plus chaude de la chambre, sa température maximale varie entre 1991 et 2140°K ou le
mélange carburant-comburant est proche de la steechiométrie. La derniere zone (zone
de dilution) c’est la partie de la chambre de combustion avant I'entrée a la turbine,
cette derniére a un aubage qui accepte une température environ 1350K, alors cette
zone devient convergente ce qui augmente la vitesse des gaz et réduit un peu la
pression et par conséquent la diminution de la température a I'aide des trous de

dilution.

v les contraintes thermiques sont les plus élevés pour de hautes températures et

deviennent minimales pour des températures basses.

En fin nos résultats sont comparais avec ceux de la littérature scientifique spécialisée ou
on remarque une bonne concordance et qu’il corrobore avec les résultats de la littérature

scientifique [6].

Perspectives

En vue de mieux détailler I’écoulement a l’intérieur de la chambre de combustion et

d’améliorer ses performances, nous proposons comme perspectives de :

v Revoir la forme et I’emplacement des trous de dilution (5) et (6) en aval de la chambre

v' Faire une simulation ou on ajoute un diffuseur a I’entrée de la chambre de

combustion ;

v Etude de la distribution de température au niveau des parois du tube a flamme.
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5.1. Introduction :

Aprés avoir présenté la discrétisation du domaine physique et de la géométrie, ainsi le
maillage et sa sensibilité jusqu’a I'arrivé au maillage optimum. Nous allons utiliser ce dernier
pour simuler le comportement de la structure de la flamme turbulente de diffusion, ainsi les
différents parametres thermodynamiques, a savoir la température, la pression, la vitesse et les
fractions massiques des réactifs et celles des espéces formés par la combustion. D’autre part,
les résultats de la variation des propriétés thermomécanique a travers la structure de la
chambre de combustion tubulaire sous I’effet de la température de combustion sont présentés

et commentés a la fin du chapitre.

5.2. Présentation des résultats obtenus a partir de logiciel ANSYS:

5.2.1. Contours thermiques:

5.2.1.1. Contours de température :

6.50e+02
6.40e+02
6.30e+02
6.20e+02
6.10e+02

4.90e+02
4.80e+02
4.70e+02
4.60e+02
4.50e+02

Contours of Total Temperature (k) Aug 20, 2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, pdf20, sstkw)

Figure (5.1) : distribution de la température totale en amont de la chambre.
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D’aprés cette figure on observe clairement que 1’écoulement d’air en amont de la
chambre est tourbillonnaire, grace a 1’angle de vitesse ou I’angle d’entrée de I’air par chaque
trou chargée dans les conditions aux limites qui fait son effet. En remarquant aussi que sa

température d’admission est d’environ 450°K.

2.140+03

204et03

1.950+03

1.86e+03

1.77e+03

1.686+03

1.580+03

149¢+03 ——————
1408403

1316403

1.22e+03

1130403

1.03e+03

041e+r02

8.50e+02

7.58e+02

6 660402

8. 74e+02

4 82et02 ;4
3 908+02 Z._i

2.83e+02

Contours of Tolal Temperature (k) Aug 11,2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, pdf20, sstkw)

Figure (5.2) : distribution de la température totale le long de la chambre.

1.60e+03
1.44e+03
1.38e+03
1.33e+03
1.27e+03
1.210+03

1.15e+03

1.09a+03
1.03e+03
9.75e+02
9.17e+02

8.58e+02 - i

8 00e+02

Contours of Total Temperature (k) Aug 26, 2017
ANSYS Fluent 15.0 (2d, pbns, pdl20, sstkw)

Figure (5.3) : distribution de la température totale en aval de la chambre.
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varlation du temperature

2003 -

1 500 -}

Femperature [ X ]

1000 +{}*

500 «ff

0}
0 0,4 04 03 0,
position (m)

Ty ——r——
4 05 06

A
.

Figure (5.4) : variation de la température totale en fonction de la position.

D’aprés les figures [(5.2), (5.3), (5.4)], on apercoit une symétrie de la flamme qui est
centralisée par les trous d’air et dont la distribution de la température diminue
progressivement dans la direction de 1’écoulement jusqu’a la sortie de la chambre mais aussi
du centre vers la paroi refroidie par un film protecteur entrant par les différents orifices de
refroidissement, Elle atteint un maximum d’environ les 2140°K & la fin de la zone de réaction
(primaire) et les 1680° en passant de la zone intermédiaire ou elle devrait étre maintenue
assez basse pour éviter la dissociation des produits de la combustion, et assez haute pour
empécher ’extinction extréme. Lorsque la flamme atteint la derniére zone (la zone de
dilution), la section de la chambre devient convergente et sa forme s’adapte a I’entrée de la
turbine. La fonction de cette zone est de fournir un profil de température de sortie moyenne

qui est la TIT (turbine inlet temprerature) d’environ 1440°k.
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5.2.1.2. Contours d’enthalpie :

Résultats et commentaires

25%+06
2420008
2200406
2170406
2040406
1910006
1780406

1600006 o —
1530406

1400406
1276406
1150406
1.020+06
8920405
7640405
6370405
5080405
3820%05
2550005
127005
1520402

Conlours of Sensible Enthalpy (Jkg)

Aug 11,2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, par20, ssikw)

Figure (5.5) : variation de I’enthalpie sensible le long de la chambre.

La figure ci-dessus montre que L’enthalpie varie de méme fagon que la température et
dont la distribution diminue progressivement de I’amont vers I’aval mais aussi du centre vers
la paroi de la chambre, pour atteint un maximum d’environ les 2.55x10° (j/Kg) dans la zone

de réaction, puis elle diminue jusqu’a 1.78x10° (j/Kg) en passant de la zone intermédiaire et

en finissant par une valeur de 1.15x10° (j/Kg) a la sortie de la chambre.
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5.2.1.3. Contours de conductivité :

242602
2.90+02
2.17e+02
2.056+02
1.63e+02
1.81e+02
1.696+02
1.57e+02
145602 |

24701
L
1.21e+01 Z

4 54s8-02

Contours of Effective Thermal Conductivity (w/im-K) Aug 11,2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, pdf20, sstkw)

Figure (5.6) : variation de la conductivité le long de la chambre.

La conductivité est une quantité thermique proportionnelle directement a la variation de
la densité de milieu étudié comme le montre la Figure (5.6), d’aprés elle on remarque que la
valeur de celle-ci est variée de I’entrée jusque a la sortie ainsi de centre vers la paroi de la
chambre; a I’entrée la valeur de cette derniere est un peu élevée car les gouttelettes de
carburant sont dense, puis en passant de la zone de réaction ou les gaz chaud sont plus dense
et turbulent, elle devrait étre maintenue assez éleve, mais en quittant cette zone une

diminution remarquables de la conductivité est effectué jusque a la sortie.

103



Chapitre 5 Reésultats et commentaires

5.2.2. Contours des fractions massiques des especes chimiques :

5.2.2.1. Fraction massique des réactifs :

Figure (5.7) : variation de la fraction massique du Ci2Hz3.

D’aprés la figure (5.7), on peut facilement remarquer que la consommation du
combustible est clairement illustré, en effet, la fraction massique diminue progressivement de

la valeur initiale (sortie de I’injecteur) et qui disparaitrait a la fin de la zone de combustion.

On observe pres de la sortie du jet de kéroséne que le centre du jet est froid et riche en
C12Ha3, la zone de température élevée (zone de flamme) sépare la zone riche en kérosene de
celle extérieure, riche en oxygéne comme le montre la Figure (5.8) et D’apres elle, On peut

subdiviser une flamme de combustion en plusieurs zones, selon la variation de sa couleur :

e Une zone orange allant vers le rouge, cette couleur est la conséquence de la

concentration dominante du dioxygéne.

e Une zone opaque brillante, plutdt jaune-blanc mais tirant vers le jaune-orangé a son
sommet : les produits de combustion de la zone bleue chassant I’air, la zone est donc

plus pauvre en dioxygene.
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e Une zone autour de la méche quasi transparente, cette région est également pauvre en

dioxygéne.

2.33e-01
221e-01
2.10e-01
1.980-01
1.86e-01
1.750-01
1.632-01
1.51e-01
1.40e-01
1.28e-01
1.16e-01
1.05e-01
9.32e-02
8.16e-02
6.09¢-02
5.826-02
4.660-02
3 496-02
233e-02 Y

1.16e-02 Z.L%

0.00e+00

Contours of Mass fraction of 02 Aug 11, 2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, pdf20, sstkw)

Figure (5.8) : variation de la fraction massique d’Oz2.
5.2.2.2. Fractions des produits de combustion :

Les produits de combustion inexistants, dans le mélange air carburant avant
I’inflammation vont progressivement apparaitre et augmenter pour atteindre des valeurs
maximales dans les zones de réaction comme le montre respectivement pour le dioxyde de
carbone (CO2) la Figure (5.9), la Figure (5.10) pour (Co) et la figure (5.11) pour (Ny).
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6.81e-02
6.57s-02
6.22e-02
5. 67e-02
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4 B46-02
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1 04002
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Contours of Mole fraction of co2 Aug 11,2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, pdf20, sstkw)

Figure (5.9) : variation de la fraction massique de Coz.
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Contours of Molar Concentration of co (kmol/m3) Aug 11, 2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, pdf20, sstkw)

Figure (5.10) : variation de la fraction massique de Co.
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Contours of Molar Concentration of n2 (kmol/m3) Aug 11, 2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, pdl20, sstkw)

Figure (5.11) : variation de la fraction massique de Na.

5.2.3. Contours de pression :

Ceniowrs of Siatic Pressure {pascal) Sep 28, 2017
a0 bios

AL ClenaC n o

Figure (5.12) : distribution de la pression le long de la chambre.
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L’influence de la géométrie sur la variation de la pression dans la chambre de combustion
est remarquable; D’air entrant par des acceés réduits qui font augmenter sa pression,
contrairement a la sortie, la forme de la chambre est convergente ce qui fait diminuer

Iegerement la pression.

On a obtenu dans la figure (5.12) la variation de la pression entre 1’entrée (6730000 Pa) et
la sortie ([6730000 ; 13100000]) de la chambre, elle est si petite qu’on peut vérifier

I’hypothése de la combustion isobare.

5.2.4. Contours de vitesse :

1.70e+02

1.43e+02

1.24e+02

1.07e+02

8.54e+01

6.71e+01

4.37e401

2.88e+01

1.73e+01

0.82e+01

Figure (5.13) : distribution de la vitesse le long de la chambre.

Sur cette figure, nous pouvons clairement remarquer une augmentation de vitesse entre
I’entrée V=82m/s et la sortie V=170m/s de la chambre de combustion avec une faible
décélération au niveau de la zone primaire mais assez importante au niveau de la zone de
recirculation comme le montre la Figure (5.13). Cette décélération va permettre un temps de
séjour de la flamme directement lié a la combustion du mélange air-carburant. Ce dernier doit
étre relativement court pour assurer un grand débit, mais il doit étre suffisant pour que la

vaporisation et la combustion puissent étre réalisées.
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5.2.5. Contours de nombre de Reynolds :
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Contours of Turbuient Reynokis Number (Re_y) Aug 11,2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, pdf20, sstiw)

Figure (5.14) : variation de nombre de Reynolds le long de la chambre.

D’aprés la figure ci-dessus, la diminution de nombre de Reynolds entre I’entrée Re=
377000 et la sortie Re= 111000 de la chambre de combustion est remarquable. Cette
décroissance dus a la variation de la vitesse de carburant; a I’entrée le carburant est injectée
avec une vitesse élevée, puis une faible décélération au niveau de la zone primaire est
effectuée mais assez importante au niveau de la zone de recirculation. Cette variation va

influencer directement sur la valeur de nombre de Reynolds.
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5.3. Validation des résultats :
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Contours of Tolal Temperatuze (k)

Aug 11,2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, par20, sstiw)

Figure (5.15) : distribution de la température dans la chambre de combustion.
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Figure (5.16) : distribution de la température expérimentale dans la chambre [6].
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D’aprés les deux figures précédentes, on remarque que les résultats sont proches du coté
de la forme de la flamme et sa symétrie, mais un peu différents du coté de la température et sa
répartition dans les différentes régions; cela est causer par la simplification de notre géométrie
puisque elles sont un peu différentes I’'une de 1’autre, sans oublier aussi I’outil informatique

qui joue un réle majeur sur la convergence des résultats.

1.50e+03
1.44e+03

1.38e+03

1.33e403

1.27e+03

1.21e+03

1.1%e+03 *
1.09¢+03
1.03e+03
9.75e+02
9.17e+02

8.58¢+402 z 1

8.00e+02

Contours of Total Temperature (k) Aug 26, 2017
ANSYS Fluent 15.0 (3d, pbns, pdf20, sstkw)

Figure (5.17) : distribution de la température & la sortie de la chambre.
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Figure (5.18) : distribution de la température expérimentale a la sortie chambre [6].

Aprés la comparaison des figures (5.17) et (5.18), il est évident que ces dernieres
présentent relativement la méme distribution de la température de la sortie avec une valeur

maximale qui differe de 50° K.

5.4. Résultat de la variation des propriétés thermomécanique a travers la
structure de la chambre de combustion tubulaire sous I’effet de la
température de combustion

Dans ce qui suit, nous allons présenter les résultats de notre programme de calcul
numeérique qui nous permet la simulation instationnaire du champ de température a travers la

paroi d’une chambre de combustion tubulaire

112




Chapitre 5 Résultats et commentaires

5.4.1. Schéma implicite

distrubution du champ de température
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Figure (5.19) : Distribution du champ de température en 3D (schéma implicite).
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Figure (5.20) : Distribution du champ de température en 2D (schéma implicite).
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A la figuer (5.20) on présente le transfert de chaleur par conduction a travers la structure
de la chambre, on utilise un matériau réfractaire qui est un alliage de Titane (Ti-26.6.Al- 4.9
Nb), aussi bien on connait sa température limite d’utilisation qui est proche de 1150k on
montre une vus de haut respectivement avec le maillage de la chambre de combustion ou il
voit la distribution du champ de température sous forme un spectre qui se diffuse a partir de la

paroi interne vers I’extérieurs.

3.7.2. Schéma explicite

disrtubution du champ de température

1100
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1 700
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Figure (5.21) : Distribution du champ de température en 3D (schéma explicite).
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disrtubution du champ de température
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Figure (5.22) : Distribution du champ de température en 2D (schéma explicite).

D’apres les figures (5.20) et (5.22), on remarque que les résultats de la méthode explicite
sont meilleurs que celle de la méthode implicite. Dans le cas explicite, la température est max
(1100 K) a la surface intérieure de cylindre, elle diminue jusqu'a atteindre une valeur min (550
K) sur la surface extérieure. Tandis que, dans le cas implicite, la température est max (1100 k)
a la surface intérieure de cylindre, elle diminue jusqu'a atteindre une valeur min (600 k) sur la
surface extérieure. La distinction des résultats dus au pas de temps dt, il généralement 100 ou
1000 fois plus grand dans une analyse implicite que dans une analyse explicite, ainsi la
solution nécessite des itérations et un critere de convergence dans les méthodes implicite et

pas dans les méthodes explicite.
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Figure (5.23) : Variation des contraintes sous I’effet thermique.

Sur la figure (5.23) on présente la variation de la contrainte thermique sous I’éffet de la
température, on remarque que la contrainte est maximale pour les hautes températures et elle

devient minimum pour les valeurs minimales.

On rappelle ici que le coefficient de délatation thermique ainsi le coefficient de poisson et
le module de Young sont utilisés dans nos calculs comme des variables en fonction de la

température.
5.5. Conclusion :

Ce dernier chapitre est consacré principalement a la présentation des différents résultats
obtenue a partir de logiciel ANSYS, qu’il nous a permis non seulement de mieux comprendre
la phénoménologie qui a lieu a I’intérieur de la chambre de combustion étudiée mais aussi de
vérifier les différents parameétres qui régissent les performances de cette derniéres telle que la
température totale a ’entrée et a la sortie. Ces résultats ont été comparés avec la littérature
scientifique, ou ils présentent relativement de bonnes concordance et par conséquent s’assurer
de leurs validités. Ensuite, les résultats de la variation des propriétés thermomécanique a
travers la structure de la chambre de combustion sous I’effet de la température de combustion

sont exposes et commentés a la fin de ce chapitre.
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ANNEXE A

A.L. Les propriétés du matériau utilisé :

La figure (A.1) présente les résultats obtenus du microscope électronique.

La table (A.1) présente la composition chimique typique de 1’alliage-X. Apres la
comparaison des résultats avec les différentes compositions, ils ont trouvés que I’alliage-X
confirme I’accord le plus proche avec les données expérimentales. Pour cette raison, ils ont

conclu que la chambre de combustion était fabriquée de 1’alliage-X.

Figure (A.1) : les résultats obtenus de 1’alliage-X par le microscope électronique [6].

L’Alliage X, qui est durci par solution solide, posséde une excellente résistance
mécanique a hautes températures. Il présente une faible vitesse de fluage a des températures
pouvant aller jusqu’a 1060°K et peut méme étre utilisé jusqu’a des températures de 1470°K.
Avec sa haute teneur en Chrome, en Nickel et Molybdéne, L’Alliage X présente une
résistance a la corrosion a basses températures semblable aux alliages a forte teneur en Nickel,
utilisés généralement pour ces applications. Bien que 1’ Alliage X soit principalement envisagé
pour sa résistance a la température et a I’oxydation, il présente aussi une résistance a la
fissuration par corrosion. Ces deux dernieres conditions conduisent fréquemment a des

ruptures précoces des autres alliages résistant a la température.
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Tableau (B.1) : composition chimique (% poids) [6].

Eléments Min (%) Max (%0)
Molybdéne 8 10
Chrome 20.5 23
Fer 17 20
Tungsténe 0.2 1
Cobalt 0.5 2.5
Carbone 0.05 0.015
Silicium - 1
Manganeése - 1
Bore -- 0.01
Phosphore - 0.04
Soufre -- 0.03
Nickel Reste




Annexe B

B.1. Les dimensions de domaine de calcul :

Pour dessiner notre domaine de calcul et la géométrie étudiée, le mode « ANSY'S Design
Modeler » nous a permet de créer cette derniére en utilisant les différents outils disponibles.
Aprés avoir dessiner la géométrie, 1’étape suivante est de définir les dimensions, cette
opération permettra par la suite de pouvoir modifier les dimensions du domaine ou bien la
géométrie. A la fin, on obtient une géométrie et ses dimensions associées comme il

représente ci-dessous.

232,438
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12,700
|L 167.668
. 348,488 N 154,968
HI1,430
0, 91,440 8,890 e
\ (\@ &640 rZ\b-e_': —23 g g
. *3—— [
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g"—_'—'—'—r—’—'—"c:—'—'““'— —1171* 151"
) 0.160
.‘l\ = -
215, r 38 186890
715,240 27,940 51.932
| T 159.690
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100,358
|1 706.708 [
119,408

-

Figure (B.1) : les dimensions d’un seul tube a flamme.



Annexe C

C.1. La distribution de I’écoulement d’air :

Les données des tables (C.1), (C.2), (C.3), (C.4), (C.5) et(C.6) présentent la distribution
du débit massique d’air a travers les différents trous d’un seul tube a flamme de la chambre de
combustion. Ces données sont dans 1’ordre en se déplagant du dome en amont vers la sortie de

tube a flamme. La figure (C.1) présente la disposition des différents trous :

Trou de
dilution®
Trous Trous Trous 'l"rnnln de Tecsde
primaires secondaires] 1— secondaires?  dilution dilution$
. - . - rtie
u: - o i chambre de
7\ combustion
-~ — (v) //. —
-t - o,
-+ - /
W -1 /
= -1] O P
= ™ -~ ~
—

Figure (C.1) : description de la disposition des différents trous.

C.1.1. distribution d’air au niveau trous domes :

Trous déme 2

Trous déme 1

Figure (C.2) : dessin significatif des trous dome.
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Tableau (C.1) : les conditions aux limites des trous dome

Trous Pression | Temperature | Rapport de | Intensité La direction de

(Pa) (°K) turbulence 1I’écoulement

X Y Z
Trousl 650000 500 7 10 -0.97 0 0.24
Trous?2 650000 500 7 10 -0.686 | -0.686 | 0.24
Trous3 650000 500 7 10 0 -0.97 0.24
Trous | Trous4 650000 500 7 10 0.686 | -0.686 | 0.24
dome | Trous5 | 650000 500 7 10 0.97 0 0.24
1 Trous6 650000 500 7 10 0.686 0.686 | 0.24
Trous? 650000 500 7 10 0 0.97 0.24
Trous8 650000 500 7 10 -0.686 | 0.686 | 0.24
Trousl 650000 500 7 10 -0.97 0 0.24
Trous?2 650000 500 7 10 -0.686 | -0.686 | 0.24
Trous3 650000 500 7 10 0 -0.97 0.24
Trous | Trous4 650000 500 7 10 0.686 | -0.686 | 0.24
dome | Trous5 | 650000 500 7 10 0.97 0 0.24
2 Trous6 650000 500 7 10 0.686 0.686 | 0.24
Trous7 650000 500 7 10 0 0.97 0.24
Trous8 650000 500 7 10 -0.686 | 0.686 | 0.24

C.1.2. distribution d’air au niveau des trous primaires :

Tableau (C.2) : les conditions aux limites des trous primaires.

Trous | Pression | Température | Rapport |intensité La direction de X
(Pa) (°K) turbulence I’écoulement
X Y Z

Trousl | 670000 500 7 10 0 -0.969 | 0.246

Trous2 670000 500 7 10 0.729 | -0.629 | 0.246

Trous3 670000 500 7 10 0.947 | 0.201 | 0.246 v< -
Trous4 670000 500 7 10 0.424 | 0.873 | 0.246

Trous5 670000 500 7 10 -0.424 | 0.873 | 0.246

Trous6 670000 500 7 10 -0.947 | 0.201 | 0.246

Trous7 670000 500 7 10 -0.927 | -0.629 | 0.246

Figure (C.3): dessin significatif

des trous primaires
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C.1.3. distribution d’air au niveau des trous secondaire 1 :

Tableau (C.3) : les conditions aux limites des trous secondaires 1.

X
Trous | Pression | Température Rapport |intensité La direction de
(Pa) (°K) turbulence I’écoulement
X Y Y4
Trousll | 670000 500 7 10 0 0.978 | 0.207 Y
Trousl2 | 670000 500 7 10 0.866 | 0.489 \j
Trous13 | 670000 500 7 10 -0.866 | 0.489

Figure (C.4): dessin significatif
des trous secondaire 1.
C.1.4. distribution d’air au niveau des trous secondaire2 :

Tableau(C.4) : les conditions aux limites des trous secondaires 2. -

Trous | Pression | Température Rapport |intensité La direction de
(Pa) (°K) turbulence I’écoulement
X Y z

Trous21 | 670000 500 7 10 0.485 | -0.84 |0.24 Y
Trous22 | 670000 500 7 10 0.485 | 0.84 0.24
Trous23 | 670000 500 7 10 -0.485 | 0.84 0.24
Trous24 | 670000 500 7 10 }0.485 | 0.84 0.24

Figure (C.5) : dessin Significatif
des trous secondaire 2.
C.1.5. distribution d’air au niveau des trous de dilution :

Tableau (C.5) : les conditions aux limites des trous de dilutions.
X

Trous | Pression | Température | Rapport |intensité La direction de

(Pa) (°K) turbulence I’écoulement
X Y Y4
Trous21 | 670000 500 10 0.685 | -0.685 | 0.246 kj

7 Y
Trous22 | 670000 500 7 10 0.685 | 0.685 | 0.246
Trous23 | 670000 500 7 10 -0.685 | 0.685 | 0.246
Trous24 | 670000 500 7 10 }0.685 | -0.685 | 0.246

Figure (C.6) : dessin significatif

des trous de dilution.
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C.1.6. distribution d’air pour le reste des trous :

Tableau (C.6) : les conditions aux limites pour le reste des trous.

Trous Pression | Températur Rapport Intensité La direction de
(Pa) e turbulence I’écoulement
(°K) R T A
Trous injecteurl 650000 500 7 10 0.97 0.24 0
Trous injecteur 2 | 650000 550 7 10 0.97 0.24 0
Inletfuell / 450 7 10 0.1 0.3 0.948
Inletfuel2 / 450 7 10 0.1 0.3 0.948
outlet 67000 1000 7 10 Direction normal
Les bondes de refroidissement (wig)g X Y z
Wiggl 670000 500 7 10 0.2 -0.618 0.76
Wigg?2 670000 500 7 10 0.382 | -0.525 0.76
Wigg3 670000 500 7 10 0.525 | -0.382 0.76
Wigg4 670000 500 7 10 0.618 -0.2 0.76
Wigg5 670000 500 7 10 0.65 0 0.76
Wigg6 670000 500 7 10 0.618 0.2 0.76
Wigg7 670000 500 7 10 0.525 0.382 0.76
Wigg8 670000 500 7 10 0.382 0.515 0.76
Wigg9 670000 500 7 10 0.2 0.618 0.76
Wiggl10 670000 500 7 10 0 0.65 0.76
Wiggll 670000 500 7 10 -0.2 0.618 0.76
Wiggl2 670000 500 7 10 -0.382 | 0.525 0.76
Wiggl3 670000 500 7 10 -0.525 | 0.382 0.76
Wiggl5 670000 500 7 10 -0.618 0.2 0.76
Wiggl6 670000 500 7 10 -0.65 0 0.76
Wiggl7 670000 500 7 10 -0.618 -0.2 0.76
Wiggl8 670000 500 7 10 -0.525 | -0.382 0.76
Wiggl19 670000 500 7 10 -0.382 | -0.525 0.76
Wigg20 670000 500 7 10 -0.2 -0.618 0.76
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La figure ci-dessous représente le pourcentage de débit massique entrée dans chaque trou

d’un seul tube & flamme par apport au débit d’air total.

10% 8.9% 89% 8.1%

0.5% 6%

Secondary
Primary15.3% 331% difution 51.5%
| |

I 3 <

Figure (C.7) : le pourcentage de distribution d’air dans un seul tube a flamme.
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