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Introduction

Les statoréacteurs mixtes et super-statoréacteurs font actuellement partie des moteurs aérobies les plus prometteurs pour la propulsion des véhicules hypersoniques du futur [START_REF] Smart | Scramjets", Advances on Propulsion Technology for High-Speed Aircraft[END_REF][START_REF] Bouchez | Statoréacteur -Propulsion aérobie moyenne ou grande vitesse[END_REF] et sont à ce titre un sujet de recherche à l'ONERA depuis les années 60. L'étude dont les résultats sont présentés ici fait suite à celle conduite entre 2008 et 2013 dans le cadre d'un projet Européen dénommé LAPCAT II [START_REF] Steelant | Achievements Obtained for Sustained Hypersonic Flight within the LAPCAT-II Project[END_REF][START_REF] Vincent-Randonnier | Combustion of hydrogen in hot air flows within LAPCAT-II Dual Mode Ramjet combustor at ONERA-LAERTE facility -Experimental and Numerical Investigation[END_REF] dont l'objectif était l'étude de concepts technologiques de propulsion hypersonique pour le transport de passagers sur des longs trajets (Mach = 6-8 ; 18000 km). Le domaine de vol typique d'un statoréacteur (combustion subsonique) se situe pour une altitude de 15 à 30 km à un nombre de Mach compris entre 3 et 5-6, alors que celui du super-statoréacteur (combustion supersonique) se situe pour une altitude de vol comprise entre 20 et 35 km autour d'un nombre de Mach supérieur à 6. Le statoréacteur mixte associe dans la même chambre une combustion subsonique puis supersonique, afin de couvrir l'ensemble du domaine de vol précité.

En régime de combustion supersonique, plusieurs difficultés sont rencontrées, à savoir :

la faible efficacité du mélange entre l'air et le combustible injecté due aux effets de compressibilité, -le faible temps de séjour dans la chambre associé à une cinétique chimique lente à des températures modérées (autour de Mach 5-6),

-les instabilités de combustion.

Cet article présente l'ensemble de l'expérimentation optique mise en place fin 2013 puis en 2015, sur le banc de combustion supersonique du LAERTE (LAboratoire sur les Ecoulements Réactifs et leurs Techniques d'Etudes), ainsi que les principaux résultats obtenus par strioscopie à haute cadence [START_REF] Vincent-Randonnier | Combustion of hydrogen in hot air flows within LAPCAT-II Dual Mode Ramjet combustor at ONERA-LAERTE facility -Experimental and Numerical Investigation[END_REF][START_REF] Scherrer | Research on supersonic combustion and scramjet combustors at ONERA[END_REF] et par visualisation de l'émission du radical OH* couplée à la strioscopie. Ces résultats permettent de mettre en évidence l'aérodynamique autour des jets pariétaux d'injection de combustible, la corrélation entre positions des chocs et du front de flamme, et leur évolution temporelle.

Montage expérimental

Moyen d'essai et chambre de combustion

Le banc de combustion supersonique du LAERTE alimente la chambre de combustion par de l'air chaud vicié ré-oxygéné (air chauffé par une combustion H 2 /air, la fraction volumique d'oxygène étant maintenue à 21% par injection en amont d'oxygène pur). La température génératrice maximale est de 1800 K à 1900 K et la pression génératrice peut atteindre 1,2 MPa. Ce banc (Figure 1) fonctionne en mode rafale et la chambre de combustion se comporte en puits de chaleur. La reproductibilité et la stabilité des tirs en mode rafale sont assurées par les moyens informatiques associés aux organes de régulation. La durée totale d'un tir est d'environ 1 minute, mais la durée exploitable aux conditions stabilisées de pression et température génératrices est comprise entre 5 et 15 secondes, selon les conditions (Figure 1). Injection H2 Chambre de combustion Mesure de P 0 et T 0 La tuyère de Laval et la chambre de combustion sont réalisées à partir d'un alliage de Cuivre (CuCrZr) et protégées par une barrière thermique de 0,3 mm d'épaisseur en zircone stabilisée à l'oxyde d'yttrium déposée sur les parois internes. La largeur de la chambre de combustion est constante et égale à 40 mm. La référence x = 0 mm est positionnée au col de la tuyère de Laval. L'entrée du foyer est positionnée à la sortie de la tuyère à x = 65 mm. La hauteur de l'entrée de la chambre de combustion est de 35.4 mm. Celle-ci est composée de 4 secteurs successifs : le premier a une section constante, les sections suivantes ont des demi-angles de divergence α = 1°, 3° et 1° respectivement. Le plan de sortie du foyer est situé à x = 1257 mm. Pour cette étude, des hublots en silice fondue ont été placés de part et d'autre du foyer (z = ±20 mm) pour réaliser les visualisations par strioscopie. La géométrie détaillée de la tuyère d'alimentation et du foyer est présentée sur la Figure 2. Les deux injecteurs pariétaux sont des orifices de diamètre 2 mm orientés perpendiculairement à la paroi et situés à l'abscisse x = 200 mm. 

Strioscopie à haute cadence

La technique de strioscopie permet de mettre en évidence, dans une direction, les gradients d'indice optique et donc les gradients de masse volumique dans l'écoulement, qui sont proportionnels aux gradients d'intensité lumineuse reçus par le capteur de la caméra. Pour plus de détails sur la technique de strioscopie dite aussi de "Schlieren", le lecteur pourra se reporter utilement au journal en ligne « Aerospace Lab » de l'ONERA [START_REF] Desse | Shadow, Schlieren and Color Interferometry[END_REF].

Le système de strioscopie à haute cadence mis en place sur le banc de combustion supersonique du LAERTE, est composé des éléments suivants :

une source au Xénon 300 W Xe OF, Oriel, modèle 6258. Il s'agit d'une source à arc, blanche et continue, utilisée classiquement en strioscopie. Un condenseur de focale 300 mm fixé sur la source permet de la focaliser en aval pour en faire une source ponctuelle stabilisée en intensité ; -un diaphragme, fermé au maximum de façon à réduire le diamètre de la source "ponctuelle" et d'en ajuster par là-même la puissance, situé à 300 mm en aval du collimateur ; -deux lentilles de Clairaut de focale 800 mm situées de part et d'autre de la veine d'essai. Le diaphragme est positionné au point focal de la première lentille afin de générer un faisceau de lumière parallèle traversant la chambre de combustion ; -un couteau strioscopique constitué d'une 1/2 lame de rasoir fixée sur un support déplaçable par des vis micrométriques dans les 3 directions ainsi qu'en rotation dans son plan ; -une caméra 12 bits de type CMOS (modèle Vision Research Phantom V711). La résolution maximale du capteur de cette caméra est de 1280 x 800 pixels, et la cadence maximale d'acquisition pour cette résolution est de 7525 Hz. Dans ces conditions, la mémoire interne de cette caméra permet d'enregistrer 11069 images. La cadence ainsi que le nombre d'images enregistrées peuvent être augmentées au-delà de ces seuils en réduisant la taille des images lors de l'acquisition. Par ailleurs, le temps d'exposition a été fixé à la valeur la plus faible possible, soit 1 µs, ceci afin de figer au maximum les images des gradients visualisés dans l'écoulement ; -un objectif 80-200 mm, qui a été utilisé avec une ouverture de 4 en entrée de la caméra de strioscopie.

Les acquisitions sont réalisées au moyen du logiciel Phantom Camera Control (PCC version 2.12.727.1). L'implémentation du système de strioscopie sur le banc de combustion supersonique du LAERTE est visible sur la Figure 3. -une lame dichroïque avec une réflexion supérieure à 99% autour de 310 nm (bande 290 nm -328 nm) et une transmission supérieure à 80% au-dessus de 350 nm. (PCC version 2.12.727.1). Les caméras sont parfaitement synchronisées, avec une information temporelle plus riche pour la strioscopie comparativement à l'émission OH* (cadencement de la caméra APX-i2 réduit au tiers de la caméra APX-i2 de celui de la caméra V711).

Résultats expérimentaux en strioscopie seule

L'évolution temporelle des paramètres de débit des fluides lors d'une rafale, puis les conditions génératrices et le profil de pression statique le long du foyer, à un instant stabilisé en richesse, sont présentés respectivement sur la Figure 1 et la Figure 5.

L'évolution de la pression statique pour un nombre de Mach = 2.0, avec injection de combustible à la position x = 200 mm, est représentée sur la Figure 5. En l'absence d'injection de combustible, cas représenté sur les courbes en noir (richesse Φ = 0), on peut observer une lente remontée de la pression statique dans le premier secteur de section constante (α = 0°) de la chambre situé en aval de la tuyère de Laval. Ce phénomène est dû à la baisse de la pression totale induite par les frottements aux parois. Dans le second secteur (α = 1°) de la chambre (x > 280 mm), la divergence accélère l'écoulement, ce qui se traduit par une baisse de la pression statique. Dans la troisième partie du foyer (α = 3°), l'écoulement est encore accéléré. Enfin, un train de chocs de désamorçage dû à la pression élevée en aval (P atm ) apparaît aux alentours de x = 800mm. Il s'accompagne d'une remontée de la pression statique. Dans cette configuration, environ 2/3 du foyer est en conditions supersoniques entre x = 0 mm et x = 800 mm. Cette position et les conditions de combustion à travers les chocs de recompression fluctuent en fonction des conditions génératrices (Mach, P 0 , T 0 , Φ), du mélange, du taux de dégagement de chaleur mais aussi de la position du ou des injecteurs dans la chambre de combustion.

Pour une richesse injectée égale à Φ = 0,15, la combustion supersonique débute à x = 250 mm, soit 50 mm en aval des injecteurs. La remontée en pression en amont des injecteurs est due au blocage aérodynamique partiel créé par ceux-ci et se traduit par une transition subsonique locale de l'écoulement qui redevient supersonique par l'effet de l'accélération due au dégagement de chaleur lié à la combustion du mélange air/H 2 et à l'angle de divergence de la veine à partir de x = 280mm. Le taux de dégagement de chaleur important dans cette région est accompagné d'une remontée globale en pression qui indique la présence d'une combustion soutenue. Afin d'éviter le phénomène de blocage thermique qui se traduirait par un désamorçage partiel ou total du foyer supersonique et par une combustion en mode subsonique, la richesse devra donc être maintenue inférieure à un certain seuil, typiquement en dessous de Φ = 0,15 à 0,20 dans le cas présent (dépend de la température de paroi et de température génératrice). En effet, le blocage thermique intervient lorsque le dégagement de chaleur dû à la combustion dépasse un certain seuil fonction du débit total et de la température amont de l'air et du combustible. La transition entre l'écoulement supersonique amont et subsonique aval apparaît aux alentours de l'abscisse x=800 mm en aval de la tuyère de Laval. chocs autour des injecteurs et les chocs en λ, apparaissent sur les profils de pression respectivement à x = 200 mm et à x = 260 mm. Une analyse fréquentielle des fluctuations visualisées de la zone de combustion fait apparaitre une fréquence caractéristique assez nette autour de 800 Hz. Lorsque la richesse passe de 0,15 à 0,2, les zones de mélange et de combustion ne sont plus séparées et la flamme remonte alors au plus près de l'injecteur avec épaississement des chocs en arc ; de plus, vers x = 240-250 mm, un choc en forme de chevron indique une transition de l'écoulement subsonique vers le supersonique et avec un rapprochement vers le blocage thermique avant le désamorçage de la tuyère. L'étude du couplage entre l'aérodynamique et la combustion présentée dans la section suivante a donc été réalisée pour des richesses strictement inférieures à 0,2.

Résultats expérimentaux en strioscopie couplée à l'émission OH*

Les résultats obtenus (Figure 6) pour une richesse de 0,144 (proche de 0,15), montrent sur une image instantanée la position axiale de la flamme supérieure et inférieure attachée au choc en λ. Lorsqu'on baisse la richesse à Φ =0,119, le choc en λ disparaît et les positions des flammes supérieures et inférieures sont différentes et se déplacent sans corrélation nette. La structure des fronts de flammes cohérentes observés est déterminée par les tourbillons de Kelvin-Helmholtz aux interfaces avec les gaz frais. Une analyse des évolutions temporelles des positions de front de flamme dans ces 2 conditions permet de tirer quelques enseignements supplémentaires, à savoir que :

-pour Φ = 0,144 (Figure 8 

Conclusions

Les visualisations réalisées en 2013 par strioscopie à haute cadence dans la chambre de combustion supersonique du LAERTE ont permis de mettre en évidence les gradients transverses de l'indice du milieu générés par les phénomènes physiques suivants : les chocs en forme de tonneau issus des injecteurs, les chocs en forme d'arcs générés en amont des obstacles aérodynamiques créés par les injecteurs pariétaux (jets d'hydrogène), les chocs obliques caractéristiques de l'écoulement supersonique, les interactions des chocs avec la couche limite se traduisant par un choc courbe qui adopte une forme caractéristique en lambda (λ), ainsi que le couplage entre la zone de combustion et les chocs obliques. Le caractère instationnaire des écoulements au niveau des injecteurs et des zones réactives (800 Hz pour une richesse de 0,15) a également été mis en évidence à travers l'analyse des images obtenues lors de cette étude.

Les visualisations réalisées en 2015 dans cette même chambre par strioscopie à haute cadence couplée à l'émission du radical OH* ont permis de mettre en évidence les structures cohérentes des flammes, ainsi que le comportement de la combustion en présence de chocs en λ ou en leur absence lors de la diminution de la richesse globale dans le foyer. En particulier, pour les richesses les plus élevées, les flammes supérieures et inférieures se déplacent ensemble autour du choc en λ, alors que les celles-ci se déplacent séparément et sans corrélation apparente lorsque la richesse décroit et que le choc en λ disparaît. Afin d'améliorer encore la compréhension des phénomènes rencontrés dans ce type de foyer et de compléter la base de données expérimentales, il est prévu de réaliser des mesures couplées de PIV/strioscopie en 2016/2017 dans cette chambre de combustion. Les données expérimentales obtenues pourront alors être utilement comparées avec les simulations numériques instationnaires qui seront réalisées avec le code CEDRE [START_REF] Chevalier | CEDRE : development and validation of a mulitphysic computational software[END_REF] de l'ONERA.

Figure 1 :

 1 Figure 1 : Schéma d'implantation du banc de combustion supersonique LAERTE équipé de la chambre de combustion et séquence typique d'une rafale avec visualisation de la flamme.

Figure 2 :

 2 Figure 2 : Géométrie de la chambre précisant les accès optiques et les pressions pariétales.

Figure 3 :

 3 Figure 3 : Montage de strioscopie à haute cadence (2013) sur le banc supersonique du LAERTE.

Figure 4 :

 4 Figure 4 : Montage de strioscopie à haute cadence couplée à la visualisation de l'émission du radical OH* mis en place sur le banc supersonique du LAERTE (2015). Pour ces essais, les cadences retenues sont les suivantes : -visualisation OH* : f= 4000 Hz, résolution = 1024 x 512 pixels, temps d'exposition = 4 µs ; -visualisation strioscopie : f= 12000 Hz, résolution = 1152 x 504 pixels, temps d'exposition = 1 µs ; Les acquisitions OH* sont réalisées au moyen du logiciel Photron Fastcam Viewer (PFV version 2.4.3.0) et les acquisitions d'images de strioscopie au moyen du logiciel Phantom Camera Control(PCC version 2.12.727.1). Les caméras sont parfaitement synchronisées, avec une information temporelle plus riche pour la strioscopie comparativement à l'émission OH* (cadencement de la caméra APX-i2 réduit au tiers de la caméra APX-i2 de celui de la caméra V711).

Figure 5 :

 5 Figure 5 : 3 figures de gauche : injection et allumage (P 0 =0,410 MPa, T 0 =1697 K, Φ=0,15) avec image de strioscopie annotée (1280×504 pixels ; 12 kHz) et zoom sur la zone de l'injection (128×128 pixels ; 210 kHz). 2 figures de droite : injection et allumage (P 0 =0,408 MPa, T 0 =1700 K, Φ=0,20) avec image de strioscopie annotée (1280×504 pixels ; 12 kHz). Les conditions expérimentales correspondent à des essais à Mach 2. Les images sont acquises à cadence élevée (4 kHz à 210 kHz) afin de déterminer les fluctuations de position des chocs au cours d'une rafale. Les traînées longitudinales visibles sur la Figure 5 sont des dépôts sur les hublots et ne correspondent donc pas à des gradients de strioscopie dans l'écoulement. La zone étudiée pour l'imagerie de strioscopie est située entre x = 190 mm et x = 270 mm, à proximité des 2 injecteurs pariétaux de diamètre 2 mm situés à x = 200 mm, comme indiqué sur la Figure 5.L'injection réalisée dans cet écoulement chaud à Mach 2 montre une pénétration des jets sur une hauteur de 5 mm de part et d'autre de la paroi à l'abscisse x = 220mm. Ainsi, près de 30% de l'écoulement principal (10mm sur une hauteur de veine de 35,4mm à x=200 mm) est pénétré par les jets d'hydrogène. La visualisation par strioscopie fournie des informations sur l'injection, le mélange et la combustion. L'injection est caractérisée par un choc en forme de « tonneau » visible en haut à gauche de la Figure5, en amont duquel se détache un choc en arc. En aval de l'injecteur, une zone de mélange est mise en évidence. Pour une richesse de 0,15, en aval de cette zone de mélange, la combustion est accrochée autour d'un choc en forme de λ dont la position oscille entre 50mm et 80mm en aval des injecteurs. Les pics de pression induits par les

  ), les flammes supérieures et inférieures se déplacent sur 50 mm pour 245 mm < x < 295 mm, et la vitesse maximale de déplacement du front de flamme est inférieure à 70 m/s ; -pour Φ = 0,119 (Figure 8), les flammes supérieures et inférieures se déplacent respectivement sur 75 mm à 90 mm pour (260 mm ou 245 mm) < x < 335 mm, et la vitesse maximale de déplacement du front de flamme est inférieure à 140 m/s (doublée par rapport au cas précédent).

Figure 6 :

 6 Figure 6 : images de strioscopie (en haut), d'émission (au milieu) et leur superposition (en bas) ; OH* en rouge) ; P 0 ≈ 0,405 MPa, T 0 ≈ 1705 K, Φ = 0,144 (à gauche) et 0,119 (à droite).

Figure 7 :

 7 Figure 7 : Evolution temporelle des positions de flammes supérieures et inférieures (et vitesses déduites) ; P 0 = 0,403 MPa, T 0 = 1704 K, Φ = 0,144.

Figure 8 :

 8 Figure 8 : Evolution temporelle des positions de flammes supérieures et inférieures (et vitesses déduites) ; P 0 = 0,406 MPa, T 0 = 1707 K, Φ = 0,119.
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Les paramètres de contrôle permanents associés au moyen d'essai et à la maquette comprennent des mesures de pression et de température totale (3 thermocouples à différentes positions radiales) et 124 mesures de pression pariétales acquises à 10 Hz et réparties le long du foyer.

Séquence typique d'une rafale
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