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Résumé

Résumeé

L’impact de jets est largement utiliseé aujourd’hui dans I'industrie car ils génerent
d'importants transferts de chaleur et/ou de masse. Pour |e refroidissement de la surface interne
d'une aube de turbine, dans la région a mi-corde, la courbure est si faible que I’on peut, en
premiere approximation, considérer que les jets frappent une paroi plane. Cette hypothése
n’est plus vraie au bord d'attaque ou les jets viennent frapper une plague courbe concave.
Mal heureusement trés peu d’études concernent I’impact de jets sur des parois courbes. Nous
avons entrepris, dans ce travail, I’étude aérothermique des jets d’impact sur une paroi plane et
sur les aubes turbine.

Ce travail contient une simulation de type CFD sur le logiciel FLUENT apres avoir
construire la géométrie dans le SOLIDWORKS et faire le maillage a partir du GAMBIT
permettant I’obtention des différents contours (pression, nombre de mach et température) afin
de traiter le probleme de transfert de chaleur couplé contenant le refroidissement interne par
impact de jet dans la chemise et le refroidissement externe par film protecteur en mode de
transfert couplé .

Abstract

Jet impingement cooling has been widely used in industry because of its ability to
produce a high heat/masse transfer rate in a localised region. Effectively, for cooling a gas
turbine blade inner surface, the curvature in the mid-chord region is so small that the jet
impingement can be considered as an impingement on a flat plate. This hypothesis is wrong
near the leading edge where the jet hits a concave curved plate. Unfortunately, there are few
studies of the impinging jets on curved walls. In this work, we carried out an aero-thermal
study for jetsimpingement cooling on a plane wall and on turbine blade.

This work contains a simulation of the type CFD on the software FLUENT after
having to build the geometry in the SOLIDWORKS and to make the mesh starting from the
GAMBIT allowing obtaining various contours (pressure, Mach number and temperature) in
order to deal with the problem of coupled transfer of heat containing internal cooling by
impact of jet in the insulation and external cooling by protective film in mode of coupled
transfer.
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I ntroduction générale

INTRODUCTION GENERALE

De nos jours, I'amélioration du rendement des turbomachines modernes, notamment
des turbines a gaz et turboréacteurs, sobtient principalement en augmentant leur niveau de
température dans la chambre de combustion.

Les composants de la turbine d’une turbine a gaz nécessitent d’étre efficacement refroidis afin
de résister aux sollicitations thermiques générées par I’écoulement chaud des gaz de

combustion.

Pour les aubages et les tuyeres du premier étage des turbines a gaz de derniéres
géné&ations, on a mis au point des systemes de refroidissement trés sophistiqués et
d’efficacité élevée, capablesde maintenir le composant a une température compatible avec la
tenue du matériau et avec une consommation réduite d’air de refroidissement.

Le bord d’attaque d’une aube de turbine est la partie soumise aux temperatures les plus

élevées et est donc une des régions les plus critiques a refroidir.

Larégion de stagnation est généralement refroidie par des systemes de refroidissement
qui consistent a libérer de I’air de refroidissement a la surface du bord d’attaque par des
rangées de trous. Cela génére un refroidissement par convection & I’intérieur des trous et

produit un film d’air de refroidissement sur la surface du bord d’attaque.

Des nombreuses études théoriques et expérimentales ont été effectuées dans ce
domaine. Les résultats de ces études ont permis d’importantes améliorations des processus

industriels, notamment dans |es domaines aéronautiques et aérospati aux.

Les jets en impact font partie de ces écoulements particulierement utilisés dans
I’industrie car ils présentent I’avantage de générer de gros transferts de masse et/ou de
chaleur. On les utilise ains souvent pour résoudre des problémes liés au refroidissement de
paroi des parties chaudes d’un turboréacteur (aubes de turbine & chambre de combustion).



I ntroduction générale

Suivant les applications, les conditions d’impact different, faisant intervenir de nombreux
parameétres d’origine géométrique tels que les caractéristiques du jet (plan/axisymétrique,
air/eau, chaud/froid, la présence d’un jet unique ou de jets multiples, ...), la géométrie de
I’ajutage (la largeur de la fente (jet plan) ou le diametre de I’ajutage (jet axisymétrique), le
taux de turbulence initial du jet, la forme de I’ajutage, ...) ; la distance entre le jet et la surface
soumise a I’impact, I’état de rugosité de la surface soumise a I’impact, sa courbure (plate,
concave, convexe) ou encore d’origine aérothermique comme le type de I’écoulement
(laminaire ou turbulent). La connaissance des effets de ces paramétres sur le taux de transfert

de chaleur est alors nécessaire a la bonne élaboration du systéme d’impact de jet.

L’organisation de ce projet qui a un caractere purement numérique est comme suite :

> Description genérale d’un turboréacteur et les différents systemes de refroidissement

sont présentés au premier chapitre.

> Ledeuxieme chapitre contient une étude aérothermique des jets d’impact

» La description du modéle mathématique et plus spécialement les modéles de
turbulence utilisés dans cette étude sont exposés .|la méthode numeérique utilisée, et la

présentation du code de calcul sont présentée dans | e troisieme chapitre.

» Le quatrieme chapitre decrit les étapes de simulation sur les différents logiciels
(SOLIDWORKS - GAMBIT - ICEM CFD - FLUENT).Pour cela, nous avons
présenté plusieurs configurations dont les résultats et leurs interprétations sont

présentés au cinquiéme chapitre.

» Enfinune conclusion générale.



Chapitre Généralités sur les systémes de refroidissement

INTRODUCTION

Les propulseurs qualifiés de directs sont ceux qui produisent directement une force

appel ée poussée.

Parmi ceux-ci se trouve la famille des turboréacteurs ou groupe turboréacteur. Leur

caractéristique principale est leur poussée F exprimée en Newton ou déca Newton (daN).

Ces moteurs équipent la plupart des aéronefs commerciaux et militaires dont le
Mach d’utilisation est situé entre 0,8 et 2,5. L'évolution des moteurs a flux continus
(turbine a gaz, turboréacteurs...) est orientée vers la recherche de I'amélioration du
rendement thermique, et c’est pour cela que les motoristes cherchent toujours a augmenter
la température devant la turbine, augmenter le taux de compression, augmenter les

rendements et diminuer les pertes de charges.

Les températures maximales des gaz de combustion peuvent alors dépasser
sensiblement les températures admissibles des matériaux, et les aubages de turbine voient

leur résistance mécanique compromise.

L'augmentation du taux de compression entraine quant a elle une éévation de la
température de l'air de refroidissement. Ces ééments impliquent la conception de

systemes de refroidissement de plus en plus efficaces.
[.1/LESTURBOREACTEURS
[.1.1/Historique:

Le turboréacteur est né en Europe dans les années qui ont précédé la 2°™ guerre
mondiae. La liste des inventeurs de moteurs de ce type est plutot longue et il est difficile

dedire qui fut réellement le précurseur.

En fait, la plupart des idées pour propulser des engins volants était dans I’air (a
double titre!), depuis le milieu du XIXéeme siecle. Comme beaucoup de technologies qui
font appel a de multiples disciplines, celle du turboréacteur d’aujourd’hui est le produit
d’une longue succession d’inventions ou chaque ingénieur et chague technicien a apporté

sa contribution, aussi modeste fut-elle.
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Les premiers turboréacteurs furent fabriqués un peu plus tard, lorsque les matériaux et les
technologies le permirent.

Ils apparurent presque simultanément, Les modes de refroidissement a partir de
1937, en Grande Bretagne (Franck Whittle), en Allemagne (Pabst Von Ohain, Heinkel) et

en France (Sensaud de Lavaud, René Anxionnaz, Réteau,).

D’abord d’usage militaire, les turboréacteurs furent rapidement utilisés pour la propulsion

des avions civils.

Le premier avion de transport civil a réaction a voler fut le Comet de Havilland
avec 4 moteurs DH Ghost (GB). Le 1¥ vol commercial eut lieu entre Londres et
Johannesburg, en mai 1952.

Malgré les accidents qui frappérent cet avion, accidents qui n’étaient pas dus aux
moteurs, 1’épopée des avions a réaction qui venait de commencer allait se poursuivre
brillamment. Les enjeux étaient la vitesse maximale (c’est a qui dépasserait le premier la
vitesse du son ou ses premiers multiples, en piqué, puis en vol horizontal ou en montée),

I’altitude maximale, la capacité d’emport, la discrétion, I’accélération...et la maniabilité.

Qui ne se souvient pas des figures dites du cobra exécutées par les avions Russes, M1G29
et SUKHOI 27 aux salons du Bourget dans les années 90 !

Entre les grands industriels restants, pour les principaux avionneurs : Boeing, Airbus...et
les principaux motoristes : Genera Electric, Pratt& Whitney, Rolls Royce, Snecma SA... la
compeétition est certes sévere, mais les coopérations croisées sont auss trés actives. Dans
ces coopérations, la France et la Grande Bretagne, avec Concorde et ses moteurs Olympus
593, puis I’Europe, avec AIRBUS, la France et les USA avec les moteurs CFM 56 de
CFMI (50% Snecma-50% GE) et bien d’autres encore sont exemplaires.
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[.1.2/ Définition

Le turboréacteur est un systéme de propulsion par réaction produite par §ection de
gaz de combustion d'un carburant. Il ala particularité d'utiliser une partie de I'énergie de

cesgaz pour comprimer l'air utilisé comme comburant.

Il est composé de trois parties essentielles : un compresseur, une chambre de combustion et
une turbine ou seffectue une partie de la détente des gaz. C'est la turbine qui entraine le
compresseur indispensable au fonctionnement. Les gaz brilés sont détendus dans la tuyére,

qui assure la poussée du moteur.

Compresseur

Turbine

Lachambre de combustion ‘

Figure 1.1 : Un Turboréacteur
I.1. 3/Fonction des différents organes du turbor éacteur :
1.1. 3.1/ Entrée d’aire

Son réle est de transformer |'énergie cinétique des molécules d'air aval ées par le réacteur

en pression.
I.1. 3. 2/ Compresseur

Entrainé par laturbine, il comprime I'air d'entrée et va graduellement augmenter sa

pression.



Chapitrel Généralités sur les systémes de refroidissement

Chague étage est constitué d'un disque mobile avec ses aubes, (ROTOR) et d'un disque
d'aubes fixes qui ramenent I'écoulement paralléle al'axe (STATOR).

i_"l?ﬂmm ;

Figure.1.2. Compresseur haute pression

|.1. 3. 3/ Chambre de combustion

L'air comprime est envoyé dans les chambres de combustion ou il est mélangé a du
KEROSENE de maniere a constituer un mélange explosif : I'énergie chimique du mélange
AIR-CARBURANT est transformée par la combustion en énergie thermique, (élévation

de température apression pratiquement constante).

Les gaz chauds sont violemment gectés vers l'arriere et la détente de I'air chaud
actionne simultanément une turbine (fonctionnant comme un moulin & vent) et qui

actionne-t-elle méme les compresseurs par le biais d'un axe central.
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La turbine est composée de différents étages. Chague étage est constitué d'un
disque mobile avec ses aubes (ROTOR) entrainé par la détente des gaz, d'un disque d'aube
fixes (STATOR) redresseur.

On peut ateindre des températures extrémes qui sont supérieures a la

température de la fusion de I'alliage des aubes.
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Figure 1.3. Chambre de combustion annulaire

|.1. 3.4/ Turbine

La turbine transforme I'énergie cinétique et thermique des gaz en énergie
meécanique.
Laturbine est reliée au compresseur par un axe central. Lorsgue la turbine tourne a cause
des gaz d'échappements qui frappent ses ailettes, le compresseur tourne également afin de
compresser de l'air.

Le principal role de la turbine est donc de faire tourner le compresseur. Il y a donc

plusieurs turbines pour assurer |arotation des différents compresseurs.
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Laturbine et le compresseur sont reliés par un arbre de transmission toujours creux, dont
le diamétre peut atteindre celui du disque de I'étage le plus aval du compresseur.
Dans le cas des réacteurs a double corps, les arbres qui relient turbine et compresseur basse
et haute pression sont concentriques.

Les aubes des turbines sont exposées d'une part alatempérature extréme des gaz chauds, et

d'autre part & une force centrifuge dues alarotation.

Figure 1.4. Laturbine Figurel.5. Une aube turbine

[.1. 3.5/ Tuyére

Il sagit d'un convergent. La masse d'air et les gaz brllés y sont détendus dans une
buse. La tuyere se charge de transformer I’énergie thermique en énergie cinétique. La
vitesse d'gection des gaz est supérieur a la vitesse d'entée, ce qui provogue la poussée du

réacteur.
I.1. 3.6/ Lapostcombustion

Généralement, un turboréacteur ne permet pas a un avion de passer le mur du son.
Pour dépasser Mach 1, il est en effet nécessaire de disposer d'un surcroit de poussee.
Cette poussee additionnelle est fournie par un dispositif particulier appelé la
postcombustion.
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L'air rejeté apres le dernier étage de la turbine contient encore une grande quantité
de dioxygene, il est donc possible dinjecter du carburant supplémentaire a cet endroit
gréce a une nouvelle série dinjecteurs. La puissance du turboréacteur peut ainsi étre
multipliée par deux alors que sa consommation en carburant est couramment quatre fois
plus importante. La postcombustion produit une flamme énorme en arriere du

turboréacteur, génére un bruit effroyable et dégage des quantités importantes de chal eur.

|.1.4/ Contexteindustriel et problématique

Le fonctionnement d'un turboréacteur peut étre présenté de maniere relativement
simple (Figure 1.6). De grandes quantités d'air sont aspirées par un compresseur qui va
graduellement augmenter sa pression. L'air comprimé est ensuite envoyé dans une
chambre de combustion ou il est mélangé a du kéroséne de maniére a constituer un
mélange explosif. Ce mélange, aprés combustion, produit une grande quantité de gaz
chauds violemment gectés vers la tuyére. Ces gaz entrainent simultanément une turbine

qui actionne les compresseurs grace aun axe central qui leslie.

Les performances d'un moteur sont notamment évaluées au travers de deux parametres

primordiaux et interdépendants :

_ Lapoussée spécifique (Specific Thrust - ST) qui représente la poussée par unité de débit

masse d'air qui traverse le moteur.

_ La consommation spécifique (Thrust Specific Fud Consumption - TSFC) qui

représente la consommation massique de carburant par unité de poussée et de temps.
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Compresseur basse pression

Chambre de cambustion

Turbine basse pression

Turbine haute pression

Compresseur haute pression

Figurel.6. Présentation d’un turboréacteur

Il sagit de dimensionner un systéme en trouvant le meilleur compromis entre une

poussée spécifique maximale et une consommation spécifique minimale.

Pour cela on dispose de deux variables caractéristiques du moteur :

» |a température d'entrée turbine (TET, Turbine Inlet Temperature - TIT) qui

représente la température des gaz de combustion a I'entrée du distributeur haute

pression de laturbine,

= |etaux de compression du compresseur (Compressor pressure ratio).

Il apparéit que la poussée spécifique est fortement dépendante de la TET.

Augmenter la TET permet d'obtenir une poussée spécifique plus élevée, mais la

consommation spécifique augmente elle aussi en contrepartie.

Il existe un point d'utilisation optimal selon le taux de compression comme illustré en

(figurel.7).

L'amélioration des performances d'un moteur passe donc par 'augmentation de la

température a |'entrée de laturbine et du taux de compression.

Comme indiqué sur la (figure 1.8), cette température a constamment augmenté au

coursdes derniéres décennies et poursuit encore cette tendance.
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Figurel.7. Consommation spécifique et poussée spécifique [12]

Ce progres a été rendu possible notamment grace aux efforts de recherche dans le
domaine  des matériaux et des aliages plus résistant aux hautes températures. Aing, la
température de fonctionnement des aubes est passée de 1080°K a1180°K.

Parallélement a ces améliorations, les techniques de refroidissement ont été introduites et
ont évolué vers des systemes plus complets et plus complexes.

D'une aube pleine et non refroidie, nous avons vu apparaitre successivement des systémes
de convection interne forcée, des dispositifs de protection par film d'air, ou encore des
méthodes de traitements de surface jouant le role de barriére thermique.

De nombreux efforts ont été faits en vue d'optimiser ces différentes techniques.

11
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Figurel.8. Augmentation de latempérature admissible entrée turbine HP et évolution des

systemes de refroidissement [3]

Les aubes de turbine peuvent donc étre exposées a des températures de gaz de
combustion trés élevées, voisines de 1850°K en pointe, soit des niveaux de températures
supérieurs a la température maximale d'utilisation des meilleurs aliages réfractaires
disponibles (del'ordre de 1100°K).

Il est par conségquent nécessaire de les refroidir afin de les maintenir a une
température maximale acceptable et de limiter les gradients de températures locaux de
facon a garantir leur intégrité pendant toute la durée de vie du moteur, quel gque soit le
mode d'endommagement.

L'air de refroidissement disponible provient généralement des derniers étages du
compresseur. Un prélévement aprés compression permet en effet d'assurer une pression
génératrice propre a compenser la perte de charge des circuits de refroidissement. Cela
impose toutefois une température d'air de refroidissement assez élevée (De l'ordre de
700K).

12
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Un refroidissement excessif n'est donc pas souhaitable car I'air prélevé au niveau du
compresseur utilisé pour le refroidissement ne le sera pas pour la combustion et limiterales

performances du moteur.

Un refroidissement efficace est donc un refroidissement qui permet de supporter la
température de sortie de chambre la plus élevée possible en prélevant le moins d'air

possible au niveau du compresseur.

.2/ SYSTEMESDE REFROIDISSEMENT
|.2.1/ Introduction :

Il est connu que la puissance de la turbine dépend de la température des gaz a
I'entrée de celle-ci. Ains pour augmenter la puissance les lois thermodynamiques ont

conduit arechercher une température entrée turbine la plus élevée possible.

Le niveau de température est cependant limité, a durée de vie donnée par la
technologie disponible. Un volume important de travaux de recherche est donc a réaliser
dans le but de repousser les barriéres technologiques.

Les matériaux utilisés doivent supporter alafois:
* Les températures élevées.
* Les contraintes (mécaniques, thermiques, chimiques).

Les aliages réfractaires trés spécifiques et des procédés trés pointus (métallurgie
des poudres pour les disques, coulée microcristalline pour les aubes) sont ainsi mis au
point. L'efficacité des circuits de refroidissement doit étre maximale car un prélevement
sur le cycle de l'air nécessaire saccompagne d'une perte de rendement globa ; c'est la
encore un domaine de prédilection pour |'aérodynamique et ses méthodes de simulation
numérique. Les parties du turboréacteur qui ont recu un intérét particulier par le
refroidissement sont les aubes de turbines. Celles-ci peuvent étre refroidies par différentes
méthodes, chacune d'elle utilise un fluide de refroidissement qui passe atravers |'aube afin

que celle-ci garde sarésistance.

13
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Le refroidissement avec du liquide est plus efficace mais une installation de
refroidissement de ce genre dans l'aviation est trés complexe.  Cependant le

refroidissement par air est trés souvent utilisé car il permet une efficacité appréciable.

L'air venant du compresseur est introduit dans les aubes de turbine par leurs
racines. En entrant dans I'aube I'air refroidit aussi le bord du disque de la turbine, la grille

d'entrée et I'enveloppe de laturbine sont aussi refroidies.

Les critéres d'un bon refroidissement découlent des principes de transfert de chaleur
dans une conduite fermée. Par conségquent pour obtenir un grand échange de chaleur dans
detels systémesil est nécessaire de satisfaire les deux exigences suivantes:

* Un écoulement du fluide de refroidissement bien étudié.

« Une grande surface de transfert.

[.2.2 /Progres de matériaux et protection thermique:

Nous ne pouvons traiter du refroidissement des aubes de turboréacteurs sans
évoquer |'évolution des matériaux qui permet notamment d'abaisser la température du
Métal de l'aubage et incidemment de simplifier les systemes de refroidissement.

Deux axes sont dével oppés dans ce sens :

* Il s'agit de I'utilisation des céramiques, qui résistent a de plus fortes températures.
Leurs caractéristiques mécaniques ne permettent pas pour I'instant une utilisation dans les
parties mobiles de la turbine. Citons le développement en cours de composites a matrice

céramique, plus prometteur.

* Le deuxieme axe est la protection de l'alliage des aubes par un revétement
congtituant une barriére thermique. Le matériau de revétement est une céramique de
zircone ZrO2, dont la tenue mécanique est assurée jusqu'a 1350 °C.

Auparavant existante pour d'autres parties du moteur, I'utilisation de ces protections a

débuté au milieu des années 80 pour les turbines.

14



Chapitre Généralités sur les systémes de refroidissement

Cette technique permet soit d'augmenter la durée de vie des éléments pour une température
de fonctionnement donnée, soit, pour une durée de vie similaire, d'augmenter la
température des gaz supportable par les aubes et donc de smplifier le systeme de

refroidissement.

|.2.3/Refroidissement par liquide :

Cette méthode de refroidissement est actuellement abandonnée, elle présente
I'inconvénient de nécessiter des aubes creuses et de plus le liquide de refroidissement qui
est |'eau (I'eau possede une forte chaleur latente d'évaporation) doit étre avionnée ce qui
diminue la charge marchande. Dans ce cas il est impossible d'éiminer la corrosion et la

formation de dépots et il est tres difficile d'avoir une surface d'échange adéquate.

WATER OUT SPRR

—— e
= ———

FLOW CONTROL
—ASM

WATER IN

Fig. 1.9 : Aube refroidie par I’eau.
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A- Le mode de refroidissement interne par un réfrigérant liquide peut-étre divisé en

deux phases :

» Convection forcée.

* Convection libre.

B- En deuxiéme lieu on trouve que les parois soient refroidies par transpiration d’un

liquide, pour ce mode on utilise des parois poreuses.

1.2.3.1Configuration géométrique des fentes de r efr oidissement

Suivant la réalisation du conduit interne permettant la circulation d'air frais on distingue
trois systémes::
Le chemisage.
Les cavités.

Les canaux.

» Lechemisage:

Une chemise en tole est insérée a l'intérieur de la section de l'ailette. Cette tdle est
percée de petits trous (circulaire, carré, dliptique, triangulaire et rectangulaire) permettant
al'air provenant de l'intérieur de la chemise de passer entre celle-ci et la paroi de |'aubage,
cet air est ensuite gecté par effet de trompe sur le bord de fuite de I'ail ette.

Lorsgu'une partie de l'air de refroidissement est dirigée vers les bords d'attaque de
I'ail ette cette convection est dite forcée. Ce type de refroidissement est surtout employé sur
le distributeur des turbines, les ailettes de la roue se prétent mal au chemisage car leur
dimension est plus réduite, on utilise alors les cavités ou les canaux.

16
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> Lescavités:

Ces conduits sont brutes de fonderie et obtenus par moulage et leur fabrication est
colteuse.

Ce type de refroidissement permet un meilleur échange est donc plus efficace.

> Lescanaux :

Les canaux sont généralement obtenus par fonderie de précision. lls sont en fait de
petites cavités cylindriques implantées sur toute la hauteur de |'aubage, I'air arrivant par la

fixation est gecté alapériphérie de I'aubage.

|.2.4/ Refroidissement par gaz:

Le refroidissement a gaz est exclusivement réalise par air prélevé du cycle moteur
au niveau du compresseur.
De l'air frais est prélevé d'un ou plusieurs étages de la compresseur haute pression et
cheminé jusguaux aubes stator et rotor de la turbine. On distingue quatre grands

procedes :

1- Refroidissement par convection. I nter ne
2-Refroidissement par impact de jet.
3- Refroidissement par film EXterne

4- Refroidissement par transpiration

17
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.3/ LESTECHNIQUES DE REFROIDISSEMENTS INTERNES
|.3.1/ Prélévement del'air derefroidissement :

L'air est extrait soit en fond de chambre de combustion (juste avant le mélange avec le
combustible), d'ou il est emmené par une canalisation puis gecté dans les parties a
refroidir, soit directement dans un étage du compresseur depuis lequel une veine externe le
conduit & destination.

Pour des raisons géomeétriques, une question de rendement (moins de conduite équivaut a
moins de pertes de charge) et pour diminuer la masse du moteur (moins de conduite
implique un gain de masse), le premier type de prélevement sert a refroidir les premiers
étages (Haute Pression).

Le préevement direct dans le compresseur est utilisé pour refroidir les étages
suivants; il permet de réguler le débit du fluide de refroidissement.

Parmi les différents modes de refroidissement, on distingue deux modes de
refroidissement:

| .3.2/ Refroidissement interne pour aubages desturbines
| .3.2.1/ Convection interneforcée :

C'est la plus ancienne des techniques de refroidissement. |l sagit de faire circuler de
I'air frais par des canaux al'intérieur del'aube (figurel.12).
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Figure 1.10. Refroidissement par convection forcée interne
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Cette technique a progressivement évolué vers des systemes multi-passes, équipés de
dispositifs comme des allettes, des perturbateurs ou des picots dans e but d'engendrer un
pompage thermique et d'améliorer les transferts par I'augmentation de la turbulence.

Dans les systémes de refroidissement par convection interne, la quantité de chaleur extraite
par unité de temps peut étre calcul ée de la maniere suivante :

Q=Ah(T, —-Ty) (1.1)
Avec .

Q: puissance thermique en (watt).

h : coefficient d’échange thermique convectif en (W .m 2. K%).
A : surface d’échange thermique en (m?)

Tg: Température de gaz réfrigérant en (K°)

T, : Température de laparoi ou du solide en (K°)

Ecoulement 7,

1

3

solide

Figurel.1l : Transfére de chaleur par convection.

a=Y%, (1.2)
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Avec

q : Puissance thermique par unité de surface.

A) Refroidissement par tubes:

Les tubes sont le systeme de refroidissement le plus simple et le plus économique, du
point de vue de I’étude, comme de la realisation.ils peuvent étre disposés selon une
direction radiale (par rapport a I’axe de rotation de la Machine) ou selon une direction
axiale (sens de I’écoulement).

Dans le premier cas, le réfrigérant est évacué en téte de I’aubage (figure 1.12) tandis
que pour le second I’évacuation se fait par le bord de fuite, habituellement sur I’intrados du
profil.

La chaleur qui peut étre extraite par les tubes n’est pas importante a cause de la faible
valeur des coefficients d’échange thermique, méme avec des débits d’air considérables.
La faible efficacité de refroidissement de cette solution n’en permet I’emploi que dans les

étages d’entrée des corps basse pression ou les températures sont réduites.
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Figurel.12. Exemple de profil d’aubage refroidi avec des tubes[1]

20



Chapitre Généralités sur les systémes de refroidissement

B) Conduites avec promoteursde turbulence:

Le refroidissement d’aubages et de tuyéres de turbine avec conduites munies
d’inserts promoteurs de turbulence (ou tabulateurs ou « ribs » en anglais) représente une
évolution dans le domaine du refroidissement par tubes lisses.

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

Ainsi, avec des débits de fluide de refroidissement relativement faibles, on améliore
I’efficacité du refroidissement par rapport ala conduite lisse.

[l convient cependant de noter que la rédlisation de conduites avec inserts est
technologiquement plus complexe et donc plus colteuse.

En généra, les inserts sont employés dans le refroidissement des aubages utilisant les
systemes multi passes (figurel.13).

L’ échangeur forme un serpentin constitué a partir d’une série de conduites a axe radial
munies d’inserts, traversées par I’air de refroidissement aternativement dans le sens
centrifuge, puis dans le sens centripéte et connectées par des coudes, en général lisses.

Les serpentins sont habituellement situés dans la partie centrale de I’aubage ou les
limitations.

Sur I’épaisseur du profil ne sont pas restrictives et les sollicitations thermiques sont moins
importantes que sur le bord d’attaque.

Les effets dus a la rotation influencent les mécanismes d’échange thermique dans le cas
des serpentins multi passes.

En particulier, la présence simultanée de conduites centrifuges et centripétes fait en sorte
que la force de Coriolis augmente alternativement I’échange thermique sur la paroi de la
conduite tournée vers le haut (sens de I’écoulement ou leading surface) et sur celle qui est
tournée vers le bas (trailing surface) (figure 1.14) tandis que la force de flottement peut
avoir soit le méme effet (écoulement centrifuge), soit un effet contraire (écoulement
centripete).

Dans les conduites a section du type rectangulaire des serpentins multi passes, les
inserts sont en général disposés sur les deux surfaces opposées. Les systémes multi passes
sont caractérisés par une grande efficacité de refroidissement alors ils soumis a une forte

augmentation de température.
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Figurel.13. Exemple d’aubage refroidi par

Conduites avec inserts

C) Pin fin (aiguilles) :
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effets de larotation

Dans les turbines a gaz modernes, avec aubages trés chargés, les pertes

aérodynamiques des profils dépendent surtout de I’épaisseur du bord de fuite de I’aubage

qui doit étre laplusfaible possible.

Pour cette raison, dans la zone du bord de fuite on n’emploie pas le systeme multi passe

pour éviter I’épaississement du profil.

En général, le bord de fuite est refroidi grace a I’introduction de petits cylindres (ou

aiguilles, ou pins fins en anglais) dans un étroit canal qui pénétre dans le pied de I’aubage

(figurel.15).

Les aiguilles sont disposées orthogonalement a I’écoulement de telle sorte que

la turbulence de I’écoulement augmente considérablement, ce qui augmente le coefficient

d’échange thermique.

Dans le refroidissement des aubages et des tuyéres de turbines a gaz, on n’utilise pas une

seule file d’aiguilles, mais une série de petits cylindres en ligne ou décalés, disposés en
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général aux sommets d’un triangle équilatéral de maniére a augmenter beaucoup le
niveau de turbulence.

De I’écoulement et donc le coefficient d’échange thermique (figure 1.16).

On passe d’un coefficient d’échange thermique relativement faible pour le premier
étage a un coefficient en augmentation progressive dans les couches successives a cause
des sillages et de la turbulence générée par les aiguilles situées en amont a partir des

quatrieme ou cinquiéme couches, le phénomene a tendance a se stabiliser.
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Figurel.15. Exemple d’emploi d’aiguilles Figurel.16. Exemple de « pin fin »
(Pin fin) dans un aubage décaléesen ligne

1.3.2.2/ Refroidissement par impact dejet :

La technique de I'impact de jet consiste a chemiser l'aube et a percer plusieurs
orifices dans cette chemise.
Lachemise est alimentée en air frais et des jets d'air se forment ainsi ala sortie des orifices
et viennent refroidir la paroi interne des aubes de turbine.
Les coefficients d'échange obtenus avec cette méthode sont tres élevés ce qui larend trés

efficace.
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C'est pour cela qu'elle est notamment utilisée sur le bord d'attague des aubes, en
impact dit concentrer, car cette partie est particulierement exposée au flux de chaleur
extérieur.

Un impact réparti (matrice de jets) est souvent introduit également sur la partie amont de

I'intrados et de |'extrados de |'aube.

L'objet du travail présenté dans ce mémoire porte sur cette technique de

refroidissement particuliere. Voire plus de détails dans le chapitre suivant (Chapitre 11).

Air de refroidissement Extrados

Bord

d'ataque

RI 1 l i i}"

fuite

Intrados

Evacuacion

Figurel.l7. Refroidissement par impact de jet

Dans le refroidissement par impact de jets, un ou plusieurs jets d’air a grande vitesse

rencontrent la paroi arefroidir (figurel.18).

Cette solution est sansaucun doute laplusefficace et permet  d’atteindre
localement les coefficients d’échange thermique les plus élevés.

Laréalisation est ssimple et demande seulement un plénum qui alimente une série de trous
ou tuyeéres, dessinés et distribués de maniére optimale, qui est séparé de la surface qui doit
étre refroidie par un espace.

L’application des jets impactant comporte inévitablement un affaiblissement
structural du composant. Il est donc employé surtout en présence de charges thermiques
éeveées.
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Dans les aubages, par exemple, il trouve son application seulement au bord

d’attaque ou le coefficient d’échange thermique externe est tres élevé et les dimensions du

profil sont telles qu’elles permettent la réalisation du plénum.

Dans ce cas, les jets sont adimentés par un cana radia situé en arriere du bord

d’attaque. Cette solution est appelée cold bridge.

Dans les tuyeres, au contraire, en I’absence de forces centrifuges et étant données les

faibles sollicitations auxquelles elles sont soumises, la solution des jets impactant est

employée méme pour refroidir la partie centrale du profil (figurel.19).

Notons enfin que cette solution est aussi utilisée dans le refroidissement de la double peau

des chambres de combustion.
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Figure 1.19. Exemple d'une tuyere refroidie

par jet d’impact

Figure 1.18. Impact de jet
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| .4/ TECHNIQUES DE REFROIDISSEMENT EXTERNES:

| .4.1. Refroidissement par film (Film-cooling) :

Celaconsiste acréer un film dair frais protégeant la paroi externe de |'aube.
La création de ce film est généralement réalisée par injection de |'air au travers de plusieurs
Rangées d'orifices de petit diamétre et inclinés dans e sens de I'écoulement (figure | .20).

On rencontre aussi des films créés par transpiration a travers des matériaux poreux
et par effusion atravers plusieurs couches de paroi multi perforées.
L'inconvénient majeur du film refroidisseur est qu'il est fortement dégradé par le dépbt des
particules de suies et de résidus de combustion qui viennent obstruer les perforations et

compromettre |’efficacité du refroidissement.

Cette technique, bien qu'offrant une bonne protection thermique, est pénalisante en
terme de Rendement aérodynamique car elle vient fortement perturber I'écoulement
externe autour des aubes et reste I'objet de nombreuses études.

Air chaud R

Film cooling
- /{4 !
Air frais ——/.
Air chand —  __—
Effusion eooling
Air frais D’/ ﬂ/t? m

Air chaud
Air frais

Figure1.20. Refroidissement par film
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Le film, par rapport aux systémes de refroidissement par convection, protége
directement la paroi externe en formant une couche limite qui réduit le flux thermique en
direction de la paroi. En outre, son passage a I’intérieur du trou d’injection, extrait de la
chaleur de la paroi par convection.

Le mécanisme de protection externe du profil induit une diminution de la température
adiabatique de paroi par rapport au cas sans injection. Comme pour I’impact de jets, la
Présence d’écoulements a températures différentes conduit a introduire un parameétre

d’efficacité par rapport a la température adiabatique:

n=7—r (1.3)

Avec:

T, : Température adiabatique de parois,

Tc (K) : température du fluide de refroidissement a la sortie du trou d’injection,
Too (K) : température de I’écoulement principal.

La valeur du coefficient d’échange thermique peut étre considérée, en premiére
approximation, égale a celle relative au cas sans injection tandis que la température
adiabatique de paroi peut considérablement varier.

Le film protecteur peut-étre obtenu par trois méthodes:
1-Injection discréte de |'air dans divers endroits le long de la surface d'aspiration.
2- Injection uniforme (champ d'action total du film) sur la surface de I'aube.

3-Refroidissement par transpiration.
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Tulies pour |25 Eisimpadants

dans la plate-rere

B Alrde refrosdssemant

Figurel.21. Exemple d'une tuyére refroidie par film refroidisseur

A. Film refroidisseur bidimensionnel fentes sur surface plate :

Dans les aubages de turbine a gaz, le film refroidisseur, habituellement réalisé au
moyen de plusieurs étages de trous discrets pour ne pas affaiblir le composant et limiter la
consommation d’air de refroidissement, a des caractéristiques vraiment tridimensionnelles.
Malgré cela, il est intéressant de simplifier I’analyse du film refroidisseur en considérant
un écoulement bidimensionnel produit par une fente sur une surface plane, voire sur

I’extrados de I’aubage.

A.l. Analyse phénoménologique du jet unique:

Le film refroidisseur dans les aubages et tuyeres de turbines a gaz est réalise au
moyen des séries de trous discrets. Cette solution produit, en aval de la zone d’injection
des champs de flux massiques et thermiques complexes aux caractéristiques nettement
tridimensionnelles.

Pour la compréhension de ces phénomenes, il est utile de considérer le cas de base
du jet unique dispose perpendiculairement ala couche limite de la plague plane.
L’interaction entre jet et écoulement transversal décrite ci-dessus produit une série
d’écoulements secondaires nettement tridimensionnels et in stationnaires dont la

compréhension est fondamentale pour une évaluation correcte des performances du
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systeme de refroidissement par film refroidisseur. Plusieurs chercheurs ont contribué a
décrire correctement la phénomeénologie complexe de I’écoulement produit par le film
refroidisseur.

Le but de ce document n’étant pas de permettre un développement immediat des

recherches dans ce domaine, on renvoie a la littérature scientifique pour tout

approfondissement.
A.2. Remarques sur le principe de superposition des effets :

Pour évaluer I’efficacité de plusieurs rangées de fentes, on peut utiliser le principe
de superposition des effets. Dans le cas de deux fentes, il peut étre exprimé de la maniéere

suivante:
Ny =11 +Mz2(1 —1y) (1.4)

AVec:

N : Efficacité de la premiére fente seulement.

Nz : Efficacité de la seconde fente seulement.

Et :

T—Tg
M= (1-3)

Les équations (1.4) et (1.3) utilisent I’hypothese que la température adiabatique de
paroi relative a la premiére fente coincide avec celle de I’écoulement transversal en
correspondance avec la seconde.

La méthode de superposition des effets a tendance a prédire des efficacités trop élevées si
les étages de trous sont trés voisins I’un I’autre, car cette approche de calcul ne tient pas
compte des dispersions des jets dues a I’interaction avec les jets voisins.
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B. Paramétres caractéristiques :

Les paramétres du film refroidisseur, auxquels on fait appel pour I’évaluation de

I’efficacite, sont les suivants (c en indice se réfere au fluide de refroidissement, tandis que

le symbole « est relatif a I’eécoulement transversal) (figurel.22) :

nombre de Reynolds et de Mach du flux transversal et du jet ;
rapport des masses volumiques : Pc /P o ;

rapport des vitesses massiques ou taux d’injection ou blowing ratio :

M = u.pc/Us P o
propriétés des fluides ;

grandeurs geéomeétriques ;

rapport pas/diametre des trous p /D,
nombre de trous,

inclinaison des trous O,

[ P
Ui o Boe T. i J:"- =
’ T
-~ (R
g -
e
o

Figure .l.22. Parametres caractéristiques du film refroidisseur (cooling)
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C. Applications:

L’ application du film refroidisseur aux profils réels des turbines a gaz comporte une
série d’arrangements et d’applications spécifiques qui different de la configuration
standard, basée sur des étages de trous cylindriques avec projection de I’axe sur le profil
qui coincide avec la direction axiale. Malheureusement, a coté de tres nombreuses éudes
et données spécifiques fournies dans la littérature, on ne dispose d’aucune approche

corrélative systématique qui tienne compte des situations variées rencontrées en pratique.

» Trousédliptiquesainclinaison latérale :

L’emploi de trous elliptiques a inclinations latérales (Compound Angle (CA) Holes)
augmente considerablement I’efficacité du film refroidisseur avec des taux d’injection M
élevés. L’inclinaison latérale génére une grande interaction entre jet et écoulement
transversal ce qui permet de conserver une certaine adhérence du fluide de refroidissement
sur la paroi. Cette interaction est aussi responsable d’une augmentation du coefficient

d’échange thermique local par rapport au cas du trou circulaire.

> Trousévasés:

Les trous évasés (Shaped Holes) permettent d’obtenir une distribution du fluide de
refroidissement modifiée par rapport aux trous circulaires traditionnels. En effet, la
diffusion latérale du fluide injecté augmente [I’efficacité du film refroidisseur et
Homogénéise la distribution du coefficient d’échange thermique local, particulierement
sur I’extrados de I’aubage. La diffusion dans la direction axiale réduit I’influence de M et
uniformise d’avantage la distribution du fluide de refroidissement.

Enfin, I’évasement du trou peut étre combiné avec I’inclinaison latérale du trou.
Avec cette derniere configuration, le pic d’efficacité est réduit et a une évolution plus

uniforme. Corrélativement, on note souvent une diminution du nombre de rangées.

31



Chapitre Généralités sur les systémes de refroidissement

> Influence de la turbulence sur I’efficacité du film refroidisseur :

Une forte turbulence de I’écoulement externe produit une plus grande homogénéisation
du film, donc de la protection. On note une augmentation de I’efficacité dans la zone
comprise entre les trous qui peut aller jusqu’a 50 a 100 % et corréativement une réduction
jusgu’a 70 % sur la ligne médiane, juste en aval du trou.

Ceda est di au détachement du jet de la surface et a sa plus grande dispersion .Ces effets

sont en partie corrigés par une rugosité superficielle élevée.

» Influence du gradient de pression sur lefilm refroidisseur :

Un gradient de pression direct, par exemple sur I’extrados de I’aubage, implique les
effets suivants:
— réduction du pic d’efficacité ;
— augmentation de la diffusion du jet a I’aplomb du trou ;

— évolution de la position du pic d’efficacité.

Dans tous les cas, ces effets sont plutét limités. En général, lors d’une étude, on peut
considérer que la stabilisation du film sur I’extrados est favorisée par un faible niveau de
pression, notamment en présence de plusieurs étages de trous. Au contraire, sur I’intrados
la stabilité est moindre car le film a tendance & s’éloigner de la paroi.
Dans ce cas, on note méme que le recours a la superposition de plusieurs étages de trous

donne des effets inférieurs aux attentes.

Vitesse d’injection du fluide de refroidissement :

Actuellement, on éudie le film refroidisseur a haute vitesse ou le fluide de
refroidissement est injecté dans I’écoulement transversal en conditions supersoniques.
Les résultats préliminaires obtenus expérimentalement avec une rangée linéaire sur des
aubages cylindriques sont prometteurs pour ce qui concerne I’efficacité du film
refroidisseur qui se rapproche de I’unité sur presque toute la surface de I’aubage.
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Cependant, cette typologie de film refroidisseur a besoin d’études complémentaires pour sa
mise au point définitive.
En effet, la forte consommation de fluide de refroidissement représente un grand obstacle a

son application définitive.

» Echange thermique et efficacité du film refroidisseur :

Les études faites sur les rangées d’aubages dans une turbine confirment les résultats de
la recherche de base avec des valeurs du coefficient d’échange thermique qui augmentent
Iégerement sur I’extrados comme sur I’intrados.

En général, I’effet de I’augmentation du coefficient d’échange thermique est limité aux
zones tres proches des trous, et la réduction de I’échange thermique due a I’efficacité du
film est toujours plus importante.

Cependant, quelques études montrent la dependance du coefficient d’échange thermique
vis-avis des températures de I’écoulement externe du fluide de refroidissement.

Quelques éetudes expérimentales peuvent étre tres utiles pour I’approfondissement détaillé

de ce probleme.

» Effet delarugosité superficielle sur lefilm refroidisseur :

En géné&ral la rugosité superficielle est responsable d’une détérioration des
performances globales du film refroidisseur a cause de I’augmentation du coefficient
d’échange thermique par rapport alaparoi lisse.

En effet, méme si elle altére le profil de I’efficacité a cause d’une plus grande diffusion
latérale du fluide de refroidissement, elle ne modifie pas sa valeur moyenne par rapport a
lasurface lisse correspondante.

En outre, I’augmentation locale du coefficient d’échange thermique introduit par le film
refroidisseur, en proportion, est la méme que celle qu’on enregistre dans le cas d’une

surface lisse.
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» Effet de I’obstruction partielle des trous :

Un aspect fondamental pour I’emploi du film refroidisseur dans les applications sur
turbine a gaz est I’évaluation de son comportement en présence d’une obstruction partielle
des trous d’injection. Celle-ci est due a des phénomenes d’oxydation et de dépét
d’impuretés présentes dans I’écoulement principal ou dans le combustible.

Les impuretés, entrainées par les gaz chauds, en contact avec les parois relativement
froides des aubages se déposent en se solidifiant.
Ce phénomeéne se retrouve dans toutes les turbines a gaz, surtout au niveau du premier
étage (La figurel.23) montre la section longitudinale d’un trou d’injection d’un aubage de
moteur réel I’accumulation de matériau sur la partie postérieure du trou, non seulement

altére lagéométrie dela section, mais en modifie également |e niveau de rugosité.

D’autres facteurs qui peuvent altérer les trous d’injection du film refroidisseur sont
la corrosion, I’érosion et plus généralement tous les dommages produits par des
corpuscules entrainés par I’écoulement principal. En outre, les revétements de protection
en ceramique peuvent provoquer une obstruction partielle des trous s’ils ne sont pas
convenablement appliqués dans la phase de production de I’aubage comme pendant les
réparations. Des études expé&imentales sur la détérioration des performances du film
refroidisseur a cause de I’altération des sections de sortie des trous ont été conduites par
des chercheurs, dans le cas de trous circulaires, standards comme évasés. Dans le premier
cas, il y aune nette réduction des performances du film refroidisseur pour x /D < 100, due
a la déflexion du jet causée par I’obstruction et a I’augmentation de vitesse d’injection pour
une valeur de M donnée. En revanche, les trous évasés sont moins sensibles. A proximité
des trous, on a remarque une réduction de I’efficacité de 30 % environ tandis que, a partir
de x /D = 40, ce paramétre reste sensiblement identique a celui que I’on a dans le cas du

trou non obstrué.
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Figurel.23. Exemple de trous partiellement obstrué

|.4.2/ Refroidissement par transpiration :

L’effusion et la transpiration (transpiration cooling ) sont des systemes de
refroidissement dans lesquels e fluide de refroidissement maintient a basse température la
paroi qu’il traverse, en absorbant directement une partie de I’énergie interne et, en méme
temps, forme en sortie une couche de protection fluide. 1l y a plusieurs solutions pour la
réalisation pratique de ces systemes (figure1.24, 25).

Rappelons que I’effet protecteur dominant du film refroidisseur par rangées
multiples de trous réside dans la réalisation d’une couche de protection fluide plus que
dans I’effet de refroidissement direct du matériau. La transpiration est une situation
extréme dans laquelle les trous deviennent extrémement nombreux puisqu’ils
correspondent aux pores d’un matériau poreux. Dans ce cas, le fluide de refroidissement
traverse une paroi selon un parcours de géométrie complexe. Les pores dans la paroi
générent une multitude de petits passages avec des pertes de charge considérables et des
surfaces d’échange thermique élevées. Cette configuration permet de supposer que le
fluide de refroidissement est constamment en équilibre thermique avec la paroi traversée
et, en particulier, que la température de sortie coincide avec la température externe de la
paroi. En outre, comme les pores sont uniformément distribués sur la surface extérieure, les
jets minuscules de sortie se mélangent immédiatement et forment une couche unique

continue. L’écoulement en sortie est souvent considéré laminaire.
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Les corrélations d’échange thermique utilisables sont celles des transferts en milieu
poreux.
L’effusion est un procéde intermédiaire entre le film refroidisseur et la transpiration. |l
s’agit d’un film refroidisseur réalisé avec des canaux plus longs et minces extrémement
serrés a tel point que I’ensemble se rapproche d’un milieu poreux artificiel que quelques-
uns appellant full coverage holes film cooling. En généra, on suppose que les
considérations faites pour les milieux poreux sont valables tant que la vitesse de sortie des
jets reste suffisamment faible pour négliger la pénétration du jet dans I’écoulement chaud.
Les aspects les plus délicats de I’effusion sont liés a la faisabilité technologique de trous

aux diameétres trés fins et au risque d’occlusion de ceux-ci.
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Figurel.24. Refroidissement par transpiration  Figure|.25. Comparaison des procédés
(Ou effusion) de refroidissement par film et par

Effusion et transpiration

[.4.2.1. Application industrielle de I’effusion :

Les deux applications industrielles les plus connues de systemes dits a semi transpiration
remontent aux années 1970. Il s’agissait d’exploiter en partie les avantages de I’effusion
pour le refroidissement des parois des chambres de combustion. Le systéme Rolls Royce
est breveté sous le nom de Transply, tandis que le systeme Allison de General Motors est
appelé Lamilloy (figure 1.19). Les deux systéemes utilisant un assemblage de toles en alliage
a résistance mécanique éevee, brasées ensemble et convenablement trouées de fagon a
créer plusieurs passages d’interconnexion. Dans les années 1990.
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L’effusion apparait aujourd’hui comme étant la technique la plus appropriée pour
améliorer les possibilités offertes par le film refroidisseur, gréce aux progres de la
technologie mécanique qui permet de construire des parois avec des trous de diamétre
allant jusqu’a [0,05 — 0,01] mm. Les nombres de Reynolds réduits a I’intérieur des canaux
conduisent a des valeurs élevées pour le nombre de Stanton (soit pour le coefficient
d’échange thermique), ce qui justifie une étude soignée de la convection.

Les performances de I’effusion peuvent étre comparées a celles d’autres systemes

de refroidissement quant au débit de fluide de refroidissement et a I’efficacité de

refroidissement .

(@) Tiarmplly (G Lamilloy

Figurel.26. Exemple de réalisation de refroidissement par effusion

Souvent ces méthodes sont couplées pour optimiser le refroidissement des aubes de
turbines. Cela rend complexe la conception de ces ééments et de nombreux parameétres
géométriques et aérodynamiques entrent alors en ligne de compte. Les ingénieurs chargés
de la conception de ces éléments doivent donc trouver le meilleur compromis entre codt
de fabrication, protection thermique, rendement aérodynamique, Résistance mécanique et

durée devie.
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INTRODUCTION

Le refroidissement des aubes de turbines des turboréacteurs (Figure 11.1) est un des
études déja traités. Ces éudes sont régulierement réalisées en collaboration entre le
L aboratoire d'Etudes Aérodynamiques et le Laboratoire d'Etudes Thermiques permettant de
coupler les mesures aérodynamiques et thermiques dans le but de mieux comprendre les

mécanismes de transfert de chaleur afin d’améliorer le refroidissement des aubes.

En effet, I'efficacité des turbines dépend fortement
de la température des gaz a la sortie de la chambre de
combustion. Cependant des températures de gaz trop
importantes peuvent endommager les parties sensibles de
la turbine comme les aubages. Un refroidissement
efficace des aubages est aors devenu indispensable afin

de permettre l'augmentation des performances des

turbines. Le refroidissement des aubes est généralement
effectué par la technique du "film de refroidissement.

-

Figurell.l. Aube deturbines

Cette technique consiste afaire circuler un film d'air frais entre la surface extérieure de
['aube et les gaz surchauffés de la turbine. Ce film protecteur est réalisé en injectant de l'air
frais al'intérieur de I'aube qui traverse ensuite la paroi al'aide d'une multitude de perforations.
Mais cette méthode est limitée car elle oblige a faire un compromis entre un refroidissement
efficace des aubages et |les performances de la turbine.

Une autre méthode de refroidissement consiste a refroidir I'intérieur de I'aube gréce a
un ensemble de jets frappant la paroi interne et permettant ainsi d'éviter ce compromis.
L’optimisation de cette technique nécessite alors une bonne connaissance du champ

aerothermique d’une telle configuration.
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a) Systéme de refroidissement par impact de jets b) Bord d'attague d'une aube de turbine

des aubes de turbines

Figurell.2: Systéme de refroidissement d'une aube de turbine

Les études d’impact de jets étaient essentiellement réalisées sur des parois planes.
Ainsi pour le refroidissement de la surface interne d’une aube de turbine (Figure 11.2), la
courbure dans la région a mi-corde est si faible que I’on peut, en premiére approximation,
considérer que les jets frappent une paroi plane. Cette hypothese n’est plus vraie au bord
d’attaque ou les jets viennent frapper une plaque courbe concave.
Nous avons donc étudié en premier lieu le jet plan en impact sur une paroi plane tant d’un
point de vue aérodynamique que d’un point de vue thermique. L'objectif de ce travail est de
décrire la structure, les caractéristiques de I'écoulement et les transferts de chaleur le long de
la paroi d’impact de cette configuration et d'étudier les influences des différents parameétres

rencontrés.
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1.1/ JET UNIQUE EN IMPACT
Pour comprendre les structures propres au jet en impact, il convient d'abord de

Sintéresser au casdu jet libre.
[1.1.1/ Structuredu jet libre:

Une décomposition classique proposée pour lejet libre est de distinguer trois zones:
(Figurell.3):

» Lazonede corpspotentiel:

Elle se caractérise par une vitesse en sortie de buse conservée sur |'axe central du jet a

I'intérieur de ce qui sappelle alors le corps potentiel.

. 2
— = -, b
1 =i ] — ), . =
_— u {u 2y
- o — e - b
|

INTERMITTENCY
IRTUAL | ! SURFACE
DRIGIN LAVELS ) »—-\_,r-.-""\_/"/

2h L=
(] S

FoE T
FULLY DEVELOPED JET —a

| INITIAL _TRAN: _ | _
g1 LENGTH, kq SITION |

Figurell.3. Structure générale du jet libre [7]

L'air environnant est entrainé par le jet et réduit ainsi progressivement la vitesse dans
lejet jusgu'a atteindre la ligne centrale. L'entrainement de I'air environnant crée une région de
mélange et de fort cisaillement. Lalongueur du corps potentiel est généralement évaluée entre
4 et 7 fois le diamétre hydraulique de I’injecteur, mais ce résultat dépend fortement des profils
de vitesse et des taux de turbulence en sortie d'injecteur.
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La géométrie de l'injecteur influence nécessairement ces deux parameétres. Par
exemple, pour un jet issu d'un tube long circulaire, lalongueur du corps potentiel est del'ordre

de 4,5 a5 foisle diamétre hydraulique

> Lazonedetransition :

Cette zone commence lorsgue les couches de mélange se rgoignent au centre du jet. On
observe alors une baisse de |la vitesse axiale due aux fortes contraintes de cisaillement dans

cette zone.

» Lazonedéveloppée:

Les profils de vitesse sont désormais auto semblables et peuvent donc étre déduits des profils
amont par similitude. Différents auteurs placent le début de cette zone a partir de 8 fois
jusqu'a 20 fois le diamétre hydraulique de I'injecteur.

Laturbulence dans le jet a deux origines qui sont la turbulence initiale en sortie de buse, et l1a

turbulence générée par les contraintes de cisaillement dans la couche de mélange entre I'air
environnant et le jet. Ainsi Cornaro et al. [15] ains que Popiel et Boguslawski [58] ont
observé des structures tourbillonnaires cohérentes en bordure de jet.
Ces structures n'apparaitraient que pour une couche limite fine et laminaire a I'injection.
Seules des traces de ces structures sont observeées lorsgue la couche limite al'injection devient
turbulente. De plus, le jet devient instable a partir d'environ 1,5 fois le diamétre hydraulique et
un phénomeéne de battement du jet commence a apparaitre.

11.1.2/ Structuredu jet en impact :

Une fois explicitée la structure du jet libre, il apparait que les caractéristiques d'un jet
en impact peuvent se révéler tres différentes selon la distance dimpact et donc selon la zone
dans laquelle se situe I'impact. Trois régions distinctes sont considérées dans la structure d'un

jet enimpact (Figurell.4).
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Figurell.4. Schémade jet en impact [60]

» Lazonedejet libre:
Il Sagit de la zone qui possede les caractéristiques énoncées précédemment. Cette région
n'est pas affectée par la paroi dimpact et se comporte donc comme le jet libre. Cependant sa

longueur vavarier selon la distance d’impact.

» Lazoned'impact :

Elle se caractérise principalement par une baisse de la vitesse axiale au profit d'une
augmentation de la vitesse radiale. On note également que la pression pres de la paroi décroit
radialement depuis le point de stagnation. L'écoulement le long de la plague d'impact est donc
accéléré depuis le point de stagnation. La fin de cette zone peut ére définie comme étant
I'endroit ou la vitesse radiale est maximale.

Lorsque la distance dimpact est petite (H /D > 4), les structures tourbillonnaires
issues du jet libre s'étirent et grossissent [57] (figure 11.5). Pour de plus grandes distances
dimpact, Cornaro et a. [15] et Méola et a. [49] observent une oscillation dans la zone

d'impact du jet qui disloque les structures tourbillonnairesissues du jet libre.
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» Lazonedejet pariétal :

L'écoulement posséde maintenant les caractéristiques d'un jet pariétal. La couche limite se
développe le long de la surface dimpact et la vitesse radiale diminue. Les structures
tourbillonnaires observées pour de petites distances dimpact se disloguent dans la zone de jet
pariétal [49].
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Figurell.5. Structures tourbillonnaires primaires et secondaires observées par PIV [11]

Ces zones sont sujettes a l'influence de plusieurs paramétres comme les conditions de
vitesse en sortie dinjecteur, la distance dimpact et la géométrie globale du systéme. |l

convient donc d'éudier les effets de ces paramétres sur les échanges de chaleur.

11.1.3/ Transfertsde chaleur :

Beaucoup de parametres peuvent influer sur les transferts de chaleur liés a l'impact
d'un jet. Il est donc logique de rencontrer beaucoup d'études différentes sur le sujet selon
I'application visée. Les principaux effets sont exposés ci-apres. Avant cela, il convient de
donner quelques définitions essentielles. Le coefficient de transfert convectif local h est

défini par laloi de Newton de la maniére suivante :
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h=—-— (I.1)

Avec

g La densité de flux de chaleur en (W/nv), T, est la température de paroi et T, la

température de référence.

Le choix de cette température de référence et sa définition est une question encore discutée et
nous exposerons la définition adoptée pour cette éude lors de la présentation de nos méthodes

de mesure. On exprimera par la suite le coefficient h sous sa forme adimensionnée par

I'intermédiaire du nombre de Nusselt Nu.

N,= — (11.2)

Ou D est ladimension caractéristique de I'injecteur et A la conductivité thermique du

Fluide (W=mK).
11.1.4/ Jet impactant dans un écoulement transversal :

Quand la solution des jets impactant est réalisée au moyen de batteries de trous,
comme dans les tuyéres, les performances de chaque jet diminuent par rapport au jet isolé a
cause de la présence de I’écoulement transversal, génére par les jets situés en amont. L’espace
entre le plenum d’injection et la paroi induit un écoulement orthogonal aux jets. Cet
écoulement dévie chaque jet et déplace vers I’aval leur zone de rencontre avec la paroi a
refroidir. Cette situation entraine une réduction du coefficient d’échange thermique et une

altération considérable du développement Fluidodynamique (figurell.6).
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11.1.5/ Définition de I’efficacité du refroidissement par jets impactant :

Le calcul de la chaleur échangée entre la paroi et une série de jets impactant peut étre
réalisé. Cette température est définie au moyen d’un parameétre adimensionnel N, dit efficacité

de I’impact :

TL_T{I
= — 1.3
= 1.3)

Avec

Tc (K) : température de I’écoulement transversal, Tj (K) : température du jet.

T, (K): Température adiabatique de référence.

L efficacité fournit I’écart entre la température de référence pour le calcul du transfert
thermique et celle de I’écoulement transversal, compte tenu de celle du jet.

Ce paramétre varie entre O et 1.

[1.1.6/ Corréations:

Le coefficient d’échange thermique d’une série de jets impactant peut étre calculé a
partir de corrélations empiriques qui tiennent compte, outre des caractéristiques des jets, de la
disposition géométrique des trous (figure11.8).

Une des premieres correlations développées, et toujours I'une des plus utilisées, est la

suivante [1]
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Tableaul. Constante de la corrélation

N,=AR, {1 B[ (‘—“‘)ﬁpff’a (11.4)

piC;

AVeEC:

R j“ : Nombre Reynolds du jet basé sur le diamétre du trou.
Z(m) : espace entre la paroi plénum d’injection.

d(m) : diamétre d’un trou.
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Dans larelation (11.4), lesindices C et | font référence, respectivement, a I’écoulement

transversal et au jet. Les paramétres geométriques A, m, B, n sont fonction de constantes

comme suit ;

aman=o(5" (4 (4

X, (m) : Pasendirection X,

AvVec:

¥, (m) : Pasendirection Y.

Ces constantes dépendent de la disposition géométrique des trous, en particulier elles varient

selon ladisposition en ligne ou en quinconce (tableau 1).

11.1.7/ Distance d'impact :

La distance d'impact conditionne les caractéristiques de |'écoulement entrant dans la
zone dimpact. Ainsi pour des distances d'impact faibles (H/D < 4), la zone de jet libre est
limitée a la zone de corps potentiel. Les vitesses et taux de turbulence prés de la paroi
d'impact sont fortement pilotés par les conditions initiales en sortie d'injecteur. Les transferts
de chaleur en paroi présentent une distribution radiale non monotone.

Un minimum local est observé au point dimpact et deux maxima locaux pour des positions
radiales respectives de r/D =O0.5 et r/D = 2 (Figure 11.9). Ces maxima peuvent étre
expliqués de différentes manieres. Le premier maximum est suppose lié a l'accél ération subie
par I'écoulement depuis le point de stagnation [11, 45] ou il peut étre aussi expliqué par une
augmentation de la turbulence [36, 49]. Le deuxiéme maximum semble lié a la désagrégation
des structures tourbillonnaires, désagrégation correspondant alors a une éévation de
I'intensité turbulente [53]. D'autres auteurs attribuent ce pic a une transition de la couche
limite du régime laminaire vers la turbulence. Pour de plus grandes distances d'impact, la
répartition des échanges de chaleur devient monotone avec un maximum au point de
stagnation (figure I1.9). Lorsque I'on sintéresse au nombre de Nusselt au point de stagnation,
on constate que celui-ci atteint une valeur maximale lorsque la distance d'impact correspond

approximativement alalongueur du corps potentiel du jet libre.
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Figure 11.9. Distribution radiale du nombre de Nusselt pour différentes distances d'impact
[4,23]

11.1.8/ Géométrie del'ajutage et taux deturbulence en sortiede buse :

On explique la diversité des résultats des différentes études par des variations dans les
conditions aux limites concernant les taux de turbulence en sortie d'injecteur et les géométries
utilisées pour ces injecteurs. Les profils de vitesse en sortie de buse peuvent étre affectés et
donc modifier le comportement des structures tourbillonnaires et e taux de turbulence généré
dans la couche de mélange. L'entrainement de I'air ambiant par le jet est également modifié.
L'influence de ces conditions sur le coefficient d'échange de chaleur convectif n'est pas nulle
et se fait particulierement sentir dans la zone proche du point de stagnation et pour des
distances d'impact faibles. Pour des distances d'impact supérieures aH /D = 6, cette influence
est moindre puisgue les taux de turbulence initiaux ont éé en quelque sorte effacés par la

turbulence générée dans les couches de mélange.
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[1.1.9/ Confinement :

Figure11.10. Principe de confinement

Le confinement consiste a positionner une plagque en sortie dinjecteur (figure 11.10).
La géométrie de I'injection et donc le confinement joue un role significatif sur les vitesses et
la turbulence dans la couche de mélange. Ainsi, lalongueur du corps potentiel est plus grande
d'environ 10% lorsgue le jet est confiné car |'entrainement massique et I'expansion du jet sont
limités [1, 2]. En effet, I'air ambiant doit longer toute la paroi de confinement avant d'étre
mélangé au jet. En ce qui concerne la répartition locale du nombre de Nusselt, certains
résultats semblent contradictoires entre les différentes études. Ainsi, Ashforthfrost et
Jambunathan [1] constatent une diminution du nombre de Nusselt au point de stagnation due
au confinement alors que Brevet [8] observe au contraire une augmentation des échanges de
chaleur au point de stagnation, augmentation néanmoins suivie d'une diminution a partir de
r /D = 2. Obot et al. [56] relévent un déplacement vers le point de stagnation des extrema des
échanges de chaleur (Figure 11.11). Aucune influence ne semble persister a partir d'une
certaine distance dimpact. Cette distance est évaluée aH /D = 12 pour certains [56] et a
H/D = 3 pour dautres [8]. D'une maniere générale, les échanges moyens diminuent

faiblement avec la présence d'une plague de confinement.
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11.1.10/ Angled'incidence :

Lorsgue I'on sintéresse a un jet
gui n'est pas perpendiculaire a la surface
dimpact, la distribution du nombre de
Nusselt sen trouve affectée. La position
du point de stagnation reste inchangée
ains que le niveau moyen des échanges
de chaeur, mais une dissymétrie est
observée de part et d'autre du point de

stagnation (figurell.12).
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Figure 11.12. Distribution du
nombre de Nusselt pour
différentes incidences de jet [27]
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11.1.11 /Autres paramétres :

D'autres paramétres ont été étudiés dans le but de se rapprocher de la situation réelle a
laquelle on veut appliquer la méthode d'impact de jet. Aingi, I'influence de la rotation de la
plaque dimpact [9, 10] et son état de surface [51, 52] ont été étudiés. Il est a noter que
certains auteurs notamment au sein de I'équipe aérothermique du LET [21] se sont également

penchés sur |e cas de problemes a trois températures.

Il sagit de situations ou la température du jet est différente de celle de la paroi
dimpact mais égaement différente de I'air ambiant. L'entrainement dans les couches de
mélange devient non seulement massique mais aussi thermique. La détermination d'une
température de référence pour la définition du coefficient d'échange devient un peu plus

problématique.

I1.2/ COURBURE DE LA PLAQUE D’IMPACT

Parmi les paramétres les plus pertinents se trouve la courbure de la plaque dimpact.
En effet, visant e refroidissement d'une aube de turbine, nous nous intéressons également aux
échanges de chaleur au bord d'attaque de I'aube, et donc a une situation dimpact de jet sur
paroi courbe. Différentes études se sont donc attachées a comparer les transferts thermiques
sur des parois concaves ou convexes en faisant varier la courbure relative, c'est-a-dire le
rapport entre la dimension caractéristique de I'injecteur et le diamétre de la courbure de la
paroi dimpact. Des différences commencent a apparaitre entre le cas courbe et le cas plan a
partir d'une courbure relative tres faible environ égale a 0,022 pour une paroi concave comme
pour une paroi convexe [24]. Nous alons présenter I'aérodynamique et les transferts de
chaleur pour ces deux configurations.
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I1.2.1. Surface d'impact convexe :

Nous allons nous intéresser dans un premier temps a |'aérodynamique et aux transferts
de chaleur d'un jet en impact sur une paroi convexe.

I1.2.1.1.Aspects aérodynamiques :

Dans |a zone de jet libre, on observe le rapprochement des structures tourbillonnaires
pour des nombres de Reynolds d'injection faibles [15]. Ce phénomene n'apparait plus pour
des nombres de Reynolds plus importants et on observe méme une dissymétrie de ces
structures dans le cas de grandes distances d'impact.

Comme dans la situation d'un jet en impact sur une paroi plane, la présence des
structures tourbillonnaires développées dans la couche de mélange dans la zone de jet libre
dépend de la distance d'impact.

Dans la région d'impact, on observe pour des faibles distances d'impact (H/D < 4 = longueur
du corps potentiel) une oscillation suivant I'axe du jet. Cette oscillation selon I'axe du jet
diminue lorsgue la distance d'impact augmente, au profit d'une oscillation radiale qui apparait
progressivement. Dans le cas d'une injection par une fente, Gau et Chung [24] observent des
tourbillons tridimensionnels et contrarotatifs prés du point de stagnation. Ces tourbillons ont
une taille caractéristique qui augmente avec la courbure relative et leur présence serait due a
une instabilité de I'écoulement qui se développerait dans la zone d'impact.

Pour des grandes distances dimpact (H /D = 4), on note une tres forte oscillation radiale dans
la zone de stagnation qui a pour effet de disloquer les structures tourbillonnaires issues de la
couche de mélange ainsi que les tourbillons tridimensionnels contrarotatifs.

L'écoulement dans la zone de jet pariéta dépendant fortement de ce qui se passe dans les
zones en amont, la distance d'impact y joue aussi un réle déterminant. Ainsi, dans le cas de
tres faibles distances dimpact, on observe des oscillations de I'écoulement qui Sopérent
perpendiculairement a la paroi. Ces oscillations disparaissent ensuite lorsque la distance
d'impact augmente. Des tourbillons issus de la zone d'impact sont observeés le long de la paroi

et présentent une stabilité augmentant lorsque la distance d'impact diminue.
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L'accroissement de la courbure relative retarde la transition vers la turbulence et maintient les
structures tourbillonnaires en place (figure 11.13). Cet effet semble d0 a la croissance des
forces centrifuges avec I'augmentation de la courbure relative. Cependant, dans le cas de treés
petites distances dimpact (H/D < 1), l'oscillation axiale de I'écoulement devient
prépondérante dans la zone d'impact et seuls de petits tourbillons apparai ssent dans la zone de
paroi.

Pour de grandes distances dimpact (H/D = 4), I'oscillation de I'écoulement perpendiculaire &
la paroi n'est pas perceptible. Les structures stables disparaissent, dissipées par |'oscillation
radiale du jet.

Figurell.13. Visualisation de |'écoulement d'un jet en impact sur une paroi convexe [15]
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[1.2.1.2. Transfertsde chaleur :

Au niveau des transferts de chaleur, la distribution du nombre de Nusselt selon I'axe
longitudinal reste la méme gue dans le cas d'un jet en impact sur une plague plane, mais
certaines différences sont a noter selon I'abscisse curviligne. Ainsi, pour des petites distances
dimpact, la distribution du nombre de Nusselt selon |'abscisse curviligne présente un
maximum au point de stagnation dans le cas d'une injection circulaire [42] ou par fente [24]
(figure 11.14). Ce maximum peut sexpliquer par I'oscillation axiale de I'écoulement du jet et
qui a pour effet d'augmenter les échanges de chaleur au point d'impact.

L'apparition de structures contrarotatives tridimensionnelles dans la zone dimpact peut
également expliquer I'augmentation des transferts de chaleur dans cette zone. Ce maximum

augmente avec la courbure en méme temps que lataille des structures tourbillonnaires.

En séloignant du point de stagnation on retrouve le méme comportement que dans le cas plan.
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Figure I1.14. Distribution radiale du nombre de Nusselt pour des parois courbes convexes et

concaves [24]

Pour de plus grandes distances dimpact, la variation des nombres de Nusselt reste
similaire a celle rencontrée dans le cas d'un jet en impact sur une plague plane. On observe
toutefois une augmentation des échanges de chaleur au point de stagnation et une

décroissance plus forte que dans le cas plan.
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I1.2.2. Surfaced'impact concave .
Nous nous intéressons notamment a I'aérodynamique et aux transferts de chaleur d'un

jet en impact sur une paroi concave.

[1.2.2.1. Structure de I’écoulement :

A. Généralité de I’écoulement :

Brahma & al. (1989) [14] et (1990) [12] decomposent I’écoulement d’impact de jet
(2D/3D) sur une paroi concave en trois régions principales (cf. Fig. 11.15) :
I- Jet libre, I1- Zone d’impact et 111- Jet de paroi. Les caractéristiques de ces différentes zones
sont souvent fortement influencées par la nature du jet (laminaire/turbulent). Gauntner & al.
[41] situent I’obtention d’un jet libre pleinement turbulent pour un nombre de Reynolds
supérieure a 3000 pour un jet axisymétrique (3D) et a partir de 2000 pour un jet plan (2D, le
nombre de Reynolds est alors basé sur lalargeur de lafente b).

II- Zonc d'impact

Figure. I1.15. Structure de I’écoulement d’un jet en impact sur une paroi concave [14]
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B. Aspectsaérodynamiques:

Dans le cas d'une plaque d'impact concave, beaucoup d'auteurs [15, 26, 42] ont pu
observer une zone de recirculation (Figure 11.16). Cette zone est due a I'écoulement quittant
lasurface dimpact et qui se retrouve entraing par I'écoulement de lazone de jet libre.

Marchand et al. [47] observent également une réduction de la longueur du corps
potentiel par rapport au cas plan. La distance d'impact joue encore une fois un réle important
sur I'écoulement dans la région d'impact. Une oscillation axiale est perceptible pour de faibles
distances d'impact et diminue lorsque la distance dimpact augmente et une oscillation radiale
apparait dans le méme temps. Les structures tourbillonnaires observées dans le cas convexe
n'apparaissent plus.

Dans la zone d'écoulement pariétal, des structures tourbillonnaires sont visibles pour
les petites distances d'impact et disparaissent lorsque cette derniére augmente. Cependant, la
stabilité de I'écoulement de paroi diminue avec l'augmentation de la courbure relative.
Gau et Chung [24] suggerent que les forces centrifuges, générées par I'effet de courbure de la
paroi d'impact provoquent |'instabilité de I'écoulement et créent des structures tourbillonnaires
de Taylor-Gortler_ sur I'ensemble de la surface concave. Ces structures sont des tourbillons

dont I'axe est dans la direction de I'écoulement.

(4]

{sl

Figurell.16. Visualisation de I'écoulement d'un jet en impact sur une paroi concave [15]
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C. Transfertsdechaleur :

En ce qui concerne les échanges de chaleur, on retrouve un échange maximum au
point dimpact et des maxima locaux entre 1,5 et 2 pour les petites distances dimpact. L'effet
déstabilisant de la paroi concave sur |'écoulement provoque I'apparition des tourbillons de
Taylor-Gortler et entraine une hausse des transferts de masse. Pour le cas d'une paroi d'impact
convexe, la courbure a un effet stabilisant grace aux forces centripétes générées et donc
entraine des transferts de masse moindres. Cependant, on remarque que les échanges de
chaleur sont plus faibles d'environ 10% dans le cas d'une paroi concave que dans le cas d’une
paroi convexe. Ceci sexplique par larecirculation de I'écoulement qui existe dans le cas d'une
paroi concave et entraine une hausse de latempérature du fluide pres de la paroi.

Les coefficients d'échange étant calculés a partir de la température dans le jet, on
assiste a une baisse des coefficients d'échange. L'influence de la courbure relative sur les
transferts de chaleur est nulle selon Yang et a. [75]. Selon d'autres auteurs [ 24, 43], le nombre
de Nussdlt dans la zone de stagnation augmente proportionnellement avec la courbure
relative. Cette augmentation est attribuée a une réduction de |'épaisseur de couche limite pour
certains et a l'apparition des structures de Taylor-Gortler pour dautres. L'hypothese
privilégiée est que lI'augmentation des transferts de chaleur est due a la réduction du corps
potentiel par |'accroissement de lataille du jet, expliquant que les structures de Taylor-Gortler
ne peuvent apparaitre dans la zone de stagnation. Dans la zone d'écoulement pariétal, les
transferts de chaleur augmentent avec la courbure relative car la taille des tourbillons de
Taylor-Gortler grandit avec la courbure relative.
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L’impact d’un jet (2D/3D) sur une paroi concave et les différentes notations utilisées

sont présentés sur la (Figure .11.17).

- Hauteur de Ia fente (mm)

- Drametre du tube d'inection (mm)

x g

- Hauteur d'umpact (mm)

b
d
De - Diamétre de courbure concave (mm)
H
0 - Origine du jet

O

- Centre de paro1 concave

. SZ - Coordonnées curvilignes
< | U; - Vitesse débitante du jet {ms'l}
W boud
XYZ :Coordonnées cartésientes

Figure.l1.17. Schémareprésentatif d’impact de jet sur une paroi concave et des notations

I1.3/CAS DE PLUSIEURS JETS D’IMPACT

Dans I'application que nous visons, nous considérons plusieurs jets en impact sur
des parois plus ou moins courbes. Les paramétres influents sur les échanges de chaleur
deviennent donc plus nombreux. On peut citer ainsi le nombre de jets, leur espacement, leur
disposition géométrique et leur rapport de débit d'injection respectifs. Ici encore nous alons
présenter quel ques considérations aérodynamiques et leurs effets sur les transferts de chaleur.

I1.3.1.Aspects aér odynamiques :

Lorsgue plusieurs jets viennent en impact sur une méme paroi, des interactions se
produisent entre les différents écoulements issus des différents jets. D'une maniére générale,
la décomposition aérodynamique d'un jet unique en trois régions (zone de jet libre, zone
d'impact et zone d'écoulement pariétal) reste applicable a chacun des jets pris séparément.
Cependant, des interactions entre deux jets voisins deviennent possibles. Ces interactions
peuvent se traduire différemment selon la zone dans laguelle €l es se produisent.
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On distingue généralement trois zones dinteraction (figure 11.18) qui interviennent plus ou
moins tot dans |'écoulement :

_lazone dinteraction entre jets contigus avant impact (zone 1),

_lazone dinteraction entre jets muraux (zone 2),

_lazone dinteraction entre un jet avant impact et |'écoulement di al'effet fontaine (zone3).

A.Interaction entrejets contigus avant impact :

La premiére interaction possible entre deux jets voisins a lieu dans la région de jet
libre, avant qu'il ne vienne en impact. Cette interaction se produit lorsque la distance entre les
jets est faible comparée a leur dimension caractéristique. Les écoulements issus des deux jets
se mélangent avant I'impact et on note aors une réduction plus rapide du corps potentiel [23,
28]. Ceci sexplique par une turbulence plus élevée dans la couche de mélange qui sépaissie
au détriment du corps potentiel [62]. Cependant, Yan et Saniei [74] n'observent pas cette
réduction de lalongueur du corps potentiel.

ang 1:
Interaction entre
jets contigusavant

impact
ff’ff""f ) i
| | —
Ill.’ ll"-,ll II,."II \'.l\ / ‘ \ \
4 A ‘

- N / \\
— _ _I| _
i |

Zone 3 : Interaction entre un jet Zone 2 : Interaction entre jets
et Vécotlement apres impact contigus apres impact

Figurell.18. Zones d'interaction entre plusieurs jets
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B. Interaction entrejets muraux :

Le second type dinteraction se situe dans la zone d'écoulement pariétal, aprés
I'impact des jets. Deux écoulements pariétaux se rencontrent et interagissent. Laforce de cette
interaction semble dépendre de I'énergie cinétique des écoulements pariétaux car les effets
sont plus forts lorsgue la vitesse des écoulements est grande, lorsque la distance entre les jets
est faible et lorsque la distance d'impact est faible [14, 28, 41, 61, 74]. Dans cette zone, on
observe une augmentation de la turbulence et on peut noter une augmentation de la pression
pres de la paroi [23]. Ceci favorise le détachement de I'écoulement sur la paroi et provoque un
effet fontaine. 1l sagit de |'apparition d'une grande zone de recirculation entre le jet et l'air
ambiant lorsgu'on se place dans une configuration confinée. Ainsi, Cho et Rhee [14] ont pu
observer deux grandes structures tourbillonnaires. Carcasci [13] a également observé deux
structures tourbillonnaires pres de la paroi dimpact et deux autres structures pres de la paroi

dinjection (figurel1.19).

Upper
Adverse
Vortexes

Lower
Adverse
Vortezes

O
. A

— e

Figurell.19. Interaction entre jets muraux [13]

Slayzak et al. [64] notent que la position de cette zone d'interaction oscille. La
position moyenne dépend des débits respectifs des jets et se déplace vers le jet de moindre
débit. Les oscillations autour de cette position sont importantes lorsque | es vitesses en jeu sont

faibles et la position devient stable pour de plus grandes vitesses de jet.
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Lorsque la zone d'interaction se déplace vers le jet, cela a pour effet de créer une recirculation

de I'écoulement.

Lorsque la zone dinteraction se déplace dans la direction opposée, I'écoulement pariétal est
recollé a la paroi dimpact. Un effet de bord est observé lorsgue I'on sapproche des bords

d'une rangée de jets.

La zone dinteraction se déplace vers les jets externes et cet effet semble accentué par des
grandes vitesses d'injection et des distances d'impact faibles [18, 31].

C. Interaction entreun jet avant impact et un écoulement derecirculation :

Cette zone d'interaction se situe dans la zone de jet libre, zone non perturbée par la
paroi dimpact. Elle se caractérise par un écoulement issu de la recirculation di a I'effet

fontaine qui vient interférer avec un jet avant impact (figurel1.20).

Cette interaction augmente lorsque la distance entre les jets est faible et que la distance
d'impact est faible [41]. Elle est essentiellement observable pour des configurations confinées
avec plague d'injection et lorsque I'effet fontaine a lieu [63]. Elle a pour effet de diminuer la
longueur du corps potentiel en augmentant la turbulence dans la couche de mélange ainsi que
son épaisseur [29]).

Upper
Adverse

ﬁ\.’ortexes p
/= NI

Figurell.20. Interaction entre un jet avant impact et un écoulement de recirculation [13]
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[1.3.2 . Transfertsde chaleur :

Lorsque I'on considére plusieurs jets en impact, on cherche a comparer les
distributions obtenues avec celle d'un jet unique en impact. Ainsi, on observe plusieurs
différences entre les configurations de jets multiples et de jet unique, principalement selon la

distance d'impact.
A. Petites distances d'impact :

Koopman et Sparrow [41] se sont intéressés a une rangée de jets et aux variations
du coefficient d'échange selon I'axe y (axe perpendiculaire a la rangée de jet) dans la région
d'impact. Ils montrent que, pour des petites distances dimpact (H/D < 4), ces variations sont
proches de celles rencontrées dans le cas d'un jet unique. Le coefficient d'échange augmente

depuis le point de stagnation jusgu'a un maximum en y=D = 0; 5.

San et Lai [63] n'observent ce phénomeéne que pour des nombres de Reynolds d'injection
élevés et pour des distances entre les jets inférieurs a quatre diamétres de jet. Le maximum
local sexpliquerait de la méme maniere, soit par une accélération du fluide depuis le point
darrét, soit par un amincissement de la couche limite. On remarque également que les
échanges de chaleur au point de stagnation varient avec la distance entre les jets. Ainsi, les
échanges de chaleur augmentent avec la distance entre les jets, passent par un maximum puis
diminuent (figure 11.21). La position de ce maximum selon la distance entre les jets dépend
de la distance dimpact. Cette influence est attribuée a I'effet fontaine qui vient perturber les
jets avant I'impact.

Pour des nombres de Reynolds suffisamment élevés (= 10 000) et pour des distances entre
les jets supérieures a quatre fois le diamétre de I'injecteur, on retrouve également un second
maximum local pour y=D = 1; 5, comme dans le cas de I'impact d'un jet unique. On constate
également la présence d'un troisieme maximum local pour y=D = 2. Lavaleur de ce troisieme
maximum augmente avec le nombre de Reynolds de I'injection et diminue avec la distance
entre les jets. Ce pic dépasse méme la valeur au point de stagnation dans certains cas (petites
distances entre les jets et faibles distances d'impact). Ce maximum trouve son origine dans la
zone dinteraction entre les jets pariétaux qui entrainent un brassage important de

|'écoul ement.
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Certains auteurs [64] précisent que ce maximum n'est observé gue lorsque l'interaction entre
les jets a lieu avant la transition vers la turbulence de I'écoulement pariétal et que les

oscillations de la zone d'interaction augmentent les transferts de chaleur.
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Figurell.21. Distribution du nombre de Nusselt avec plusieurs jets en impact [63]
B. Grandesdistancesd'impact :

Dans le cas des grandes distances dimpact (H/D= 4), Koopman et Sparrow [41]
ans que Goldstein et Timmers [29] ne constatent plus de minimum local au point de
stagnation.Cette absence peut sexpliquer par I'interaction entre les jets avant impact. Ainsi, la
turbulence de la couche de mélange se développe plus facilement et réduit la longueur du
corps potentiel. De plus, pour des distances dimpact trés grandes, les échanges de chaleur
dans la région dimpact sont plus faibles pour une rangée de jets en impact que pour un jet
unique. Cette diminution sexplique par l'interaction entre les jets avant impact. On note aussi
la disparition du deuxieme maximum local. Dong et al. [18] observent également I'apparition
d'un minimum local du coefficient d'échange entre deux jets qui diminue lorsque la distance
entre les jets augmente. L'interaction entre deux jets avant impact se produisant plus tot avant
I'impact, son effet est limité ce qui expliquerait la présence de ce minimum a la place du
maximum observé pour les petites distances dimpact (figure 11.21). De maniére générale,
lorsque la distance dimpact augmente, les niveaux observés des échanges de chaleur
diminuent et sont plus uniformes. Ceci sexplique par les interactions entre jets avant impact
qui augmentent lorsgue la distance dimpact augmente et lorsque la distance entre les jets
augmente. Lavariation du coefficient d'échange de chaleur en fonction de la distance entre les

jets évolue de fagon particuliere. Lorsgue la distance entre les jets augmentent, I'interaction
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entre les jets avant impact diminue et les échanges de chaleur augmentent. Puis, lorsgue cette
interaction n'existe plus, c'est I'interaction entre les écoulements pariétaux qui augmente |'effet
fontaine. Ceci a pour effet de venir perturber les jets avant impact et de faire chuter les
échanges de chaleur. En fin I'effet fontaine diminue avec I'augmentation de la distance entre
les jets et les coefficients d'échange augmentent car les jets sont moins soumis aux

interactions entre | es écoulements.
[1.3.3.Conclusion :

Dans le cas industriel duguel nous essayons de nous rapprocher, la géomeétrie est
tres complexe. Des écoulements transverses dus a l'alimentation et a I'évacuation de I'air sont
créés. Aing, les jets ne sont pas issus de longs tubes et ne possedent pas nécessairement les
mémes caractéristiques. Une injection courte est plus représentative de I'alimentation du cas
réel. De méme, le jet débouche généralement dans un écoulement transversal cisaillant.

Ce dernier aspect est trés largement traité notamment dans les problématiques de Film-
refroidisseur. Néanmoins, les quantités de mouvement mises en jeu pour ces écoulements
transversaux dans les configurations de film-refroidisseur sont comparables avec celles du jet
débouchant. Dans I'application que nous visons ici, les écoulements transversaux sont faibles
comparés au jet débouchant. De maniére générale, plus I'écoulement transversal est important,

pluslejet est dévié et plus les transferts de chaleur augmentent.

Certains auteurs [8] ont étudié une injection courte et observent peu de différences avec un jet
issu d'un tube long si ce n'est une |égére augmentation des échanges de chaleur dans la région
dimpact. Cependant, la direction principale de I'écoulement en amont de l'injection est la
méme que la direction du jet. D'autres auteurs ont considéré plusieurs jets avec une
alimentation amont perpendiculaire a I'axe des injecteurs. Dans ces configurations, la totalité
de I'écoulement amont passe par |es injecteurs et de grandes zones de recirculation existent en
amont des injecteurs. De plus, aucune mesure de vitesse n'est disponible et il est trés difficile

de connaitre le rapport de débit entre chague jet.

Dans la présente étude, |'essentiel de notre travail se concentre sur un jet unique, circulaire,
avec une injection courte, en impact sur une plague plane. L'dimentation de ce jet est
perpendiculaire al'injecteur et seule une partie de cet écoulement est prélevée pour I'injection
afin de limiter les éventuels effets de bord. Le jet débouche dans un espace confiné dans

lequel est présent un écoulement transversal plus faible.
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INTRODUCTION

Ce chapitre vise a présenter le cadre général de I'étude numérique. Le probléme de la
thermique dans le solide et dans le fluide est donc abordé de fagon a faciliter la
compréhension des phénomeénes éudiés dans le couplage : la conduction dans le solide, la
conduction et la convection dans le fluide. Le couplage entre fluide et solide se joue a leur
interface. Les conditions aux limites ont donc un rdle essentiel et font alors I'objet d'un
paragraphe dans ce chapitre. Une présentation de cas anal ytiques de couplage solide / solide
et fluide / solide permet ensuite de mettre en avant les principaux parameétres des problemes
de transfert de chaleur conjugués. Par ailleurs, |es aspects numérigues de base nécessaires a
la compréhension de la partie théorique sont également présentés dans ce chapitre. Tout
d'abord, les solveurs utilisés reposant sur la méthode des Volumes Finis, celle-ci est décrite.
Son cadre est utilisé pour aborder les techniques d'analyse de stabilité. Une large part des
travaux de cette thése est en effet I'étude de |a robustesse de la méthode de couplage. Les
méthodes de Von Neumann et matricielle d'anayse de stabilité sont donc présentées ici sur
I'exemple standard de I'éguation de la chaleur dans un mur. Le couplage se basant
notamment sur les conditions aux limites dinterface, les interpol ations envisageabl es menant
al'obtention de celles-ci sont ensuite décrites. Le chapitre se termine sur la présentation des

cas numériques de couplage utilisés comme tests dans la partie théorique.
1.1 THERMIQUE DE SOLIDE
[11.1.1 L'équation delachaleur :

Le probléme de la conduction de la chaleur est une équation de bilan qui permet de lier

I'énergie emmagasinée dans un corps.

E, = E,(T) = [, p(T).C(T)dT (I11.1)
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A ladensité de flux de chaleur gicomme sit

aE,

= = —d (@) +p0,=-AVT (111.2)

A = A(T); La conductivité thermique du milieu, peut étre scaare ou matricielle. , est une

chaleur massique représentant une éventuelle source (ou puits) de chaleur. Pour un corps de
masse volumique et chaleur massique indépendantes de la température, on peut écrire

I’énergie E,=p . (111.3)

Dans le cas d'une conductivité thermique constante dans tout le matériau, et en |'absence de

source de chaleur, I'équation devient linéaire et se smplifie-en :

p - =AAT (111.4)

raccord

domaines régis par I équation de la chalenr

Figurelll.1. Condition aux limites thermique et raccord
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Par ailleurs, en dimension 1, elle devient :

p ‘;—:ai(.l‘;—] (111.5)

Soit un mur d'épaisseur L, de conductivité A et de capacité calorifigue g . Une mise sous
forme adimensionnelle est faite comme suit (I est un temps caractéristique, To, gycy €t

Ay des températures, capacite calorifique et conductivité de référence du matériau).

Ona
_ x — t = A - — T
x=—,t:—;ﬂ:—;p = £ T =—.
L T Ao Po gy Ty
aors
— dT A & — dT
p .——:#:(A:j (111.6)
d Foco (2 9 dx
. . A . .
Le nombre adimensionnel f = % est le nombre de Fourier. Pour un méme nombre de
0ey L

Fourier, I'évolution de la température dans le matériau sera identique. En particulier, quand la
L aT d*T
conductivité est constante — = f —.
dt dx*
C'est aussi ce méme nombre de Fourier qui paramétre le temps caractéristique de diffusion de

la chaleur dans le matériau. Pour un solide 1D de longueur caractéristique L et de
_ Ly

diffusivité ; , letemps caractéristique de diffusionest : T, = .
[

Le temps caractéristique est couramment pris pour un nombre de Fourier unitaire :

LI

Ty = —
D,
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[11.1.2 Conditions aux limitesthermiques:

Le probleme de I'équation de la chaleur est fermé par des conditions aux limites qui

caractérisent les grandeurs thermiques Ti et ¢ aux frontieres du domaine d'étude (figure

[11.1), et qui peuvent étre :

» une condition de Dirichlet (ou isotherme) : la température a la limite est
imposée: T, =T,

» une condition de Von Neumann : le flux thermique a la limite est impose: ¢b; = ¢,
S ¢b,. est nul lacondition est adiabatique ;

» une condition de Fourier (ou de convection ou encore condition mixte ou par
coefficient d'échange) : le flux a la limite dépend de la température grace a
I'introduction d'un coefficient déchange h e dune température de
référence T, : ¢y =h.(T,— T,).

Cette condition est plus particulierement adaptée a la modélisation d'un contact avec
un Fluide en mouvement. La condition de Fourier modélise les effets conjugués de la
conduction et de I'advection dans la couche limite. Elle peut également étre utilisée

pour réaliser une condition de rayonnement.

Les trois types de conditions aux limites recensés ici sont également parfois appelés
respectivement de premiére, deuxieme et troisieme espece. La derniére permet de modéliser

également les deux premiéresavech- « et h - 0 respectivement.

h L

Le nombre sans dimension de Biot B; = - (L est une longueur caractéristique) permet

de comparer les résistances au transfert de chaleur al'intérieur et ala surface d'un corps. Un
nombre de Biot grand signifie une conduction de la chaleur au sein du corps plus lente qu'a

sa surface, et des gradients de température non négligeables

Dans le cas particulier ou une frontiere constitue un raccord avec un autre domaine d'étude
(figure 111.1), deux conditions doivent étre remplies : la conservation de la température et
cele du flux thermique a la limitee. Dans le cas dun contact parfait
Ty, =Ty, e ¢y, =gy, S lesdomaines présentent des irrégularités de surface et que les
milieux n'adhérent pas parfaitement I'un a l'autre, des zones intertitielles perturbent le

transfert par conduction.
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Le phénomene est modéliseé par I'introduction d'une résistance de contact Rth. Les équations a
I'interface deviennent : Ty =Ty, +

Ry @y e @ppy= Py,

11.2. THERMIQUE DANSLE FLUIDE

111.2.1 Equations de Navier-Stokes

Le fluide, caractérisé par sa vitessed), sa pression P, sa température T et sa masse

volumiqueg, est régi par les éguations de Navier-Stokes.

Equations de continuité:

Elle exprime la variation de la masse de fluide par rapport au temps dans un volume

élémentaire donné. Cette éguation peut étre exprimeée par laformule suivante :

3_“1 (6%) = U (1.7)

Dans le cas d'un fluide permanent (stationnaire), et incompressible, ou la masse volumique est

. . d ’s . e e 2 Toe
invariable: 3 .L’équation de continuité se réduit a :

=1}
=1}

d (@)=0 +?3—=u (n.7)

- — +—
d d
Equations de quantité de mouvement :

C'est un principe de mécanique qui permet d'établir des relations entre les caractéristiques

du fluide, celles de ces mouvements et les causes qui les produisent (Forces).

{ Quelque soit le domaine D du fluide que I'on suit dans son mouvement, dérivée par rapport
au temps du torseur [gV] , des quantités du mouvement est €gale au torseur des forces

extérieures appliquées au domaine D (Forces de volume et Forces de Surface)}
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—

+d (pB B-3 |—pF=0 11 .8)

=)

a

*|

Avec F laforce volumique extérieure par unité de masse.
Equations d’énergie :

Quand notre éément de fluide recoit de la chaleur et du travail, celle-ci s’exprimé par

I’accroissement de I’énergie interne et de I’énergie cinétique soit:

d E,
a

+d (pkn¥ Z.B— AVT)—pF.5—pp, =0 (11 .9)
Avec ¢, lachaleur massique provenant de I'extérieur.

Equations d'état :

P
T=T(Pp)=— a.1)

p

] r
Em,.! = E(ﬂ1P) =C,T= mT
Equations d’énergie cinéique de turbulence :
a a v, d (1 a
+ =— L+ =—i+Py—Dy+1L In.1

d dx; ax,{ Ok 'ull ax!} k oo Tk ( )

Equations du taux de dissipation de I’énergie cinétique de turbulence :

d
5]t PPt L a.1)
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AVec

K : I’énergie cinétique de turbulence.
€ . taux de dissipation de I’énergie cinétique de turbulence.

L’énergie totale par unité de masse est :

T 1FF + k
E —
Ty -1) e

Les composantes du tenseur des contraintes sont donnees par :

av, LV 3 vy 3
T; = (ug + py) ax, —iﬁi.a—ﬁ 5P 8;

Avec

é; . Symbole de kroncker qui est égalealsii=j et égdealsj #i.

Leflux dechaeur est :

_ Y (Mg My O
qi = ——— +
y—1\P, P ,)ax;

Avec le nombre de prandtl laminaireet turbulent: ¥ ; = 0.7 etF ; =10.9.

a1

(1

1

1)

1)

1)
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[11.2.2. Parameétres sansdimension :

La mise sous forme sans dimension des équations de Navier-Stokes met en évidence

les principaux nombres sans dimension suivants :

M=—=""nombre de Mach .

§

_ 1,

g

K, nombre de Reynolds.

P, =% — % - nombre de prandtl.
Ag Ly

|F|“, L,ug, Hy, Cp € Ay sont des vitesses, longueur, viscosité cinematique et dynamique,

chaleur massique et conductivité de référence. La célérité duson: €y = J % .

Le nombre de Mach mesure les effets de compressibilité. Les régimes subsonique (M<1),
sonique (M=1) (transsonique (0,8< M <1,2)), supersonique (M > 1) ou encore hypersonique
(M > 5) sont dors distingués et possedent des caractéristiques particulieres. De plus, un
écoulement est considéré incompressible pour M <0,3 : la masse volumique est aors
constante. Les écoulements au sein des cavités moteurs sont par exemple généralement

incompressibles.

[11.2.3. Conditions aux limitesde paroi :

Les conditions aux limites pour le fluide sont plus variées que pour le solide. Elles
peuvent en effet caractériser une entrée ou sortie d'écoulement mais aussi une interface avec
un solide (condition de type mur).

Les conditions thermiques pour les murs sont proches des types de conditions recensés pour
les solides. Elles peuvent étre des conditions de flux imposeé (condition de Von Neumann,
avec pour cas particulier tres courant la condition adiabatique, de flux nul), ou de température

imposée (de Dirichlet).
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Naturellement, si la frontiére est un raccord avec un autre domaine d'étude, comme pour les
solides, la conservation du flux de chaleur et I'équilibre des températures sont toujours les

conditions aremplir.

111.3.COUPLAGE THERMIQUE :
111.3.1. Couplage solide/ fluide : probleme du transfert conjugué de chaleur :

Une présentation du mécanisme général de couplage permet notamment de saisir la
chronologie des intégrations des différents domaines et des échanges d’information entre
ceux-ci. Le traitement du lieu privilégie qu’est I’interface est ensuite explicitée. Les
communications entre domaines sont en effet effectuées par le calcul de condition aux limites

de couplage a I’interface qui sont en général :

Avec
1, : Température d’interface defluide.
1;, : Température d’interface du solide.

¢, : Flux de chaleur d’interface de fluide.

¢, Flux de chaleur d’interface de solide.

[11.4. MODELISATION DE LA TURBULENCE :

L es écoulements turbulents sont caractérisés par les champs de fluctuation de vitesse. Ces
fluctuations mélangent des quantités transportées tel que I’énergie, la concentration d’espéce,
Ces fluctuation peuvent étre de petite échelle et de haute fréquence, elles sont d’un point de
vue informatique trop chéres pour étre simuler directement dans des cal cul es pratiques.

En aternative les équations régissantes (exactes) instantanées peuvent étre remplacé par des
équations a variables moyennes temporelles ou déconsidérer les structures a petites échelles,
afin d’obtenir un ensemble d’équations modifiés qui sont moins fastidieuses a résoudre.

Cependant, les équations modifiées contiennent des variables inconnues additionnelles, et des
modeles de turbulence sont nécessaires pour déterminer ces variables en termes de quantités

connues.
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111.4.1/ Lesdifférentsmodéeles delaturbulence:
L es éguations moyennes de Reynolds contiennent six termes qui sont de nouvelles inconnues.
Afin de prédire la distribution du champ de vitesses moyennes et de |la température moyenne,
il est nécessaire de faire des hypotheses ou trouver un moyen raisonnable pour modéliser les
contraintes de Reynolds et les flux turbulents.
Le concept le plus généralement utilisé a été pour plusieurs années d’établir une analogie
entre les contraintes visqueuses et |es contraintes turbul entes.
L’hypothése d’une relation linéaire entre le tenseur des contraintes turbulentes et le tenseur de
déformation est utilisée dans le cas d’un fluide compressible (relation de Boussinesg 1877).

Il aproposé derelier le tenseur de Reynolds au champ de vitesse moyenne en écrivant :

P .1
#I ﬂxj ﬂ.xl ( ' )

Avec:

M, . Laviscosité turbulente.
Le code de calcul FLUENT permet dutiliser I'un des différents modéles de
turbulence, parmi lesguels on distingue deux catégories de modélisation qui se subdivise elle

méme en une variété de modéles;

111.4.1.1/ Modele aux tensions de Reynolds : (Reynolds Stress Turbulence Mode!)
Les tensions de Reynolds sont calcul ées directement, la modélisation porte sur des moments
d'ordre supérieur. La mise en ceuvre est plus délicate mais les résultats sont de meilleure

qualité.

» Modele aux tensions de Reynolds RSM

* Modele LRP-IP (Launder, Reece and Rod-Isotropisation of Production)
* Modéle LRR-QI (Launder, Reece and Rod-Quasi Isotropic)

* Modéle SSG (Spezile,Sarkar and Gatski)

» Modele aux tensions Reynolds RSM-w
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111.4.1.2/ Modele de viscosité turbulente : (Modéle ler ordre Eddy viscosity turbulence
model)

Basé sur I'hypothéese de Boussinesg qui consiste & modéliser directement les tensions
de Reynolds al'aide de la viscosité turbulente
* Modeéle a zéro équation.
» Modele a une équation.
» Modele a deux equations de transport:
-Modélek-¢.
-Modele de RNG k-g Renormalisation Group.
-Modéek-w.
-Modéle de BSL k-w Bseline model.

-Formulation a bas nombre de Reynolds.

a) Modeleazéro équation (Modele Algébrique) :
Les modéles les plus simples utilisent des relations purement algébriques pour spécifier les
contraintes de turbulences, ces modéles sappuient sur le concept de viscosité turbulente

proposée initialement par Boussinesq 1877.

Modeledela viscositéturbulente:

Les contraintes de Reynolds: Ty =—puv (n.1)

L'analogie avec les mécanismes qui produisent les contraintes visqueuses conduit a:

o, o, a.1)

__ au, av,
—pu'v’ = p,

Une méthode particuliére smple consiste a supposer que i, garde une valeur constante dans

chague section de la couche de mélange.
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Un raisonnement dimensionnel montre alors que i, doit étre proportionnel au produit d'une

vitesse et d'une échelle typique de la section considéré
u,=Cpvl a.1)

9 : Différence de vitesse.
| : échelle delongueur.

C: Constante de proportionnalité adimensionnelle.

Lemodéele delongueur de mélange:

Le modéle de longueur de mélange proposé par PRANDTL en 1925 appartient a la
catégorie des modél es algébriques.
Dans ce modéle u, est directement liée au gradient de vitesse moyenne par intermittence
d'une longueur | appelée Longueur de mélange.

Le modéle de Prandtl consiste a représenter 4, sous laforme:

me=p.t |7 m.2)

| : longueur de mélange.

b) Modéle a une équation detransport :
Pour définir une modélisation a caractére plus générale, il faut recourir a des éguations de
transport supplémentaires. 1l est logique de considérer d’abord I’énergie cinétique turbulente :

1 L 1 .II ;I JI .
kzi(u,uljzi(ul + u; +u3) a.z)

On garde encore le concept de viscosité turbulente pour exprimer les contraintes de Reynolds,
mais on abandonne les expressions algébriques donnant p,. Si I’on admet que u, doit ére
une fonction de la densité p, de I’énergie cinétique de la turbulence k et d’une longueur

caractéristiquel :
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p,=C K'/2.1 a.z)

c) Modéele a deux équations detransport :
Il est bien évident que la qualité des résultats de simulation d'écoulement turbulent est tres liée
au modéle utilisé. Le choix du modéle sera subordonné au type d'information que I'on veut

obtenir a partir de lasimulation.

* Le modéle k- :
Il est possible de développer des équations de transport similaires pour d’autres parametres de

la turbulence y compris le taux de dissipation de I’énergie cinétique turbulente €. L’équation

exacte de € contient cependant un certain nombre de termes non mesurables. Le modéle k-
présenté est le modéle développé par Launder et Spalding. Il comporte deux équations, I’une
pour k et I’autre pour € basées sur une meilleure compréhension des processus causant le
changement de ces variables.

On utilise k et € pour définir une échelle de vitesse 9 et une échelle de longueur | représentatif

des grandes échelles de la turbulence comme suit :

a,
v=k's a 1=k'%/, a.z)

En utilisant la méme approche que celle utilisée pour le modele de longueur de mélange, on
spécifie laviscosité turbulente comme suit :
_ P K

£

pe=C .z )

C : Est une constante adimensionnelle.
€ : est appelé taux de dissipation de I’énergie cinétique turbulente.
K : est I’énergie cinétique turbulente.

Le modele standard utilise les éguations de transport suivantes pour K et €.
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ad

(;' ) v d lp €] =d [?g k}+2pIEI_.E{_—ﬂ a.z)

k
et £ = e c f _ k C Kafl
Tt d fi I —eD Ty
e €t fi /klﬁ

a(p ) - H . E, . & :

3 +d (p C)=d (ﬂ_i)+LL I‘{FIEI.EI. —Cy Py a.z)

Taux de vartaion de kou £ + Lrznsporl de Kou £ par conveclion =

oun £

Transport de k ou £ par diffusicn + Produetion de k ou £- Taux de destructionde k

Pour la notation si
» iouj=1onestdansladirection x.
> iouj=2onestdansladirectiony.

> iouj=3onestdansladirection z.

e Lemodéle k-w SST (Shear Stress Transport) :

Ce modeéle a I’avantage de coupler un schéma k-w et k-¢. 1l utilise prés de la paroi k-w et k-€

dans la zone d’écoulement principal. Le passage est automatique ; il est basé sur le résultat et

sur la distance par rapport a la paroi, ainsi que sur la limite de transport des contraintes de

cisaillement. Le modéle est tres performant pour simuler les écoulements dans les couches

limites. Le modéle k-oméga SST utilisé les équations de transports suivants :
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'{aﬂ}.l_'pE—l-H'E—l _ﬁ &;l ! -i/'l_.‘_J_L..a_m /| -il.."l_k‘l._'-]E_F
ol R e e e
d [ v, |ow 1( 0k dw ok dw dk am]

e (O ) T T e o P

:xIl ow | dz ( llp'm cx dx dv vy dz dz

(111.27)

[11.5/ METHODE NUMERIQUE
[11.5.1/ Introduction :

La discrétisation des équations aux dérivées partielles a pour but de transformer le
probléme continu en un probleme discret, de fagon a pouvoir assurer sa résolution par des
méthodes numériques telle que la méthode des é éments finis, la méthode de différences finis
et laméthode des volumes finis. Cette derniére est 1a plus utilisée actuellement dans les codes
de simulation numérique (FLUENT, FAST-3D, CFX d’ANSYS etc......).

[11.5.2/La méthode desvolumesfinis :

Cette méthode consiste a subdiviser le domaine physique de I’écoulement en éléments
de volumes plus ou moins réguliers dans lesquels les équations, décrivant |'écoulement,

€crites sous une forme conservative, sont intégrees.

Le but de cette méthode est de convertir I’équation différentielle générale en un
systeme d’équations algébriques en mettant en relation les valeurs de la variable considérée ¢
aux points nodaux adjacents d’un volume de controle typique. Cela est obtenu par
I’intégration de I’équation différentielle gouvernante dans ce volume de contréle avec

I’approximation des différents termes (convection, diffusion et source).
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Chapitre 111

[11.5.2.1/Théorie:
Un maillage du domaine est effectué en volumes de contrdle (figure 111.2), de volume

V et surface S, sur lesquels la quantité conservative U et le flux ¢ respecte :
a.z)

a [ _ .
—j U +f¢(u,‘i'u).d =0
ad )

V
L'avantage de travailler sur I'équation intégrale est que les propriétés de conservation de
I'équation continue sont maintenues lors de la phase de discrétisation. Les valeurs de U et de

L/ sont alors cal culées au centre de chaque maille.

Soit F leflux numeérique atravers une face de surface 5

)

L (T
F=lg
h
G
///"'f;;'ﬁ--h--qﬂ"“«- C
- :‘
f r D
| LR
Bl s
B
A —_—
y

¥
X

Figurelll.2. Volume de control
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Le flux numérique est considéré a I’instant t"** .& = 0 ;En schéma explicite : |la température
a liinstant n +1 est évaluée a partir du flux a n. € = 1 en implicite. L'équation (111.28)

discrétisée sur un pasdetemps & = t"*! — " est:

(U(t-,.-rl)ﬁ_ U(;‘rl)J Vv +% Z 75— az)
!

i

Les composantes du flux numérique sur la face ABCD par exemple dépendent des

valeurs calculées dans les deux cellulesi et j ayant ABCD pour interface. Pour

et = f(UpFs, vt urte wopee),

111.5.2.2/ Discrétisation des équations

> Discrétisation del'éguation dela chaleur :

Dans le probleme de la conduction de la chaleur, la quantité conservative calculée est

fonction de latempérature: U = £, = p

Le cas 1D permettra de faire des éudes de stabilité de schéma numérique. Soient les
intervalles: | =[X,, X,.4] etj = [t", t"*'].Par double intégration de I'équation (111.5) sur | et J:

f:'f‘:,r‘”" L) — T, z))dx = [ (iﬁcr..a-:_ ) - if}_j['x,.r-_. :) di
I ' Jr\ pcdz ' e O

Ains, avec x, = .4 ,t" =n.& ,etenprenant pour | lacelluleC, = ]xJ, —%,x), +%[ ;

A

o
=T

(T35 — 21+ T ars)

A
p x*

est un nombre de Fourier, « numérique », noté a lors de I'étude de stabilité.
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» Discrétisation del'éguation de convection — diffusion :

Le probleme de convection - diffusion, mis sous forme d'équation aux dérivées
partielles:
a . 8 _ AadT i =
a "3 " p axt (.3
Introduit une notion de convection dans I'équation de la chaleur. L'adoption du méme

formalisme 1D qu'au paragraphe précédent mene al'équation :

' (A8 Ad
J (T{t"-l’xj - T('t"’x)) d = .L (p_ﬂ_('t’xl-l) —u ('t’xl-l)p_ﬂ_('t’xl) +Uu (t’xl)) d

1

Pour le FLUENT la méthode de résolution s’appuie sur I’algorithme SIMPLE (Semi
implicite Method for Pressure Linked Equation) ou sur une de ces suivantes (SIMPLER,
SIMPLEC, SIMPLEX, PISO).Les équations de conservation de lamatiere et de la quantité de

mouvement sont résolues de facon itérative.

L’algorithme démarre de valeurs supposées des vitesses et de la pression, puis les utilise dans
les éguations de conservation de la quantité de mouvement pour arriver a une estimation des
vitesses. Mais les vitesses calculées ne vérifient pas forcément I’équation de conservation de
la matiére. L’erreur obtenue permet de réévaluer les valeurs de la pression, avant de démarrer

une nouvelle itération.

Une autre approche est le solveur couplé. Dans ce cas, les équations qui permettent
d’estimer les vitesses et la pression sont résolues simultanément. Cette méthode évite de
devoir sous-relaxer les équations aussi fortement que dans le cas des méthodes non coupl ées,
car les vitesses satisfont automatiquement I’équation de conservation de la matiere. Cet
algorithme présente une trés grande stabilité et permet de converger en un nombre
d’étirassions limités.il est par contre légerement plus couteux en terme d’utilisation de

mémoire.

Alors les deux méthodes numériques de résolution (isolé et couplée) utilisent une
technique semblable de discrétisation (volume finis), mais I’approche utilisée pour rendre

linéaire et résoudre les équations est différentes.
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» Laméthode isolée derésolution :
Les équations discrétes sont résolues séquentiellement(c ad isolé les unes des autres).

Puisque les éguations de conservation sont non linéaire (et couplé), plusieurs itérations de la

boucle de solution doivent étre exécutées avant qu’une solution convergee soit obtenue.

Chaque itération comprend les étapes illustrées dans I’organigramme (figure 111.3)

présenté ci-dessous :

Update properties

A 4

A 4

Solve momentum equations

\ 4

Solve pressure-correction (continuity) equation.

Update pressure.face masse flow rate.

A 4
Solve energy. Species turbulence, and other scalar equation.

v

Converged !

Stop

A 4

Figurelll.3 .Organigramme de la méthode isolée
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» Laméthode couplée derésolution :

En utilisant cette approche les équations de conservation, de continuité, de quantité de
mouvement, d’énergie sont resolus simultanément (c a d, couplé ensemble).puisque les
équations de conservation sont non linéaire (et couplé) plusieurs itérations de la boucle de

solution doivent étre exécutées avant qu’une solution convergée soit obtenue.

Chaque itération comprend les étapes illustrées dans I’organigramme (figure.ll1.4) est

décrite ci-dessous :

A 4

Update properties.

A
Solve continuity, momentum, energy, and species

equation simultaneously

A 4
Solve turbulence and other scalar equation.

A 4

Converged !

stop

A 4

Figure.ll1.4. organigramme de la méthode coupl ée de résolution
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[11.5.3/Linéarisation : Implicite-explicite

Dans la méthode isolée et couplée de résolution la discrétisation non linéaire des
équations de conservation est linéaires pour produire un systéme d’équations pour les
variables dépendantes en chaque éément du probleme. Le systeme linéaire résultant est alors
résolu.la fagcon dont les éguations de conservation sont linéaires peut prendre une forme

«implicite » ou « explicite ».

> Implicite:

Pour une variable donnée, la valeur inconnue en chagque é ément est calcul ée en utilisant
une relation qui inclut les valeurs existantes et inconnues des éléments voisins. Par
conséquence, chaque variable inconnue spécifique a un éément apparait dans plus d’une
équation dans le systeme, et ces équations doivent étre résolues simultanément pour donner la

guantité inconnue.
> Explicite:

Pour une variable donnée, la valeur inconnue en chague éément est calculée en utilisant
une relation qui inclut seulement des valeurs existantes. Par conséquence chague variable
inconnue spécifique a un éément apparait seulement dans une équation dans le systeme et les
équations pour la valeur inconnue pour chague éément peuvent étre résolues une a la fois

pour donner les quantités inconnues.
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INTRODUCTION

Choisir un logiciel de calcul en mécanique des fluides reste une téche ardue et
spécifique aux applications que I’on souhaite modéliser.

Les logiciels de mécanique des fluides peuvent étre classés en deux catégories : d’un c6té, les
codes monodimensionnel traitant essentiellement des phénomeénes d’écoulement dans des
tubulures et utilises pour traiter les problemes hydrauliques comme I’injection ou de
remplissage moteur. De l'autre, les codes bidimensionnel et tridimensionnels, plus
géné&ralistes, et pouvant bénéficier de sous modéles physiques spécifiques comme la
modélisation de parois mobiles, de milieux poreux, la résolution de I’équation de la chaleur

ou encore le traitement de problemes chimiques et le transport de gouttes ou particules.

Dans ce chapitre, on présentera une description des codes utilisés pour la réalisation de ce
travail, soient SOLIDWORKS pour la construction et |la modélisation de la géométrie, le code
GAMBIT pour la génération du maillage, et enfin le code FLUENT pour I’obtention de la

solution.
IV.1. GENERALITESSUR LESCODES UTILISER
1V.1.1. Solidworks:

SOLIDWORKS est un outil de Conception Assistée par Ordinateur (CAO) qui permet
de construire des géométries de piéces et assemblage en 3D mémé en 2D. Il permet de
construire des surfaces et des volumes a partir d’une série de points définissant la géométrie
de base. On peut également utiliser des fonctions prédéfinies qui construisent quelques

géométries élémentaires telles que des cylindres, des spheres et des cubes ...

Une fois la géométrie construite, elle peut étre exportée en différents formats, comme
leformat IGES, ACIS et peut donc étre importée dans le générateur de maillage GAMBIT.
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Nouveau document SolidWorks

Urs raprésentation 30 dun simple composant de conception

Ure composition 30 de pigces etfou d'autres assemblages

Urie mise &n plan d'étude 20, généralement une pigce ou un assemblags

L_ox ] [ aonuer | [ Ace |

FigurelV.1. : Lesmodules du Solidworks

1.4 SEHF® BQ o Em@: BEE =B P e AR TE "

o

\ = FLPH _‘ smume T H-::\c_.to-c-‘;f w o oBolwwodz Besssgelth o arl ko dessagzid. g«::s:q,cl'ﬂ-..| gl Emﬂ:ln' Fereue
Hiln B

T B T ™ T fenais:
i A ER =
: |

FigurelV.2. Interface de Solidworks
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Ce module permet de créer une courbe a partir d’une série de points de degré egale au nombre

de points:

Les points de contrdale sur le polvyvgone de contrale
e la spline sont indiqques par des flaches

FigurelV.3. Les splines

V1.1.2. Gambit et ICEM CFD :

Lien puissant entre la CAO et I’analyse numérique, GAMBIT/ICEM CFD offrent des
interfaces CAO, des outils géométriques, un générateur de maillages et des outils de post-
traitement et d’optimisation. Destiné a la mécanique des fluides ou au calcul de structures, ce
logiciel permet de créer des maillages hexaédriques (structurés ou non-structurés),
tétraédriques, hybrides (combinaison de tous types de cellules), des maillages cartésiens, et de

spécifier des conditions aux limites.

GAMBIT offre des interfaces directes CAO (notamment Catia, Cadds5, ICEM surf, Pro/ E,
Ideas, SolidWorks, Solid Edge...) permettant un transfert de la géométrie de I’un a I’autre des

systemes CAO.
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' GAIBIT  SwlrarzGesrerl_ T ckefaull W

Hm Ll e ey

Glhebeal Corrbrol
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degantl i L — E | T @!I E .__4“' i{
| REERR

FigurelV.4. Interface de GAMBIT

1V.1.3 .Fluent :

Fluent dispose d’une large palette de solutions de CFD. Fluent est un solveur par
volumes finis non structuré ; logiciel de CFD généraliste pour la simulation de tous les
écoulements fluides, compressibles ou incompressibles, impliquant des phénoménes
physiques complexes tels que la turbulence, le transfert thermique, les réactions chimiques,
les écoulements multiphasiques... et ce sur les géométries complexes industrielles. Ce produit
inclut également un véritable environnement CAO et un manilleur paramétrique de derniére
génération, permettant de mettre en place rapidement les modeles numériques ou de s’intégrer

aux outils de conception d§a existants (Catia, 1-deas, Pro/E...).
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Le maillage est lu dans fluent comme un nouveau cas et il est possible de I’améliorer :
Lissage (grid smoothing) ou permutation des arétes (grid swapping).

Pour débuter une simulation, il faut passer dans chague menu déroulant de Fluent (en
commencant par la gauche) pour initialiser les différents paramétres de la simulation (modele

de turbulence, condition aux limites, etc.).

AL FLUENT [2d; pbns, lam]
File Hd Defin: Salve Adapt Sarface Disalay  Plob Repors Paralel Help

Welcone to Fluent 6.3.20

Copyright 2886 Fluent Inc.
fAill Rights Reserved

Loading "C:\Fluent.IncFluent6.d.26\11b\F1 51119 .dmp"
Pone,

b |

FigurelV.5. Interface de FLUENT
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IV.2. ETAPES D’UNE SIMULATION

Nous nous intéressons ici a la méthode des volumes finis, qui consiste a discrétiser le
volume étudié sous la forme de petits blocs (volumes) ou on cherche a satisfaire les équations

de conservation.

IV.2. 1.Présentation de la géométrie:

La premiéere tache est de borner le domaine de la simulation. Lorsque le systéme est
fermé, cela ne pose pas de probleme. Sur les systémes ouverts, cela peut étre plus difficile
(dispersion d’un gaz dans I’atmosphere par exemple). Il faut s’assurer soit que I’on est
capable d’imposer correctement les conditions de frontieres aux bornes du systéeme, soit que
les frontiéres sont suffisamment éoignées pour que le systeme soit peu sensible aux
conditions imposees. Plusieurs essais sont parfois nécessaires. Si les outils numériques
permettent aujourd’hui de prendre en compte toute la complexité géométrique du systéme, il
faut enlever les détails mineurs pour éviter la complexité et la grosseur des maillages dans

I’étape suivante.
IV.2.1.2.Maillage :

L’étape de la génération du maillage est une étape clef pour s’assurer de la validité des
simulations. C’est I’étape de découpage du volume étudié en petits volumes élémentaires. Le
maillage en général n’est pas regulier : les éléments du maillage doivent étre plus petits
(maillage fin) dans les zones ou les gradients (de vitesse, de température ou de concentration)
vont étre les plus importants. Si ces zones ne peuvent pas étre prédites, il convient de faire
quelques essais itératifs avec ajustement du maillage. Dans le cas d’une étude des frottements
ou du transfert thermique en paroi, il faut résoudre les équations dans la couche limite prés de
laparoi ; en général, les codes de calculs proposent des moyens spécifiques pour mailler cette
zone. Une étude de sensibilité au maillage doit toujours étre faite. Cela consiste a faire des
avec un maillage différent (par exemple 30 % de plus) : s les résultats de la simulation
dépendent du maillage, il convient de resserrer celui-ci jusqu’a obtenir une indépendance
entre maillage et solution. Si le maillage n’est pas assez dense, certains phénomeénes locaux ne

seront pas capturés (recirculations, décrochage de I’écoulement, points chauds, etc.).
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a) Maillage structuré/non structuré:

Les maillages non structuré se distinguent des autres formes de maillages par
I’absence de connectivité implicite qui permet de relier les points de discrétisation les uns aux
autres. A I’inverse, un maillage structuré est construit sur la base de deux ou trois directions
d’indices : chaque nceud du maillage posséde une numérotation multi-indice (i, j, k) qui
permet de connaitre instantanément la position de ce nceud ainsi que des différents nceuds qui
lui sont reliés. Les maillages non structuré font donc appel a une structure de données
supplémentaires appelé matrice de connectivité, et qui décrit I’ensemble des liaisons existant

dansle maillage.

Cette matrice de connectivité peut étre fondée sur la description des cdlules de
maillage (c’est-a-dire pour chaque cellule la liste des indices des nceuds qu’elle contient), des
faces de maillage (avec la liste orientée des nceuds qui forment les faces et les cellules
adjacentes), ou des arétes du maillage (avec pour chaque aréte les indices des deux nceuds
correspondants). En régle générale, la structure adoptée par les outils de génération de

maillages est fondée sur la description des cellules du maillage.

Les outils de génération de maillages non structurés permettent actuellement de
discrétiser des géomeétries complexe de fagcon automatique alors que les générations de
maillages structurés sont soit incapables de les discrétiser, soit capables mais en impliquant un
colt élevé en temps et un savoir-faire pointu. L’utilisation de maillages non structurés

correspond donc a un besoin crucial en conception dans I’industrie.

(3 wune oondoits

D L SRR S

FigurelV.6. a. Exemples de maillages structurés

95



Chapitre |V Etapes dela simulation

FigurelV.6.b. Exemples de maillages non structurés

b) Composants du maillage :

Les composants sont définis dans un processeur :
Céll = volume de contréle divisant lagéométrie

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

- Face = frontiere d’une cell

- Edge = frontiere d’une face

- Node = point de maillage

- Zone = groupe de nceuds, face et/ou cell

Les conditions limites sont assignées aux faces zones. Les données des matériaux et les
termes sources sont assignés aux cell zones.
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FigurelV.7. Composants de maillage

IV.2.1.3.Nécessité des modeles:

Il est rare que les simulations concernent I’écoulement laminaire d’un fluide
Newtonien, seul cas qui ne nécessite pas I’utilisation de modeles physiques en supplément des
équations de physigue fondamentales. Dans tous les autres cas, il faudra faire appel a un ou
plusieurs modéles pour représenter la turbulence, le caractére non Newtonien du fluide, la
coexistence de plusieurs phases et les interactions entre elles, les réactions chimiques, la
porosité du milieu, etc. Il faut donc avoir une bonne connaissance de la physique et de la

chimie de I’opération pour faire le bon choix.
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IV.2.1.4.Conditions aux frontieres:

Au niveau des frontieres du domaine simulé, certaines variables doivent étre fixées.
Par exemple s’il y a une entrée de fluide, on fixera sur le plan d’entrée le profil des vitesses, le
niveau de turbulence, éventuellement la concentration en especes et la température. Sur le
plan de sortie, on pourra se contenter de fixer la valeur de la pression. Au niveau des parois,
on spécifie les conditions de glissement ou d’adhérence du fluide et, éventuellement, la

température de paroi ou le flux de chaleur.

La plupart des codes de calcul proposent également deux types de conditions de
frontiére particuliéres : le plan de symétrie et le plan de conditions cycliques. Le premier
permet de réduire la taille du systéme simulé s’il existe un plan de symétrie dans la géométrie,
mais il existe un risque qui est de ne pas mettre en évidence I’existence de phénomeénes
instationnaire. Le second permet, par exemple, de ne modéliser qu’une aube dans une grille
ou dans une machine tournante ou de définir un domaine qui comporte une entrée et une
sortie, et d’imposer que les conditions de frontiere sur I’entrée soient systématiquement égales
aux conditions calculées sur le plan de sortie.

1VV.2.1.5.S0lveur :

Le solveur est le domaine du numéricien. C’est la partie du code de calcul consacrée a
la résolution proprement dite du systeme d’équations discrétisées couplées aux modeles
choisis. Plus le solveur est puissant, moins I’utilisateur a besoin d’intervenir. Mais il est
encore souvent utile d’agir sur le solveur manuellement pour modifier le facteur de sous

relaxation ou le pas de temps afin d’assurer la convergence de la simulation.

Cette convergence est censée mener I’utilisateur vers la solution physique (accord avec
les résultats expérimentaux). Le suivi de la convergence est assuré par le calcul des résidus
(une mesure, souvent normalisée, des erreurs locales). Lorsque les résidus passent au-dessous
du seuil chois, il convient de veérifier, a partir des résultats proposes, que les bilans globaux
sont corrects (matiere, enthapie...). Si les résidus n’arrivent pas a diminuer suffisamment, il
faut revenir aux étapes précédentes (choix des modéles, conditions de frontiére, maillage). Si
tout semble correct, il faut reprendre le probleme en le simplifiant. 1l faut également envisager
gue I’écoulement puisse étre instationnaire alors que I’on cherche a atteindre une solution

stationnaire.
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IV.2.1.6 . Traitement desrésultats:

Les codes de calcul proposent en général un logiciel de post-traitement, qui permet de
visualiser facilement les champs de vecteurs, de température, les surfaces d’iso valeur, etc.
L’information est abondante, et I’ingénieur doit alors souvent exploiter les valeurs obtenues
localement pour revenir a des valeurs globales qui vont caractériser I’opération (bilans,
calculs de débits, de pertes de charge, de dissipation énergétique, de forces, etc.). Il peut
s’appuyer sur des menus prédéfinis dans le code pour des calculs simples, ou développer lui-

méme des sous-programmes de traitement des résultats.
IV.2.1.7. Validation expérimentale :

L’etape ultime consiste a valider les reésultats de simulation. Cette étape demeure
d’autant plus indispensable qu’un certain nombre de choix ont da étre faits par I’utilisateur,
particulierement concernant les modéles. La validation ne peut pas concerner I’ensemble des
résultats, la somme d’informations résultant d’une simulation étant toujours extrémement
importante. Elle ne peut donc étre que partielle. Dans la majorité des cas, I’ingénieur ne peut
se permettre qu’une validation par des valeurs globales, de type perte de charge ou
consommation énergétique ou une force par exemple. La concordance ne garantit pas
I’exactitude des resultats locaux, mais rassure I’utilisateur. Il est préférable de pouvoir accéder
a des valeurs expé&imentales locales (champs de vitesse ou de pression par exemple) pour
valider la simulation. Dans certains cas complexes, il peut étre utile de s’appuyer sur un

laboratoire de recherche disposant de ces facilités expérimental es.
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IV.3. CASETUDIE :
IV.3.1. Construction de la géométrie (en 2D):
IV.3.1.1. Profil de I’aube :

On saisit les coordonnées des points formant le profil de I’aube stator (annexe A) dans un

fichier Solidworks pour avoir I’esquisse suivante :

FigurelV.7. Points formant le profil d’aube stator

AVEC :
Bi=7 .5°,p6,=8.7 °,y=8 .1 ,C=8l

Apres avoir tracé le profil on commence a compléter la géométrie de notre aube étudiée par
le tracage de la chemise et les trous des films de refroidissement comme montre lafigure ci-
dessous.
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FigurelV.8. Aube stator

FigurelV.9. Trousdefilm Figure1V.10. Trous delachemise
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1V.3.1.2. Domaine de calcul:

Le but de cette étape est de faire sortir les coordonnées des points limitant le domaine
de calcul d’une aube.

Lafigure (IV.11) montre la construction du domaine de calcul :

FigurelV.11. Domaine de calcul de I’aube stator
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On utilise ensuite de lafonction LISSAGE SURFACE, pour donner al’aube sa forme finale
en deux dimensions :

FigurelV.12. Aube +domaine en 2D
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1V.3.2. Génération desmaillages par GAMBIT :

La géométrie construite dans SOLIDWORKS est exportée sous format ACIS pour étre
importer dans GAMBIT telle gue montre lafigure (1V.13):
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Figure. 1V.13. Géométrie de I’aube importée sous le format ACIS

Dans le cadre de notre travail, nous avons utilisé un maillage surfacique par lissage de

forme d’éléments « TRI » Le maillage doit respecter plusieurs conditions. Il doit par exemple
étre raffiné dans les zones ou la variable calculée présente de forts gradients. Par exemple,

pour une couche limite sur une paroi. Lafigure ci-dessous montre le maillage de la géométrie.
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Figure. 1V.14. Maillage de la géométrie

IV.3.3.Validation du maillage:

L analyse de la qualité du maillage ainsi que son influence sur les résultats est un point
fondamental qui mérite une attention particuliére. Théoriquement, les erreurs liées au maillage
doivent disparaitre pour des mailles de plus en plus fines tout en respectant les moyens de
calcul disponibles.

Le nombre d’éléments formant le maillage :
» Nombre d’éléments : 64550
* Nombre de nceuds : 33982

Afin de prendre en considération la conduction a I’intérieur du corps de I’aube, un
deuxiéme domaine solide est crée avec son propre maillage. Les conditions d’interface solide-
fluide permettent ensuite de faire le lien en conservant le flux de chaleur entre les deux

domaines.
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Figure. 1V.16.Maillage au niveau des orifices de la chemise

CONCLUSION

Ce chapitre présente les étapes de simulation dont la création de la géométrie et son
maillage par GAMBIT a pur but d’avoir un fichier mesh «.msh » et I’exporter au FLUENT
et enfin faire I’étude et la simulation de notre cas a étudié et avoir les champs des différents

paramétres aérothermodynamique.
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INTRODUCTION

Ce chapitre présent les differents cas test qu’on a executé sur FLUENT commencant
par le cas de jet unique sur une plague plane dans le but de déterminer la structure de
I’écoulement d’un jet unique ou encore de plusieurs jets. Enfin des applications aux aubes

turbines 2D et 3D sont présentées avec interprétation de leurs résultats.

Avant d’entamer ces cas test on doit avant tous passer par un exemple de validation
sur FLUENT.

V.1.EXEMPLE DE VALIDATION SUR FLUENT :

L’etape ultime consiste a valider les résultats de ssimulation. Cette étape demeure
d’autant plus indispensable qu’un certain nombre de choix ont da étre faits par I’utilisateur,
particulierement concernant les modeles. La validation ne peut pas concerner I’ensemble des
résultats, la somme d’informations résultant d’une simulation étant toujours extrémement

importante ; elle ne peut donc étre que partielle.

La concordance ne garantit pas I’exactitude des résultats locaux, mais rassure
I’utilisateur. Il est préférable de pouvoir accéder a des valeurs expérimental es local es (champs
de vitesse ou de pression par exemple) pour vaider la smulation. Dans certains cas
complexes, il peut étre utile de s’appuyer sur un laboratoire de recherche disposant de ces

facilités expérimentales.

Cet exemple de vaidation consiste en une simulation d’un écoulement transsonique
autour d’une aube stator de turbine tel que les conditions aux limites utilisées sont les

suivantes :
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V.1.1.Casdes conditions de réflexion (with reflecting condition) :

v" ENTREE DOMAINE: Températuretotale Tt = 300 K.
Pression totale Py = 1.5 atm.
Pression statique P = 1 atm.

v SORTIE DOMAINE : Pression statique P = 0.8 atm.
Température totale Tt = 300 K.

Une comparai son des prédictions des contours de pression et des nombres de Mach sur
l'aube avec les données FLUENT. Il y a une bonne concordance entre les résultats de
FLUENT et les données du tutorial.

On constate que la condition a la sortie (OUTLET) a une influence sur le résultat dont ce
dernier s’approche de la réalité du phénomeéne et on I’explique par la visualisation de 1’onde

de choc sur I’extrados au bord de fuite de I’aube.

Conclusions:

Des résultats présentés ci-dessus, on peut conclure que les prédictions de FLUENT de
la distribution de pression et de nombre de Mach de I'aube sont proches des résultats données
par documentation de FLUENT.
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V.1.1.1/ présentation des contours:

La premiere figure correspond a celle du FLUENT comparée avec celle exposée juste au-

dessous qui représente notre résultat.

a) Contoursdespressions:
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FigureV.1. Contours des pressions statique référencier par FLUENT

Alatln
tBo+l0
le+0
_ABa+00
SA2arll
2ravil
23000
LGt
B ot 1]
L8e+00
SOho+lD
NIE=L 1]
YHodke-U1
8.1 01
M iba-1 1|
2.01c 01
T.16a-=01
T.dlo-01
B.05e-01
H.oala-U1
L0 1]

e e e e = =

-

Contours af Stakio Preseura [atm) Jun 16, 2010
FLUEMT B.3 [Zd. duns wxp. skel

FigureV.2. Contours des pressions statiques (nos résultats)
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b) ContoursdesnombresdeMach :
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FigureV.3. Contours des nombres du Mach (référence FLUENT)
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FigureV .4. Contours des nombres de Mach (nos résultats)
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V.1.2.Casde sans conditions deréflexion (non reflecting condition)

V.1.2.1 présentation des contours:

a) Contoursdespressions:
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Figure V.5.Contours des pressions statique référencier par FLUENT
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b) ContoursdesnombresdeMach :
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Figure V.7.Contours des nombres du Mach (référence FLUENT)
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V.2. JET UNIQUE EN IMPACT SUR UNE PLAQUE PLANE

La premiére partie de notre étude porte donc sur I'impact d'un jet unique sur une plagque plane.
Nous alonsy ajouter I'influence d'un écoulement cisaillant en amont et en aval del'injection.

Les résultats que nous allons présenter dans les lignes qui suivent concernent les mesures
de vitesse et de température effectuées sur une configuration de jet unique en impact sur une

paroi plane.
V.2.1.Modd :

Cette figure représente la géométrie en 2D de la configuration du jet unique en impact

avec le maillage dans FLUENT dont les parametres de la géométrie sont le suivants :

¢ D : Diamétre du trou d’impact [D =30 mm]

@ H: Distance entre les deus paroi ou d’entrefer (paroi refroidie et celle d’impact)
[H=75 mm]

@ e: Epaisseur de la plaque d’impact [e = 15 mm|]

[-1d lun 24, 2310
FILENL E- e, dhng imp: kel

Figure.V.9. Paroi plane avec maillage dans FLUENT
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V.2.2.Conditions aux frontiéres:

masse flow inlet : trous d’impact de jet (fluide refroidisseur)
Masse flux : 100 Kg/m?-s.
Pression statique P= latm
Températuretotale T = 300 K.

all : paroi refroidie
Wall / Heat flux : 5000 w/m?,

Pressureoutlet 1 :

Pression statique P = 1atm.
Température totale T = 300 k.

Pressureoutlet 2 :

Pression statique P = 1atm

Température totale T = 300 k.

La figure V.10.représente le résiduel tel que le nombre d’itérations attendent les 5500 et la
convergence arrive jusqu’a 10e?.
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Figure.V.10. Le Résiduel
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V.2.3.Présentation des différents contours:
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D’apres la figure (V.11) on peut visualiser les trois zones caractérisant la structure du jet de

I’impact tel que

lazone du jet proprement dite ;
la zone de stagnation ;

la zone d’écoulement pariétal.
On remargue que :

@ |’écoulement est symétrique

@ La zone de stagnation est caractérisée par des gradients de pression éevés qui
ralentissent I’écoulement en direction axiale jusqu’a I’arréter. Ces gradients
deviennent ensuite pariétaux. Dans la région pariétale qui suit immeédiatement la
région de stagnation, I’écoulement devient laminaire, avec des coefficients d’échange
thermique élevés du fait d’une épaisseur faible de la couche limite et d’une vitesse
importante. A la suite de cette troisiéme zone, I’écoulement ralentit et s’expansé : le
coefficient d’échange thermique diminue rapidement.

@ au niveau de point d’impact la vitesse est minimale car il représente un point d’arrét

@ un minimum local au point d’impact et deux maximums locaux expliqués par une
accélération subie par I’écoulement depuis le point de stagnation et aussi causé par
I’augmentation de la turbulence ; ou encore on attribue ce pic a une transition de la
couche limite du régime laminaire vers la turbulence.

@ Donc on peut dire que le transfert de chaleur en paroi présente une distribution non
monotone et ce dernier est vrai qu’avec des petites distances d’impact, autrement dit le
rapport H/D est petit.
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V.3. CASDE PLUSIEURSJETS DANSUN ECOULEMENT TRANSVERSAL :

V.3.1.Model

25 10

70

365

srid

FLUEMT E.Z (Za. dbna sxp. kel

Figure.17. Paroi plane avec 5 orifices d’impact dans FLUENT

V.3.2.Conditions aux limites:
masse flow inlet : trous d’impact de jet (fluide refroidisseur)
Masse flux : 300 Kg/m?-s.
Pression statique P= latm
Températuretotale T = 300 K.
Wall : paroi refroidie :
Heat flux : 10000 w/m?.

Pressure outlet :

Pression statique P = latm.
Température totale T = 300.

Pressureintlet :

Pression statique P = 3 atm.
Pression total P= 2.5atm
Température totale T = 300 k.
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On constate que :

@ Quand la solution des jets impactant est réalisée au moyen de batteries de trous, les
performances de chague jet local diminuent par rapport au jet isolé a cause de la
présence de I’écoulement transversal, généré par les jets situés en amont et auss a
cause de I’interaction entre les jets avant I’impact pour des petites distances entre les
jets.

@ L’espace entre le plénum d’injection et la paroi induit un écoulement orthogonal aux

jets. Cet écoulement dévie chaque jet et deplace vers I’aval leur zone de rencontre

avec laparoi arefroidir.

@ Le coefficient d’échange thermique global augmente avec la distance grace au débit

additif des trous précedents donc I’efficacité de refroidissement augmente.

a On remarque aussi une recirculation de I’écoulement entre les jets vus a I’interaction

entre les écoulements débités de chague trou.
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V.4 APPLICATION AUX AUBES TURBINES (2D)
V.41.Modd :

Nous avons décomposeé notre étude en trois parties. Dans un premier temps, NOUS NOUS somme
intéressés al'impact d'un jet unique sur plaque plane et avec écoulement cisaillant amont et
aval en deuxieme temps. Ce travail correspond ala configuration intrados/extrados de |'aube.

Crid

FLUENT 6.3 (2d, dbns imp, Fe)

Figure. V.23. Présentation de I’aube dans FLUENT
V.4.2. Conditionsinitiales et aux limites:

Dans le cas de notre géométrie, les conditions aux limites sont saisies au niveau du
logiciel FLUENT.A I’entrée, on impose les pressions statique et total, la température total du
fluide et a la sortie la pression statique du fluide. Quand a la paroi, on choisit une condition

aux limites pour le transfert de chaleur du premier type c.a.d. latempérature est connue.

Les conditions initiales qui représentent I’état de base du modéle a I’ instant ou on

commence la simulation sont définit comme suit :

= |anature du fluide est un gaz parfait.
» |erégime est stationnaire.
* Lemodée deturbulence utilisé est lemodéle : « k-€ ».
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Il reste a déterminer les conditions aux limites dans chaque surface du domaine de calcul.

Pour toutes les simulations, |es conditions aux limites sont les suivantes :

ZONES TYPE
Fluide FLUID
Intérieur Interior
Entrée Pressure-inlet
Sortie Pressure-outl et
périodique periodic
Trous-BA / Trous chemise Mass- flow- inlet

Pressure-inlet (Entrée) :
P: = 20atm
P=12 am
Ti=1600 K
Pressure-outlet (Sortie) :
P=12 am
T¢=1600 K
Mass-flow-inlet (trous bord d’attaque) :
Mass-flux = 300 Kg/m?-s
P=15am
Tt=800 K
Mass-flow-inlet (trous de la chemise) :
Mass-flux = 500 Kg/m?-s
P=15am
Tt=700K
Convection (paroi_chemise)
Heat transfer coefficient = 300 W/m2k.
Temperature = 700 k.

Convection (paroi_cavitél)

Heat transfer coefficient = 700 W/m?k.

Température = 800 k.
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Figure. V.24. Le Résiduel

V.4.3. Champ dynamique des vitesses et de pression :

Dans un premier temps on va présenter le champ de vitesse et pression pour un seul taux
d’injection.

Sur lafigure (V.25) on va présenter e champ des vecteurs de vitesse sur le plan XY .
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Dans la figure (V.27) représentant la variation de nombre de Mach dans le passage on

remarque que :

. dbFe-01 3
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FigureV.27. Variation de nombre de Mach

@ A l'entrée du domaine, le fluide s’écoule a une faible vitesse, I'’écoulement du fluide

est ralenti au voisinage du bord de fuite, puis il accélére dans I’espace inter-aube.
L écoulement est perturbé sur I’extrados par la présence d’une onde de choc situee
prés du bord de fuite, cela est représenté sur le contour de nombre de Mach.

le nombre de Mach va progressivement augmenter dans [I’extrados, cette
augmentation est due a I’élévation de la vitesse d’une part et a la dépression (taux de
détente) d’autre part.

Au niveau du bord de fuite, on constate une diminution brusque de la vitesse et
I’apparition d’une zone tourbillonnaire due a la différence entre la quantité de
mouvement du fluide provenant du coté extrados et celle du fluide provenant du coté

intrados.
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2

Au bord de fuite deux zones de recirculation sont engendrées (coté extrados et

intrados) soufflé partiellement par I’écoulement froid (venant de la chemise).

Lafigure V.28. Représente la distribution du champ de pression, on remarque que :
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Figure V.28. Contours de pression

La pression a I’entrée du domaine est tres élevée. On remarque ici que la pression
chute plus vite sur I’extrados que sur I’intrados. Sur I’extrados, on observe une
diminution brusque de la pression sur I’abscisse proche du bord de fuite par la
présence de I’onde de choc qui est une instabilité due a la nature transsonique de
I’écoulement ou il passe du sonique (M<1) au supersonique (M>1).

La condition de Kutta au niveau du bord de fuite qui se traduit par un point d’arrét de
I’écoulement suivi par un une région de recirculation a trés faible vitesse, puis
I’écoulement se détend vers I’infini pour rejoindre la pression atmosphérique.
L’ecoulement a I’intérieur de la cavité du fluide de refroidissement est alimenté par
une pression relativement élevée permettant I’injection d’un débit d’air sous forme
d’un film protecteur protégeant le bord d’attaque.

Si on trace la distribution de la pression sur le profil, on remarque que sa variation

suit celle de la pression dans le domaine fluide. (figure V.29).
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LafigureV.29. Présente la courbe de pression au niveau de I’extrados et I’intrados.
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@ Dans cette figure on remarque une dépression importante vers I’extrados ce qui
provogue une force de portance trés élevée. On remarque aussi  dans I’intrados juste

apres le bord d’attaque un gradient de pression important.

V.4.4. Champ thermique:

Lafigure V.31. Présente les contours de température statique sur I’aube. On constate que :

1.B0a+0t
. L.i%atl
Lhle+l:

1.4Ba+0?

WEPTI:

1.37a+l:

1.32=+0%

1.07a+0

l.23a+]:

1.1G=+0:
. 1.14a+0:

1.08a+0:

1.0de=+0 1

¢.085+07 \

B.olatlc

O.0d=+02

8575405

B.llatlc

T.Bdatlc

T.18=+0%

670805

Contours of Statlo Temoerature ik) Jum 14, 2010
FLUENT 6.2 (2d, dbys imp, rael
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@ Le bord d’attaque est refroidie par I’écoulement d’un film et la température du solide
diminue d’autant plus qu’on s’approche des trous débitant le fluide refroidisseur.

@ La partie intrados du bord d’attaque est moins refroidies par rapport a I’extrados est
cela revient a la position et I’inclinaison du trou de bord d’attaque qui influent sur
I’efficacité du refroidissement.

@ En raison du débit élevé de I’écoulement refroidisseur au niveau de la chemise par
rapport a celui du film, le refroidissement est donc plus efficace a I’intérieur de la

chemise. Ce phénomeéne est poursuivi jusqu’au bord de fuite.

Si on trace la distribution du coefficient de transfert de chaleur (figure. V.34) on constate
que:

+ vt poelear—d
2.00e+03 0 o
1.Ale+03 - . %
7] * - t X -
Lale+l3 O £ 0 *
h & * * )
1Al 13 ##M ’,+ s"\ EN x;\cﬂxﬂ
1.20 0403 ¥ *
5 e o
S 1.00e+03 .t +
UTIEETE annssz - -
raisfer gppesiz
C -:;E. 1
(w/PDok] 40002
2.00e+02 o
f.00e+00 — * *
-2.00e+02 T T T T T T T T T 1
21 24 =0 35 1 45 al
FPositian (mm)
Su-faos Heat Trancier Coef. Jum 18, 2010
FLUENT 6.3 (2d, dkng inp, rkel

FigureV.34. Distribution Du coefficient de transfert de chaleur « h » sur la partie intérieure

de I’extrados
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Figure V.37. Distribution de latempérature sur la partie intérieure de I’extrados et de

I’intrados

@ Au niveau de la partie interieure de I’aube (celle refroidie par impact de jet) I’allure du
coefficient de transfert de chaleur « h » représente des piques locaux qui
correspondent aux positions des trous des jets impactant dont on obtient un maximum
detransfert de chaleur et donc un bon refroidissement.

@ Ladistribution du coefficient de transfert de chaleur augmente avec la position ce qui

traduit I’allure de I’efficacité du refroidissement.

CONCLUSION
Du point de vu cacul le cas de transfert de chaleur couplé est trés compliqué dont il

nécessite un nombre d’itération relativement élevé concernant le schéma numérique au niveau

du solveur pour s’approcher de la réalité et avoir néanmoins de bons résultats et satisfaisants.
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V.5/ APPLICATION AUX AUBES TURBINES (3D)
V.5.1. Méhode directe (transfert thermique couplée) :

Nous voulons donc nous rapprocher de la géométrie réelle rencontrée dans le refroidissement
des aubes de turbine basse pression par impact de jets (figure V.37). 1l sagit d'un dispositif
comprenant une chemise interne a |'aube (en rouge sur la figure V.37), chemise percée de
plusieurs trous sur l'intrados et I'extrados, et aussi le bord d'attaque et percé de trous
définissant le film refroidisseur alimentés en air frais par un écoulement principal (en bleu sur
lafigure V.37). Lesjetsissus des trous vont venir en impact sur la paroi interne de |'aube pour
la refroidir. L'espace situé entre la paroi externe de la chemise et |la paroi interne de I'aube

correspond a I'entrefer. L'air issu des jets va ensuite étre évacué en parcourant |'entrefer du

bord d'attaque au bord de fuite.

Air frais (chemise)
Air frais

FigureV.38. Aubage et chemise dans SOLIDWORKS
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V.5.1.1. Géométrie et maillage dans|CEM CFD :

[rig play F_

| Familics (31/35)
|C DA ’

SOLID
SOLID _CHEMISE

I5_FAvT
5 LAWY

%_PFRINDIC

S PROFIL2 BAS
5_PROFIL_BAS
5 _PROFIL_HAUT
S SORTIE

Figure V.39. Aube + Domaine dans ICEM CFD

Al ]_ Nune | Edil:‘ul

W Benmeiy

| Point= th_sj '
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V¥ Suilaves _D.I-.'L‘d
™ Materials Nprs]
I Densitp E.Eﬂj
™ Loop Upts]

FigureV.40. Maillage de I’aube dans ICEM CFD
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Malheureusement on a rencontré des difficultés au niveau du FLUENT a cause de

plusieurs paramétres comme :

@ lataille du maillage tel que le nombre d’eéléments attend 1117126 et 238603 nceuds

@ la présence de plusieurs domaines: FLUIDE (gaz chaud) + FLUIDE (gaz frais) et
SOLIDE (aube) + SOLIDE (chemise).

@ Le cas de transfert de chaleur n’est pas facile du point de vue convergence dont elle
ne dépasse pas I’ordre 1073,

@ Lecalcul prend beaucoup de temps et nécessite un tres grand nombre d’itérations.

V.5.2. Méthode indirecte (transfert ther mique découplée) :

Depuis ces difficultés qu’on a rencontrées on a pensé a simuler par une deuxiéme
méthode qui est une méthode indirecte correspondant au probleme de transfert de chaleur

découplé qui s’agit de séparer les écoulements et les milieux SOLIDE et FLUIDE.
@ En premier temps en commence par le cas de I’écoulement externe (VOLUME1)

contenant e calcul aérodynamique.

@ Par la suite on s’intéresse a I’écoulement interne qui correspond au FLUIDE
refroidisseur dans les cavités et |a chemise et donc le transfert de chaleur dans le fluide
(VOLUME2).

@ Apres on termine par le calcul du transfert de chaleur dans le solide ou dans
I’aube(VOLUMES3).

@ Onreprésente cette méthode de maniére globale dans un organigramme qui contient

les étapes a suivre pour le calcul (figure V.40).
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V.5.2.1/ ORGANIGRAMME

Calcul aérodynamique externe

'

Données (T:, Pt) VOLUME 1

l

Resultats
N Subroutine 1

P, T, M,

l

Calcul agrodynamique interne

\ 4

l R, P, > h=f(R,F,)
VOLUME 2 T
Données (Py, Py, Ty)
Résultats
i Calcul detransfert de
mP,, T, M, chaleur dans I’aube
| v
Subroutine 2

v

R, P, - h:f(Hu'Pr)

T,
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Données Calcul detransfert de
(hy, Toop, gy Toog) chaleur dans I’aube
» % ooy ) & oo
VOLUME 3 J

Résultats ‘

v

T, J FIN

>y

Figure V.41.0rganigramme de calcul de transfert de chaleur découplé

Nous allons donc présenter ci-dessous les différentes géométries avec leurs maillages dans
FLUENT qui sont : VOLUMEL, VOLUMEZ2, VOLUMES3, qui correspondent respectivement
aux modeles de calcul d’aérodynamique externe, d’aérodynamique interne et de transfert de
chaleur sur I’aube.

Grld
FLUEMT B.2 (3d, dbns exp, rke)

FigureV.42.Model de calcul d’aérodynamique externe (VOLUMEL)
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Tx

Grd
FLUZNT B.3 (34, pbns. lam]
FigureV.43. Model de calcul d’aérodynamique interne (VOLUMEZ2)
Ly
Brid
FLUENT E.3 (4d, pEtns, lam)

FigureV.44. Model de calcul de transfert de chaleur sur I’aube(VOLUMES3)
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Chapitre V Résultats et interprétation

V.5.2.2. Présentation des contours de I’aérodynamique externe :

On représente dans les figures ci-dessous le résiduel pour montrer la convergence,
les contours de Mach et de pression sur toute la configuration (aube + domaine) et sur I’aube
uniquement.

Ce qui concerne les conditions aux limites, on garde les mémes valeurs que le cas 2D.
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FigureV.45. Lerésidue
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Figure V.46. Contours de pression
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Figure V.47. Contours du nombre de Mach
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Figure V.48. Contours du nombre de Mach sur I’extrados et I’intrados
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FigureV.49. Contours de pression sur I’extrados et I’intrados
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Figure V.50. Contours de température sur I’extrados et I’intrados
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V.5.2.3. Présentation des contours de I’aérodynamique interne:

Aprés avoir faire le calcul sur I’aérodynamique externe on passe au calcul de I’aérodynamique

interne qui correspond aux fluides refroidisseurs.

On représente dans les figures ci-dessous le résiduel pour montrer la convergence, les

contours de Mach et de pression.
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FigureV.51. Lerésiduel
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Figure V.52. Contours de pression

144




Chapitre V Résultats et interprétation
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Figure V.53. Contours du nombre de Mach
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Figure V.54. Contours de température sur I’intrados et I’extrados
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Conclusion générale

CONCLUSION GENERALE

Cette étude sur le refroidissement par impact de jet au voisinage d'une paroi d’une
aube de turbine a gaz a permis de présenter les moyens théoriques et numériques qui seront
utilisés pour étudier les effets des différents paramétres physiques sur le refroidissement par
impact de jet. La particul arité de cette étude vis-a-vis de celles entrepris précédemment réside
dans le fait de prendre en considération le phénomene du refroidissement interne en paraléle
avec celui par film. Ceci nous rapproche plus du cas rée de fonctionnement des
turboréacteurs.

L’utilisation du code de calcul FLUENT avec un maillage non structuré réalise avec
le code, GAMBIT a permis d’obtenir de bons résultats. Ce code (FLUENT) consiste a
résoudre, les équations régissant les écoulements avec transfert de chaleur a I’aide de la
méthode des volumes finis.

Du point de vue modélisation, nous avons employé un modél e de turbulence « k-g» de
type Rédizable. Ce modéle nous a permis de mieux capter la structure du film de
refroidissement et le transfert de chaleur au voisinage de la paroi.

Ce travail contient I’étude de transfert de chaleur couplé en 2D entre le solide et les
fluides (interne et externe) dans les aubes des turbines refroidies.

Plusieurs geomeétries en 2D ont eté traité tel que la plaque plane et I’aube d’une turbine
dont la qualité des résultats obtenus (champ de pression, nombre de mach et notamment la
distribution de la température sur le solide) est relativement bonne et nécessite un nombre
élevé d’itérations pour avoir la convergence dans le domaine de transfert de chaleur conjugué.
Cearevient ala disposition de deux milieux différents « solide et fluide » et aussi I’écart de
température existant entre le fluide froid et fluide chaud.

Cette étude nous a permis de connaitre les différentes étapes d’une simulation CFD.
Elle nous a auss permis une assez bonne familiarisation avec les logiciels utilisés
(SOLIDWORKS, GAMBIT et FLUENT), ainsi qu’une connaissance plus approfondie des
problémes des transferts de chaleur conjugué dans les turbines, ce qui est un plus dans notre
formation en aéronautique.

Cependant, pour les géométries en 3D tel que l’aube d’une turbine, le calcul
aerothermique s’effectue avec un model de transfert de chaleur découplé. En effet cette
procédure présente I’avantage d’étre relativement plus simple au point de vue maillage et
aussi beaucoup plus rapide de point de vue convergence.

Enfin nous souhaitons que le travail effectué permettra d’encourager beaucoup plus
nos étudiants et leur donner la volonté de bien vouloir s’investir sans aucune crainte dans cette
voie de simulation en utilisant les codes de calcul commerciaux.
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ANNEXE Al : Démarche de construction des
géométries Par
SOLIDWORKS



ANNEXE Al

AUBE STATOR (3D)

-Ouvrir un nouveau document Solidworks (piéce)
-Esquisse - plane de face
-Point (les coordonnées: TABLEAU Al)
-Spline (joindre les points)
-dans I’esquisse du profil on trace la cavité bord d’attaque a partir d’une SPLINE
-de méme pour la deuxiéme cavité et aussi pour la chemise
-Géométrie de référence /Planl :100mm (a partir du plan de face)
-Copier laméme esguisse (profil +cavités +chemise) dansle planl
-Fonctions/ lissage

De: plan d’esquisse (profil de I’aube) AU planl
- Fonctions /Enlevement de la matiere avec lissage

De: profile de la cavité bord d’attaque plan de face jusqu’a celle du planl

De: profile delacavité bord de fuite plan de face jusqu’a celle du planl
- Fonctions/ lissage
De profil supérieur de la chemise du plan de face au celui du planl
-Fonctions /Enlévement de la matiere avec lissage
De : esquisse profil inferieur de la chemise a celle du planl
-Fonction /Assistance pour le percage

Trous bord d’attaque / type: ISO /diametre de pressage ¢1.5 /Borgne /profondeur
5mm /position(x, y, z)= (0, 0,95)



ANNEXE Al

-Insertion/Répétition pilotée par courbe: espacement 15mm /nombre de répétition=8fois/
courbe de guidage : arrétel.

-les mémes fonctions sont étés utilisée pour la chemise

Domaine

On a construit le domaine de maniere a assurer la périodicité de celui-ci donc le domaine est

l[imité par deux courbes paralléles alaligne moyenne.

-esquisse profil de I’aube on trace par des lignes de construction des verticaux joignant les
points extrados est intrados

-point/ milieux de ces verticaux

-spline /on joigne les points milieux qui correspond a laligne moyenne

-copier I’esquisse de la ligne moyenne deux fois/coté extradog/et coté intrados

-outil d’esquisse / déplacer laligne moyenne ver lavertical passant par le point origine ou
bord d’attaque par une distance S=C/2=y=40mm

-de méme pour le coté intrados tel que y=-40mm

-on trace I’entree et la sortie par deux droites paralleles et tangentes a la ligne moyenne.
-copier I’esquisse domaine dans la plansl

-Insertion /Surface/lissage (on réalise 4 lissages définissant les cotés du domaine)
-Fichier / enregistrer sous
Nom du fichier : AUBE_3D (sans espace entre mots)

Type: IGES (".igs)
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TABLEAU A1. Tableau des coordonnées du profil

INTRADOS EXTRADOS
X (mm) Y (mm) X (mm) Y (mm)
0.0 0.0 0.0 0.0
6.66 -10.02 3.03 7.66
54.57 -33.19 21.36 20.23
90.75 -56.32 42.21 24.90
115.19 -79.54 82.02 18.19
140.77 -115.60 104.99 4.80
162.41 -157.95 124.60 -14.37
_ _ 138 -33
_ _ 152 -63
_ _ 160 -87
_ _ 168.54 -121.40
_ _ 179.29 -172.76
179.79 -188.33 179.79 -188.33
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AUBE 3D




ANNEXE Al

Aube +domaine



ANNEXE A2

AUBE STATOR (2D)

Pour le tracage de I’aube 2D on suit les mémes étapes pour tracer le profil de I’aube et le

domaine.
-Apres avoir tracer le profil + le domaine d’apres I’annexe Al on fait :
-Surface /lissage avec des courbes de guidage

-Surface cousues :pour coudre les surfaces voisines. Comme montre les figures ci-dessous.

Nom du fichier : AUBE_3D
(sans espace entre mots)

Type: ACIS ("sat).

AUBE 2D +DOMAINE
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ANNEXE B : Démarche de génération du maillage
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AnnexeB1l: AUBE 3D par ICEM CED

Ouvrir ICEMCFD
New / project / stator
Import Geo / IGES-->/ AUBE_3D.igs/ accept

Orient / negative Z

-Apres avoir faire le nettoyage de la géometrie a partir de :
Gepmetry /Curve /Delete /Selected

On commence a définir les famillestel que:

- Geometry /Curve/ Change family

- Geometry /surface/ Change family

- Geometry /Material/ Create/Explicit location:

FLUID_DOM (-40 -20 10)
FLUID_CHEMISE (30.9 -8.0 15)
SOLID (7 5 50)
SOLID_CHEMISE (23 -1 50)

-File/ save/ Tetin (geometry) File
(1) Meshing/ Tetra/ old tetra GUI /
Selection: AUBE_3D.tin
Okay
Tetin file: AUBE_3D.tin

Cut domain: AUBE_3D

Display L| E| _J

Families [34734)

| Al | Nunel EdiET

| V¥ Geometry
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Log file: tetra logl
Number of processors:. 1
Remote ICEM_ACN: c:/ icemcfd/4.2-win
Write volume / Accept
Tetramonitor: tetra finished
Done/ Quit/yes/ Lode the new tetra mesh: no

Geometry / Mesh params/ All families/

S_FARDI id 1] L] ] 1] L] r
S%_PERIODIC 10 1] L] ] L] L] [
C_PROFIL2_BAS b 1] L] ] 1] L] |

S_PROFIL_BAS I 1] L] i] 1] L] r
5_PROFIL_HAUT |5 0 i 0 0 0 r
L COATIE 10 1] L] ] 1] L] I

S_TRII_RA 3 1] n n n n r
& TROU_BF Y 0 o a 0 fi r
S ThOu CHCHISE |2 1] L] ] 1] L] I
Familp Yz Horght H ot Hin izc Mak Boviobon wodli n
12 KA 'S T 1 T i D r
r RFE 5 n n n ] T |
[ gl 3 n n n n i -

C_ChAY 2 5 1] L1] a i} i1 ] 1

L_UTILMIYL Y v u u u | -
UM 0y u u u u i I
- PANFAI RAS [ n n n n T
r._PAMFI _HAIT 5 n n n n T I

C_THNou_DA 3 1] L1] a ) i ] 1

C_TMNOU_CIICHISC |2 [} [ a o [ I
O HUUYS EF 2 u u u u i -
5 KF n n R 1l i TR o
AL [ n n n n n T
G_CM2 5 0 [ a 1] o T

S_CIICHISC 5 (1] L1] a o i} I
S_EMIHEE U u u u u 1] -
¥ EXRIHADUY ¥ u U u u 1] -
A IHIFTI 5 n n n n n -
A_INI FT_CHFMISF % n n n ™ i) T

S_INTOADOD 5 [1] L1] a _IJ i} N

I~ Chow sizce param+ using ref size

PRAMETRESET TAILLE DU MAILLAG

Pour sélectionner: clique gauche.
pour confirmer : clique par le milieu.
pour sortir de lafonction : clique droit.

pour maintenir la fonction en changeant I’orientation de lapiéce : F9.
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ANNEXE B

Annexe B2 : AUBE 2D par GAMBIT

-Ouvrir GAMBIT

-File/import/ACIS.

Apres avoir la géomeétrie on commence a déterminer les différents family, comme suit :
-Operation /Zones/specify boundary type.

Puis on passe a définir les états de la matiére (SOLIDE/FLUIDE) tel que:

-Operation /Zones/specify continuum types /SOLID (SHIFT+laface qui correspond au solide)
-De mémés pour le FLUID (SHIFT+laface du fluide).

La derniere étape c’est de faire le maillage de la géométrie dont le GAMBIT exécute le
maillage avec lissage ; on commence toujours par le maillage des cotes puis on termine par le

maillage des faces en choisissant I’élément TRI du maillage. Les étapes sont comme suiit :

-Operation /mesh/edge (on click sur les cotes a mailler+SHIFT) et on lataille des mailles pour

chaque edge sous I’icbne SPACING.puison click sur Apply

- Operation /mesh/face (pour se dernier on fait le maillage du solide et du fluide)/Apply.
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ANNEXE B

Specify Contihuum Types specify Boundary Types

FLUENT a/6 FLUENT 5/6
fction: Action:
& ndd ~ Modify & Add Moy
~ Delete ~ Delete all o Diolete o Dlzlete all
Name Type Hame Type
FLUID FLUID PERICDICT PERICDIC
S0LID S0OLID FPERICDICE FERIODOIC i
FERICDICS FPERICDIC
MLET_Dn2ikA FPRESSURE_IML
QUTLET_DOM FRESSURE_COU
<] [ i <l 1 DRl 1
_l Show labels _| Show colors _1 Shnw lahels | Show colnes
Hame: I Name:
Type: Type:
FLUID — | WaLL — |
Entity: Ly &
Faces — ||7 ﬂ Edges || ﬂ
Label Type Label Type
j
= i I Al R 5
Remoye | Edit | BEASEY | = |
Apply | Reset | Close | Apply | pEset I Hose |
a) POURLESFACES b) POUR LES EDGE

DETERMINATION DES FAMILY
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ANNEXE B

Operation

#® @i

Edges | 1'

I Pick with links Reverse

Soft link Form |

W Use first edge settings

@@ s i
¢

Grading | spply Defaultl

Type Successive Natio |
Inver‘tl -1 Double sided
Ratio |:1

I 1

3pacing W Apply Defaultl
|1 Interval size.  — |

KMesh Faces

Faces Ifrace.za 1'
Scheme: W apply Defaultl
Elements: Tri i
Type: Pave =i |

Spacing: W Apply Defaultl
IIZI.S [mterval size |

Options | tesh
-l Femove old mesh
- lgnore size functions

Apply | Reset | Close

Options: W hesh
B Femove old mesh
 Remove lower mesh
- lghore size functions

Apply | Reset Close

a) Maillage des edge

b) Maillage des faces

LESETAPESDU MAILLAGE




ANNEXE B

Donc apres avoir faire un bon maillage on I’exporte sous fichier « .msh » tel que:
-Solver /[FLUENTS5/6.
-File/ Export / Mesh.

Maintenant on peut passer alarésolution du probleme éudié dansle code FLUENT. Ce qui
est détaillé dans I’annexe suivant (ANNEXE C).
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ANNEXE C: Démarche derésolution dans
FLUENT
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Tous d’abord on ouvre le FLUENT, on choisit le domaine 2D puis Run.

FLUENT ¥ersion

Versions

2ddp

3d

3ddp
Selection

|2d

Mode jFuII Simulation __:J

Run Exit ‘

On import lefichier mesh (.msh) exporté par le GUMBIT comme suit :

-File/ read / case

B FLUENT [24d, plars;, lan]
Me Grid Dofine Sobve Adopt Sufacc: Display Plo: Repart Meralel Help

Wrtle » 33 i
Imnport 3 Case bR e
Export
[6.9.26\1ibAF1 s1119.dmp"
P-atile, ..
Fardcopy, .. LA g
Batch Cptions.
Save Lawoul, Scherre...
Jourmal. .,
REF. .. I+ APLAC IE
: MNEVYP_AZQUC
Bt boxy aubo 22
boxo_oubo

Apresavoir tirer le fichier de son emplacement on fait rentrer le grid tel que

16



Grid /Check

| & FLUENT [2d. dbns-exp. rke]
Fie | crid Defre  Zolve Adap: Sufzce Cisolay  Plot Report Pacale Helb

M 3
Inko ’
_ nf-shadow
| Pulyl elr 4 * lup-shadow
F i nf-chadow
i up-shadoy
Zeparaie * | cooled shadow
Fuze.,, cooled-shadaow
Zone F iCooled-shadow
—shardnw
Sifare Mesh.. hadow
Hearder k proten
ol 1
Translabe. .
Raotate .,
on Zones,
Dor 50l Towap, ., .
Heawrmy=wpreoments and YettingshWEMlsdureaudaero+trskrtDJALIANAUEEZD . dat™. .
Donc
v

Bolver Formulation
" Pressure Based " Implicit
On définit par la suite toutes les propriétés  Density Based % Explicit
de I’écoulement ; de laméthode de '5 ' : Ti ' '
résolution, du fluide et du solide ...etc e 9
' T ~ 2D & Sleady
" Axisymmetric " Unsteady
O Awisymmetric Swirl
- Define/ models/ solver /density al
2D(spaces) /steady(times). ¢ Absolute
- Onclick Ok. . i .
Gradient Option Forous Formulation
- Energy - -

* Green-Gauss Cell Based & Superficial Velocity
" Green-Gauss Made Based | © Physical Velooity
" Least Squares Cell Based

- Viscous/ k- (model de
turbulence) / Realisable(model k-€)
- Define/Materials /fluide /ideal gaz

- Onclick change /create 0K | Caml| He|p|
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B yaterials

Mame kdaterial 1ype

Qrder Materials By

.
|.-||r

fuid

Chemlcal Formula Fluent Fluid Materials

-

™ Namc
T Chirnical Furnmlba

| 1alr

= |

[Muent Databasc... I

Uzer-Defined Database... ]

| S

Cp [ifkg-kl ]cunstam

Properics

]1121.2

Thernmal Conduelivity [urfin-k] 1cnnstan1

|U.UﬁEH

Wiscuuily [kyfni-x] IC“ R

]H.UE—UB

Muleinlar Wiyl [kgflagminl] |l:l]|'|£tﬂl'li

st.uaa

Change/Create | Delete Cloge I

Define /Materials/Solid / stedl (acier)

Mz e

Materal Type

Ornler Malerixls By

15tnel

|5nﬁd

Clennical Furiula Fluent Solld Materlals

j = Hame

O Chemival Formula

| |steet

=

Muent Database. . J

Uarnr Miefinnd Niatahaarn... J

it L

Lremsily [kgfiies] ]cunﬁiani

|ga3o0

r U0 8 fenngtam

[E02_ue

Therinal Conduelipsily [urm-k] lcunﬁiani

kL

ChangojCro atc ! Dclcte I Clozc |

Help

Define /Operating conditions/ operting pressure =0 atm
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Pressure

Gravity

Operating Pressure [atm] B Gravity

]u

Reference Pressure Location

IX[ITII“]I;]

Y[mm]]n

Puis on passe a définir les conditions aux limites

Define /Boundary conditions/

oK | Cancel

Help

Zones types
Inlet_dom Pressure inlet
Outlet_dom Pressure outl et

Inlet_line Mass-flow-inlet

Inlet-cold _cavl

M ass-flow-inlet

Wall_cold1

Wall /convection

wall_line

Wall /convection

B Hnnndary Cnnditinns

Zone Type
inI-::t coldl || |inlct vent -
linlet dom intake-fan
inlet_line interface
intrados mascs-tlow-inlet
intrados-shadow outflow
outlet_dom _| | outletvent
perivdic ressure-far-flicld =
poriodic? pressurc inict
periodic3 precsure-outlet
solid symmetry
wall welocity-inlet =
wall-line | W | [|wrall w
1D
]2ﬁ
o ) Enpy...] Clnse ‘ Help
Maintenant on lance larésolution
ou le solver :
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Solve /control /solution /

M SpluLivn Cuniljols

g/ =| Under Nelaxation Factors

ITurhuI. lurbulent Kinetic bnergy W —1

Turbulent Dizsipation Rate [y _y

Turbulent Yizcozing ;1—‘
Solid *1 .
=

Solver Paramelers

Courani Numhl::rjn_-;

Flik Type |na: FDS j

; Nisrretlzatinn

n““"il—irsi Order Upwind
Turhulent Elnetlr Fnengy ]Firsi Ordcr Upwind

Multigrid Lewvels i‘* __:_J | urbulent Digcipation Hate]Fi”i. Order Upwind vl
Fesidual Smoothing

Iterations |g ‘I k=)

;J o
i

OK | Default| cancel| lieip |

Solve/ initidize/ initialize :

M Solution Initialization

Compute From Heference Frame _
CTETTN | © Retative o Cell Zone

" Absolute

Initial ¥alues

Gauge Pressure [atm] ]1

X Yelocity [m{s] ]59u.?691

Y ¥elocity [m/s] ]ﬂ

Turbulent Kinetic Energy [m2/52] ]53 _BG?5Y __J

Init | Flt:set| Apply| Cluse| Ht:lp|

Solve /monitors/ residual :
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& Besidual Monitors

dpfions. siotage _Hioving .

v Print lerations 1ges = Window [p =
v Plot _ j . | j
Normalization | Merations[1900 5

I~ Normalize ¥ Scale . Axes... | CUNES...|

Convergence Criterion

|ahsu|ute j

Check Absolute it
Residual Monitor Convergence Criteria
]cuntinuity i v 1e-05
]x—uelucity v v 1e-85
y-velocity ¥ v 1e-85
lenergy v W 1e-05 1l I
lk v v 1e-05 &
OK ] Plot | Flt:nurml Can[:f:ll Help ‘ 8

Solve /iterate : on fait rentrer un nombre d’itérations jusqu'a atteindre la convergence

Et a chaque fois nen clique sur iterate .

& |terate

lteration

Number of terations |{p@ap :ﬂ
Heporting Interval 4 ﬁ
UDF Profile Update Interval 4 .::]

Itt:ratf:| Apply] Cluse‘ Help |
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