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NOMENCLATURE

Nomenclature

Coefficients de la loi d’Arrhenius [s™; —; J - mol™!]
Surface du col de la tuyere [m?]

Variable de progres [—]

Concentration [mol - m?]

Fonction de débit critique [kg - s7!]

Coefficient de décharge [—]

Capacité calorifique massique [J - kg - K]
Capacité thermique a volume constant [J - kg - K]
Coefficient de diffusion [m? - s7!]
Nombre de Damkohler [—]

Energie interne massique [J - kg™]
Fréquence [s7!]

Terme source de force volumique [m - s
enthalpie massique [J - kg~!]
enthalpie de formation de I'espece o [J - kg™!]
Vecteur de diffusion des especes [kg - s7! - m™2]
Vecteur de densité de flux de chaleur [J - s~ - m™2
Energie cinétique turbulente [m? - s72]

Hauteur de grain de sable équivalent [m]

Vitesse de réaction

Nombre de Karlovitz [—]

Echelle de longueur [m)]

Masse [kg]

Nombre de Mach [—]

Masse molaire [kg - mol ']

Pression [Pal

Nombre de Prandtl [—]

Débit d’air vicié [kg - s7!]

Rayon de la tuyere d’alimentation [m]

Constante des gaz parfait [J - K~ - mol™!]
Nombre de Reynolds [—]

Terme source d’énergie totale [J - kg™! - s71]
Vitesse de flamme laminaire [m - s7!]

Nombre de Schmidt [—]

Temps [s]

Température [K]

Vitesse [m - s71]

Vitesse de frottement [m - s71]

Coordonnées cartésiennes de référence [m)|
fraction massique [—]

-2



NOMENCLATURE

Lettres grecques

or, . Epaisseur de flamme laminaire [m]
90 :  Hauteur de couche limite [m]
A . Taille de maille [m]
€ : Taux de dissipation de I'énergie cinétique turbulente [m? - s73]
E . Enstrophie [m? - 577
¢ : Taux de dissipation de la fraction de mélange [s™!]
n . Seconde viscosité [Pa - s
Nehmcomy : Rendement de chambre, mélange et combustion [—|
K Constante de Von Karméan [—]
A Conductivité thermique [W -m~! - K1
v Viscosité moléculaire dynamique [kg - m™! - s7!]
v Viscosité moléculaire cinématique [m? - s7!]
13 Fraction de mélange [—|
p Densité [kg - m™3]
o Tenseur symétrique des contraintes [Pal
T Tenseur des contraintes visqueuses |[Pal
T Frottement pariétal [Pal]
o Richesse [—]
w taux de production ou de dissipation spécifique de k [s7]
Indices
Q@ . réfere aux especes
1 réfere a la direction
T . réfere a la température
t réfere a la turbulence
0 réfere aux conditions génératrice
Exposants
! fluctuations au sens de Reynolds
" fluctuations au sens de Favre
+ : Quantité adimensionnée en variable de paroi
Opérateurs
q :  moyenne de Reynolds de la quantité g
q . moyenne de Favre de la quantité q

q : Variation temporelle de la quantité ¢



vi

NOMENCLATURE

Abréviations et acronymes

CAMI
CARS
CDF
CEDRE
DES
DDES
DLAS
DNS
EBU
EDC
IEM
ICT
ISCM
JAPHAR
FPV
GMRES
HLL
HLLC
LAERTE
LAPCAT
LDV
LES
LIF
LMSE
MEB
MIL
MUSCL
PDF
PIV
PaSR
PLIF
PREPHA
PSR
QL
RANS
RMS
SMLD
SST
U-PaSR
[OAY

Coated Abrasive Manufacturers Institute

Coherent Anti-stokes Raman Spectroscopy

Cumulative Density Function

Calculs d’Ecoulements Diphasiques Réactifs pour I’Energétique
Detached Eddy Simulation

Delayed Detached Eddy Simulation

Diode Laser Absorption Spectroscopy

Direct Numerical Simulation

Eddy Break-Up

Eddy Dissipation Concept

Interaction by Exchange with the Mean

Interaction Chimie Turbulence

Ingenito Supersonic Combustion Model

Joint Airbreathing Propulsion for Hypersonic Application Research
Flamme Progress Variable

Généralisation de la Méthode de minimisation du RESidu
Harten, Lax and van Leer

Harten, Lax and van Leer Contact

LAboratoire des Ecoulements Réactifs et de leurs Techniques d’Etudes
Long-term Advanced Propulsion Concepts And Technologies
Laser Doppler Velocimetry

Large Eddy Simulation

Laser Induced Fluorescence

Linear Mean Square Estimate

Microscopie Electronique a Balayage

Modele Intermittent Lagrangien

Monotone Upstream-centered Schemes for Conservation Laws
Probability Density Function

Particle Image Velocimetry

Partially Stirred Reactor

Planar Laser Induced Fluorescence

Programme de Recherche sur la Propulsion Hypersonique Avancée
Perfectly Stirred Reactor

Quasi-Laminaire

Reynolds-Averaged Navier-Stokes

Root Mean Square

Statistical Most Likely Distribution

Shear Stress Transport

Unsteady Partially Stirred Reactor

Ultra-Violet
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CHAPITRE 1. INTRODUCTION

1.1 Contexte

Le domaine de la propulsion aérobie des aéronefs représente un secteur de forte com-
pétitivité industrielle propice aux avancées technologiques. Aujourd’hui, plusieurs axes
de recherche sont mis en avant par différentes institutions impliquées dans ce secteur
d’activité.

D’une part, le domaine de ’aéronautique civile s’intéresse au développement de tech-
nologies de motorisation aérobie a haute capacité propulsive a Mach élevé, que ce soit
pour la propulsion de lanceurs aérospatiaux (programme PREPHA) ou la conception
d’aéronefs de transport (programme LAPCAT).

D’autre part, le domaine militaire dirige ses efforts vers le développement d’armes
hypersoniques. Ces armes se séparent en deux technologies distinctes. Les planeurs hyper-
soniques sont des véhicules, dépourvus de propulsion, emportés par des missiles balistiques
jusqu’a la haute atmosphere et pouvant manceuvrer vers leur cible de fagon non-prédictive
tout en évitant les contre-mesures adverses. Les missiles de croisiere hypersoniques sont
quant & eux munis d’un systeme propulsif autonome permettant une accélération jusqu’a
des vitesses hypersoniques (Mach supérieur a 5). Ces missiles évoluent plus proches du sol
comparativement aux planeurs du fait de la nécessité d’ingérer de I'oxygene pour main-
tenir la poussée. Comme l'indique la figure 1.1 les statoréacteurs et super-statoréacteurs
sont de bons candidats pour produire la poussée nécessaire a ’obtention de telles vitesses.

Les statoréacteurs et superstatoréacteurs sont des moteurs sans piece tournante uti-
lisant la vitesse de ’aéronef pour assurer la compression de l'air. Dans le cadre des sta-
toréacteurs l'air entrant est ralenti jusqu’a une vitesse sub-sonique avant de briiler afin
d’assurer un bon rendement de combustion. Cependant, pour des nombres de Mach plus
élevés (de l'ordre de Mach 6), la trainée induite par le choc droit en fin d’entrée d’air
devient trop pénalisante. De plus, 'apport d’énergie par la combustion est rendu difficile
par I’élévation de température de I’écoulement. Cela justifie le développement des super-
statoréacteurs qui se proposent de conserver un écoulement supersonique dans I’ensemble
du moteur contournant ainsi les problemes précédents. Toutefois, ce type de motorisation
révele un certain nombre de verrous scientifique et technologique présentés dans la section
suivante.

Ainsi, le secteur militaire doit répondre a des défis nécessitant le développement de
nouvelles technologies. La maitrise de la conception de super-statoréacteur ou de la com-
bustion de I'hydrogene s’integrent dans cette problématique. Cette theése contribue a
I’amélioration des méthodologies de calcul pour la combustion de I’hydrogene dans une
chambre de combustion supersonique. La section suivante propose de décrire brievement
le fonctionnement d’un super-statoréacteur afin de mieux cerner les difficultés relatives
au développement de ces moteurs.

1.2 Le super-statoréacteur

Les superstatoréacteurs sont étudiés dans le cadre de différents projets (PREPHA,
JAPHAR, LAPCAT, HEXAFLY). Ce systeme propulsif promet, d’apres la figure 1.1, les
meilleures performances a nombre de Mach de vol élevé.

Dans un super-statoréacteur l'air est comprimé grace a la vitesse du véhicule. L’ab-
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toutefois des défis fondamentaux et technologiques :

— la conception d’entrées d’air adaptées aux écoulements considérés,
— le management thermique des écoulements a forte enthalpie totale,

— les mécanismes de mélange entre I’écoulement d’air et le combustible a vitesse tres
élevée,

— la stabilisation de la combustion dans des écoulements supersoniques.

Les travaux de cette these s’intéressent plus particulierement aux deux derniers points
cités. Ces derniers ont été étudiés expérimentalement au cours du projet européen LAP-
CAT décrit dans la partie suivante.

1.3 Programme LAPCAT

1.3.1 LAPCAT-I

Le projet LAPCAT, d’une durée de 3 ans de 2005 a 2008, propose d’étudier des
concepts pour la propulsion d'un aéronef civil sur un trajet type Bruxelles/Sydney en
moins de 4 heures. L’accent est mis sur les technologies permettant de voler a des Mach
de vol allant de 4 a 8. Les travaux se sont concentrés sur des études systeme de cycles
turbines et statoréacteurs. Des expériences ont également permit de s’intéresser aux ca-
ractéristiques de composants unitaires (e.g. échangeurs de chaleur, injecteur).

Les travaux réalisés dans le cadre de ce programme suggerent la possibilité de réaliser
des aéronefs fonctionnant a ’hydrogene pouvant se propulser jusqu’a Mach 8. Ce projet
sera suivi par le projet LAPCAT-II.

1.3.2 LAPCAT-II

Pour ce projet, deux configurations d’aéronefs, étudiées dans le programme précédent,
sont retenues. Les travaux menés sont séparés suivant plusieurs activités :

— La conception d’un véhicule opérant a Mach 5 propulsé par turbo-réacteur. Les
travaux conduits dans le cadre de LAPCAT-II se concentrent sur la conception de
I'entrée d’air, de la chambre de combustion et de la tuyere de sortie. L’entrée d’air
proposée a été étudiée expérimentalement et numériquement démontrant la faisa-
bilité d’une entrée d’air supersonique a géométrie variable opérant sur une grande
plage de Mach de vol (0-5). Les travaux conduits sur la chambre de combustion
visaient la réduction de la production de polluants NOx. Les concepts de tuyere de
sortie ont été étudiés numériquement et expérimentalement démontrant des perfor-
mances satisfaisantes pour les deux régimes de croisiere du véhicule (Mach 0.9 et

5).

— La conception d'un véhicule opérant a Mach 8 a permis I’émergence de trois designs.
Différents composants des concepts ont été testés et simulés afin de caractériser les
avantages de chacun d’entre eux. Des modeles réduits des aéronefs ont aussi été
caractérisés en souflerie.
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— Des études portant sur des aspects aérodynamiques plus fondamentaux ont égale-
ment été menées numériquement et expérimentalement. Ces études se sont notam-
ment intéressées, d'un point de vue numérique, a la modélisation de la transition de
couche limite en écoulement rapide en présence de chocs. De plus, ces travaux ont
permis de constituer une base de données expérimentales.

— Une grande partie du projet s’intéresse aux chambres de combustion présentes dans
les différents aéronefs proposés. Les expériences réalisées sur les différents bancs
d’essais permettent la constitution d’une large base de données sur les phénomeénes
de mélange ou de stabilisation de la combustion en environnement supersonique.
Une partie de cette base de données sera utilisée par la suite dans cette
these.

Les différents travaux menés dans le cadre de LAPCAT-II permettent finalement d’éta-
blir la faisabilité de la construction d’aéronefs hypersoniques (modele réduit produisant
un bilan propulsif positif) tout en pointant certaines limitations dans les expérimentations
conduites au sol (viciation de 'air). De plus, les bases de données constituées permettent
aussi la validation de travaux de modélisation en matiere d’aérodynamique et de combus-
tion.

L’étape suivante pour ces projets consiste en la réalisation d’essais en vol avec des
aéronefs de taille réduite faisant I’objet du projet en cours HEXAFLY-INT.

1.3.3 Intérét des résultats LAPCAT-II

Les travaux conduis dans cette these s’intéressent a certains résultats obtenus au
cours de ce projet. Des expériences conduites équipé avec la chambre de combustion
supersonique LAPCAT sur le banc LAERTE de 'ONERA ont mis en évidence plusieurs
régime de combustion dont deux sont étudiés ici et détaillés dans le chapitre 3. Ces
deux régimes permettent de mettre en évidence des phénomenes susceptibles de mettre a
I’épreuve les simulations numériques. Citons notamment :

— le mélange a haute vitesse entre le carburant et I’écoulement principal et notamment
les effets de compressibilité sur la couche de mélange,

— les interactions entre chocs et couche limite,
— l'apparition de décollements et leur dynamique,

— les mécanismes de stabilisation de la combustion (mode pré-mélangé, mode diffusif
et auto-inflammation).

1.4 Position du sujet de these

Les bases de données constituées lors des campagnes expérimentales sont des outils ex-
tréemement utiles pour la validation et le développement de méthodologies de simulations
numériques.

Certaines rafales obtenues lors du projet LAPCAT-II ont mis en difficulté les simula-
tions numériques motivant les efforts de recherches conduits dans cette these. Le principal
objectif de cette derniere est ainsi de proposer et mettre en ceuvre une méthodologie apte
a restituer quantitativement les phénomenes physiques instationnaires observés dans ces
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expériences. La restitution des rafales sélectionnées permet de plus une analyse des mé-
canismes de stabilisation de la combustion ainsi que de ceux pilotant les phénomenes
instationnaires.

Ce manuscrit s’organise autour de 9 chapitres de la maniere suivante :

— Chapitre 2 : "Etude de la combustion supersonique'. Ce chapitre s’attache & prendre
la mesure de ’état de I'art des simulations numériques en combustion supersonique.
Celui-ci est structuré autour de plusieurs expériences de référence et s’attache a faire
ressortir les points saillants permettant la simulation de chacune d’entre elles.

— Chapitre 3 : "Résultats exploités'. Ce chapitre détaille, dans un premier temps, les
conditions expérimentales dans lesquelles ont été conduites les rafales obtenues lors
du projet LAPCAT. Les résultats obtenus sont par la suite analysés.

— Chapitre 4 : "Description des outils numériques". ce chapitre est consacré aux équa-
tions générales de I’aéro-thermochimie et aux méthodes de résolution de ces dernieres
ainsi qu’a la validation de la plate-forme de calcul CEDRE dans I'application de ses
solveurs.

— Chapitre 5 : "Modélisation numérique". Ce chapitre présente les différentes stratégies
de modélisation utilisées dans le cadre de cette these.

— Chapitre 6 : "Simulation RANS", ce chapitre dresse le bilan des simulations RANS
réalisées dans le cadre de cette theése. Ces simulations mettent en évidence un pa-
rametre clé (la rugosité) dans la restitution des expériences conduites sur le banc
LAERTE. Une étude paramétrique est également conduite permettant d’observer
Ieffet de différentes grandeurs fixées dans le calcul.

— Chapitre 7 : "Simulation DDES demi-configuration'. Ce chapitre présente les si-
mulations instationnaires DDES effectuées par la suite. Ces calculs apportent une
meilleure compréhension de la structure de la combustion pour les deux régimes de
combustion étudiés.

— Chapitre 8 : "Simulation DDES configuration complete'. Ce chapitre s’intéresse a la
compréhension de la dynamique instationnaire globale de 'une des deux rafales.

— Chapitre 9 : "Perspective et conclusion". Ce chapitre de cloture retrace les principales
conclusions tirées des travaux effectués et définit certaines perspectives permettant
d’améliorer les stratégies de modélisation numérique.




Chapitre 2

Etude de la combustion supersonique

Sommaire
2.1 Introduction ... ... ... ... ... e 8
2.2 Configurations élémentaires . . ... ... ... ... ...... 8
2.2.1 Expérience de Beach et al. [1] . . . . . . . ... ... 9
2.2.2 Expérience de Cheng et al. 2] . . . . . .. ... ... ... 12
2.3 Configurations confinées . . ... ... ... ... ... 0.0 17
2.3.1 Mat de Waidmann et al. [3] . . . . ... ... ... ... 18
2.3.2 Chambre SCHOLAR . . . . . . . ... .. .. .. ... ... 21
2.3.3 Chambre de Burrows et Kurkov . . . ... ... ... ..... 23
2.3.4 Maquette Hyshot . . . . . . . .. .. ... ... L. 24
2.3.5 Conclusion partielle . . . . .. .. ... oo, 27
2.4 Montage LAPCAT . . . . . . . . . it i it 27
2.4.1 Montage expérimental . . . . . .. ..o 28
2.4.2 Simulations numériques . . . . . . . ... 28
2.4.3 Conclusion partielle . . . . . ... ... 0oL 29

2.5 ConclusSion . . . ¢ v i i v i e e e e e e e e e e e e e e e e e e e 30




CHAPITRE 2. ETUDE DE LA COMBUSTION SUPERSONIQUE

L’objet de ce chapitre est d’exposer les défis de modélisation pour la simulation des
écoulements supersoniques réactifs. Celui-ci s’organise autour de 'observation de diffé-
rentes configurations expérimentales conc¢ues dans 'optique de mieux comprendre ces
écoulements et de produire des ressources de référence pour la validation des outils de si-
mulations numériques. Les installations étudiées sont distinguées selon deux catégories (i)
les flammes supersoniques en milieu libre et (ii) la combustion en milieu confiné (chambre
de combustion). L’enjeu est ici de faire ressortir les différents points sur lesquels il est
possible de travailler pour améliorer la qualité des résultats numériques.

2.1 Introduction

Les premieres recherches publiées présentant deux concepts de super-statoréacteurs
ont émergés au cours des années 50, :

— Le premier (proposé par Maurice Roy) propose de stabiliser la combustion par une
onde de détonation précédant la tuyere de sortie du moteur. L’idée est d’adapter
la richesse pour stabiliser la position de 'onde de détonation. Ce concept rassemble
ainsi trois éléments canoniques des stato-réacteurs que sont I'entrée d’air, le foyer
de combustion et le convergent de la tuyere. Il ajoute toutefois une partie "avant
tuyere" ou le carburant est injecté. Le design d’injection permettant 1’obtention
d’un mélange uniforme et sans perturbation de I’écoulement ou I'induction d’ondes
de choc constitue I'un des défis majeurs de ce type de moteur.

— Le second proposé par Antonio Ferri [14] s’appuie sur une combustion pilotée par
la diffusion (pilotée par le mélange), évitant le plus possible I'apparition de choc.
Dans ce type de moteur le carburant est injecté en milieu supersonique et briile en
se mélangeant avant d’étre expulsé par une tuyere divergente.

Ce second type de motorisation est celui le plus couramment retenu pour concevoir
des super-statoréacteurs. Les expériences présentées par la suite permettent d’analyser
différentes étapes de la combustion dans ce type de moteurs.

De nombreuses expériences ont été mises en ceuvre afin de mieux comprendre la com-
bustion non pré-mélangée en milieu supersonique. En plus de permettre des observations
réelles des phénomenes physiques, ces expériences nourrissent les simulations numériques
en constituant des bases de données permettant de mettre a I’épreuve les différents modeles
constitutifs des codes de calcul. Une fois ces modeles calibrés, ces simulations numériques
peuvent éclairer les expériences a la lueur de résultats précédemment inaccessibles expé-
rimentalement (pour cause de diagnostic compliqué & mettre en ceuvre) mais observables
numériquement.

2.2 Configurations élémentaires

Cette section présente des expériences conduites sur des configurations en milieu libre.
Les deux expériences suivantes montrent la possibilité de stabiliser la combustion dans
un écoulement co-courant de jets supersoniques.
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2.2.1 Expérience de Beach et al. [1]

Un des premiers montages de référence pour la calibration des modeles simulant la
combustion supersonique a été étudié au centre de recherche de Langley de la NASA par
Beach et al. [1].

Montage expérimental

Ce brileur supersonique, représenté sur la figure 2.1, est constitué de deux tuyere
coaxiales opérant a Mach 2. La tuyere intérieure éjecte un mélange d’hydrogene a plusieurs
richesses. La tuyere extérieure fournit de 'air vicié.

FIGURE 2.1 — Schéma du montage de Beach tiré de la référence [1].

Ce montage utilise des sondes de prélevement ainsi que des capteurs Pitot pour me-
surer la pression dans 1’écoulement et les fractions massiques des especes majoritaires
(N,, Oy, Hy, HyO), présentées ultérieurement dans un article numérique [15]. Des images
strioscopiques ont été réalisées permettant d’évaluer la qualité de 'amorgage de la tuyere
d’alimentation. De plus, des images photographiques de I’écoulement en sortie des injec-
teurs permettent d’observer le développement de la combustion supersonique. Ces images
permettent d’obtenir une estimation de la distance d’allumage pour les différentes richesses
considérées.

Cette expérience est utilisée pour valider numériquement des modeles (i) de turbu-
lence, (ii) 'expansion de couche de mélange par la comparaison aux profils de pression et
d’especes dans les zones non réactives, (iii) des schémas cinétiques ainsi que (iv) des mo-
deles d’interaction chimie turbulence (ICT) en utilisant les données de fractions massiques
dans la zone réactive.

Simulations numériques

Différentes approches ont été proposées pour simuler ce montage.

L’étude des temps caractéristiques adimensionnés de la chimie et de la turbulence
conduite dans la référence [16] conclut que le régime de combustion est celui des flamme-
lettes. Zheng et Bray [16] présentent quatre simulations RANS bi-dimensionnelles dans
lesquelles sont étudiées les effets de corrections des (i) dissipation dilatationnelle de Sarkar
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et al. [17], (ii) de pression-dilatation de Sarkar [18] lié aux effets de compressibilité ainsi
que (iii) l'effet de deux modeles de combustion reposant sur la représentation de flamme-
lettes laminaires au travers de PDF présumées. Le premier modele prend en compte une
PDF présumée pour la fraction de mélange permettant I’'obtention des fraction massiques,
de la température ainsi que la densité. Le second utilise une PDF présumée jointe pour
la fraction de mélange et de vitesse de déformation (strain-rate) permettant de retrouver
les grandeurs évoquées précédemment. Une tabulation des températures et fractions mas-
siques en fonction de la fraction de mélange et de la vitesse de déformation est de plus
utilisée. Une correction de la tabulation de température est apportée pour le second mo-
dele afin de prendre en compte I’apport de chaleur provenant de la dissipation de ’énergie
cinétique en régime supersonique. Les résultats présentés comparent les effets des diffé-
rentes corrections de compressibilité en conjonction avec le premier modele de combustion
ainsi que 'effet de modélisation de la combustion une fois toutes les corrections prises en
compte :

— De faibles modifications dans le développement des profils de fraction massiques
sont observées quand les différentes corrections de compressibilités sont appliquées.

— L’utilisation du second modele de combustion permet une meilleure représentation
des profils de fractions massiques. Ceci indique I'intérét de la prise en compte de la
vitesse de déformation permettant la prise en compte d’extinction de la combustion
dans les régions ou la flamme est fortement étirée. De plus, la prise en compte de
I’élévation de température par effet cinétique permet une meilleure représentation
de la combustion et de I’évolution des fractions massiques.

Baurle et al. [19] présentent une comparaison entre deux approches RANS, I'une faisant
I’hypothese de flammelettes et utilisant une PDF présumée de température et de fraction
massique permettant de connaitre les taux de production d’especes, la seconde basée sur le
transport de la PDF de composition. La PDF de température nécessite la connaissance de
la moyenne et de la variance de la température. Ces deux quantités sont obtenues a partir
des équations de Navier Stokes moyennées et de la variance d’enthalpie sensible calculée
par une équation de transport proposée par Baurle et al. [20]. Les profils de composition
chimique issus des deux modeles sont comparés aux mesures indiquant un bon accord entre
simulation numérique et expérience. Une légere amélioration des résultats numériques est
observée quand la PDF est transportée.

Mébus et al. [21] effectuent des simulations 2D comparant les effets de la modélisation
de la combustion. Deux modeles de transport de fonction densité de probabilités sont
comparés. Le premier (i) transporte la PDF jointe de fraction massique et d’énergie, les
équations de transport de quantité de mouvement et de turbulence sont utilisées. Le second
(ii) utilise une PDF jointe pour les toutes les quantités (scalaire, vitesse, fréquence tur-
bulente). Les effets de compressibilité (pression dilatation, et dilatation dissipation) sont
pris en compte. De maniere générale, les simulations obtenues montrent, aux premieres
stations de mesures, une surestimation des niveaux de pression. Les auteurs expliquent
cet effet par une restitution trop épaisse des couches limites simulées dans les injecteurs.
La comparaison des profils de pression entre les simulations montre un meilleur accord
pour 'approche (i) dans la représentation de la couche de mélange. L’approche (ii) offre
cependant une meilleure représentation des profils de fractions massiques des espéces dans
les zones réactives.
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Gomet et al. [22] utilisent le Modele Intermittent Lagrangien (MIL), celui-ci permet
de restituer les effets de chimie non infiniment rapide ou d’interaction chimie turbulence
(ICT) par la comparaison des échelles de temps caractéristique de I'allumage et du micro-
mélange. Izard et al. [23] ont préalablement étendu ce modeéle aux régimes supersoniques
en prenant en compte les effets de compressibilité. Cette extension a été validée sur 1'ex-
périence décrite dans la partie suivante 2.2.2. L’étude conduite par Gomet et al. [22]
s’'intéresse plus particulierement a la modélisation du temps de résidence et du temps
de mélange. Le calcul de ce dernier fait intervenir le taux de dissipation scalaire pour
lequel deux approches de modélisation sont utilisées. L’une reposant sur une fermeture
algébrique (i) et la seconde transportant le taux de dissipation scalaire (ii). La restitution
des profils de composition est satisfaisante, dans la simulation de cette configuration et
peu de différences sont observables entre les deux approches de modélisation MIL.

TABLE 2.1 — Simulations de la géométrie de Beach et al. [1].
Modele Schéma

Modéle combustions Se ., 2D/3D
turbulence cinétique
RANS-  PDF-p [Va, T, 7] = J(€)
Zheng et al. [16] RSM PDF-p [Yo. T gl = f€.0) = 2D
Evans et al. [15] RANS k-e EBU - - 2D
PDF-p w, = f(T,Ya) Jachimowski
Baurle et al. [19] RANS PDF-t (Y, h) " [24] (68, TR) 2D
QL Jachi ki
Mébus et al. [21] RANS PDF-t (Ya, h) 0.7 [;46] E?SOW;R; 2D
PDF-t (Yy, h, u;, w) ’
. Jachimowski
Gomet et al. [22] RANS k-¢ PDF-p (MIL) w, = f(&,Y,) 0.7 24] (139, 33R) 2D
Tard et al. [23]  ANS K€ pryp o (MIL) @ = £(6) 0.7 Jachimowski 2D

[25] [24](13S, 33R)

Conclusion partielle

L’expérience menée au centre de recherche de Langley [1] est basée sur un dispositif
de combustion supersonique dans lequel les gaz frais sont injectés co-courant et réagissent
apres un délai de mélange et d’allumage. Les différentes mesures effectuées constituent
une base de validation utilisée par différents auteurs pour valider I'utilisation de modeles
de combustion turbulente dans les régimes supersoniques.

Les travaux de modélisation et de simulation numérique s’appuient sur 'emploi de
PDF soit présumées soit transportées. Ici, la température dépend fortement des effets de
compressibilité. Afin de tenir compte de ces effets de compressibilité, plusieurs stratégies
sont retenues pour les approches QL et a PDF présumée :

— Zheng et Bray [16] construisent des bibliotheéques de flammelettes prenant en compte
I’enthalpie totale.

— Gomet et al. [22] tiennent compte des effets de compressibilité (prise en compte de
I'enthalpie totale et corrections de compressibilité pour la turbulence) ainsi que de
I'auto-inflammation en utilisant le modele MIL.
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— Baurle et al. [19] choisissent de calculer non pas les fractions massiques et la tempé-
rature mais plutét les taux de production des especes et optent pour le transport des
fractions massiques et d’enthalpie (voire de la variance de I’enthalpie). L utilisation
d’une cinétique calibrée sur les conditions de Mach de vol élevé permet également
une meilleure représentation de la combustion.

Dans les approches RANS étudiées ci-dessus, les tentatives d’introduction de 1’élé-
vation de température par effet cinétique dans les modélisations par PDF (notamment
présumée) semblent améliorer les résultats [16].

Néanmoins, les prises de mesure effectuées lors des expériences présentent le défaut
d’étre intrusives comme le précise Cheng et al. [2]. Une des conséquences de cette instru-
mentation est notamment d’induire une faible résolution spatiale des résultats obtenus,
de plus les moyens de mesure introduits dans 1’écoulement supersonique produisent des
chocs pouvant accélérer localement les réactions et fausser les mesures. Ces difficultés de
mesure ont pu, par la suite, étre corrigées via le développement de techniques optiques
(non-intrusives) de mesure.

2.2.2 Expérience de Cheng et al. [2]

Ce montage expérimental particulierement bien documenté a pour principal objectif
la validation des modeles de calculs de combustion supersonique.

Montage expérimental

Le briileur supersonique de Cheng et al. [2], situé au Centre de recherche de Langley,
est constitué de deux tuyeres axisymétriques coaxiales qui permettent le mélange entre
un écoulement d’air vicié a Mach 2 et de ’hydrogene pur injecté & Mach 1 au centre (cf.
fig. 2.2). Cette expérience est réalisée afin de mieux comprendre le développement de la
combustion supersonique et d’établir une base de données permettant la validation des
codes de simulation numérique.

Cette expérience utilise des moyens de mesure optique (CARS, LDV, PLIF) permet-
tant d’obtenir des profils de température, vitesses et d’especes (O,, Hy, H,O, OH) sans
perturber I’écoulement comme c¢’était le cas dans I'expérience de Beach et al. [1]. Ces me-
sures sont complétées par des visualisations photographiques et strioscopiques de 1’écou-
lement.

Cette expérience présente une flamme se stabilisant derriere un choc faible a une
distance de 25 diametres en aval de l'injection. Les mesures de températures et d’especes
en différents plans de I’écoulement présentent plusieurs phases de développement de la
combustion. Autour de 10 diametres, le jet est en cours de mélange, de tres faibles niveaux
de OH sont observables. Aux stations positionnées a 20 et 40 diametres de I'injecteur les
réactions chimiques apparaissent et sont mises en évidence par une forte augmentation
de température. De plus, les pics de mélange entre air vicié et hydrogene fusionnent
tandis que deux nouveaux apparaissent aux extrémités des profils mesurés. Ceux-ci sont
induits par une couche de mélange avec 'air extérieur. Une dissymétrie entre les résultats
apparait, celle-ci est attribuée aux difficultés d’alignement entre 'injection d’air vicié et
d’hydrogene. A partir de la station localisée a 64 diameétres, tout I’hydrogene injecté est
consommé puis il faut attendre 87 diametres pour observer la fin de la recombinaison des
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FIGURE 2.2 — Schéma du montage expérimental de Cheng et photographie avec durée
d’exposition longue, tiré de la référence [2].
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radicaux OH. Ces informations permettent de suivre I’évolution de la combustion dans le
jet et sont de premiere importance pour I’évaluation des modeles de combustion.

Les mesures effectuées par LDV donnent des profils de vitesses moyennes et de fluc-
tuations RMS (root-mean-square) aux différentes stations évoquées précédemment four-
nissant d’autant plus de données pour la validation des modeles de turbulence.

Les fluctuations RMS mesurées peuvent atteindre 40% pour les espeéces et 20% pour
la vitesse et ne peuvent donc a priori pas étre négligées dans leurs représentations numé-
riques.

Une étude comparant les profils de température et des fractions massiques mesurés
aux limites (i) de mélange sans réaction et (ii) d’équilibre chimique a été effectuée. Celle-ci
permet de qualifier ’état de la combustion aux différentes stations montrant que la pre-
miere station (10 D) se positionne dans le régime de mélange sans réactions, les auteurs
supposent qu’ici la vitesse de déformation (strain rate) prohibe les réactions. Autour de
30 diametres, le profil s’approche plus de I'équilibre chimique avec un grand nombre de
points sous ce dernier. La vitesse de déformation étant toujours élevée, il est possible d’ob-
server des extinctions locales. A partir de 40 diametres, les courbes approchent ’équilibre
chimique sauf celle de OH du fait d’une lente recombinaison de ce radical. Au niveau de
la derniere station, a 80 diametres, 1’équilibre chimique n’est pas parfaitement retrouvé
étant donné que l'air ambiant s’est mélangé au jet principal, cette dilution perturbant
I’équilibre.

Alinsi, cette expérience offre un large panel de mesures moyennes et RMS non-intrusives
permettant une analyse fine de la combustion supersonique et mettant, encore maintenant,
les simulations numériques a ’épreuve. Les comparaisons des profils de température et
d’especes aux limites de mélange non-réactif et d’équilibre chimique indiquent de plus un
fort écart des mesures par rapport a 1’équilibre chimique. Ce dernier doit ainsi étre consi-
déré dans les modeles d’ICT ou bien les schémas cinétiques eux-mémes afin de restituer
numériquement les données expérimentales.

Etude numérique

Baurle et al. [26, 19, 27] présente trois études bi-dimensionnelles consacrées a 'utilisa-
tion de modele de combustion utilisant des fonctions densité de probabilité. La premiere
[26] de ces études s’intéresse a I'apport de 'utilisation d’'une PDF jointe de température
et de fractions massiques, pour estimer les taux de production chimique, montrant 1’in-
térét de cette méthodologie dans les couches de mélange mais rapportant cependant des
défauts dans les zones réactives. Une forte sensibilité a la représentation du terme source
chimique de I’équation de variance des especes et a certaines constantes du modele est
relevée. Cette étude est suivie d’'une seconde [19] ou une approche par PDF déduisant le
taux de production chimique de PDFs pour la température et les fractions massiques des
espéeces, est comparée a une seconde approche transportant une PDF de fraction massique
et d’enthalpie. Les simulations menées indiquent une meilleure restitution des expériences
quand le premier modele est utilisé. Encore une fois, le terme source chimique de va-
riance de composition de ce modele semble surestimé. Une troisiéme étude [27] prenant
en compte les corrélations entre les PDF de température et de composition dans le cal-
cul des termes sources chimiques a permis d’améliorer légerement I'accord aux grandeurs
moyennes expérimentales.
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Parallelement a ces études, Mobus et al. [28] étudie (en 2D) 'utilisation de deux
fonctions densité de probabilité transportée, en effectuant soit un transport lagrangien
ou Eulérien des PDF d’enthalpie et d’especes, comparée aux résultats de chimie lami-
naire. Un modele de mélange est ici nécessaire pour fermer les équations de transport des
PDF. Les simulations indiquent une meilleure représentation des niveaux maximum de
OH, détecté le long de la position axiale, en utilisant la chimie quasi-laminaire (approche
consistant a négliger I'influence possible des fluctuations de composition). Ce travail est
suivi d'une seconde étude [21] raffinant la modélisation de la PDF en comparant deux
fonctions densité de probabilité, I'une englobant les scalaires, l'autre englobant les sca-
laires, la vitesse ainsi que la fréquence turbulente. L’apport de trois modeles de mélange
est également observé, le modele IEM-LMSE [29, 30], une modification du modele de
Curl [31] (utilisé dans I’étude précédente) et le modele de Hsu et al. [32] (qui sera utilisé
comme modele de référence). De plus, des effets de compressibilité sont pris en compte
dans ces simulations. Ces résultats sont une fois de plus comparés aux résultats obtenus
avec une chimie quasi-laminaire. Cette étude utilise les résultats expérimentaux de Beach
et al. [1] ainsi que ce de Cheng et al. [2] pour valider leurs simulations numériques. Les
résultats obtenus indiquent des profils numériques en accord avec I'expérience avec peu de
différences entre les modélisations par PDF ou quasi-laminaire pour les premieres stations
de mesures. Pour le dernier plan de mesure, la méthode par PDF englobant toutes les
grandeurs restitue mieux les fractions molaires expérimentales.

Izard et al. [23] étendent 'approche MIL aux régimes supersoniques. L’application de
cette modélisation au calcul 2D axisymétrique de la flamme de Cheng permet d’obtenir
une bonne restitution de la position d’allumage, ainsi que des profils moyens mesurés.
Ces résultats sont accompagnés d’une discussion des mécanismes de stabilisation de la
combustion dans cette configuration. Les simulations numériques indiquent l'existence
d’une premiere zone d’induction dans laquelle les réactions ne sont pas significatives,
suivie d’une seconde zone dans laquelle la combustion s’initie par auto-inflammation dans
la couche de mélange entre les gaz frais, une troisieme zone suit dans laquelle les niveaux
de turbulence diminuent et ou la température élevée de 'air vicié permet la stabilisation
d’une flamme non pré-mélangée. Ce type de modélisation a été utilisé ensuite par Gomet
et al. [22] en retravaillant la modélisation du taux de dissipation de la fraction de mélange
et en incluant une équation de transport pour le temps de résidence 7,..s. Cette publication
a été présentée précédemment dans la section traitant des simulations numérique traitant
des résultats expérimentaux de Beach 2.2.1. Les simulations 2D axisymétrique menées
montrent un accord satisfaisant des quantités moyennes mesurées et simulées. Une version
simplifiée de ce modele, proposant des formulations analytiques pour déterminer le temps
chimique pour remplacer la chimie tabulée, est utilisé par Bridel-Bertomeu et Boivin [33].
Cette derniere permet d’obtenir des résultats semblables a ceux obtenus précédemment
tout en réduisant notablement le temps de restitution nécessaire a la simulation.

Boivin et al. [34] présentent également plusieurs simulations LES 3D instationnaires
(Smagorinsky [35]) utilisant une chimie quasi laminaire et comparant les effets du schéma
cinétique employé. Trois cinétiques sont utilisées, une premiere détaillée (21 réactions,
8 especes), la seconde réduite (3 réactions, 5 especes) et la troisieme étant une version
corrigeant les taux de production de la seconde a 'aide d’un senseur d’auto-inflammation,
comparant les taux de production et de consommation du radical HO,. Un premier résultat
indiqué dans cette étude provient de 'apport de la correction des taux de production sur
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la chimie permettant aux résultats utilisant une chimie réduite d’approcher fortement les
résultats obtenus avec une chimie détaillée. De maniere générale, les résultats moyens, pour
la chimie détaillée et corrigée, sont en bon accord avec I'expérience et les fluctuations RMS
sont de magnitude similaire aux données expérimentales. De plus, la position d’allumage
est bien restituée dans le cadre des simulations restituant fidelement 1’auto-inflammation.
Ces éléments conduisent Boivin et al. [34] a proposer le mécanisme d’auto-inflammation
comme primordial pour la stabilisation de la combustion.

Coclite et al. [36] présentent un modele de flammelette [37] utilisant des PDF de frac-
tion de mélange ¢ ainsi que d’une variable de progres ¢ pour déterminer les fractions
massiques des especes. Deux approches sont utilisées pour représenter la PDF jointe pré-
sumée de & et ¢, la premiere supposant l'indépendance des variables la seconde supposant
une distribution la plus probable de la PDF jointe (SMLD : statistical most likely distribu-
tion). Ces modélisations requiérent I’ajout d’équations de transport pour £, ¢, gﬁ et 72 (c
étant la variable de progres caractérisant ’avancement des réactions). La comparaison aux
résultats moyens indique un bon accord pour les deux approches. L’observation de la va-
riable de progres indiquent toutefois une flamme attachée aux injecteurs pour la premiere
approche tandis que la seconde prédit bien la position d’allumage de la combustion.

Moule et al. [38] utilisent une approche U-PaSR, quantifiant les volumes sous-maille
réagissant suivant une loi Quasi-laminaire, pour effectuer une simulation LES (Smago-
rinsky [35]) 3D de cette flamme. Cette approche permet d’obtenir une bonne distance
avant 'allumage ainsi que des profils moyens de températures et d’especes satisfaisant
avec les mesures de Cheng. De méme les profils RMS obtenus reproduisent bien les ten-
dances expérimentales. L’auto-inflammation est présentée ici comme prépondérante et
comporte plusieurs régions, la premiere s’étendant des injecteurs jusqu’a 18 diametres et
permettant la production de radicaux, une seconde région dans laquelle I'allumage est
controlé par I'interaction entre des ondes de pression, issue de la couche de mélange ex-
terne, et le dégagement de chaleur. Ce couplage est présenté comme étant essentiel dans
la stabilisation de cette lamme supersonique.

Bouheraoua et al. [39] présentent une étude LES utilisant le modele de Smagorinsky
[35] couplé & une approche QL de la combustion utilisant un schéma cinétique réduit a 5
réactions transportant 8 especes. La qualité du maillage obtenu est évaluée au travers du
critere de Pope et indique une bonne résolution de ce dernier dans tout I’écoulement. Ces
simulations se comparent bien aux mesures expérimentales et permettent la proposition
d’un mécanisme de stabilisation de la combustion assez similaire a celui précédemment
mis en évidence par Moule et al. [38]. Ce dernier repose sur la répétition d'une séquence
ou (i) la combustion apparait au travers de poches d’auto-inflammation qui (ii) se coales-
cent pour former une zone de combustion sur laquelle vient se stabiliser (iii) une structure
d’onde de détonation se propageant vers I'injecteur jusqu’a atteindre une zone ou (iv) les
conditions de mélange ne permettent plus la stabilisation de la combustion. La dispari-
tion de la zone de combustion permet par la suite aux poches d’auto-inflammation de
réapparaitre et ainsi de répéter le cycle.

Conclusion partielle

Le montage expérimental exploité par Cheng et al. [2] ainsi que les simulations nu-
mériques de cette géométrie résultats permettent de mieux comprendre les mécanismes




CHAPITRE 2. ETUDE DE LA COMBUSTION SUPERSONIQUE 17

TABLE 2.2 — Simulations de la géométrie de Cheng et al. [2].
Modele Schéma

turbulence Modele combustion — Sc; cinétique 2D /3D
Baurle et al. [26] RANS k [40] PDF-pw, = f(T,Ya) - E]Qalf]hégnso,v\;%{; D
Baurle et al. [19] RANS k-w 11235 :f Eb{ja’:h]; (T,Ya) ([];;]hégnscj“;sflg D
Baurle ef al. [27]  RANS 2 PDF-pa. = f(T,Y,) - Q[JQaZEhE?S(TV\;sI;{; D
Mobus et al. [28] PDF [41] PDF-t Wy = f(T,Y,) - E]Qazf]héggcjw?sgi D
Mobus et al. [21] L{ggs[éﬂ] g]gF-t (Yo, h) 0.7 t[]2a:]hér6nsovx;sf1{<; -
PDF [41]  PDF-t (Ya, h, u;, w) )
ERE G
Comet ol 12 ) Goge 07 Bies s 2
Boivin et al. [34] ;flig[ji]nsky QL 0.6 (Ssg,e 121?}52] 3D
Boivin (5S,3R)
Bridel et al. [33] kR—?l[\;i] zfi-r}<l\§/l)IL [43, 44] 0.7 (S;zél’cgg; £45] 5D
Coclite et al. [36] Eﬁl\&] fff\:/ ?(7&],1“) 0.8 ?ggejnslglf] 2D
Moule et al. [38] gizsig[ji]nsky U-PaSR. ) €4a7<3]héglsc3vxisg)ké | aD
Bouheraoua et al. [39] gl]flig[ii]nsky QL - Boivin (5S,3R) 3D

de stabilisation de flamme supersonique ainsi que de discerner les éléments principaux
(auto-inflammation, effets de compressibilité) dans la restitution de ces écoulements. En
RANS, I'utilisation de modélisations fines de la combustion supersonique permet un ap-
port notable aux simulations. Cet écart peut étre remarquablement réduit dans le cadre
de simulations LES 3D fortement résolue comme l'indique Boivin et al. [34]. Toutefois,
une bonne résolution de la turbulence reste nécessaire pour obtenir la bonne ouverture du
jet, tout comme 1'utilisation de schémas cinétiques aptes a bien restituer les mécanismes
pilotant I’allumage du cas considéré, ici 'auto-inflammation. Les effets de compressibilité
sont de plus un élément incontournable dans la simulation de ces écoulements comme le
montre Moule et al. [38].

2.3 Configurations confinées

Les expériences conduites précédemment permettent 1’observation, la compréhension
et la modélisation de phénomenes physiques nécessaires a I'analyse de la combustion su-
personique tels que I'expansion de couche de mélange, les effets de compressibilités ou
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encore 'interaction entre les ondes de pression et la combustion. Cependant, elles ne suf-
fisent pas pour balayer tous les effets pouvant apparaitre dans des scramjets. En effet,
la géométrie de ces derniers peut influencer 'apparition du blocage thermique ou encore
induire des effets aérodynamiques, comme des zones de recirculation ou des écoulements
secondaires . C’est pour cela que des expériences en milieu confiné sont réalisées. Au cours
du développement d’un moteur, plusieurs types d’injection du carburant peuvent exister,
injection co-courant pour réduire les trains de chocs induits ou transversale a ’écoule-
ment pour maximiser la surface de mélange. La section suivante expose un panel varié
de méthodes d’injection du carburant présentant chacune des difficultés de modélisation
différentes.

2.3.1 Mat de Waidmann et al. [3]
Montage expérimental

Le centre Allemand pour ’aéronautique et 1’astronautique ou Deutsches Zentrum fiir
Luft-und Raumfahrt (DLR) dispose d’'un montage expérimental permettant 1’étude de la
combustion supersonique [3]. Celui-ci est constitué d’un canal alimenté en air vicié a Mach
2 dans lequel le combustible est injecté au culot, sonique, dans le sens de I’écoulement, a
l'aide d’un méat d’injection triangulaire servant d’accroche flamme (cf. fig. 2.3).
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FIGURE 2.3 — Schéma du montage expérimental de Waidmann extrait de la référence [3].

La température génératrice de I’écoulement étant faible (600K), inférieure a la limite
d’auto-inflammation, I'allumage est effectué¢ a l'aide d’un dépot d’énergie. Une fois la
chambre allumée, la recirculation des gaz brulés dans le sillage du mat d’injection permet
la stabilisation de la combustion.

La veine d’essai comprend des hublots permettant d’effectuer des observations telles
que des strioscopies, LIF, LDV, PIV de I’écoulement ou encore des mesures de tempé-
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ratures CARS. Des sondes de pression permettent également de mesurer des profils de
pression pariétale le long de la chambre.

Une premiere partie des essais menés sans injection et avec injection sans combustion
permettent d’obtenir la structure de chocs induite par le mat d’injection ainsi que des
profils de pression sur les parois de la chambre complété par des profils moyens de vitesse
et de fluctuations rms au centre de la chambre et dans différents plans transversaux. Les
visualisations expérimentales indiquent une expansion des gaz frais en sortie de I'injection
puis une recontraction de la couche de mélange liée aux interactions avec les chocs ré-
fléchis induits par la présence du mat d’injection. Ces premiers résultats permettent aux
simulations numériques une premiere étape de calibration reposant essentiellement sur la
modélisation de la turbulence et des effets compressibles.

La seconde partie de ces essais, conduit en initiant la combustion de I’hydrogene injecté,
montrent la stabilisation de la combustion en aval du mat. Ici, les mesures effectuées, de
strioscopie, d’émission OH*, de pression et de vitesse, permettent d’observer 'effet de
la combustion sur ’écoulement. Les images obtenues montrent encore une fois la méme
structure de détente/re-compression de la couche de mélange mais épaissie ici par la
combustion. Ces expériences confirment 'importance des zones de recirculation induites
par le mat dans la stabilisation de la combustion plus en aval. Celle-ci se décompose en
plusieurs zones, la premiere dans laquelle des radicaux commencent a se produire suivie
d’une seconde dans laquelle la production de OH* atteint son maximum se terminant par
une troisieme dans laquelle la combustion est pilotée par la turbulence. Une augmentation
significative de I’émission du radical OH* est observée au voisinage des réflexions de chocs
sur la couche de mélange.

Simulations numériques

Guidé par les travaux de Zheng et Bray [16], qui conclut quant a un régime combustion
situé dans le domaine des flammelettes, Oevermann [48] utilise un modele de flammelettes,
basé sur des PDF présumées de fraction de mélange pour déterminer les fractions mas-
siques et effectuer des simulations RANS 2D de cette expérience. Ces simulations traitent
dans un premier temps de I’écoulement non réactif (& froid). Celles-ci restituent bien la
structure générale de I'écoulement, les écarts observés sur certains pics de pression sont
attribués a I'hypothese bi-dimensionnelle. Les profils de vitesses (moyens et RMS) suivent
les tendances expérimentales. Des écarts plus sensibles apparaissent quand la combustion
est établie, en effet I’épaississement de la couche de mélange, induit par la combustion,
est surestimé.

Wepler et al. [49] utilisent également un modele a fonction densité de probabilité,
de fraction de mélange pour déterminer les taux de production d’especes, pour simuler
cette chambre en se ramenant a un plan 2D. Un accord satisfaisant, en non-réactif, est
obtenu pour les vitesses moyennes et pressions moyennes mesurées expérimentalement.
L’expansion et le développement général de la couche de mélange est bien restituée nu-
mériquement. Les simulations révelent également une interaction entre les chocs réfléchis
et I'initiation des réactions chimiques.

Mura et Izard [50] effectuent une simulation bi-dimensionnelle de cette chambre en uti-
lisant le modele intermittent Lagrangien. Cette étude utilise une méthode de raffinement
du maillage afin d’adapter ce dernier aux phénomenes physiques d’intérét. Lefficacité du
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maillage est d’abord estimée sur le cas non-réactifs, indiquant un bon accord du point
de vue de la restitution des trains de chocs, des niveaux de pression pariétale ou encore
des vitesses d’écoulement. La simulation réactive de I’écoulement restitue également bien
'expansion/contraction du jet d’hydrogene ainsi que les profils de températures moyennes
(mesurées par thermométrie CARS) et de fluctuation RMS de vitesse en différentes posi-
tions de I’écoulement.

Berglund et Fureby [51] présentent des simulations LES 3D reposant sur deux modeles
de flammelettes, le premier considérant des fonction densité de probabilité de fraction de
mélange (grandeur transportée) et de taux de dissipation (scalaire calculé via la fraction
de mélange) pour déterminer les fractions massiques, et le second basé sur le transport
d’un scalaire passif et d’un scalaire réactif. La combustion — dans ce second modele —
est représentée dans 1’équation du scalaire réactif qui est fermée par le biais d’'un mo-
dele de plissement fractal de flammes. Les simulations conduisent a des résultats proches
des expériences pour les deux approches. Les visualisations inertes présentent un bon ac-
cord expérimental /numérique. En présence de combustion, les visualisations numériques
de strioscopie indiquent une croissance trop faible du sillage induit par la combustion.
Fureby propose plusieurs explications pour cet écart (i) une modélisation sous-maille de
la turbulence de faible qualité, (ii) un schéma cinétique trop simple (ici 4 especes et 2
réactions), (iii) le recours & I'hypothese de gaz parfait ou enfin (iv) un mauvais choix de
variable pour restituer la strioscopie. Les profils calculés de vitesse moyenne, de fluctuation
de vitesse RMS et de température sont en bon accord avec les mesures.

TABLE 2.3 — Simulations des expériences conduites par Waidmann et al. [3].

Modele Modéle combustion Sey S.C h’er.na 2D/3D
turbulence cinétique
RANS _ Rogers
Oevermann [48] kee [52] PdF-p Y,=f(¢) " 53] (48 2R) 2D
Wepler et al. [49] E_él[\g] PdF-p w, = f(&) [54] 0.7 (35S, 1R) 3D
- RANS — Jachimowski
Mura et al. [50] kee [25] MIL [43, 44] wo = f(&€,Y) 0.7 24] (138, 33R) 2D
-7 LES PDF-p Y,=f(¢) Rogers
Fureby et al. [p1] . ed PDF-p Yo=f(¢,¢) + FFM  ~ [53] (4S ,2R) 3D
model [55]

Conclusion partielle

Cette configuration expérimentale permet 1’étude des plusieurs parametres d’intérét
pour les moteurs de type scramjet :

— La structure de train de chocs se développant derriere un méat d’injection, ici un
diedre.

— Le mélange entre le combustible et 'air vicié entrant.
— La stabilisation de la combustion.

— L’interaction entre les structures compressibles et la combustion.
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Les simulations présentées ici utilisent des méthodes reposant sur la connaissance de
PDFs. Toutes ces simulations présentent un accord globalement satisfaisant avec les profils
expérimentaux non-réactifs et en présence de combustion. L’expansion du jet est plus ou
moins bien restituée par les simulations numériques. Fureby propose plusieurs pistes pour
expliquer les différences résiduelles pointant d'une part la représentation numérique de
la grandeur & visualiser (ici une strioscopie) ou d’autre part les modélisations soit de
turbulence sous-maille, soit cinétique ou encore la loi d’état retenue.

2.3.2 Chambre SCHOLAR

Montage expérimental

La chambre SCHOLAR est une expérience en milieu confiné située au centre de Re-
cherche de Langley [5]. Cette chambre est alimentée en air vicié (1827K) a Mach 2 et
le combustible peut étre injecté soit uniquement par une injection pariétale principale, a
Mach 2.5 (inclinée de 30 degrés par rapport a 1’écoulement d’air vicié), soit par 'utilisa-
tion additionnelle de 5 injecteurs pariétaux "pilotes" transverses a I’écoulement situés en
amont de l'injection principale. Une marche descendante est positionnée entre I'injection
principale et les injections "pilotes".
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FIGURE 2.4 — Schéma du montage expérimental SCHOLAR, extraite de la référence [5].

Cette chambre est équipée de sondes de pression et de température le long de la
paroi inférieure. Des mesures de température ont également été effectuées par la méthode
CARS permettant la reconstitution de champs moyen et rms. Des profils de pressions ont
également été mesurés au niveau de la section d’entrée de la chambre.

Simulations numériques

Drummond et al. [56] effectuent des simulations de cette chambre en représentant
la combustion de fagon quasi-laminaire (QL). Celles-ci permettent essentiellement une
compréhension des mécanismes d’allumage de la chambre en mode "piloté" pour lequel
les gaz pilotes s’allument en amont de 'injection principale préchauffant cette derniere
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et alimentant la couche de mélange en radicaux. Cependant, les résultats numériques
comparés aux cartographies de températures expérimentales montrent une surestimation
de la température dans I’écoulement.

Ces travaux sont suivis de ceux de Rodriguez et Cutler [57] produisant une étude (basée
a nouveau sur l'approche quasi-laminaire) de sensibilité aux parametres de maillage, a
la modélisation de la turbulence, aux nombres de Schmidt et Prandtl turbulent et aux
conditions limites de turbulence. Ces simulations concluent quant a une grande sensibilité
des simulations a ’ensemble de ces parametres. De plus, une seconde étude [58] met en
évidence une sensibilité importante aux parametres de température pariétale, au schéma
cinétique ainsi qu’a la modélisation de l'interaction chimie turbulence (ici une approche
par fonction densité de probabilité).

Il est remarquable dans ces deux études que la sensibilité des simulations a tous ces
parametres semble étre du méme ordre de grandeur indiquant I'importance de la connais-
sance fine de tous ces parametres.

Ingenito et Bruno [59] présentent l'utilisation d’un modele sous-maille ISCM ! pour
la viscosité turbulente couplé a une cinétique mono étape. Ces simulations LES pré-
sentent des différences avec les profils expérimentaux, d’autant plus marquées en aval de
la chambre, avec une sous-estimation de la pression en sortie de chambre. Une conclusion
similaire est dressée a l'issue de simulations hybrides RANS/LES conduits par Peterson
et al. [60] .

TABLE 2.4 — Simulations du dispositif SCHOLAR [5].
Modele

Modgle combus-  S¢ S.C h’er.na 2D/3D
turbulence ) cinétique
tion
Baldwin Lomax [61] Drummond
Drummond et al. [56] turbulent jet mixing - " [63] (98, 18R) 3D
model [62] 7
_ - RANS k-w [64] [65] Drummond
Rodriguez et al. [57] + EASM [66] QL 0-5-1 [63] (9S, 18R) 3D
Marinov
. = = 5 -
Ingenito et al. [59] LES ISCM [59] ISCM [59] [67] (3S, 1R) 3D
Evans
Peterson et al. [60] IDDES [68] QL "~ [69] (7S, 8R) 3D

Conclusion partielle

La restitution numérique de cette expérience met en évidence 'extréme sensibilité des
simulations a un grand nombre de parameétres. Les travaux de Rodriguez et Cutler [57]
montre une influence équivalente du maillage, de la représentation de la turbulence, du
schéma cinétique, de la modélisation de la combustion, des constantes de modélisation
(Sci et Pry) et des conditions aux limites de ’écoulement ainsi que des parois.

Cette constatation motive une étude paramétrique qui sera effectuée par la suite 6.2.

1. ISCM : Ingenito Supersonic Combustion Modeling
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2.3.3 Chambre de Burrows et Kurkov

Cette chambre de combustion permettant I'étude de la combustion en aval d’une
marche descendante [6]. Elle a été déplacé au centre de recherche de Lewis (désormais
centre de recherche de Glenn) de la NASA. Les expériences menées contiennent deux
séries de tests, I'une dans laquelle I’hydrogene est injecté dans un courant inerte afin de
n’étudier que le mélange du carburant injecté avec I’écoulement principal, le seconde dans
laquelle la veine est alimentée en air vicié permettant le développement de la combustion.

Montage expérimental

Cette chambre de combustion est alimentée par un air vicié accéléré jusqu’a Mach
2.5 dans lequel I'hydrogene est injecté, sonique, parallelement au flux d’air, derriere une
marche descendante (cf fig. 2.5).

Ce montage est instrumenté en thermocouples et prises de pression le long de la
chambre. Des sondes de prélevement ont aussi été utilisées pour déterminer la compo-
sition de I’écoulement en différents points de mesure.

A/

7

Rt 7

FIGURE 2.5 — Schéma du montage expérimental de Burrow et Kurkov extrait de la
référence [6].

Des mesures dans 'UV ont également été utilisées pour déterminer la position d’allu-
mage de la combustion.

Simulations numériques

Wepler et al. [49] utilisent une modélisation de flammelette couplée aux PDF pour
effectuer une simulation 2D RANS k-¢ de cette chambre. Cette derniere restitue de fagon
satisfaisante les profils de profils de pression et de température le long de la chambre.
L’allumage se produit 1égerement en amont du point relevé expérimentalement, toutefois
I’accord entre cette simulation et 'expérience est généralement bon.

Xiao et al. [70], partant du constat qu’une variation du nombre de Prandtl turbulent
permet d’obtenir un bon accord avec 'expérience SCHOLAR [5] (Pr; =0.5) ou de la
chambre de Burrows et Kurkov [6] (Pr;=0.9), propose un modéle calculant dynamique-
ment les nombres de Prandtl et Schmidt turbulents. Ce dernier est utilisé conjointement
avec une approche de type flammelettes utilisant des PDF pour représenter la combustion.
De plus, deux schémas cinétiques sont exploités, le premier développé par Jachimowski [47]
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le second par O’Connaire et al. [71]. Une premiere partie des résultats traite de I'expérience
conduite en mélange sans réaction, pour laquelle les profils de composition numériques
restituent bien le mélange entre I’hydrogene et I'air vicié. Par la suite, la comparaison des
résultats obtenus avec différents schémas cinétiques montre peu de différences.

Edwards et al. [72] utilisent une approche hybride RANS/LES, dérivant du modele
RANS k-w, couplé a une approche quasi-laminaire ou une fermeture gaussienne de la
combustion. Deux schémas cinétiques sont utilisés dans leurs études comprenant respecti-
vement sept et neuf especes. Des comparaisons entre les deux modeles, schéma cinétique
ainsi que l'aspect 2D /3D des simulations sont effectuées. Les effets 3D de la turbulence se
traduisent par I'apparition de tourbillons contra-rotatifs a laquelle s’ajoute I'influence des
parois provoquant un allumage plus précoce des gaz frais par rapport aux simulations 2D.
L’élévation de la température des gaz conduit a un meilleur accord avec les mesures d’es-
peces proche paroi. La comparaison du modele d’interaction chimie turbulence, réalisée en
2D, ne met pas en évidence de modification significative dans les simulations numériques.
Il en est de méme pour le choix du schéma cinétique.

TABLE 2.5 — Simulations du dispositif de Burrows et Kurkov [6].
Modele Schéma

Modele réactions Sey s 2D/3D
turbulence cinétique
Wepler et al. [49] E—?IEBSQ] PdF-pw, = f(z) [54] 0.7 (3S, 1R) 3D
RANS Jachimowski

Xiao et al.[70] PdF-pw, = f(Y,,T) variable [24] (7S, 7TR) 3D

k-C [73] O’Connaire
[71] (9S, 19R)
RANS/LES Drummond
Edwards et al.[72] kew [74] QL / Gaussienne 0.5 [63] (95, 18R) 2D/3D
Jachimowski
[24] (9S, 19R)

Conclusion partielle

Cette expérience offre une base de données satisfaisante pour la validation de codes
de calculs numériques. Certaines mesures peuvent étre questionnées par leur caractere
intrusif, notamment les sondes de prélevement. Cependant, I’accord général obtenu pour
les simulations numériques présentées est satisfaisant. Ces simulations tendent a souligner
I'importance de la sensibilité aux parametres de Schmidt et de Prandtl turbulent. De
plus, par rapport aux simulations 2D la prise en compte de I'intégralité du domaine (3D)
permet de mieux restituer les données expérimentales, en permettant a la turbulence de
se développer et d’interagir avec les parois, par rapport aux simulations 2D.

2.3.4 Maquette Hyshot

La maquette Hyshot est une maquette de moteur type scramjet congue pour des vols
hypersoniques [75]. Cette maquette présente la caractéristique de représenter l'intégralité
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d’un moteur de type scramjet (entrée d’air, chambre de combustion, tuyere d’éjection).
Un écoulement entrant accéléré approximativement a Mach 8 alimente ce moteur. Ce type
d’écoulement peut étre généré dans des tubes a choc, présentant alors 'avantage d’étre
non vicié. Les temps caractéristiques de rafale sont de 'ordre de 1 a 10 ms. Cette durée
réduite peut poser la question de l'intérét d’'une rafale aussi courte face a un temps réel
de vol de I'aéronef. Pour répondre a cette question un essai en vol de la maquette Hyshot
a été réalisé concluant a la pertinence de I'utilisation de tubes a choc pour effectuer des
essais au sol [7].

Montage expérimental

La chambre de combustion de ce moteur présente une veine rectangulaire a section
constante dans laquelle quatre injecteurs alimentent la chambre par jet d’hydrogene so-
nique perpendiculaire a 1’écoulement.
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FIGURE 2.6 — Schéma du montage expérimental Hyshot extrait de la référence [7].

Les données recueillies lors de I'essai en vol et des essais au sol correspondent essen-
tiellement a des prises de pression le long des parois. Des mesures de flux de chaleurs le
long de la paroi sont également disponibles sur la configuration au sol.

Simulations numériques

Fureby et al. [76] simulent une configuration simplifiée, par rapport a celle exploitée,
en simulant une tranche contenant 2 injecteurs seulement et limitée de chaque coté par
des plans de symétrie. Leurs études comparent deux modeles de turbulence, I'un RANS
k-w de Wilcox [77] et le second LES reposant sur I'approche mized scale [78], couplés a une
approche PaSR de la combustion [79]. Tls concluent quant & la bonne capacité des deux
modeles a reproduire les caractéristiques générales de 1’écoulement en termes de pression
pariétale et de flux de chaleur.

Larsson, Vicquelin et Bermejo-Moreno [80] utilisent une approche LES pour repré-
senter la configuration HyShot II. La simulation de I'entiereté de la couche limite étant
hors d’atteinte, un modele de paroi [81] est utilisé conjointement & un profil de couche
limite turbulente imposé en entrée de chambre. Le modele de combustion est un modele
de flammelette stationnaire nécessitant le transport de la fraction de mélange E , de sa
variance £? et d’une variable de progres pour calculer une 5-PDF de fraction de mélange
et une 6-PDF de variable de progres. Cette approche permet aux auteurs d’obtenir une
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bonne restitution des profils de pression moyenne et RMS ainsi que des flux pariétaux.
Les auteurs soulignent toutefois de forte concentration du radical OH* dans région aval
a l'injection tandis que les observation expérimentales ne montrent pas de combustion
dans cette région. Cette considération conduit les auteurs a conclure sur la nécessité de
prendre des précautions pour utiliser les modeles de type flammelette pour ce type de
configuration.

Cecere et al. [82] présentent une simulation LES pour laquelle turbulence et interac-
tion chimie-turbulence sont fermées a 'aide du modele fractal [83, 84]. La combustion est
représentée par une variante du modele EDC (pour Eddy Dissipation Concept). Cette
simulation présente un bon accord avec les expériences en termes de pression pariétale.
La contribution de tourbillons contrarotatifs formés par 'injection de carburant est pré-
sentée comme essentielle au mélange des gaz afin de faciliter 'allumage de la chambre de
combustion.

Pecnik et al. [85] proposent et applique un modeéle de flamellette aux simulations de
la chambre Hyshot. Des équations de transport pour 5, 5'72 et ¢ sont résolues dans les
simulations pour calculer une S-PDF de fraction de mélange et une 9-PDF de variable
de progres. Ces PDF permettent ensuite d’obtenir les fractions massiques Y, via une
tabulation fonction de la fraction de mélange £ et d’une variable de progres ¢ (fraction
massique de H,O dans cette étude). La température moyenne T est finalement calculée a
partir de I'énergie totale transportée € et de la tabulation. Des simulations non-réactives
utilisant soit le modele de turbulence k-w SST de Menter [86] soit le modele de Spallart-
Allmaras [87] concluent a un meilleur accord pour le premier modele en terme de flux
de chaleur pariétal. Les simulations réactives, conduite avec le modele k-w SST, sont en
accord avec les mesures de pression et de flux de chaleur pariétale, validant le modele
de combustion proposé. L’influence du domaine de calcul a été également analysé et
expose une sensibilité du flux de chaleur pariétal a ce parametre. Une seconde analyse de
sensibilité a été conduite sur les nombres de Prandlt et Schmidt turbulent et expose une
forte sensibilité a ces deux parametres.

Larsson et al. [88] effectuent plusieurs simulations LES, utilisant le modele de Vre-
man [89], de la chambre Hyshot-II. La combustion est calculée a partir du modele de
flammelette de Pecnik et al. [85]. De plus, le nombre de mailles nécessaires & une LES
résolue en paroi étant prohibitif (=~ 10 mailles), le modele de paroi de Kawai et Larsson
[81] est utilisé. Les simulations conduites & faible richesse montrent des pressions parié-
tales ainsi que des flux de chaleur en paroi en bon accord avec les mesures validant ainsi
la méthodologie proposée. Les simulations suivantes se concentrent sur ’apparition d’un
train de choc suite a 'augmentation de la richesse. Les simulations restituent fidelement
la position du choc initiant ce train de choc, renforcant la validité de la méthodologie.
Finalement, une analyse de la contribution de cette structure a la combustion montre que
celle-ci permet d’obtenir une combustion sur une distance plus réduite au prix d’un faible
sacrifice sur le rendement de la combustion.

Nordin-Bates et al. [90] proposent plusieurs simulations LES avec le mixed model
comparant deux schémas cinétiques, de Davidenko [91] et de Jachimowski [24], dans le
cadre d’une approche PaSR. La comparaison entre ces deux schémas ne montre pas de
différences marquées sur les profils de pression pariétales. Les deux schémas permettent
d’obtenir un bon accord général avec ces profils. L’observation des chocs présents dans la
chambre souligne leur role dans I'allumage de la combustion ainsi que dans la I'intensifi-
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cation du mélange des gaz frais via les instabilités de Richtmyer-Meshkov.

TABLE 2.6 — Simulations de la configuration Hyshot II.
Modele Modele Schéma

turbulence réactions Sei cinétique 2D/3D
Fureby LES ) Davidenko
et al. [76] mixed [78] PaSR [79] " (s, 8r) P
LES
Cecere Fractal
Fractal Model . - - 3D
et al. [82] 184, 83] Model [84, 83]
RANS k-w
Pecnik SST [86] PDF-p 0.5-0.9 GRIMech D
et al. [85] Spallart- Yo, T] = f(£,€" ¢) T v3.0 [92]
Allmaras [87]
Larsson LES PDF-p 0
et al. [88] Vreman [89] Yo, T) = f(£,€"¢) 05 Hong [93] 3D
Davidenko
Nordin Bates LES [91] (7S, 8R)
et al. [90] mixed [78] PaSR [94] ) Jachimowski 3D
[24] (9S, 19R)

2.3.5 Conclusion partielle

La simulation numérique de cette chambre a été majoritairement conduite en LES et
la résolution de la turbulence est vue comme de premieére importance pour une bonne
restitution du mélange conduisant a l'allumage. Plusieurs schémas cinétiques sont utilisés
mais les différences observées en retenant 1'un ou 'autre restent assez modérées. L utilisa-
tion systématique de modeles d’interaction chimie turbulence reposant sur des variantes
de PEDC (PaSR ou FM) est remarquable et indique ici I'intérét de la prise en compte du
micro-mélange dans ces conditions.

2.4 Montage LAPCAT

C’est dans cet "écosysteme' de montage expérimentaux que se situe la chambre LAP-
CAT mise en ceuvre a 'ONERA. Ce montage se rapproche des géométries des expériences
SCHOLAR ou Hyshot. Le programme de recherche dans lequel cette expérience se po-
sitionne a déja été présenté au chapitre précédent et une analyse complete des résultats
expérimentaux exploités sera effectuée dans le chapitre suivant.

Les parties suivantes se concentrent donc sur (i) une présentation succinte de la confi-
guration ainsi que des principaux résultats obtenus puis (ii) des simulations numériques
réalisées sur ce montage afin de souligner les points saillants dans sa modélisation.
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2.4.1 Montage expérimental

La chambre LAPCAT du centre de recherche ONERA de Palaiseau se constitue d’une
veine alimentée en air vicié avec des températures pouvant atteindre 1800K a Mach 2
ou 2.5. L’injection sonique d’hydrogene est effectuée perpendiculairement a I’écoulement
en deux point opposés de la chambre. Certaines expériences ont également été conduites
avec une unique injection pariétale.
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FIGURE 2.7 — Schéma du montage expérimental LAPCAT.

Cette chambre est équipée de thermocouples et de sondes de pression le long des parois.
Les hublots de visualisation permettent 1’obtention de visualisations strioscopiques et de
chimiluminescence du radical OH* & haute cadence.

Les expériences conduites indiquent l'existence de différents modes de combustion en
fonction de la richesse.

2.4.2 Simulations numériques

Les travaux numériques conduit par Moule et ses collaborateurs [95] présentent des
simulations de cette chambre avec le code de simulation numérique CEDRE. Une premiere
conclusion concerne la difficulté a restituer les profils de pressions pariétaux expérimentaux
non réactifs. Un premier effort a été dédié a I’ajustement des conditions aux limites avant
de s’intéresser a l'effet de la viciation, produite par le préchauffage du banc LAERTE, sur
le développement de la combustion dans la chambre LAPCAT.

Plusieurs parametres de conditions aux limites sont modifiés pour obtenir les bons
profils de pression. L’influence de la non adiabaticité des parois ou celle de la rugosité
pariétale sont étudiées. Un meilleur accord est obtenu au niveau des pressions pariétales
sans injection d’hydrogene en prenant des parois adiabatiques. Ce résultat reste toutefois
peu satisfaisant d'un point de vue physique. Il est aussi montré qu’en augmentant la
viscosité laminaire, pour simuler 'influence de la rugosité, le profil pression numérique
approche mieux le profil de pression expérimental.

Balland et al. [96] exposent une seconde série de calculs dans le cadre d'une étude
paramétrique portant sur l'effet de la modélisation de la combustion, du modele de tur-
bulence, de la température des parois ainsi que de la rugosité pariétale. L'utilisation de
deux modeles de turbulence, k-1 et k-w ne permettent pas de conclure quant a une amélio-
ration significative des résultats. L’effet de température pariétale sur les profils de pression
pariétaux montre un effet important de ce parametre. En effet, pour une large plage de
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température (400-900K), 'augmentation de la température produit une augmentation
générale du niveau de pression pariétale sans effets sur la combustion. En augmentant
encore la température de paroi (900-1100K), la combustion s’initie progressivement dans
I’écoulement et la position d’allumage se rapproche de I'injection en augmentant la tempé-
rature. Ceci indique une influence non négligeable de ce parametre sur l'allumage des gaz
frais. L’introduction de l'effet de la rugosité s’effectue de la méme facon que dans I’'étude
menée précédemment montrant également une sensibilité non négligeable a ce parametre.

Ainsi, deux parameétres ressortent de cette étude comme fondamentaux dans l'initia-
tion de la combustion, I'un étant la température de paroi, le second étant la rugosité
pariétale. Cependant, il est a remarquer que le facteur optimal choisi dans deux études
différentes varient d’un facteur deux. Ceci montre la nécessité de disposer d’'une modé-
lisation systématique de la rugosité permettant de s’affranchir du choix d’un parametre
pour chaque série de simulation. Ceci est obtenue dans la modélisation de Aupoix [97] qui
sera présentée dans la partie suivante 5.3.

Les travaux réalisés par Fureby et ses collaborateurs [8] présentent une étude LES
fermée a l'aide du mixed model et utilisant un nouveau schéma cinétique proposé par
Zettervall et al. [98] conjointement & I’approche PaSR pour modéliser I'interaction chimie-
turbulence [99, 94]. Les profils de pression numérique obtenus présentent un bon accord
avec les expériences. Cependant, un allumage précoce de la combustion est signalé pour
I'une des deux rafales simulées. De plus, pour la seconde rafale un allumage est observé
en amont de I'injection, alors que ce phénomene n’est pas observé expérimentalement.

2.4.3 Conclusion partielle

TABLE 2.7 — Résumé simulations LAPCAT-II.

Modele tur- Modele réac- Se, S.chema ciné- 2D/3D
bulence tions tique
Vincent-Randonnier Jachimowski
et al. [95] RANS [86] QL ©[24] (9S, 19R) 2D
Eklund [100]
RANS k-w (6S,7R) /
Balland et al. [96] 86] / k-l QL/EBU " Jachimowski 3D
[24] (9S, 19R)
Vincent-Randonnier LES mixed Zettervall
et al. [8] model [78] PaSR [04] ~ (8S, 22R) 3D

Les expériences réalisées sur cette chambre de combustion constituent une solide base
de données permettant de valider les codes de simulations numériques. Les différentes
conditions expérimentales exploitées mettent en évidence plusieurs régimes de fonction-
nement de cette chambre qui doivent permettre de mettre a 1’épreuve les simulations
numeériques.

Les simulations mettent en évidence trois parametres modifiant de fagon non négli-
geable les résultats numériques. La rugosité et la température des parois ainsi que le
schéma cinétique utilisé modifient la position de stabilisation de la combustion et agissent
sur le régime dans lequel se développe la combustion. Il est par ailleurs a noter que 'effet de
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la rugosité est modelisé ici par une augmentation arbitraire de la viscosité laminaire du
fluide dans I’ensemble de ’écoulement. Cette représentation permet une démonstra-
tion rapide de l'influence de ce parametre sans pour autant le représenter fidelement. Les
simulations instationnaires montrent également la possibilité de restituer qualitativement
les régimes de combustion observés dans les expériences.

2.5 Conclusion

Ce chapitre montre la grande diversité des expériences conduites en matiere de com-
bustion supersonique, allant de flammes de laboratoires [1, 2] au test de moteur complet
[75] en passant par des configurations réduites a la simple chambre de combustion [3, 5, 6].
Dans cet "écosysteme", I'expérience LAPCAT-II a permis de constituer une solide base de
données, peu exploitée jusqu’a présent dans la littérature. Les données correspondantes
seront utilisées ici pour développer des méthodologies de simulations numériques aptes a
restituer les phénomenes caractéristiques de la combustion en écoulement supersonique.

Les simulations numériques réalisées sur les flammes libres ont été congues par analo-
gies avec leurs homologues de flamme de diffusion bas Mach en utilisant des PDF présumée
tout en appliquant des corrections pour la température ou 1’énergie (bilan enthalpique).
Au fur et a mesures des simulations, les phénomenes d’auto-inflammation et d’interaction
entre les chocs et la combustion sont apparus comme capitaux dans la restitution des ex-
périences. Dans le cadre de simulations RANS, Izard et al. [23] proposent un mécanisme
d’allumage de la flamme de Cheng et al. [2], qui sera au moins partiellement validée par
des simulations LES [34, 38, 39] : les gaz frais se mélange dans une zone d’induction
avant de traverser une zone d’auto-allumage puis, dans ce cas, une flamme de diffusion.
Ces simulations, notamment vis a vis de l'influence des nombres de Prandtl et Schmidt
turbulent en RANS, montrent I'importance de la prise en compte du mélange, confortant
ici I'intérét de la LES. La représentation du temps chimique justifie le choix de schémas
cinétiques adaptés. Les simulations se concentrant sur les flammes confinées ajoutent aux
considérations précédentes l'influence des parois sur les écoulements. En effet, les para-
metres températures de paroi ou rugosité pariétale sont a maitriser lors des essais afin
de pouvoir restituer les mécanismes et régimes observés. La sensibilité des simulations
numériques a ces parametres motive ’étude paramétrique conduite dans la section 6.2.
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Ce chapitre présente le dispositif expérimental ainsi que la base de données qui sera
exploitée dans le cadre des travaux numériques présentés dans les chapitres 6, 7 et 8. Il se
structure suivant quatre parties : la premiere détaille le banc d’essai fournissant ’air vicié,
la seconde traite de la chambre de combustion, une troisieme partie cible les conditions
d’exploitation sélectionnées pour les simulations numériques. Elle est suivi d’'une derniere
partie présentant les résultats expérimentaux obtenus pour ces conditions.

3.1 Banc LAERTE

Le banc supersonique LAERTE, mis en oeuvre au sein du centre de Palaiseau de
I’ONERA, a été développé au cours du programme PREPHA afin de permettre 1’étude
des phénomenes liés a la combustion supersonique. Ce banc permet de reproduire des
nombres de Mach de vol élevés (de l'ordre de 5 — 6) caractérisés par des températures
génératrices et pressions génératrices maximales de 1850K et 12 bar.

3.1.1 Fonctionnement

Pour produire ce jeu de conditions génératrices, ’air alimentant la veine d’essai est
préchauffé a I'aide de deux briileurs a hydrogene situés en amont de la tuyere d’alimenta-
tion (sur la gauche de la figure 3.1). La combustion génére donc de la vapeur d’eau dans
I’écoulement d’air entrant dans la chambre de combustion, cet air est alors qualifié de
"vicié" car il contient des produits de combustion. En amont de ces briileurs, de 'oxygene
pur est injecté afin de maintenir une fraction molaire d’oxygene de 1'ordre de 0,21.

Security burner

1 H, 2"H, Fuel
burner burner LAPCAT2
de Laval
l l v combustor
nozzle }§ 11
I (! Fuel

Air

FIGURE 3.1 — Schéma d’implantation du banc supersonique LAERTE.

3.1.2 Séquence d’une rafale

Ce banc fonctionne en mode rafale, d’une durée moyenne d’une minute, dont la période
utile varie de 5 a 15 secondes suivant les conditions d’expérimentation. Une séquence
classique, présentée en figure 3.2, se déroule comme suit :

— Pair commence a débiter dans le systéme (courbe bleu),

— le premier briileur est alimenté (vert),

— loxygene complétant la fraction molaire est injecté (jaune),
— le second briileur est alimenté (vert),

— le carburant est injecté dans la veine d’essai (rouge),
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— une fois l'essai mené a son terme le briileur est tout d’abord éteint, suivi de la
suroxygenation puis de I'alimentation principale qui sont stoppées a leur tour.

20130722 - Run#06
350 7

300 A

(gls)

250 1

200 A

Total

150 -

»
H, (heater) H, (gls)

Air

100 A

50 A

70
FIGURE 3.2 — Séquence classique d’une rafale.

Ainsi, ici la période sur laquelle sont effectuées les mesures est comprise entre les
instants 30 et 35 secondes (cf. fig. 3.2). De plus, on peut observer que toutes les conditions
d’alimentation ne sont pas strictement stabilisées.

3.1.3 Instrumentation du banc d’essai

Afin de suivre les variations de toutes ces conditions d’exploitation, le banc LAERTE
est équipé de différents capteurs permettant de connaitre la température et la pression
d’entrée de lair vicié.

Pour connaitre la pression génératrice entrante, un capteur de pression pariétal est
positionné en amont de la tuyere. En faisant ’hypotheése d’un faible nombre de Mach, la
pression mesurée est retenue comme étant la pression génératrice de 1’écoulement.

Pour déterminer la température génératrice de I’écoulement, trois thermocouples sont
positionnés respectivement au centre de I’écoulement, a un rayon r = 0.5R et r = 0.75R,
R étant le rayon de la chambre. La figure 3.3 montre les mesures effectuées pour différentes
rafales en symétrisant les points mesurés par rapport au centre. Un profil parabolique,
interpolé par la méthode des moindres carrés, est introduit pour reconstruire le profil de
température de I’écoulement dans cette section.

La non-homogénéité de cette température peut s’expliquer par plusieurs effets :

— Les deux bruleurs présents en amont de la tuyere de Laval injectent de I’hydro-
gene au centre de ’écoulement provoquant une combustion s’initiant au centre de
I’écoulement. Le transport de la température vers les parois s’établit par la suite.

— Les parois externes induisent des pertes de chaleurs pour I’écoulement se traduisant
par une diminution de la température aux parois avant d’étre transportée vers le
centre de I’écoulement.

L’effet observable (i.e. la différence de température) sur le profil parabolique de tem-
pérature interpolé par les trois thermocouples peut étre de 'ordre de 250 K. Une telle
différence de température peut jouer un réle significatif dans I’évaluation des taux de
réactions chimiques dans une simulation numérique (cf. partie 6.2).
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FI1GURE 3.3 — Positions des thermocouples dans 1’écoulement et profils de température
obtenus pour différentes rafales.

3.2 Chambre de combustion LAPCAT

La maquette de la chambre LAPCAT, représentée sur la figure 3.4, a été développée
lors du projet LAPCAT-II visant ’étude de concepts de propulsion supersonique permet-
tant le transport long courrier de passagers. Une partie de la participation de TONERA
au projet LAPCAT-II se concentrait sur I’étude de la combustion supersonique pour des
Mach de vol de 'ordre de 5-6 via des études expérimentales et numériques. Ces condi-
tions nécessitent une pression génératrice Py = 3 — 10 bar, une température génératrice
Tpy=1300-1800 K et un nombre de Mach variant entre 2 et 2.5 dans la chambre. Les effets
de la température du flux d’air entrant ainsi que de la richesse injectée sur 'allumage de
la combustion et le blocage thermique ont été estimés par le biais d’'un grand nombre de
rafales effectuées entre 2013 et 2015.

3.2.1 Caractéristiques géométriques

La chambre LAPCAT, dont la géométrie est donnée en figure 3.4, est de profondeur
constante 40 mm et s’étend sur 1257 mm apres le col de la tuyere. Ce col sert de point de
référence pour I'axe des abscisses. La chambre est composée de quatre sections successives :

— une premiere partie, a section constante de hauteur 35.4 mm, s’étend depuis la
tuyere de Laval sur 215 mm,

— une premiere section divergente, de 1° de demi-angle, de 318 mm de longueur,
— une seconde section divergente, de 3° de demi-angle, de 354.5 mm,

— une derniere section divergente, de 1° de demi-angle, complete la géométrie sur 305
mm.

La sortie de la chambre est connectée a un tube de reprise de 400 mm de diametre
ou la pression reste approximativement constante a pression atmosphérique. Il est a noter
ici que cette pression de sortie est suffisante pour désamorcer une partie de la chambre
LAPCAT-II. Toutefois, comme le montre la figure 3.5, ou différentes pressions et tempéra-
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mesurées a 104 mm en amont de 'injection. Quatre thermocouples permettant d’estimer
la température de la paroi basse de la chambre et sont localisés en x=155 mm, xr=>541
mm, r=796 mm et x=963 mm.

3.2.3 Rugosité de la chambre

La chambre de combustion est constituée d’un alliage de cuivre et les parois intérieures
sont recouvertes d'une protection thermique de 300um d’épaisseur, faite de zircone sta-
bilisée par de I'yttrium. La méthode de dépot de cette protection thermique consiste a
projeter la poudre chauffée par une torche a plasma permettant aux poudres de se dé-
former et de s’attacher au substrat. Ainsi, la surface recouverte ressemble a du papier de
verre et sa rugosité a été quantifiée (cf. fig. 3.6) par microscopie électronique a balayage
(MEB) indiquant une rugosité moyenne de 65um.

FI1GURE 3.6 — Reconstruction 3D de la surface de la chambre LAPCAT-II par microscopie
électronique a balayage (MEB).

3.3 Rafales exploitées

Cette section résume les conditions d’exploitations du banc LAERTE et de la chambre
LAPCAT considérées lors des simulations numériques présentées par la suite (chapitres 6,
7 et 8). Quelques détails sont aussi fournis afin de préciser les calculs et les approximations
effectuées afin de déterminer les conditions d’entrée du calcul.

3.3.1 Conditions d’exploitation

Les résultats expérimentaux étudiés par la suite se concentrent sur deux rafales diffé-
rant essentiellement par la richesse injectée (i.e 0.12 — 0.15).

Les conditions d’essais correspondant aux deux régimes sont résumées dans le tableau
3.1 qui regroupe les données de pression totale, température totale, composition et débit
de la tuyere d’alimentation et pression totale, température totale et richesse de 'injection.
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TABLE 3.1 — Conditions d’essais des deux régimes de combustion.
P To Y, Yo, Ymo a' Py To; @
(bar)  (K) (g/s) (bar) (K)
cas A 4.03 1704 0.5775 0.2554 0.1671 390.1 3.91 305 0.121
cas B 4.07 1706 0.5852 0.2476 0.1672 291.7 4.78 300 0.145

3.3.2 Définition des conditions d’injection

La pression génératrice Py est estimée a ’aide d’un capteur de pression pariétal po-
sitionné en amont de la tuyere. Ici, la pression mesurée est considérée comme étant la
pression génératrice en effectuant 'approximation d'un faible nombre de Mach. On sup-
pose de plus que la pression est homogene.

La température génératrice Ty présenté dans la Table 3.1 est obtenue en prenant la tem-
pérature moyenne du profil parabolique observable sur la figure 3.3, T = (T + Tr=g]) /2
avec la température en paroi (r = R) obtenue grace au profil interpolé. On fait ensuite
I’hypothese d’un profil de température entrant constant.

La composition de l'air vicié entrant est calculée, via I’équation bilan Hy+1/2 O, —
H,O en supposant la combustion complete.

Les différents gaz (Air, O, pur, H, de préchauffage et H, de chambre de combustion)
sont injectés au travers de cols sonique. Le débit des tuyeres soniques peut donc étre
déterminé par la formule analytique (Eq. 3.1) ot A* représente la surface du col, Py et
To la pression et température d’arrét en amont de la tuyére (mesurée ici a 1'aide de prise
de pression et thermocouple), C* une fonction de débit critique dépendant de P, et Tj
donné dans des abaques (pour le LAERTE, celles de la norme ISO NF EN ISO 9300 est
utilisée), enfin Cp un coefficient de décharge représentant le ratio entre le débit réel et le
débit idéal de la tuyere déterminé par étalonnage de cette derniere.

= ACpC* x 0 (3.1)
(R/M)Ty

La richesse globale ¢ de différentes rafales est calculée par le biais de la formule
suivante :

Mmpgo /mair

="
mHZ/mair‘st

(3.2)

3.3.3 Discussion relative au débit injecté aux cols

Comme indiqué précédemment le coefficient de décharge est connu par étalonnage des
tuyeres. Dans le cas des expériences considérées par la suite un ré-étalonnage des cols a été
effectué au cours de la these venant préciser les débits entrant appliqués pour une rafale
(la seconde ayant été simulé apres le ré-étalonnage des cols). Ce nouvel étalonnage donne
une définition du coefficient de débit en fonction de la pression alors que précédemment
une valeur moyenne du coefficient de débit sur toute la plage de pression était utilisée.
Les résultats présentés sur la rafale R-09 (cas B) dans les parties suivantes (chapitre 6 et
7) ont été simulés avec la premiere donnée de coefficient de décharge. Par la suite, pour
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la simulation présentée au chapitre 8 le débit a été corrigé et une simulation comparant
effet de cette modification a été réalisée (cf. partie 8.1.3).

3.4 Résultats expérimentaux

Cette partie présente les résultats expérimentaux, obtenus pour les deux rafales expo-
sées précédemment, en traitant dans un premier temps de résultats instantanés (profils
de pression, visualisation strioscopique et d’émission OH*), permettant une description
générale des mécanismes pilotant la combustion pour ces deux rafales, puis s’intéressant
dans une seconde partie a la dynamique de I’écoulement, notamment au travers du suivi
de la position de stabilisation de la combustion.

3.4.1 Résultats instantanés
R10-Auto-allumage

Ce premier régime, obtenue pour une richesse globale de 0.12, présente pour caracté-
ristique une zone de stabilisation de la combustion située a une distance élevée (de 'ordre
de 80 mm en aval) de l'injection (située a 200 mm), et se déplacant entre z=260 mm et
=320 mm, observable en nuances de rouges sur la figure 3.7 qui présente une visualisation
instantanée de ’écoulement.

240 . 260 280 . 300 . 320

FIGURE 3.7 — Visualisations expérimentales d’émission du radical OH* (couleur rouge)
superposées aux strioscopies (niveau de gris) de la rafale R10-auto-inflammation.

La strioscopie en nuance de gris sur cette figure 3.7 met en évidence une série de chocs
obliques ainsi qu’une forte activité turbulente au voisinage des parois en amont de la
combustion. Ces deux éléments prennent leurs sources en amont de la fenétre de visua-
lisation comme ’a montré Vincent-Randonnier lors d’une étude précédente [95]. Celle-ci
indique que la structure de choc observée provient de réflexions du choc en arc induit par
I'injection transverse d’hydrogene ainsi que des structures turbulentes dans la couche de
mélange se développant dans le sillage de cette injection.

Lors de cette rafale, les mesures de pression pariétale effectuées sur la paroi inférieure
de la chambre (cf. fig. 3.8) comparant deux instantanés, l'un sans injection et le second
avec injection d’hydrogene, indiquent un profil quasi identique jusqu’a la mesure située
a 150 mm. Cette élévation de pression peut ici étre provoquée par un épaississement des
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FIGURE 3.8 — Profils de pression pariétale expérimentaux.

couches limites en présence d’hydrogene et de combustion. Il est a noter qu’il n’y a pas
eu de mesures de couches limites dans la chambre LAPCAT-II.

Suite a 'injection x > 200 mm des pics de pression peuvent étre observés (ici a 240 et
280 mm). Ceux-ci sont situés en aval des positions de réflexion en paroi de chocs induits
par l'injection d’hydrogene. L’évolution de pression suivant ces pics est plus lisse 300
mm< = < 600 mm et correspond a la position ou se développe la combustion. Enfin, en
aval de la divergence a 3 degrés > 600 mm la pression chute du fait de la ré-accélération
supersonique des gaz brulés avant apparition de décollement (& 800 mm environ) induit
par le désamorcage de la chambre.

Ainsi, dans le cas présent, les profils de pression et les visualisations OH* indiquent
un allumage se produisant suite a une distance permettant a 'hydrogene de se mélanger
avec 'air avant de s’enflammer suite au phénomene d’emballement thermique. De plus,
I’observation de la strioscopie indique un faible effet de la combustion sur la structure de
I’écoulement indiquant une combustion en régime d’écoulement supersonique. Ce régime
est qualifié par la suite d’auto-inflammation en écoulement supersonique.

RO09-Partiellement-bloquée

Dans le deuxiéme cas, présentant une richesse globale plus élevée (& = 0.15), les vi-
sualisations expérimentales indiquent une distance d’allumage réduite (de 'ordre de 60
mm) (cf. fig. 3.9). Cette figure met de plus en évidence un fort couplage de I'aérodyna-
mique avec la combustion, une structure de choc ‘en croix’ ainsi que des zones fortement
turbulentes.

L’examen des profils de pression pariétale de cette rafale, présentés sur la figure 3.10
présente un certain nombre de similitudes avec son homologue a plus basse richesse,
notamment pour les abscisses situées en amont de l'injection (200 mm) et en aval de
la divergence a 3 degrés (600 mm). La différence majeure observable provient du pic de
pression de plus forte amplitude localisé ici en x=260 mm suggérant I’apparition de forts
décollements.
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Analyse critique des données expérimentales

La richesse des données expérimentales disponibles offre de nombreuses perspectives
de comparaison pour les simulations numériques. Il convient toutefois de bien considérer
quelles sont les données qui peuvent étre comparées aux résultats numériques et comment
procéder a ces comparaisons.

En effet, les profils de pression pariétale sont mesurés a une fréquence de 10Hz ne
permettant ainsi pas une comparaison dynamique de I’évolution de ces profils. Ces don-
nées peuvent toutefois étre considérées comme des mesures moyennes permettant une
comparaison quantitative entre simulation numérique et expérience.

Les images d’émission OH* et de strioscopie permettent quant a elles des comparaisons
dynamiques a I’échelle de la résolution temporelle de la caméra. Il convient cependant de
considérer que ces images captent des informations provenant de toute la profondeur de
la veine d’essai. Il est donc nécessaire d’effectuer une intégration des résultats numériques
suivant cette méme direction avant de procéder toute comparaison.

De plus, la chimiluminescence offre une difficulté supplémentaire étant donné que
les schémas cinétiques classiques utilisables numériquement pour des configurations de
cette dimension ne prennent pas en compte l'existence du radical OH*. Certains auteurs
plaident en faveur de l'utilisation du taux de dégagement de chaleur comme traceur du
radical OH*. Gamba et Mungal [101] utilisent quant & eux directement ’émission du
radical OH* comme traceur qualitatif du dégagement de chaleur. Ce propos est a nuancer
par le fait que l’émission OH* est sensible aux effets des fluctuations turbulentes ou
de vitesse de déformation [102, 103]. Cette variable reste néanmoins intéressante pour
procéder a des comparaisons qualitatives.

Les fréquences relevées lors des rafales étudiées présentent une grande quantité de
pics basse fréquence. Ces derniers sont attribuables a de nombreuses instabilités basses
fréquences pouvant provenir de ’asservissement d’alimentation, de ’éclairage de la piece
(néon alimenté a 50Hz) ou de vibration du banc d’essai. Ces fréquences ne seront pas
reproduites numériquement. De plus, les temps physiques qui devraient étre considérés
pour les reproduire sont difficilement accessibles numériquement.

3.5 Conclusion

Les expériences réalisées sur la chambre LAPCAT du banc LAERTE de Palaiseau
fournissent une base de données expérimentales solide permettant de mettre a I'épreuve
les modeles numériques. Les données issues de deux rafales présentant deux comporte-
ments d’allumage différents ont été retenues pour cette these. La premiere rafale qualifiée
d’auto-allumage présente les caractéristiques conventionnelles d'un auto-allumage des
gaz en régime d’écoulement supersonique. La seconde rafale, nommeée partiellement blo-
quée, est caractérisée par 'apparition d’'une structure d’interaction entre la turbulence,
les chocs et la combustion. Pour ces deux régimes de combustion, des profils de pression
pariétale ainsi que des visualisations strioscopiques et d’émission OH* seront utilisés pour
valider les modeéles numériques retenus.
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4.1 Equations de I’aéro-thermochimie / équations ré-
solues

4.1.1 Equations de Navier-Stokes

Les équations a résoudre s’écrivent sous la forme compressible des équations de Navier-
Stokes multi-epeces réactives. Ces équations, incluant un bilan de masse (4.1), de quantité
de mouvement (4.3), d’espeéces chimiques (4.2) et d’énergie (4.4) permettent de décrire les
processus de convection, de diffusion moléculaire et de réactions chimiques se développant
dans ’écoulement.

L’équation de conservation de masse, exprimant un bilan local de masse sur un domaine
fluide, s’écrit de la facon suivante :

ap | 0

ot (’“)ch(puj) =0 (4.1)

avec p la masse volumique du fluide et u; la 79 composante du vecteur vitesse.
Les équations de conservation des especes «, et s’écrivent de maniere générique pour
chaque espece :

g(,OYa) + i(pqua) =

0
—(=J A 4.2
at axj ( J] ) + pwa ( )

8$j

yeme

Cette ¢équation fait apparaitre un terme diffusif J¢ représentant la j composante
du vecteur de diffusion de I'espece a dans le mélange. Le terme w, traduit le taux de
production (ou de consommation) massique d’'une espéce a au travers de réactions chi-
miques.

Le principe fondamental de la dynamique appliqué a un volume de fluide permet
d’obtenir une équation de conservation de la quantité de mouvement (4.3) :

0 0

0
a(ﬁui) + T%(Puiuj) = ach(Uij) + pfi (4.3)

avec f; un terme source de force volumique dans la direction 7, o le tenseur symétrique
des contraintes appliqués au fluide 0;; = —Pd;; + 7;; ou P représente la pression et 7;; la
composante 7, 7 du tenseur des contraintes visqueuse.

La derniére équation s’écrit sous la forme d’un bilan d’énergie totale du mélange (4.4),
en appliquant le premier principe de la thermodynamique au domaine fluide. Elle est
définie par ey = hg— P/p avec hg = [}, CpdT + 30, ARS Yo +1/2uu;) Uenthalpie totale
ou C), et h%a représentent respectivement la capacité calorifique massique du mélange et
I’enthalpie de formation de I'espece « :

9 9 o . B
E(PGO) + aTCj(P“jeO) = aixj(—Jjo +oiju;) + pS (4.4)

Cette derniere équation fait apparaitre un vecteur densité de flux de chaleur —J;° ainsi
qu'un terme source d’énergie totale S.
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Deux lois d’état sont également adjointes a ces équations.
Une premiere loi d’état, ici la loi des gaz parfaits, permet de compléter le systeme
d’équations (4.5) :

19

avec 1 la constante spécifique des gaz parfaits donnée par le rapport entre la constante
des gaz parfait et la masse molaire du fluide r = R/ M.

Une seconde loi d’état exprime 1’énergie interne et ’enthalpie spécifique du fluide a
partir de la température suivant les lois de Joule (cf. Eq.4.6) :

de = CodT  dh = C,dT (4.6)

Ce systeme d’équations, résumé ci-dessous 4.7, représente ’ensemble des équations a
résoudre pour décrire le mouvement d’un fluide.

g,to + aij(ﬂ J) =0

Qv+ L) = L+ gt (a=1.N-1)
NI D .
%t(ﬂui) + 8§j (puiug) = %Cj (0i) +pfi  (i=1,2,3)

a(ﬂeo) + 87:j(puj60) = aixj(—Jjeo + oijuy) + pS®

p=prT de = C,dT dh = C,dT

Ce systeme fait apparaitre N+6 équations indépendantes, avec N le nombre d’especes,
pour un total de 5N+11 inconnues pouvant se classer comme suit :

— N+3 scalaires comprenant la masse volumique p, N-1 especes Y,, la pression P, la
température 1" ainsi que 1’énergie interne eg ;

— 3(N-1) composante de flux de masse des especes —J¢ (o =1..N-1);

— N-1 taux de réaction chimique w, ;

— Trois composantes de vitesses u; (i=1,2,3);

— Six composantes du tenseur symétrique des contraintes o;; (i, j=1,2,3);

— Trois composantes de densité de flux de chaleur —J3°

Suivant cette mise en équation, comportant plus d’inconnues que d’équations, le sys-
teme est dit ouvert. Il est donc nécessaire de le fermer par le biais de relations addition-
nelles afin de ne conserver que N+6 inconnues (a savoir p, Y,, P, T, eg, u;). Il est donc
nécessaire d’utiliser des modeles pour lier les inconnues entre elles. Il convient donc de
fournir des expressions pour les quantités —J¢, w,, 0;; et —J3°.

Fermeture de —J¢ :

0
La j*"¢ composante de diffusion —J¢ s’écrit, via la loi de Fick [104], —J§ = —a—(pDaYa)
Lj
avec D, le coefficient de diffusion de I’espece a dans le mélange. Ce coefficient de diffusion
de l'espece « s’obtient a partir du nombre de Schmidt de l'espece D, = v/Sc, avec v
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la viscosité cinématique exprimée par v = p/p. La viscosité p du mélange est donnée a
partir de la viscosité des especes en utilisant la loi de Sutherland (4.8) (détaillée dans la
référence [105)) :

TO+T! (T\"
0m<) (4.8)

= aYa a —
=2 Ho = Fa7p o \ 70

Ici les quantités T2, T et p sont des coefficients tabulés dans la littérature.

Fermeture de w, :

Les termes de réactions chimique w, s’obtiennent par la loi d’action des masses dans
laquelle les N especes réagissent suivant r réactions [2; notées :

r N
Z v, R Z Ry, j=1,..r (4.9)
avec V/, ; et vl ; les coeflicients steechiométriques des especes a dans la j** réaction. Dans
ce Cadre le taux de production massique de I'espece a est défini par la relation suivante

(4.10) :

Ny N U N o
=2 Ma(vi; = Vay) (Kfj 11 Ca™ = Koy [1 Ca”) (4.10)
7=1 a=1 a=1

ot les termes M, C,, Ky; et Kp; représentent respectivement la masse molaire, la concen-
tration de I'espece « et les vitesses de réaction directe (forward) et inverse (backward) de la
Jm¢ réaction. La vitesse de réaction directe K; est calculée a 1'aide de la loi d’Arrhenius

(4.11) :

J
a
RT
ou le facteur pré-exponentiel A;, I'exposant de température B; et 'énergie d’activation
EJ sont des constantes propres a la réaction j. La vitesse de réaction inverse est calculée a
I’aide de la constante d’équilibre de la réaction. Des schémas cinétiques sont proposés dans
la littérature pour décrire les réactions chimiques pouvant apparaitre dans des mélanges
gazeux. IlIs fournissent pour ces réactions les valeurs des grandeurs A;, B; et E,,.
Fermeture de o;; :
Le tenseur des contraintes o;; peut se séparer en deux contributions, I'une dite de
contrainte de pression et la seconde de contrainte de viscosité :

K = AT exp(—

) (4.11)

Uij = —P(SZ] + Tij (412)

Ce second tenseur des contrainte de viscosité peut s’écrire, pour un fluide supposé
Newtonien, sous la forme (4.13) :

B ou; 8uj auk

La seconde viscosité 1 est généralement obtenue a partir de I'hypothese de Stokes dans
le cadre de fluide Newtonien : 3n + 2u = 0.
Fermeture de J7° :
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Le flux d’énergie J5° (4.14) s’écrit en exprimant la diffusion de chaleur par conduction
a l'aide la loi de Fourier, avec A la conductivité thermique du mélange, et la partie liée a la
diffusion des especes pour laquelle la loi de Fick [104] a été retenue. Cette définition néglige
la partie liée aux gradients de concentration (effet Dufour) ainsi que le rayonnement.

oT N Y,
€0 — N\ heD,, 4.14
Tt = gy, TP heDag (4.14)

Ce flux fait apparaitre le coefficient de conductivité thermique X obtenu par la formule :

SR
Ao =t (CoalD) + ) (4.15)

uy 2y
faisant intervenir C),, la capacité thermique a pression constante de I'espece o dont les
valeurs sont tabulées et calculées via une fonction polynomiale de la température. Ces
fonctions sont valides sur une plage de température données.
Avec toutes ces expressions, les quantités —J§, Wy, 05, —J;° sont désormais connues
(ou tabulées) en fonctions des inconnues principales p, Y,, P, T, eq, u;.

1 Mo

4.1.2 Moyennage/filtrage des équations

Si I'on souhaite résoudre directement (et numériquement) le systeme d’équations de
Navier-Stokes, c’est a dire conduire une DNS (Direct Numerical Simulation), sur un do-
maine fluide, il est alors nécessaire de "mailler", toutes les échelles de la turbulence. Sous
I’hypothese de Kolmogorov il existe une relation liant la taille des plus grand "tourbillons'
(lp) aux plus petits (n), dits "tourbillons" de Kolmogorov :

3/4
lo o et — (”) / (4.16)
n uglo

Ceci permet de définir le niveau de résolution requis, i.e., la taille approximative de
maille nécessaire pour procéder a la résolution du probleme considéré. Ainsi, dans le
cas d'une voiture de 1 metre se déplagant & 100 km/h dans de air de viscosité 1.57 x
107°m?s~! on obtient Re; = 1.8 x 10% et n = 20 um. 1l serait donc nécessaire de mailler
un domaine fluide en considérant ce niveau de discrétisation. En supposant un domaine
de 4 x 3 x 3m, cela conduit & 4.5 x 10% cellules. Considérant un critére de stabilité de
Courant-Friedrich-Levy de 1 (assurant la stabilité des méthodes numériques utilisées), il
serait nécessaire de produire 2x10° itérations pour traverser une fois le domaine. Consi-
dérant 10 traversées comme suffisant a la convergence statistique et un cotit proportionnel
a N1In(N) (ou N est le nombre de cellules) pour effectuer une itération, il est alors né-
cessaire d’effectuer environ 10%¢ opérations. Sur le plus puissant supercalculateur actuel
(ref. top 500 novembre 2021 [106]) Supercomputer Fugaku capable d’effectuer 0.442 x10'8
opérations par seconde, il faudrait encore environ 188x10% secondes soit 2170 jours ou 6
ans.

On comprend alors qu’il est difficile, considérant les puissances de calcul actuelles, de
simuler tous les écoulements de cette fagon. Il est donc nécessaire de réduire le niveau
de résolution du domaine pour réduire le cotit de calcul. Cependant, les équations de
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Navier-Stokes nécessite la prise en compte de toutes les échelles de la turbulence. Il est
alors nécessaire de modéliser 1'effet de celles qui ne seront pas calculées.

La résolution numérique des équations de Navier-Stokes se sépare en différentes ap-
proches :

— L’approche RANS, pour Reynolds-averaged Navier-Stokes, décrit statistiquement
I’écoulement. Les variables conservées sont composées d une partie moyenne ¢, trans-
portée, ainsi que d’une composante fluctuante ¢’ qui sera modélisée. Les variables
s’écrivent donc ¢ = ¢ + ¢’ ol ¢ désigne la moyenne de Reynolds de la quantité ¢.
Cet opérateur correspond a la moyenne d’une quantité obtenue sur un grand nombre

de réalisations ¢ = limy_,o (% SN <;5n) pouvant s’assimiler, avec I’hypothese d’er-
godicité, & la moyenne temporelle ¢ = limy_, o (% fOT (bdt). Une moyenne pondérée
par la masse volumique (moyenne de Favre), est plus usuellement utilisée dans les
écoulement compressibles ou dilatables gz~5 = pd/p. La décomposition des variables
s’écrit de la méme facon que précédemment ¢ = ¢ + ¢” avec ¢” représentant la
fluctuation au sens de la moyenne de Favre.

— La LES, pour Large Eddy Simulation, propose de résoudre les grandes échelles de la
turbulence jusqu’a une échelle de coupure et de modéliser I'effet des petites échelles.
Les échelles de la turbulence sont séparées mathématiquement en utilisant un filtre
passe haut. La partie résolue ¢ de la variable ¢ s’écrit comme suit :

Bt x) = i | [ G- ards (4.17)

avec G le filtre utilisé et A 1’échelle de coupure. Il est de méme possible de définir un
filtre pondéré par la masse volumique. De fagon pratique, le maillage est générale-
ment employé pour procéder au filtrage et la taille de maille "correspond" a I’échelle
de coupure.

L’application des moyennes et filtres aux équations de Navier-Stokes et de la loi d’état
conduit a :

ap 0 _ .
a o j(PUJ) =0
9 (V) + 2 pa ) = 2 (—(purVa — 2V — T + Ba
g \Pre) T gy, White) = G AP Ta T Pjta) T I a
0, 0 ..  _ 0 -
a(ﬂui) + %(Puzﬂj +p) = %(—(Puiuj — puiuz) +7ij) + pE; (4.18)
J J
&(Peo)‘f'%(ﬂuj%) " oz, —(pujeo — pujeo) + (Tijti — Tiji) — J; +Tijuz} + pSco
— — R m
M

Dans ces équations, les termes de flux diffusifs et du tenseur des contraintes visqueuses
moyennés/filtrées, J, J5° et 7, sont estimés a I'aide des quantités moyennées/filtrées
(4.19) :
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JJ = _37%<pDaYk)
LT ~ 0,
J] - )\87% + pza 1 81,] (419)
— ~auk; - 8uz 8Uj
7ii _nﬁmj 6” +M<8x] * 8%)

Ces termes utilisent les coefficients de diffusion moléculaire moyen des especes a, de
conductivité thermique moyen ainsi que de viscosité moyen noté respectivement D, A, i
et 77 obtenus a 'aide des quantités moyennes (4.20) :

Do = Sfléa - P;Ca o

A=y, ,Af‘Y Moo = 0

. - 0 T+T (T L5 (4.20)
M= Ea:l faYa Ha = Ko7 71 T4T1 (Tg>

M+2pn=0

4.1.3 Fermeture des équations moyennées/filtrées

Le moyennage/filtrage des équations conduit a l'apparition de termes inconnus sup-
plémentaires, nécessitant d’étre fermés :

t

— Le tenseur des contraintes visqueuses turbulentes (7, = puzu; — pugu;) est fermé,

en RANS comme en LES en utilisant ’hypothese de Boussinesq (4.21).

Ju;  Ou; 2 0uyg 2
t_ i i_ 2 N Z Z5Es.
T = e <3xj * Ox; 30wy 5”) 3pk5” (4.21)

Cette fermeture implique toutefois deux inconnues, k 1’énergie cinétique turbulente
et u; la viscosité dynamique turbulente. Ces deux inconnues nécessiteront un effort
de modélisation supplémentaire.

— Le flux de diffusion turbulent des espéeces est fermé a 1’aide d'une hypothese gradient
construite par analogie avec la construction du flux diffusif moléculaire moyen(4.22).

(e = 572) = =pDi (V) (1.22)

Cette fermeture fait intervenir D; le coefficient de diffusion turbulente estimé a 'aide
du nombre de Schmidt turbulent, S¢;, D; = v,/S¢; avec v, la viscosité cinématique
turbulente.

— Le flux de diffusion turbulent d’énergie est aussi fermé par hypothese gradient

(4.23) ;
. oT — 0,
(pujeo — pUjG()) + (Tijui — Tijui> = )\ta z; +p z:l Dt al‘j + Titj p]{j’u + sz ]

(4.23)
Cette équation fait apparaitre la conductivité thermique turbulente \; = p,C'p/Pry
calculée a 'aide du nombre de Prandtl turbulent. Les deux derniers termes & droite
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de I’équation sont modélisés en RANS par la diffusion de I’énergie cinétique turbu-
lente et négligé en sous-maille pour la LES.

Les nombres de Prandtl et de Schmidt turbulent sont ici fixés. Comme observé dans la
partie précédente, plusieurs choix sont possibles pour ces quantités. Pour les applications
considérées ces grandeurs sont prises égales a 0.9 [107].

4.2 Méthodes numériques

Les études présentées par la suite ont été conduites avec la plateforme de simulation
numérique CEDRE de FONERA. Cette plateforme multi-physique repose sur plusieurs
solveurs, spécifiques a chaque domaine physique exploité, pour représenter des simulations
complexes incluant des écoulements comportant plusieurs especes réactives, des effets
radiatifs, des écoulements multi-phasiques comprenant des phases dispersées traitées de
facon lagrangienne ou eulérienne.

Par la suite, seul le solveur CHARME, traitant les écoulements réactifs, a été exploité.
Ce solveur résout les équations compressibles de Navier-Stokes sur la base de la méthode
des volumes finis sur maillages structurés ou non-structurés.

En écrivant de facon vectorielle les jeux de (i) variables naturelles V', variables conser-
vatives U et termes sources S, les équations peuvent s’écrire sous la forme intégrale :

dQ+ / (U, VU) - ndS = / Sd0 (4.24)
P 4 0

v T oy [P g [P (4.25)
U; PU; 0
Y, 7%, 0

Une fois ce bilan discrétisé sur un maillage, cette derniere se traduit comme suit :

==Y SyF; + Vo, (4.26)
J

avec V; le volume de la cellule i, o; les sources volumiques, Fj; le flux provenant de la
cellule 7 vers une cellule voisine j au travers de la surface d’aire .S;;.
Pour résoudre cette équation, il convient, dans un premier temps, de définir la méthode

de calcul des flux numériques F;; ainsi que celle retenue pour 'intégration temporelle
dU;/dt.

4.2.1 Schéma de flux

Dans cette partie, nous nous intéressons aux méthodes permettant de connaitre les
flux aux faces des cellules d'un maillage. Au sein de ce maillage, les quantités conservées
prennent des valeurs discrétes et ainsi discontinues. En mono-dimensionnel, dans le cadre
des équations d’Euler, le probléeme peut se représenter de la fagon suivante :
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Dans ce schéma, Sy, et Sk représentent les vitesses des ondes émises par la discontinuité
localisée en B respectivement vers la gauche et la droite (ici S, < 0 < Sg).
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FIGURE 4.2 — Probleme de Riemann complet, avec volume de controle.

En notant U L, U r, U* la solution moyenne respectivement sur les segments [EF], [ED]
et [FD] on peut déduire la relation :

(Sg — SL)U* = SgUr — S UL (4.28)

L’intégration des lois de conservation sur les domaines [ACDF], [BCDE]| et [ABEF]
conduisent a :
F(Ur) — F(Ur) = SpUr — S UL — (Sg — Sp)U”
F(Ugr) — F* = Sp(Ur — Ug) (4.29)
F(Ug) — F*=S,(U,—UL)

permettant d’obtenir une formule du flux a 'interface :

P — %[F(UL) + F(Un) — Sp(Un — Un) — S(Us — U)] (4.30)

Afin de fermer ce systeme de 3 équations a 4 inconnues, il manque une information
portant sur la structure du probleme de Riemann considéré. Cette information donne une
relation entre les états Uy, et Ug. Le schéma HLL propose de considérer une égalité entre
ces deux états.

Le probleme formulé ainsi ne prend pas en compte les lignes de glissement (segment
[BGJ). Dans le cadre du schéma HLLC [109], cette discontinuité de contact est prise en
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compte. Pour cela deux état U] et Uj, sont définis et correspondent a la moyenne de la
solution du probleme de Riemann de part et d’autre de la ligne de discontinuité. Cette
formulation permet d’exprimer le flux a I'interface comme suit :

FUy) si Sp>0
F(UR) S1 SMSOSSR
F(UR) si 0< SR
donnant le flux F™* suivant :
1 1
= (F'(UL) + F(Ur)) — 5 [Sr(Ur — Ug) + |Su|(Ug = Uy) + S (U = Ur)|  (4.32)

De plus, l'intégration des lois de conservation au voisinage des ondes fournit des rela-
tions de saut entre les états :
F(Up) = F(UL) = S.(Up = Up)
F(Uz) - F(Ur) = Se(Uj — Ur) (4.33)
F(Ug) - F(UL) = Su(Ux — Uf)
Ces relations de sauts permettent de résoudre les états intermédiaires. Considérant la
nature physique de I'onde S);, on impose les relations suivantes :

Up =uy =Sy et Pp=PFP =P" (4.34)

Toro et al. [110, 109] propose des relations donnant la vitesse de 'onde de glissement
Sy et la pression P* pour assurer ’égalité des pressions :

Sy — Pr— P+ prUr(Sy —UL) — prUR(SkR — Ug)
pr(Sy — Ur) — pr(Sg — Ug)
P* = PL + pL(UL — SL)(UL — SM) = PR + pR(UR — SR))(UR — SM) (436)

La connaissance de la vitesse et de la pression des zones * permet de connaitre I'inté-
gralité de leur état via les relations 4.33 avec K=L,R :

(4.35)

p}{ 1 pK(SK - uK)
Ug=|(pw)k | = g (pu)k (Sk — uk) + P* — Pg (4.37)
(PE)k K2\ (pE)k(Sk — uk) + P*Sy — Prug
Puis, les flux des états intermédiaires sont connus :
PrcOM
Flug) = | (pv)kSu + P (4.38)

(PE)icSm + P* Sy

Il ne reste alors plus qu’a déterminer Sy, et Sk par le biais des relation de saut définit
plus haut et en utilisant les formulations définies par Einsfeldt et Davis [111, 112, 113]
pour les vitesses de propagation des ondes Sy, et Sg :

Se¢ = min(ug — ¢g,up — Cr, U — C)

Sgr = max(ug + cg,up + Ccg, U + ) (4.39)

ou - représente la moyenne de Roe [114] des état L et R.
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4.2.2 Interpolation aux faces

Les schémas du premier ordre tels que celui discuté précédemment présente I'avantage
d’étre simple a mettre en ceuvre. Cependant, la précision des schémas du premier ordre
est en général insuffisante pour des applications pratiques. Une solution pourrait consister
a introduire des schémas d’ordre plus élevé mais ces derniers peuvent également conduire
a l'apparition d’oscillations autour des discontinuités. Une deuxieme solution est utilisée
ici au travers de la reconstruction MUSCL (pour Monotonic Upstream-centered Scheme
for Conservation Law) qui propose de remplacer dans I’expression des flux numériques les
valeurs aux centre des cellules par des valeurs reconstruite aux faces. Un certain nombre
d’approches sont envisageables pour reconstruire les variables aux faces. Par la suite, deux
approches, permettant d’évaluer la dérivée de la variable U sont considérées :

— La méthode monopente basée sur un unique gradient vectoriel, déterminé par mé-
thode de Green ou celle des moindres carrés [115], dans chaque maille servant &
reconstruire les variables sur chaque face d'une cellule. Cette méthode a été utilisée
au cours des chapitres 6 et 7.

— La méthode multipente, implantée dans le cadre de la thése de Clément Le Touze
[116], déterminant des pentes pour chacune des faces de la cellule et permettant
une meilleure précision par rapport a ’approche monopente [117]. Cette seconde
méthode a été retenue dans le chapitre 8.

4.2.3 Intégration temporelle

L’objectif de I'intégration temporelle est de résoudre I’équation suivante :

VU = F(u,Vu,t) (4.40)

ou V représente la matrice du volume des cellule. La solution exacte U(t) est remplacée
par une suite de valeurs discrétes. Le passage d’un instant " au suivant t"*! consiste alors
a résoudre :

n+41
VU = L/ f(u, Vu, t)dt (4.41)
At Jin
ot U = (U™ —U™)/At.
La méthode utilisée ici est une méthode implicite faisant ainsi intervenir 1’évaluation
des flux & Dinstant t"*!. Le schéma d’Euler implicite utilisé dérive de la famille des 6-
schéma défini comme :

VU = 0F (u™™) + (1 — 0)F(u™) (4.42)

Celui-ci fait varier la pondération des instants " et t"*! dans la contribution & I'évo-
lution du flux. Ici, dans le cas du schéma d’Euler implicite, on a : 6§ = 1, le probleme se
simplifie alors en VoU = F(u"*!).

L’application de I’équation 4.42 introduit des non-linéarités dans la matrice F'. Afin de
résoudre le systéme de fagon itérative, une linéarisation du terme F(u"!) est appliquée
via un développement au premier ordre autour la solution u" :
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n

or (Ut —Ur) + O(AU(1))? (4.43)

F n+1ly _ F(u™ i
() = F(u) + OF
La linéarisation néglige les termes d’ordre supérieur ou égal & deux (O(AU(¢))?). On

note par la suite J la matrice Jacobienne :

o0J

J:%

(4.44)
En pratique, la matrice Jacobienne J est approchée par une matrice J en ne considé-

rant que les premiers voisinages des cellules pour des raison (i) de stockage et (ii) pour
préserver son bon conditionnement.

(V = AtF) 6U = F(u") (4.45)

Ce systeme linéaire est ensuite résolu de maniere approchée par itération via la mé-
thode GMRES (pour Généralisation de la Méthode de minimisation du RESidu).

4.3 Cas de Validation de CEDRE

Cette section s’attache a 'exposition de cas de validation du code CEDRE. Une base
de validation du code a été mise en place permettant de valider (i) des blocs physiques
élémentaires ainsi que (ii) leurs combinaisons dans des problemes physiques simples ou
(iii) des systeémes technologiques élémentaires avant (iv) une comparaison aux systémes
industriels.

Certains cas de validations sont présentés dans cette partie.

4.3.1 Tourbillon de Taylor-Green

Le cas du "tourbillon de Taylor-Green" consiste en un écoulement périodique suivant
x, y et z dans un domaine cubique. Cet écoulement transitionne depuis une juxtaposition
de huit grands tourbillons vers une cascade de tourbillons dont les plus petits se dissipent
en chaleur. Ce cas a été formulé initialement par Taylor et Green en 1937 [118] de la fagon
suivante :

u = Vjsin (z) cos (i) cos (Z) (4.46)

v = —Vjcos (i) sin (zz) cos <z> (4.47)

w=0 (4.48)

p=po+ Pol?Q [cos (25> + cos (25)} {cos (2;> + 2} (4.49)

sur un domaine cubique (z,y,z) € Q = [—7L, 7rL]3. Une visualisation du champ initial de
vorticité est donnée sur la figure 4.3.

L’écoulement est étudié ici, suivant le cas de référence proposé pour le "Workshop of
High-Order CFD " [119], pour un Reynolds de 1600, avec :
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Y

-~

FIGURE 4.3 — Etat initial du champ de vorticité du probleme de Taylor Green.

My=0.1  py=100000Pa Ty = 300K (4.50)
Pr=0.71  py=1.1626kg-m™® (4.51)
o = 2.51958 x 10 kg - m s~ Vo=34Tm-s! (4.52)

Une solution de référence était fournie, dans le cadre de ce Workshop, pour I’évolution
temporelle d’énergie cinétique intégrée (cf. Eq. 4.53) sur le volume Ej, de son taux de
dissipation —dFE}/dt et pour I’évolution temporelle de 1’enstrophie intégrée (cf. Eq. 4.54)
sur le volume & :

1 V|?
E :—/ ME 0 453
k 2002 QP 5 ( )
1 W2
£ = —/ 0 454
o Ja” 2 (4.54)

avec V et W les vecteurs vitesse et rotationnel.
Les résultats sont donnés sous la forme adimensionnelle suivante :

oV _ E

t:t%—OL Ekzv—o’; (4.55)
~ L\? dE,  dE, V3
_e( L _ OBk Yo 4,
A G (436

Au cours de la simulation, les tourbillons initiaux sont tout d’abord étirés conduisant a
la transition. Des petites structures tourbillonnaires apparaissent induisant une augmen-
tation rapide de I’enstrophie moyenne et une décroissance rapide de I'énergie cinétique
moyenne.
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Le suivi des grandeurs précédentes est illustré sur la figure 4.4 pour laquelle les simu-
lations ont été conduites avec le solveur CHARME de CEDRE en utilisant un schéma
d’ordre 4 pour différents maillages. L’option notée LM indique l'utilisation de flux "Bas
Mach" (ou "Low Mach'). Les schémas classiquement utilisés dans CHARME sont décen-
trés générant une dissipation trop forte pour les écoulements a faible Mach qui est corrigée
par la variante "Bas Mach".

Sur ces courbes, la décroissance de ’énergie cinétique turbulente est globalement bien
restituée par les simulations, notamment pour les maillages les plus raffinés. La restitu-
tion de I'enstrophie et du taux de dissipation de I’énergie cinétique turbulente nécessite
toutefois des maillages plus fins pour tendre vers la solution de référence.

4.3.2 Marche descendante

Un second cas de validation utilisé est celui de la combustion d’un prémélange derriere
une marche descendante. Une partie des travaux présentés ici est extraite de la these de
Bruno Sainte Rose [120] et vise a valider une méthodologie hybride RANS/LES de type
DDES qui sera présentée dans le chapitre suivant.

Expérience

Ce dispositif est mis en ceuvre sur le banc LAERTE de 'ONERA est se présente
comme suit :

L’écoulement correspond a prémélange méthane-air préchauffé a 520K et accéléré a 50
m-s~! avant de déboucher sur un élargissement brusque dans la chambre de combustion a
section carrée. Le dispositif opere a pression atmosphérique. Dans cette configuration une
flamme turbulente se développe au sein de la couche de mélange induite par 1’élargissement
brusque de la chambre.

Comme présenté, sur la représentation schématique de l'expérience (cf. fig. 4.5), des
mesures de vitesse LDV (pour "Laser Doppler Velocimetry") ont été effectuées sur champs
inertes permettant d’obtenir les vitesses moyennes, suivant le plan du hublot, et leurs
fluctuations RMS. Dans les cas réactifs, I’écoulement a été caractérisé par des mesures de
température (moyenne et fluctuation RMS) DRASC (méthode de Raman cohérente) com-
plétées par des mesures de radicaux OH par PLIF (Planar Laser Induced Fluorescence)
ainsi que par des mesures de pression par microphones.

Simulation numérique réactive

Le domaine de calcul correspond a une chambre de combustion réduite latéralement
pour limiter le cotit de calcul. Des conditions périodiques sont appliquées aux parois.

Cette étape de validation de la DDES passe par I'application de cette méthode dans
le cadre d’'un écoulement réactif. Quatre simulations ont été conduites, I'une stationnaire
conduite avec un modele RANS k — w-SST et trois instationnaires soit DDES ou LES.
Deux simulations DDES ont été réalisées I'une imposant des conditions de non-réflexion en
sortie pour évider des instabilités tandis que la seconde (DDES-qw) consiste a les étudier.
Dans cette partie, seuls seront observés les profils de températures moyenne (cf. fig. 4.7)
ainsi que leurs fluctuations RMS (cf. fig. 4.8), dont des champs moyens et instantanés
peuvent étre observés sur la figure 4.6. Les profils de vitesse moyenne ainsi que leurs
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FIGURE 4.7 — Profils de température moyenne dans la chambre A3C.

tible. Cette chambre permet de nombreux diagnostics optiques et notamment des mesures
de vitesse par LDV ainsi que de température et de fractions massiques d’especes par me-
sures Raman.

La chambre est alimentée par de l'air qui traverse une chambre de tranquillisation
avant d’entrer dans l'injecteur, au sein duquel il est mélangé au méthane, donnant un
mouvement de rotation aux gaz frais ("swirl") et débouchant sur une chambre a section
carrée dans laquelle la combustion se développe.

Expérimentalement quatre régimes de fonctionnement ont été étudiés, le premier non-
réactif dans lequel seul I'air est injecté, le second en limite basse d’allumage pour une
richesse de 0.7 pour lequel la flamme est instable et non étudiée pour la validation, un
troisieme a richesse 0.75 ou la flamme est stable et documentée en mesure de vitesse LDV
et le dernier a richesse 0.83 pour lequel la flamme est stable et documentée en mesures de
températures et espéces par mesures Raman.

Les simulations ont été effectuées soit (i) en RANS avec le modele k-w SST de Menter
[86] et, si applicable, une représentation EBU de Spalding de la combustion avec une
équation globale et (ii) en LES sans modélisation sous-maille de la turbulence et, si appli-
cable, une approche quasi-laminaire de la combustion avec une cinétique réduite a deux
étapes.

Simulations non-réactives

Ces simulations permettent d’observer la restitution des vitesses moyennes et RMS de
I’écoulement dans la chambre de combustion. La structure observable sur la figure 4.10
de cet écoulement est induite par 'injecteur "swirlé".

Les comparaisons avec les mesures de vitesse moyenne et RMS sont présentées sur la
figure 4.11. Dans le cadre des simulations RANS, les fluctuation RMS sont calculées a
posteriori en faisant I’hypothése d’isotropie des fluctuations de vitesse. Les premieres sta-
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FIGURE 4.8 — Profils de température RMS dans la chambre A3C.

tions de mesures présentent les différences les plus marquées. Les écarts correspondants
se réduisent dans les stations suivantes. La simulation LES restitue mieux les données
expérimentales par rapport a la simulation RANS. Cette derniere reste toutefois globale-
ment satisfaisante. Les grandeurs RMS pour la LES donnent de bons résultats. Pour la
simulation RANS les profils RMS sont, quant a eux, de moins bonne qualité.

Simulations a richesse 0.75

Les profils de vitesses moyenne et RMS sont également observés pour la validation du
cas a richesse 0.75. La combustion modifie la topologie de I’écoulement obtenu comme le
montre la figure 4.12.

Une fois encore, les résultats moyens de vitesse sont en bon accord entre les deux

FIGURE 4.9 — Géométrie de la chambre PRECCINSTA.
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réactif.
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FIGURE 4.11 — Profils de vitesse RANS, LES et données expérimentales, valeurs moyennes
(gauche) et RMS (droite).

simulations numériques et I’expérience pour toutes les composantes de vitesse. L’ouverture
du jet est toutefois légerement sous-estimée. Pour ce cas de fonctionnement, la simulation
RANS est de qualité équivalente voir de meilleure qualité que celle effectuée en LES.
Les fluctuations RMS restituent les tendances expérimentales sans toutefois permettre de
retrouver les niveaux exacts mesurés pour les premieres stations de mesure.

Simulations a richesse 0.83

Le second cas réactif permet d’observer 1’évolution de profils de températures. Comme
le montre les profils de température moyenne (cf. fig. 4.14), 'ouverture du jet est encore
une fois sous-estimée occasionnant un décalage entre la localisation des pics de tempéra-
ture expérimentaux et numérique. Les températures relevées aux premieres stations sont
en bons accord avec I'expérience. Toutefois, pour les stations plus éloignées la LES sur-
estime le pic de température tandis que la simulation RANS le sous-estime. Seules les
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FIGURE 4.12 — Champs de vitesse moyenne RANS (gauche) et LES (droite), cas réactif
pour une richesse de 0.75
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FIGURE 4.13 — Profils de vitesse RANS, LES et données expérimentales, valeurs moyennes
(gauche) et RMS (droite).

fluctuations RMS pour la LES sont présentées sur la figure 4.14, ces dernieres sont bien
restituées.

Résumé

Ce cas test de la base de validation CEDRE montre (i) la capacité de CHARME a
restituer les caractéristiques moyennes et RMS de I'écoulement non-réactif et (ii) une
bonne restitution des tendances mesurées, en présence de réactions chimiques, pouvant
nécessiter une modélisation plus fine des réactions chimiques par un schéma cinétique plus
détaillé ou une représentation de l'interaction chimie turbulence.

4.3.4 Conclusion

Ces cas de validation mettent en évidence la capacité de la plateforme CEDRE et,
en particulier, du solveur CHARME a représenter des problemes physiques allant du cas
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FIGURE 4.14 — Profils de température RANS, LES et données expérimentales, valeurs
moyennes et RMS.

fondamental (tourbillon de Taylor-Green) aux applications pratiques comme celui de la
marche descendante ou de la chambre PRECCINSTA.
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5.1 Modélisation de la turbulence

Dans le chapitre précédent les moyennages/filtrages des équations de Navier-Stokes
font apparaitre des termes inconnus non-fermés. En particulier, les quantités k et p; né-
cessitent un effort supplémentaire pour étre déterminées. Les parties suivantes présentent
les modeles utilisés par la suite pour fermer les équations de Navier-Stokes moyennes ou
filtrées.

5.1.1 Modélisation RANS

Le modele de turbulence utilisé dans les simulations RANS est le modele k-w SST
(pour "shear stress transport' ou transport de contrainte de cisaillement) de Menter [86].
Ce modele est une amélioration du modele k-w BSL (pour "Baseline") de Menter [86]. Ces
modeles (i.e. k-w SST et k-w BSL) proposent de combiner les avantages des modeles k-w
de Wilcox [77] (donnant de meilleurs résultats dans les couches limite) et k-€ [52] (moins
sensibles aux conditions prescrites) en permettant une transition continue entre les deux
approches.

Dans la modélisation BSL, la viscosité turbulente est calculée via :

k
V= (5.1)
en introduisant une nouvelle inconnue, la pseudo dissipation w. Les deux inconnues k et
w sont résolues localement a l'aide de l'introduction de deux équations de transport. Le
modele de Menter [86] opte pour une combinaison entre deux modeles, celui de Wilcox
[77] dans lequel figure directement les équations de k et w, et le modele k-e [52] utilisant
deux équations de transport pour k et €. Pour ce second modele, ’équation de transport
de € est transformée a ’aide du changement de variable € = $*kw
Les équations de transport des quantités £ et w sont ensuite combinées en utilisant
une fonction de transition Fi, en multipliant les contributions du modele k-w par F} et
celles du modele k-€ par (1-F;) avant de les sommer, conduisant & :

dpk  Opusk O Ok e
v oz, o <(M+Ukﬂt)8xj> + P, — 7 pwk (5.2)
ops | Opie _ 0. M\ o n o gL Ok 0w
ot or;  Oxj <(N+awut)8azj> R = fpw” + 201 Fl)aw2w Oxj Ox; (5:3)
Les termes de production Py et P, sont définis comme suit :
P, = i 9 5058k ) £ 0 5.4
), = max |min —puiujTj, P kw | ; (5.4)
Py = (pv/im) Py (5.5)

avec * = 0.09. Les constantes de modélisation présentent dans les équations 5.2, 5.3,
et 5.5, sont évaluées via l'expression suivante ( = Fi(; + (1 — F1)( ou ¢ recouvre les
constantes oy, 0., 3, et . Les différentes constantes impliquées sont détaillées ci-dessous,
avec k=0.41 la constante de Von Karmann :
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om =085 0, =05 B =0.0750 (5.6)
o =1 0, =0856 B =0.0828 (5.7)
61 O-wll'{’z 62 JwZ’iQ

Nn=a T T2 = o >
g VB CARV ]
Le couplage équations de transport / constantes de modélisation est modélisé par le
terme Fj. Ce terme compare les dimensions caractéristiques de I’écoulement a la distance
a la paroi afin de retenir le modele adapté.

(5.8)

, VE 5000\ 4pousk
F, = tanh(n}) 71 = min [max (ﬂ*wd’ ol CDkw2d2 (5.9)
1 0k Ow
CDy, = 2009—————, 107 5.10
k max< po Qwaxj oz, > (5.10)

Le terme de transition n; comporte trois contributions dans lesquelles les dénomina-
teurs 1/d and 1/d? permettent d’assurer que F; — 0 en dehors des parois et de transiter
vers I’approche k-e. Chacun de ces termes joue un role particulier :

— La quantité vk /B*wd qui compare ’échelle intégrale de la turbulence a la distance
a la paroi est constante dans la zone logarithmique de la couche limite et tend vers
0 & la frontiere extérieure de celle-ci [86] permettant d’obtenir un traitement k-e.

— Le second terme 500v/d*w est introduit de maniére & maintenir 'emploi du modele
k-w dans la sous-couche visqueuse k tendant vers 0 dans la sous-couche visqueuse.
En effet, la quantité w varie comme 1/d? dans la sous-couche visqueuse et comme
1/d dans la zone logarithmique.

— Un troisiéeme terme sert de protection supplémentaire a la couche limites pour des
solutions dégénérées [121].

La formulation SST de ce modele est introduite pour répondre a une sur-estimation
du tenseur de contrainte visqueuse turbulente pouvant apparaitre dans des écoulements
présentant de forts gradients de pression adverse. Ce probleme est résolu dans le mo-
dele de Johnson-King [122] en effectuant directement le transport de 7;; et en utilisant
I'’hypothése de Bradshaw (exposé dans la référence [123]) supposant que, dans la couche
limite, le tenseur est proportionnel a 1’énergie cinétique turbulente 7 = pa k. L’idée de la
variante SST est d’introduire un limiteur dans la formulation de la viscosité turbulente
pour permettre au tenseur de contrainte visqueuse de dégénérer vers la formulation de
Bradshaw dans la couche limite.

La viscosité turbulente du modele k-w SST s’écrit finalement :

k
v, = il (5.11)
max(ayw; QFy)

avec () = \/QWMVVU Wij = 5 (ax] - {9xj> (512)

Fy, = tanh(n3) 72 = max (2
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avec a; = 0.31.

5.1.2 Modélisation DDES

Cette section s’intéresse a la description de la modélisation hybride RANS/LES utilisée
par la suite, il s’agit de la DDES (pour "Delayed Detached Eddy Simulation").

Cette approche vise a faire des calculs de type LES dans les régions ot le maillage le
permet et des calculs de type moyenné ailleurs. Ceci permet ainsi de conserver un maillage
type RANS aux parois tout en obtenant une restitution satisfaisante de 1’écoulement
principal.

De facon pratique, les modeles de type DES proposent la modification d’une longueur
caractéristique [gang intervenant dans les modeles de turbulence RANS. Cette modifica-
tion s’écrit :

Ipps = min(lgans, CprsA) (5.14)

ou A représente une longueur caractéristique du maillage — prise ici comme la raciné
cubique du volume de la maille — et C'pgg une constante propre au modele de turbulence
utilisé. Cette formulation permet d’obtenir, pour un maillage RANS bas Reynolds (avec
A =~ A; > A1), Ipps = lrans et ainsi le modeéle RANS sélectionné. Loin des parois,
en présence d'un maillage plus fin, ou [gans < Cprsd, le modele se met a dépendre des
caractéristiques du maillage.

La DDES a été introduite pour se prémunir de phénomenes de décollements induits
par le maillage (GIS pour "Grid Induced Separation') qui peuvent apparaitre lors de
simulations DES [124]. L’idée de cette nouvelle formulation est d’agir sur [pggs en ajoutant
une fonction de protection. La nouvelle échelle caractéristique de longueur [ppgs s’écrit
alors :

lppes = lrans — fopes x max(0,lgans — CppsA) (5.15)

ou fpprs désigne la fonction de protection définie pour tendre vers I'unité dans les régions
LES et zéro ailleurs retardant (Delayed) la transition vers la LES.

La DDES utilisée ici repose sur une idée proposée par Spalart combinée a des adapta-
tions avancées par Strelets [125] permettant 1'utilisation du modele k-w SST [86] comme
base de I'hybridation RANS/LES.

Ici, échelle de longueur de ce modele s’écrit lpans = Vk/(B*w) et est elle modifiée
suivant 1’équation 5.15. Cette nouvelle échelle de longueur est alors appliquée au terme
de dissipation dans I’équation de transport de k :

k3/2 ka/Q
— Dppps = F—
RANS DDES

D%ANS = pBTkw = (5.16)

Comme toutes les constantes de modélisation du modele k-w SST, la grandeur Cpgg
résulte de la combinaison entre deux bornes Cp s et Cf %% par la fonction de transition

Fy (cf. Eq. 5.9).

Cprs = (1 — Fl)CEES + F1Cf)}°fg (5.17)
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Les valeurs C%5 = 0.61 et O = 0.71 ont 6té calibrées par Strelets [125] & partir de
simulations de turbulence homogene isotrope avec les modeles & — € et k — w.

Cette formulation conduit a une définition de type Smagorinsky pour la viscosité
turbulente via de I’hypothése d’équilibre entre la production Py et dissipation D, d’énergie
cinétique turbulente :

—— U du; Ou; s K3/ k32
P, =D, = pulu] Y ~ U Ui 94 :yt|S|2: Y —

1 ~ - (518
Tox; ' Ow;j Ox, DDES Ipprs|S|? (5.18)

Par ailleurs, en dehors des zones utilisant le limiteur SST (cf. Eq.5.11) et en remplagant
IraNs Par Ippps, on a :

k kl *
Vt:fzmi\/gzi (5.19)
w w B*lppEs

Puis, en combinant (5.18) et (5.19), on obtient :
«3/2 ~ «3/2 ~
ve=B"lpppslS =k B ChpsA’lS] (5.20)

Cette équation produit une formulation sous-maille de type Smagorinsky pour la vis-
cosité turbulente on C? = B*MC%ES. De plus, lorsque Cpgs tend vers 0.61 (loin des
parois), la valeur de C; s’approche de 0.1.

5.2 Modélisation de l’interaction combustion turbu-
lence

Afin de fermer le systeme d’équations, il reste un terme nécessitant un effort de modéli-
sation. Il s’agit du terme de production moyen des especes w,, par les réactions chimiques.

5.2.1 Schéma cinétique

Une brique élémentaire dans la représentation de la chimie par loi d’Arrhenius provient
de l'utilisation de schémas cinétiques. Ces schémas sont construits afin de pouvoir restituer
un certain nombre de grandeurs physiques telles que le délai d’auto-inflammation ou la
vitesse de flamme. Les schémas cinétiques peuvent étre simples M1[67], D7[126], E7[100]
ou détaillés Z22[98], J20[47], C19]71]. Le niveau de détail implique un plus grand nombre
de réactions et d’especes. Ces deux parametres, et particulierement le deuxiéme, induisent
cependant une augmentation du temps de calcul par un plus grand nombre de termes
sources a calculer et un plus grand nombre d’espéces a transporter. Ainsi, des schémas
cinétiques trop détaillés peuvent rendre un calcul trop coliteux pour un gain de précision
faible tandis qu'un schéma cinétique peu détaillé risque d’omettre certains phénomenes
importants dans la physique considérée.

Dans le cadre de ces travaux, le schéma cinétique retenu est celui de Jachimowski [47].
Ce schéma comporte 19 réactions ainsi que 9 especes : H,, H,O, N,, O,, OH, H, O, HO,
et H,O,, une fois retirées les réactions prenant en compte les oxydes d’azotes.
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Calcul 0D de délais d’auto-inflammation

Des calculs zéro-dimension de délais d’auto-inflammation ont été conduits avec chacun
de ces schémas cinétiques. Ces calculs sont effectués sur une maille de calcul cubique dont
les surfaces limites sont considérées comme des parois. Les conditions initiales de cette
simulation introduisent un mélange stoechiométrique d’air, vicié ou non, et d’hydrogene.
La pression initiale du calcul est fixée a 1 ou 4 bar.

Les calculs effectués pour 1 bar en présence d’air pur ont d’abord été comparés a ceux
obtenus par Zettervall et al. [98] pour des conditions similaires (figure 5.1). Les résultats
obtenus pour les schéma cinétique de O’Connaire et Eklund ont également été ajoutés a
titre indicatif. Ces courbes montrent une bonne fidélité entre les résultats obtenus avec
CEDRE comparativement a ceux obtenus par Zettervall. Un décalage existe toutefois
entre les courbes qui peut provenir de plusieurs parametres, notamment la définition
utilisée pour choisir le délai d’auto-inflammation ou encore la condition de calcul a pression
constante ou volume constant.

On remarque de plus sur la figure 5.1 que les schémas de O’Connaire et Jachi-
mowski sont tres similaires tandis que le schéma de Zettervall prédit des délais d’auto-
inflammation plus courts pour les faibles températures. C’est ce comportement qui est re-
cherché par Zettervall et il est conforté par des observations de délais d’auto-inflammation
expérimental a haute pression et basses températures.

1 bar — Article
1000/T (K1)
o7 08 0,9 1 11 1,2 1.3 14

LR ] weeaees Zettervall 1 bar —— zetterval Article
E 1,0E+02
= 1.0E+01
o EETTTTLE Marinov 1 bar —— Marinov Article
"ﬂ“:' 1.0E+00
£
E 1,0E-01
) imo - — i i Arti
= 10502 | Jachimowski 1 bar Jachimowski Article
r
O 10E03
= |
g 1004 R s e Davidenko 1 bar —— Davidenko Article
‘M 1.0E05
) —
0O 1k por—"———— ————— . Connaire 1 bar Eklund 1 bar

1,0E-07

FIGURE 5.1 — Délais d’auto-inflammation calculés avec CEDRE (pointillés) comparés a
ceux documentés (en trait plein) dans la référence [8].

Ce calcul permet de diviser les schémas en plusieurs catégories. En effet, les trois
schémas les plus détaillés (O’ Connaire, Jachimowski et Zettervall) présentent une brusque
augmentation du délai d’auto-inflammation et un changement de pente autour d’une zone
de croisement, phénomeéne qui n’est pas retrouvé avec les schémas de Davidenko, d’Eklund
ou de Marinov.
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Ce comportement correspond a la transition entre deux chemins réactionnels diffé-
rents. Sanchez et Williams [45] décrivent la phénoménologie de ce comportement. Si la
température initiale est élevée une explosion des réactions de ramification, s’appuyant sur
les especes H et O, est suivie de réactions de propagation produisant I'auto-allumage des
gaz frais. A température plus faible, des réactions de recombinaison inhibent la production
des radicaux H et O permettant 'explosion précédente. L’allumage suit alors un second
chemin réactionnel plus lent. Ce second chemin réactionnel implique la prise en compte
des especes HO, et H,O, especes non prises en compte dans les schémas de Davidenko,
d’Eklund et de Marinov. Ces schéma cinétique présentent ainsi une pente constante et
un délai d’auto-inflammation bien plus faible pour les basses températures. De plus, les
réactions inhibant I'explosion radicalaire sont catalysées par l'effet de troisieme corps.
Ainsi, en présence de viciation, la température de croisement, autour de laquelle s’effec-
tue la transition entre les deux chemins réactionnel, est augmentée. Ce phénomene est
observable sur la figure 5.2.

1 bar purlvicie
1000/T (K)

07 03 09 1 11 12 13 14 +ree0e- Zettervall 1 bar
1,0E+03

Zetterval 1 bar +H20

1,0E+02 |

1—’; S — —— E— — E— o fp— AL Marinov 1 bar Marinov 1 bar +H20
“=—1,0E+01
c
-g 1,0E+00 L . - .
o =« Jachimowski 1 bar Jachimowski 1 bar +H20
g 1,0E-01
3
b — o
i HE - Davidenka 1 bar — Davidenko 1 bar +H20
T
£ 1oem
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@
T 1.0E-04 +« Connaire 1 bar Connaire 1 bar +H20
®
w 10E-05
[a :
1,0E-06 ™ il I —————————————————“—— Eklund 1 bar Eklund 1 bar +H20

1,0E-07 |

FIGURE 5.2 — Délais d’auto-inflammation calculés avec (trait plein) et sans (pointillés)
viciation.

Deux autres séries de calculs (cf. fig. 5.3 et 5.4) permettent de mettre en évidence
I'effet de la pression sur le délai d’auto-inflammation. Que ce soit en présence air pur
ou bien d’air vicié, le délai d’auto-inflammation est diminué quand la pression augmente
pour les températures les plus faibles et les plus fortes. Cependant, la région de croisement
est décalée vers les températures les plus élevées a forte pression produisant des délais
d’auto-inflammation plus élevés a forte pression entre les zones de croisement des deux
simulations.
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1-4bar
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FIGURE 5.3 — Délais d’auto-inflammation calculés a 4 bar (trait plein) et 1 bar (pointillés).
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FIGURE 5.4 — Délais d’auto-inflammation calculés a 4 bar (trait plein) et 1 bar (pointillés)
avec viciation.

5.2.2 Approche Quasi-laminaire ou de Réacteur Parfaitement
mélangé

Un réacteur parfaitement mélangé (PSR pour "Perfectly Stirred Reactor") est un sys-
teme idéal stationnaire ouvert composée d'une entrée et d’une sortie a débit constant.
Dans ce systeme le temps de mélange est considéré négligeable devant le temps de ré-
sidence dans le réacteur et devant le temps caractéristique des réactions chimiques. La
combustion y est considérée homogene. Le réacteur est considéré a pression constante et
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un flux de chaleur avec 'extérieur est autorisé.

L’approche de réacteur parfaitement mélangé appliquée a l'interaction chimie turbu-
lence considere chaque maille de calcul comme un réacteur parfaitement mélangé. Le taux
de production moyen d’espece est donc calculé comme le taux de production moyen estimé
pour les températures moyennes :

Dalp, Yo, T) = ioa(p, Yo, T) (5.21)

Ce type de modélisation fournit une représentation couramment utilisée pour conduire
des simulations d’écoulements supersoniques réactifs [127, 128, 129, 130].

5.2.3 Approche TFLES

Il existe plusieurs modeles de flamme épaissie dans CEDRE prévus pour des flammes
de prémélange (éventuellement partiel).

Ces modeles proposent d’épaissir, via une augmentation des flux moléculaires, les
flammes pour résoudre la dynamique du front de combustion sur un maillage grossier !. Des
termes correctifs sont appliqués sur les termes sources chimique pour maintenir certaines
caractéristiques.

L’augmentation des flux laminaires ne peut cependant pas étre appliquée hors d’un cas
prémélangé. En effet, cette opération stimulerait le mélange entre les réactifs, modifiant
ainsi le fonctionnement de la chambre de combustion.

La variante utilisée par la suite, appelée Dynamically Flame Thickening (DFT)[131],
utilise un senseur de flamme I dans le but de limiter I’action du modele aux zones réactives
de I’écoulement permettant d’étendre I'application du modele aux prémélanges partiels.

Ce modele, appliqué a I’équation de transport des fractions massique d’especes, s’écrit
comme suit :

opY,  Opu;Y, o (_ aY, E .
o T om, ~ o, <p [FrED, + (1 —T)D!] > + Fe

Dans cette équation, les termes d’épaississement F,, et d’efficacité E sont appliqués
aux flux laminaires afin d’épaissir la flamme pour obtenir suffisamment de points dans
I’épaisseur de la flamme.

Le facteur d’épaississement est défini comme :

Fr=1+T lmax (1, min (F"“””,n(é)) - 11 (5.23)
I

ou A est la taille du filtre (ici égal a la taille de maille), n le nombre de points désirés
dans le front de flamme, 6 1’épaisseur de flamme laminaire et £™% une borne supérieure
fixée a la fonction d’épaississement.

Le facteur d’efficacité représente le rapport entre le plissement "réel" de la lamme en
sous-maille et le plissement résolu par le maillage :

- (5.22)

E= (5.24)

0(4/)

1. i.e., ne permettant pas la résolution du front sans un épaississement préalable.
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avec 8] = Frd) 'épaisseur de flamme résolue.
La fonction de plissement O utilisée est celle de Charlette [132] :

/ B
(&) = (1 + min A—g,e“%; (5.25)
6l Sl

ou la quantité A.=CaAA représente la taille du filtre avec C'A un parametre utilisateur,
uy, = CsA.\/25;;S;; est une échelle caractéristique de vitesse turbulente.

La fonction d’efficacité 6 est permet de traduire le fait que les petites échelles de la
turbulence ne participent pas au plissement du front de flamme.

Le senseur de flamme proposé dans l'approche DFT se formule par le biais d’une
tangente hyperbolique :

I'= tanh(CDE) (5.26)
Qo

ou Cp est une constante de raideur du senseur et {2y un seuil du senseur.

Enfin, Q est un taux de réaction utilisant une pseudo loi d’Arrhenius :

v 1
Q=Y =Y’ exp(—CT?) (5.27)

ou les Y, représentent des fraction massiques, v, des coefficients exotiques, T, la tempé-
rature d’activation de la pseudo réaction et enfin Cr une constante de température.

5.3 Modélisation des effets de la rugosité

La rugosité associée a la protection thermique des parois de la chambre LAPCAT-
II, estimée au microscope électronique a balayage a 65 um, est envisagée comme un
parametre d’importance pour la restitution des résultats expérimentaux [95, 96]. Cette
partie s’intéresse a la modélisation des effets dus a I'introduction de la rugosité dans les
calculs en détaillant dans un premier temps la structure universelle du profil de vitesse en
proche parois avant de traiter de ’approche utilisée pour restituer les effets de la rugosité.

5.3.1 Comportement universel du profil de vitesse

Une des propriétés importantes des couches limites turbulentes bidimensionnelles est
la relation universelle liant la vitesse a la distance aux parois au travers du frottement

pariétal. La vitesse de paroi u, = /7,/p, permet d’adimensionner les parametres de
vitesse et de distance aux parois (5.28) :

L YU
Vp

Ut =u/u, ; Yy (5.28)

Il est alors possible de distinguer trois zones (cf. fig. 5.5) dans la région interne de la
couche limite :

— la sous couche visqueuse (y* < 5) : dans cette zone, de faible épaisseur, les effets
visqueux prédominent. Le profil de vitesse suit une loi linéaire U+ =y
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— la zone de turbulence développée (40 < y™) : dans cette zone, la turbulence prédo-
mine. Le profil de vitesse suit une loi logarithmique (UT = s~ tn(y™) + C) avec &
et C' des constantes déterminées expérimentalement valant respectivement 0.41 et
5.25.

— la zone tampon (5 < y* < 40) : dans cet intervalle s’effectue le raccord entre les
deux régions précédentes ou les propriétés des deux zones se recouvrent.

30 -
25 - e

20 | /

15 -

=ulu,
\

+

u

10

wl . 1 Ll
10° y=0.18 10° 10}
y'=uylv A y=4%

FIGURE 5.5 — Profil de vitesse proche paroi

Dans cette région interne a la couche limite, le profil de vitesse suit une loi Ut = f(y*),
propriété fondamentale de la couche limite turbulente. Cette loi est dite universelle car
elle ne dépend pas des conditions dans lesquelles peut se développer la couche limite.

5.3.2 Effet de la rugosité sur la couche limite turbulente

La rugosit¢ des parois affecte de fagon non-négligeable la couche limite, en augmentant
les frottements aux parois et en favorisant les décollements. Les calculs de pertes de charge
observées sur ces parois ont initié les premiers travaux dans ce domaine [133], permettant
de dégager des lois générales, décrivant I'effet de la rugosité sur le profils de vitesse proche
parois, fondées sur des corrélations avec l'expérience présentée dans la référence [134].
Des travaux plus récents se sont intéressés aux effets de la rugosité sur la structure de la
turbulence afin de mieux comprendre la physique fondamentale de ces écoulements [135].

Nikuradse a étudié les pertes de charge dans une conduite cylindrique recouverte
de grains de sable [133]. Ses résultats indiquent que 'augmentation de frottement peut
étre liée a un décalage Au™, du profil de vitesse (présenté dans la partie précédente)
dans la région logarithmique ne dépendant que de la hauteur de rugosité adimensionnée
kf = kqu, /v. Ce parameétre s’apparente & un nombre de Reynolds et compare la hauteur
caractéristique des éléments de rugosité k, a I’épaisseur de la sous-couche visqueuse. Ainsi,
selon Nikuradse, trois régimes d’écoulement existent en proche paroi rugueuse :

— Le régime aérodynamiquement lisse (kf < 3.5). Dans ce régime les rugosités sont
de hauteur inférieure a I’épaisseur de la sous-couche visqueuse et ne modifient pas
I’écoulement.
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— Le régime rugueux établi (kI > 67.6). Ici, 'effet de la rugosité est assez important
pour que le frottement pariétal soit indépendant de la viscosité. La perte de charge
est indépendante du nombre de Reynolds et ne dépend que de la taille des grains
de sable.

— Le régime de transition entre ces deux limites.

Ligrani et Moffat [134] proposent des corrélations permettant de déterminer le décalage
Au™ en fonction de la hauteur de rugosité normalisé k.

Des expériences menées dans des écoulements comprenant des parois avec rugosité
ajoutés (barres 2D, cubes) montrent des augmentations de tensions de Reynolds [135].
Cette augmentation est la plus notable pour les composantes normale & la paroi v/2 et
croisée ©/v' (augmentation moins forte pour les cubes). Les effets de la rugosité semblent
s’étendre sur toute la hauteur de couche limite, ce qui se traduit par une augmentation
de la longueur intégrale de 'ordre de 25%.

Ces résultats suggerent que la rugosité augmente le niveau d’intensité turbulente dans
toute I’épaisseur de la couche limite, ce qui a pour conséquence, en outre, d’augmenter le

frottement pariétal et, d’'une maniere générale, la diffusion turbulente.

5.3.3 Modélisation de la rugosité dans la littérature

Selon Aupoix, les effets de la rugosité des parois peuvent étre estimés selon trois
approches distinctes [97] :

— La simulation directe de la rugosité dans le maillage de calcul. Cette option n’est
applicable que pour des géométries simples, le coiit de calculs devenant limitant
pour des applications plus complexes.

— L’approche par éléments discret traitant la rugosité en ajoutant des termes de blo-
cage, représentant une réduction du volume accessible, au fluide dans les équations
du mouvement et des termes d’effort, appliqués par le fluide sur les rugosités, dans
I’équation de quantité de mouvement et des flux de chaleur dans I’équation d’énergie.
Cette méthode nécessite une modification des équations a résoudre.

— L’approche par grains de sable équivalent visant la restitution de 'augmentation
du frottement a la paroi provoqué par la rugosité. Dans cette approche, le modele
de turbulence est modifié pour augmenter le niveau de turbulence proche paroi,
augmentant ainsi le transfert de quantité de mouvement vers la paroi et reproduisant
I’augmentation du frottement.

La troisieme approche reste la seule aisément applicable dans le cas présent car elle ne
demande pas de ressources de calcul prohibitives ni de modification profonde du code de
calcul. Ainsi, la modélisation de la rugosité utilisée dans CEDRE utilise I’approche par
grain de sable équivalent.

Différentes stratégies ont été avancées pour reproduire le décalage Aut dans les mo-
deles de turbulence. Wilcox ajoute, dans son modele k — w, un terme de correction sur la
dissipation spécifique w [77]. En paroi lisse, ce terme varie en 1/d? avec d la distance a la
paroi, I'idée sur paroi rugueuse est d’imposer une valeur limite aux parois (5.29).

_ u?Sp (50/kF)* sikf <25

Ty ; Or = { 100/kF  si 25 < kF <2000 (5:29)
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Cette diminution permet d’augmenter la turbulence en proche paroi par rapport au
cas lisse, augmentant alors les frottements pariétaux. Cette solution reste satisfaisante
pour de grandes hauteurs (k} > 10) de rugosité [97] mais elle sur-estime le décalage de
vitesse Au™ pour de faibles valeurs de k.

Des corrections [136] ont été proposées pour pallier a ce probleme (5.30), menant ce-
pendant en pratique a des résultats erronés pour la reproduction de la transition entre
régime aérodynamiquement lisse et régime rugueux établi. De plus, une fois cette correc-
tion appliquée a la variante SST du modele k — w de Menter, le décalage de vitesse se
retrouve fortement sous-estimé pour de grandes valeurs de &k [97]. Ce phénomene pro-
vient du limiteur SST défini a I’équation (5.11). En effet, la correction introduite diminue
le taux de dissipation en proche paroi dans le cas rugueux provoquant l’activation du
limiteur SST empéchant 'augmentation de 1’énergie cinétique turbulente.

oSk o [ (50/k) si k< 25
p= ’ B0 1007k + [200/kF — 100/k] | exp(5 — k) si ki > 5
(5.30)

Afin d’appliquer ce genre de modélisation au modele £ — w SST de Menter, Hellstein
et Laine [137] ont proposé une modification du limiteur SST, en multipliant le terme QF5
par une fonction Fj (5.31), pour désactiver le limiteur SST dans la région proche paroi
(sous-couche visqueuse). Cette correction permet d’obtenir des valeurs satisfaisantes du
décalage de vitesse pour k < 1000 mais sous-estime le décalage pour des valeurs trop

élevées de kF [97].
4
1
Fy=1— tanh [( 50”) ] (5.31)

wiy?

Une autre approche, proposée par Knopp et al. et [138], inspirée des travaux de Au-
poix et Spalart [139], propose de modifier, non seulement w comme proposé précédem-
ment, mais aussi d’imposer une valeur non nulle a I’énergie cinétique turbulente k. Cette
approche permet d’obtenir des résultats plus satisfaisants, exception faite de la zone de
transition [97].

5.3.4 Modélisation de la rugosité dans CEDRE

La modélisation de la rugosité mise en place dans CEDRE consiste a introduire un
décalage constant du profil de vitesse proche paroi. Ce décalage est introduit comme un
décalage sur la dérivée de la vitesse (5.32) (en utilisant les indices 7 et | pour désigner les
écoulements liés respectivement aux parois rugueuses et lisses).

Jr
ou,

ou

= oy

) (v +uy) (5.32)

En intégrant cette équation, on obtient (5.33) :

w () =uw (yt +ug) —u () (5.33)
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De cette maniere, si comme dans la figure 5.6, y et y + yo représentent la méme
altitude, respectivement pour la paroi rugueuse et la paroi lisse, le décalage de vitesse
s'écrit Aut =y (yg) :

ud (yg +y")

ud (yg)

Yy y

FIGURE 5.6 — Schéma de la procédure de décalage du profil de vitesse

En outre, I’équation de quantité de mouvement simplifiée en proche paroi (5.34) fournit
un lien analytique entre le gradient de vitesse et la viscosité turbulente :

v
(1+2) oy~ ! (5.34)

Ainsi, décaler le profil de vitesse équivaut a décaler le profil de viscosité turbulente,
cette viscosité dépendant elle-méme de I'énergie cinétique turbulente k£ et de la dissipation
spécifique w. Pour obtenir le décalage de vitesse désiré, il suffit alors de reporter le décalage
sur les profils de k et w (5.35).

) =KW +u) o @) =w " +u) (5.35)

Il est alors possible, a ’aide des solutions connues sur paroi lisse, d’exprimer le décalage
de la vitesse dans la région logarithmique par

+
kr y=0 T

(k) =K (o)  wlyolkd) =wi (o)  avecw(yy) =Au"(k])  (5.36)
En pratique, le décalage Au™ est obtenu a l'aide de corrélations utilisant k£ puis une
solution de référence permet d’obtenir I'altitude yg pour laquelle la vitesse sur paroi lisse
est égale & Aut ainsi que les valeurs d’énergie cinétique turbulente & et de dissipation
spécifique w™ en ce point. Ces valeurs sont par la suite appliquées aux parois pour repro-
duire les effets de la rugosité. De plus, il est possible de définir par le biais de relations
analytiques les grandeurs a appliquer sur parois rugueuses (k. (k) et w (kF)).
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5.3.5 Validation du modele de rugosité

Cette partie a pour objectif de démontrer I'applicabilité du modele de rugosité, dé-
taillée dans la partie précédente, dans les régimes supersoniques. Cette démonstration
utilise une expérience de référence, décrite ci dessous avant d’étre simulée dans une se-
conde section.

Expérience de référence

L’expérience de référence sélectionnée [9] pour valider le modele de rugosité propose
de considérer différentes plaques, de rugosités différentes, comme paroi d’une veine d’essai
dans laquelle circule un écoulement supersonique et de mesurer les propriétés de la couche
limite se développant sur celles-ci.

La géométrie de 'expérience considérée est composée d'une tuyere d’alimentation dé-
livrant un écoulement supersonique, a Mach 2.88, dans une chambre de 66 cm de longueur
& section constante carrée de 6.35x6.35 cm? (cf. fig. 5.7).

M = 2.88 Nozzle Test Section .
Stilling Chamber with [N\_—""_ » Flow }—» ?:{fzﬁlm
Flow Conditioners |/ ® Y
66.0 cm g
540 cm ————»
— Measurement
Rough Surface Location

FIGURE 5.7 — Schéma de I'expérience de Latin et Bowersox [9].
Dans cette chambre, les caractéristiques de la paroi inférieure sont modifiées afin d’ap-

pliquer différentes rugosités a 1’écoulement. Dans cette expérience, six plaques, dont les
caractéristiques sont regroupées dans la table 5.1, ont été utilisées.

TABLE 5.1 — Caractéristiques des plaques.

Plaque h (mm) T, (K) ks (mm) Fk}
Lisse 0.007 276 0 0

2D 0.56 274 1.09 289
3D 0.56 273 0.91 241
papier verre 80  0.53 273 0.44 104
papier verre 36  0.90 273 1.42 395
papier verre 20  0.83 273 1.98 571

Ces plaques se déclinent suivant trois catégories :

— Une plaque plane, lisse, servant de référence a 'expérience et pouvant étre comparée
aux lois générales régissant le développement du profil de vitesse proche paroi.

— Deux plaques a rugosité répartie de facon homogene, I'une 2D caractérisée par des
parallélépipedes de section carré de c6té 0.56 mm, tous les 2.18 mm, et la seconde 3D
faisant apparaitre des cubes de 0.56 mm de c6té tous les 2.18 mm dans les directions
longitudinale et transverse a I’écoulement (cf. fig. 5.8).




84 CHAPITRE 5. MODELISATION NUMERIQUE

— Trois plaques en aluminium recouvertes avec trois types de papier de verre différents
(caractérisé par la nomenclature CAMI?). Leur rugosité a été estimée a posteriori
par microscopie confocale a balayage laser.

2.18 mm

[N irflow
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Airflow
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. \,

0.56 mm

FIGURE 5.8 — Représentation des rugosité pour les plaques 2D (gauche) et 3D a droite.
Extrait de la référence [9].

Les profils moyens de vitesse de la couche limite ont été mesurés par (i) vélocimétrie
Laser a effet Doppler ou (ii) en utilisant des mesures par capteur de pression Pitot. Ces
deux types d’acquisition donnent des résultats cohérents avec un écart moyen de 0.3%

Les résultats exploités de cette expérience sont les profils de vitesse adimensionnée
en variables de parois en fonction de la distance adimensionnée a la paroi (cf. fig. 5.9).
Ces mesures montrent la tendance classique de 'effet de la rugosité sur la loi de vitesse
en proche paroi ou la loi log est translatée en présence de rugosité. L’amplitude de cette
translation croit avec la hauteur de grain de sable équivalent de la rugosité.

La restitution de ces profils de vitesse sert de base de validation pour les simulations
numeériques.

Simulation numérique

Cette section détaille la mise en ceuvre de la simulation de I'expérience précédente. La
premiere partie traite de la configuration numérique adoptée pour effectuer ces simula-
tions. Puis, la seconde partie détaille les résultats obtenus permettant de conclure quant
a I'applicabilité du modele de rugosité dans une troisieme partie.

Le choix de simuler la tuyere d’alimentation en amont de la chambre de combustion a
été fait afin d’obtenir une description satisfaisante de la couche limite. Ce choix implique
un degré d’imprécision venant du fait que la géométrie exacte de la tuyere n’est pas
documentée dans cette étude. Les rapports connexes donnent toutefois le Mach pour
lequel elle a été congue, a savoir Mach 3.0. Cela permet de déterminer la section au col
a partir des données de section et Mach de sortie via I’emploi des relations isentropiques
(cf. Eq. 5.37). Une reproduction approximative de la géométrie de la tuyere a par la suite
été effectuée a partir des données disponibles dans les différents rapports.

(5.37)

A1 (24 (=1 M\TT
Ax M

M v+1

2. CAMI : Coated Abrasive Manufacturers Institute.
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FIGURE 5.9 — Profils de vitesse adimensionnée en parois (mesurés par sonde pitot). Tirés
de la référence [9].

Le champ de Mach obtenu en sortie de la tuyere simulée est donné ici (cf. fig. 5.10)
montrant une bonne homogénéitée de I’écoulement principal.

Une autre possibilité aurait pu consister a imposer un profil de vitesse en condition
d’entrée dans la chambre a section constante. Cependant, cette donnée n’est pas triviale
et I’étude précédente ne fournit pas de mesure de profil de couche limite a cette position.

Le maillage utilisé pour simuler cette expérience se compose de couches de prismes a la
paroi et de tétraedres dans I’écoulement. Les fonctions densité de probabilité et fonction
de répartition des distances a la paroi adimensionnée y* des premieres mailles pour la
paroi rugueuse sont indiquées dans la figure 5.11.

Les équations de Navier-Stokes moyennées sont résolues avec 'approche RANS k-w
SST de Menter détaillée dans la partie précédente. Une unique espeéce correspondant a
I’air est transportée permettant de réduire significativement le temps de calcul.

Le modele de rugosité détaillé précédemment est appliqué sur la paroi rugueuse et est
paramétré avec les données de hauteur de rugosité moyenne et de grain de sable équivalent
fournies dans la table 5.1.

En entrée de la tuyere de Laval sont imposées les valeurs mesurées de la température
et de la pression génératrice. La vitesse d’entrée s’ajuste pour correspondre au débit de
masse nécessaire pour obtenir une tuyere amorcée. Une condition de non-glissement est
imposée aux parois. Une sortie supersonique, ou les conditions de sortie sont déterminées
par extrapolation, est appliquée a la surface sortante de 1’expérience.

Les simulations effectuées en prenant en compte les différentes parois étudiées expéri-
mentalement permettent de tracer les profils de vitesse reportés sur la fig. 5.12. Il s’agit
de la vitesse adimensionnée obtenue comme le rapport de la vitesse longitudinale observée
numériquement divisée par la vitesse de frottement.

La comparaison entre les résultats expérimentaux et numériques met en évidence un
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FIGURE 5.12 — Profils de vitesse adimensionnée en parois.
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Les simulations opérées précédemment sur la chambre LAPCAT-II par Vincent Ran-
donnier et al. [95] et Balland et al. [96] montrent l'intérét de la prise en compte de la
rugosité pour améliorer la restitution des expériences dans les simulations numériques.
L’objectif de cette section est de présenter les résultats des simulations numériques sur
parois rugueuse en observant dans un premier temps la comparaison entre résultats nu-
mérique et données expérimentales puis en détaillant 1'effet de la prise en compte de ce
parametre sur la stabilisation de la combustion dans I’expérience. Une étude de la sensibi-
lité des simulations numériques aux parametres de maillage, Schmidt turbulent, condition
entrante d’air vicié, température de parois, schéma cinétique et géométrie du domaine de
calcul est également conduite dans une deuxieme partie. Il est rappelé que ces simulations
ont été effectuées sur une demi-configuration de la chambre de combustion LAPCAT-II
avant de symétriser les résultats en vue de faciliter la comparaison entre les expériences et
les résultats numériques. Ainsi, la non corrélation des "flammes" haute et basse observée
expérimentalement, pour le régime d’auto-inflammation, ne peut donc pas étre restituée
par ces simulations.

6.1 Simulations des rafales R09 et R10

6.1.1 Mise en données

Les simulations présentées dans cette section utilisent une modélisation RANS k-w
SST de la turbulence. La combustion est traitée en utilisant I’approche quasi-laminaire
couplée au schéma cinétique de Jachimowski. Le modele de rugosité est appliqué a toutes
les parois du domaine de calcul.

Domaine numérique

Le domaine de calcul est restreint a 195 mm en amont du col de la tuyere de Laval
jusqu’a 650 mm en aval de celle-ci. Comme présenté dans le chapitre 3 la modification
de la recirculation en aval ne modifie pas les profils de pression amont indiquant une
indépendance de la partie amorcée de la chambre de combustion aux phénomenes se
produisant en sortie de chambre. Ainsi, le domaine de calcul représente seulement la
partie amorcée de la chambre de combustion. De plus, le cotit du calcul est limité en ne
simulant que la partie basse de la chambre de combustion en faisant une hypothese de
symétrie de I’écoulement.

Le schéma présenté sur la figure 6.1 donne un apergu de ce domaine. Sur cette figure,
les conditions aux limites sont surlignée de différentes couleurs. Les limites vertes corres-
pondent aux conditions d’entrée, les parois sont colorées en bleu, le plan de symétrie en
rouge et la sortie de la chambre en violet.

La surface entrante de la tuyére d’alimentation est modélisée en imposant
pression et température génératrice de ’écoulement ainsi que la composition des gaz
entrant, correspondant aux expériences (cf. tab. 3.1), au travers de cette surface. Deux
scalaires (k et w) sont également imposés pour produire un écoulement peu turbulent
correspondant ici & un taux de turbulence de 0.5 % et une longueur intégrale turbulente
de 0.1 mm. La vitesse entrante est laissée libre et s’ajuste au débit maximal admissible
par le col de la tuyere amorcée.
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FIGURE 6.1 — Domaine de calcul.

L’injection d’hydrogéne est modélisée comme une entrée supersonique sur laquelle
sont imposées le débit et la température génératrice de I’hydrogene pur entrant. La pres-
sion appliquée est calculée pour assurer une injection sonique. Dans I'optique de comparer
les résultats RANS a ceux obtenus en DDES, les scalaires de turbulence sont imposés de
facon a assurer un traitement LES de I'injection dans les simulations du chapitre suivant.

Les parots sont modélisées par des conditions de non-glissement. Les échanges de
chaleurs pariétaux sont représentés en imposant une température de paroi correspondant
a la moyenne obtenue par le biais de trois thermocouples disposés dans la chambre (i.e.
716 K). Nous illustrerons plus loin l'effet de cette température sur le développement de la
combustion. Le modele de rugosité d’Aupoix [97] est par ailleurs appliqué sur toutes les
parois.

La modélisation du plan de symétrie relaxe les grandeurs de pression, température
et fraction massique des especes vers les valeurs dans les cellules frontalieres. La vitesse
est imposée aux limites de maniére a assurer une vitesse tangentielle a la surface égale a
celle des cellules voisines et une vitesse normale nulle.

Aucune variable d’état n’est imposée sur la sortie supersonique, les valeurs limites
imposées sont extrapolées a partir des valeurs calculées en amont.

Maillage utilisé

Le maillage utilisé, présenté sur la figure 6.2, est composé d’approximativement 8.5M
de cellules. Un raffinement est appliqué autour de 'injecteur et ce jusque dans la région
ou est attendue la combustion pour obtenir une description satisfaisante du mélange et
de T'allumage. Le maillage est par la suite linéairement dé-raffiné en aval pour réduire le
cotit du calcul.

Les caractéristiques principales du maillage sont regroupées dans le tableau 6.1. Dans
celui-ci, la quantité A représente la taille caractéristique du maillage et h la hauteur de
la premiere couche de prisme en proche parois.

TABLE 6.1 — Taille caractéristique du maillage.

x (mm) -195.0<2<65.0 65.0<x<198 198.0<x<201 201<z<300 300<z<650
A (mm) 1.5 2.0 0.15 0.4 0.4-4.0
h (10~3mm) 3.0 2.0 1.0 3.0 2.0

Ce maillage, une fois I’écoulement principal en air vicié établi, permet une résolution
bas Reynolds de la couche limite. En effet, comme le présente la figure 6.3, la distance au
parois adimensionnée y™ reste globalement inférieure a I'unité.
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raffinés autant en amont qu’en aval de I'injection sont mal reproduites. Les trois maillages
suivants montrent des comportements similaires dans la zone de combustion (2>300 mm).
Cependant, le maillage M3 permet d’obtenir une description plus satisfaisante de 1’écou-
lement dans la section divergente pour des abscisses supérieures a 400 mm par rapport
au maillage Ms. Le maillage M3 est donc retenu pour conduire les simulations numériques
suivantes.

0.08

0.07

P (MPa)

0.06

0.05

FIGURE 6.4 — Convergence des profils de pression pariétale en fonction du maillage consi-
déré.

6.1.2 Cas non-réactif

Cette premiere partie s’intéresse a la comparaison entre I’écoulement non-réactif pro-
duit par 'injection transversale dans un écoulement supersonique ou JISCF! d’air vicié
simulé ici et sa représentation canonique documentée dans la littérature [140, 141]. Il est
rappelé toutefois que les calculs effectués ici prennent en compte la rugosité des parois
avec le modele décrit dans la section n° 5.3.4 contrairement a ceux documentés dans la
littérature. Les caractéristiques principales (cf figures 6.5 et 6.6) de cet écoulement sont
retrouvées dans les simulations. Le jet injecté a 200 mm subit une détente dans 1’écoule-
ment supersonique avant d’étre recomprimé au travers d’un choc en tonneau se terminant
avec un disque de Mach. Ce choc en tonneau se comporte comme un obstacle provoquant
la formation d’un choc détaché en arc dans I’écoulement supersonique. Le choc en tonneau
est courbé par ’écoulement externe et une couche fortement cisaillée se crée entre le choc
en arc et le choc en tonneau.

Outre cette configuration d’écoulement compressible, 'injection dans un écoulement
supersonique conduit a une structure tourbillonnaire complexe. En plus des tourbillons
contra-rotatifs principaux (CVP / CTV?3), indiqués par les lignes de courant colorée
en rouge sur la figure 6.6 ou secondaires (STV %) [140, 141, 142, 143], il existe plusieurs

1. JISCF : jet in supersonic crossflow

2. CVP : contra-rotating vortex pairs
3. CTV : contra-rotating trailing vortex
4. STV : secondary trailing vortices
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FIGURE 6.7 — Champs de richesse atomique ®, dans le plan de symétrie et dans un plan
localisé 1 mm au dessus des parois.
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FIGURE 6.8 — Lignes de courant surfacique et champs de richesse atomique ®, dans les
plans =200 mm, 205 mm, 215 mm, 240 mm, 270 mm et 290 mm.

— les champs numériques du taux de dégagement de chaleur W superposés aux champs
de gradient de densité comparés respectivement aux visualisations d’émission du
radical OH* et aux Schlieren (cf. fig. 6.10).

La figure 6.9 présente deux instants expérimentaux, I'un sans injection (cercles "vides")
et 'autre correspondant aux conditions simulées (cercles "pleins'), ainsi que trois courbes
de résultats de simulations numériques, représentées en trait plein et pointillé, pour indi-
quer la présence ou non de la rugosité.

Les simulation réactives, avec et sans rugosité, partagent un certain nombre de simi-
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FIGURE 6.9 — Profils de pression pariétale pour le cas d’auto-inflammation.

larités :

— L’effet de I'injection (a x = 200 mm) provoque une bulle de recirculation observables
par 'augmentation de la pression sur la figure 6.9 jusqu’a 10 mm en amont de
I'injecteur.

— Le choc en arc et ses réflexions successives sur les parois aux abscisses respectives x
= 240 mm et z ~ 280 mm correspondent aux pics de pression sur la figure 6.9 et sont
clairement observables sur la figure 6.10. Les réflexions suivantes sont plus difficiles
a distinguer du fait de 'augmentation du volume des mailles et du développement
de la combustion.

— L’augmentation de pression suivant les deux premieres réflexions du choc en arc est
provoquée par le développement de la combustion visible en niveau de rouge sur
la figure 6.10. Cette combustion débute en proche paroi avant de se propager vers
I'intérieur de I’écoulement et atteint un maximum avec un taux de dégagement de
chaleur correspondant au maximum de pression aux abscisses respective de x = 350
mm et x = 400 mm pour les cas avec et sans rugosité.

— En aval de ces maxima les niveaux de pression numérique diminuent suivant une
pente constante. Ce comportement differe de ’expérience ou le profil de pression
suit un plateau entre 400 mm et 600 mm. L’identification du phénomene provo-
quant ce plateau demande une étude plus approfondie. En effet la divergence de
cette section de la chambre de combustion pourrait provoquer un décollement dé-
clenchant un épaississement de la couche limite en aval de la combustion. Une autre
piste permettant d’expliquer la présence de ce plateau est associée au modele de
rugosité, développé sans considération d'un gradient de pression adverse et qui ne
serait pas adapté pour reproduire des configurations présentant une accélération
significative telle que celle observée ici. La premiere hypotheése sera étudiée dans
I’étude paramétrique présentée en seconde partie de ce chapitre 6.2.5.

— A Dabscisse 600 mm, la pression chute brutalement & cause de 'augmentation de
I’angle de divergence.

L’étude plus minutieuse des profils de pression (cf. fig.6.9) permet toutefois de pointer

certaines différences indiquant un meilleur accord avec I'expérience quand les effets de
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FIGURE 6.10 — Comparaison entre les visualisations de strioscopie (nuances de gris)
superposées aux émissions du radical OH* (niveau de rouge) expérimentales (en haut)
et numériques avec (au milieu) et sans (en bas) parois rugueuses pour le cas d’auto-
inflammation.

la rugosité sont pris en compte. En effet, en amont de la combustion (z< 300 mm),
les profils de pressions sur parois rugueuses présentent une légere augmentation de la
pression provoquée par l'épaississement de la couche limite. Cet épaississement permet
d’expliquer la différence de position des réflexions du choc en arc entre les simulations
conduites sur parois rugueuses et sur parois lisses. L’écoulement impactant 'injection
étant plus lent dans le cas des parois rugueuses, le jet pénetre plus. Dans les deux cas, la
combustion est initiée a I’endroit ou le choc se réfléchit sur les parois (cf. fig.6.10). Cette
zone est en effet favorable a la stabilisation et au développement de combustion de part
des vitesses plus faibles et des températures plus élevées qu’au centre de la veine. Ainsi,
la combustion se stabilise plus en amont dans le cas rugueux (x = 275 mm) par rapport
au cas lisse (x = 290 mm). Une autre différence observable sur la figure 6.10 provient de
la différence de longueur de la zone de combustion qui est plus courte dans la simulation
avec parois rugueuse. Comme la richesse injectée est faible ($=0.12) la combustion peut
étre considérée comme complete. Ainsi, comme la combustion se produit sur une distance
plus longue, dans le cas avec parois lisses, le taux de dégagement de chaleur local est plus
faible provoquant une augmentation réduite de la pression. La comparaison des profils
de pression de la figure 6.9 montre, malgré une légere sur-estimation du maximum de
pression dans la zone de combustion, un meilleur accord avec le profil expérimental quand
les effets de rugosité sont pris en compte.

Il est possible d’analyser les différences de topologie des champs réactifs induites par
I'introduction de la rugosité dans les simulations. La figure 6.11 présente le champ du
taux de dégagement de chaleur, pour les deux types de simulation, dans différents plans
transverses a 1’écoulement avec les lignes de frottement tracées sur la paroi basse. Ces
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deuxieme (b) est positionnée entre les deux précédentes. Pour chacune de ces lignes, le
taux de dégamement de chaleur, la température, la richesse atomique et les fractions
massiques d’especes sont tracés le long de I'abscisse sur la figure 6.13.
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FIGURE 6.12 — Isolignes du taux de dégagement de chaleur wy et lignes de courant
surfacique superposées aux champs de richesse atomique ®, et de vitesse longitudinale V,,
dans un plan localisé en y=1 mm au dessus de la paroi.

Les zones de combustion sont observables, délimitées par le pic du taux de dégage-
ment de chaleur et la forte augmentation de température suivie d’un plateau, pour des
abscisses comprises entre 270 et 310 mm sur la figure 6.13. En amont de ces régions le
taux de dégagement de chaleur reste tres faible. La richesse atomique connait une brusque
augmentation suite a l'injection, visible pour la ligne (c), puis se répartit sous I’action des
CVP, augmentant pour les lignes a) et b) et diminuant pour la lignes c). La combustion
s’initie pour des régions proches de la stoechiométrie. La zone amont est également carac-
térisée par une augmentation de la concentration en HO, suivie d'un plateau ainsi que
d'une augmentation constante de l'espece H,O,. Les concentrations en especes O, H et
OH restent quant a elles tres faibles dans cette région. Selon Sanchez et Williams [45],
I’évolution de ces fractions massiques est caractéristique d’un auto-allumage en dessous
de la température de croisement. Suivant ce mécanisme, d’emballement thermique, la pro-
duction de HO, depuis la réaction impliquant I’atome H et la molécule O, maintient de
faibles concentrations radicalaires. La production de radicaux caractéristiques de fort taux
de dégagement de chaleur ne provient pas de ’emballement des réactions de ramifications
mais de la décomposition de l'espece H,O, issue de HO,. La formation de ’espece HO,,
est de plus favorisée par les effets de troisieme corps, notamment via H,O. Du fait de
la viciation induite par le préchauffage de I'air ce chemin est favorisé pour le cas étudié.
Selon Sanchez et Williams [45] la température de croisement se trouve autour de 950 K,
de plus les calculs 0D, effectués dans le chapitre précédent 5, retrouvent cette valeur sans
viciation et étendent la plage de ’emballement thermique jusque 1050 K en présence de
viciation. Les températures des trois lignes représentées sont globalement en dessous de
ces limites.

La figure 6.14 est équivalente a la figure 6.12 mais représentée dans le plan de symétrie.
Cette figure est utilisée ici pour analyser la combustion dans la région loin des parois.
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fractions massiques Y, et de la richesse atomique ®, le long des trois lignes tracées dans
la figure 6.12.

Des observations similaires a celles effectuées pour la figure 6.12 sont reconduites : la
richesse atomique observée est encore une fois proche de celle obtenue en non réactif, de
plus la combustion se produit également pour des richesses proches de la stoechiométrie.
Les quantités thermochimiques sont extraites ici suivant deux lignes de courant (d) et
(e) et tracées sur la figure 6.15. Une fois encore de grandes quantités de HO, et H,O,
sont retrouvées en amont de la combustion pour des températures compatibles avec le
mécanisme d’emballement observé pour des températures inférieures a la température de
croisement.

Pour résumer 'analyse effectuée ici, pour ce régime de combustion supersonique, la
combustion est stabilisée par les phénomenes d’auto-inflammation par emballement ther-
mique pour une température inférieure a la température de croisement. Ici, la topologie
de la combustion est une conséquence directe du champ aérodynamique de 1’écoulement.
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FIGURE 6.14 — Isolignes du taux de dégagement de chaleur wr et lignes de courant
surfaciques superposées aux champs de richesse atomique ®, et de vitesse longitudinale

V., dans le plan de symétrie.
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FIGURE 6.15 — Profils du taux de dégagement de chaleur wr, de la température 7', des
fractions massiques Y, et de la richesse atomique ®, le long des deux lignes de courant

tracées sur la figure 6.14.

Pour compléter I'analyse de cette chambre, il est intéressant d’observer les rendements
de combustion au regard du mécanisme d’allumage identifié. Ces rendements et leur modes
de calcul sont détaillés en annexe (cf. Annexe A)

Les rendements observés ici sont définis afin de caractériser 1’état thermochimique
dans une section transverse a 1’écoulement et sont comparés a un état thermochimique
idéal. En pratique trois rendement sont utilisés :

— Le rendement chimique (7.,) comparant le dégagement de chaleur @ effectif dans
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une section au dégagement de chaleur @),, supposant une réaction totale dans cette
méme section. Ce rendement caractérise le progres de la réaction chimique.

— Le rendement de mélange (7,,) compare @Q,, au dégagement de chaleur Q;4 sup-
posant une combustion totale dans un mélange idéal. Ce rendement caractérise la
qualité du mélange air-hydrogene.

— Le rendement de combustion (7eoms) est le produit des deux précédents.

Les rendements sont tracés sur la figure 6.16. Des valeurs négatives pour le rende-
ment chimique 7., et en conséquence pour le rendement de combustion 7).y, sont visibles
au voisinage de l'injection. Ce comportement provient du fait que l'observation de ce
rendement n’a pas de sens en ’absence de combustion.

FIGURE 6.16 — Rendements énergétiques pour le cas d’auto-inflammation.

Comme la richesse globale injectée reste faible (® = 0.12) le rendement de mélange 7,,
augmente rapidement jusqu’a atteindre un maximum. Malgré un mélange rapide, entre
I’air et I’hydrogene, le rendement chimique reste tres faible sur une grande distance ce qui
reste cohérent avec une stabilisation de la combustion par auto-allumage. Les rendements
chimique et de combustion présentent une brusque augmentation dans la région ou la
combustion se développe puis, en aval, tendent progressivement vers ['unité, le temps que
les espéces intermédiaires se recombinent, lentement a haute température, pour former les
produits finaux. Pour ce régime de combustion, il est intéressant de noter que le rendement
de combustion est essentiellement piloté par le rendement chimique indiquant encore une
fois 'auto-allumage comme mécanisme prépondérant de stabilisation de la combustion.

Régime partiellement bloqué

Cette partie est dédiée a I'étude de l'effet de la rugosité dans le cas partiellement
bloqué. Ce mode apparait a des richesses plus élevées que le cas précédent (ici & =0.15
au lieu de 0.12). Cette augmentation de richesse conduit & une structure présentant une
interaction forte entre les ondes de chocs, les décollements de couche limite et la combus-
tion.
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Les résultats numériques sont encore une fois comparés a I'expérience par les profils
de pression pariétale dans le plan de symétrie (cf. fig. 6.17) et par les champs du taux de
dégagement de chaleur superposés aux gradients de densité (cf. fig. 6.18).

Les simulations sans modélisation de la rugosité montrent tant pour la topologie de
I’écoulement que pour le profil de pression un comportement similaire a celui obtenu pour
le cas d’auto-inflammation : ces résultats ne permettent pas de reproduire les résultats
expérimentaux.

Le cas prenant en compte 'influence de la rugosité permet de reproduire plus fidele-
ment les résultats expérimentaux. La prise en compte de la rugosité permet d’obtenir le
pic de pression observé en aval de 'injection suivi d'une pente de décroissance de pression
satisfaisante pour des abscisses inférieures a 400 mm. Le plateau de pression expérimental
compris entre 400 mm et 600 mm n’est cependant toujours pas restitué numériquement.
Le pic de pression correspond a une structure en croix identifiée dans les visualisations
numériques (cf. fig. 6.18) et expérimentales.
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FIGURE 6.17 — Profils de pression pariétale, cas partiellement bloqué.

La structure en croix, observable sur la figure 6.19, résulte de 'intégration du gradient
longitudinal de densité le long de la direction transverse a 1’écoulement. Les injections sont
visibles en x = 200 mm. Les distributions de pression et de Mach indiquent une structure
de chocs similaire a un train de choc avec un série de compressions et détentes au coeur
de I'écoulement interagissant avec la couche limite décollée. Cependant, le choc localisé
en r = 240 mm montre une forme plus complexe — comme représenté dans la partie
basse de la figure 6.19 — que celle d’un train de choc dans une veine a section constante.
Dans cette figure, le choc est représenté par une iso-surface de gradient de densité projetée
sur le plan de symétrie. Cette structure est représentée en trois dimensions sur la figure
6.20 afin de mieux en comprendre la forme. Ces deux images permettent de comprendre
que la structure en croix observée expérimentalement et numériquement (cf. fig. 6.18) est
tri-dimensionnelle.

Cette structure est limitée par des zones de recirculation, un premier type identifiable
par deux points de séparation visible sur I'image en haut de la figure 6.20 proche du plan
de symétrie pour des abscisses comprise entre 220 mm et 230 mm, ainsi qu'un second
type, représenté par les lignes marron, dans les coins de la chambre. Ces deux types de
recirculation sont associés a un gradient de pression adverse induit par la structure de
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FIGURE 6.18 — Comparaison entre les visualisations expérimentales de strioscopie
(nuances de gris) superposée aux émissions du radical OH* (niveau de rouge) (en haut)

et numériques avec (au milieu) et sans (en bas) parois rugueuse pour le cas partiellement
bloqué.
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FIGURE 6.19 — Haut : contour de nombre de Mach et iso-ligne de pression dans le plan de

symétrie. Bas : méme image avec iso-surface de gradient de densité dp/dz = 60kg m~—*.

choc en croix ainsi que par la combustion. Les deux points de séparation proche du plan
de symétrie montrent des tourbillons d’axes normaux & la paroi, éjectant du fluide a faible
quantité de mouvement vers le coeur de 1’écoulement créant des conditions favorables a
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pas uniquement piloté par le rendement chimique, comme dans le cas précédent, mais

aussi par le mélange.
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FIGURE 6.21 — Rendements énergétique pour le cas partiellement bloqué.

Les deux phénomenes (mélange et combustion) ne sont pas aussi discriminés spatia-
lement que pour le cas d’auto-inflammation. Ceci laisse présupposer que des flammes de
diffusion peuvent aussi étre rencontrées dans ce mode de stabilisation.

Afin de mieux comprendre les phénomenes permettant la stabilisation de la combus-
tion, le mélange air-hydrogene ainsi que le champ de vitesse sont caractérisés dans le plan
de symétrie (cf. fig.6.22). Les iso-lignes du taux de dégagement de chaleurs mettent en
évidence deux zones de combustion : I'une, localisée directement en aval de la structure
de choc en croix, I'autre attachée au pied de la zone décollée. Deux lignes sont tracées
afin d’identifier la structure de la combustion au sein de ces zones. La lignes a) est une
ligne de courant tandis que la ligne b) est une droite parallele a la paroi.

Les profils observables le long de la ligne a), représentés sur la figure 6.23, mettent en
évidence des niveaux significatifs de HO, en amont de la zone réactive avec une faible pré-
sence des radicaux O, H et OH. Ce comportement indique encore une fois une combustion
stabilisée par auto-allumage a une température inférieure a la température de croisement.
Les profils tracés pour la ligne b) montrent une combustion se produisant dans une ré-
gion a faible vitesse attachée au pied de la zone de recirculation. Au sein de cette zone,
un écoulement de gaz prémélangés fait face a 1’écoulement principal d’air vicié dans une
région de faible vitesse. Une flamme de prémélange peut alors se stabiliser a I'interface
entre ces deux écoulements. En aval de cette région, la richesse atomique et la fraction
massique de I'hydrogene restent élevées permettant le développement de la combustion

au sein de toute la zone de recirculation.




108 CHAPITRE 6. SIMULATIONS RANS

y (mm)

y (mm)

—

200 220 "~ 260
x (mm)

FIGURE 6.22 — Taux de dégagement de chaleur superposé aux champs de richesse ato-
mique ¢, et de vitesse.
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FIGURE 6.23 — Profils du taux de dégagement de chaleur wy, température 7', fractions
massiques Y, et richesse atomique ®, le long des deux lignes tracées dans la figure 6.22.

6.1.4 Effet de la rugosité
Cas d’auto-inflammation

La figure 6.10 montre que la prise en compte de la rugosité dans les simulations a
pour effet d’augmenter le taux de dégagement de chaleur local (par rapport au cas lisse)
non seulement pres de la paroi, mais aussi en dehors de la couche limite, dans la zone
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FIGURE 6.26 — Champs de viscosité turbulente dans des plans transverses localisés en x
=260 mm, 280 mm, 300 mm et 320 mm pour les cas rugueux (haut) et lisse (bas).

Sur cette figure, sont reportées les lignes de courant représentant les tourbillons de jet
contra-rotatifs. Les positions relatives des zones de p; élevées et des tourbillons suggerent
que la viscosité turbulente est convectée depuis les zones proches paroi, ou elle est créée
par le modele de paroi rugueuse, vers la zone de mélange du jet.

L’influence de la rugosité sur le mélange peut également étre observée en comparant
les rendements énergétiques obtenus sur parois lisses et rugueuses (cf. fig. 6.27). Comme
attendu, le rendement global de la combustion augmente plus en amont dans le cas présen-
tant des parois rugueuses. Cette augmentation est induite par les contributions respectives
des rendements de mélange et chimique. La contribution respective de chacun de ces ren-
dements est tracée sur la droite de la figure 6.27. Ces contributions sont calculées en terme
d’augmentation relative :

o dncomb o dnmelnch o dnmel + dnch

Tcomb NmelTch Thmel Tlch

Pour les régions non-réactives (z < 270 mm) de I’écoulement, le rendement global est
principalement augmenté par la contribution du mélange comme indiqué précédemment.
Cependant, pour la zone réactive, la contribution du mélange diminue, et le rendement
global est piloté par la chimie. De plus, la contribution chimique au rendement global est
plus importante comparativement a celle du mélange.

Ainsi, la contribution du mélange exposée précédemment ne semble pas essentielle
pour expliquer la modification de la position de la stabilisation de la combustion entre
simulations lisse et rugueuse. Il est donc nécessaire de comprendre 'effet des rugosité sur
I’augmentation de rendement chimique. Ce point fait ’objet des paragraphes suivants.

Un second effet notable de la prise en compte de la rugosité provient de 1’épaississement
de la couche limite. En effet, la figure 6.28 présente les profils de couche limite dans le
plan z = 0 calculé en choisissant la hauteur de couche limite comme égale a la hauteur

= 577mel + 5nch (62)

Ncomb —




CHAPITRE 6. SIMULATIONS RANS 111

n mel

", Rugueux " comb

Mo RUgUEUX
————— Tomp RUGUEUX
————— n,, Lisse

= = = = M, Lisse
Lisse

Neomb

-l L 1 1
300 400 500 600 300 400 500 600
x (mm) x (mm)

FIGURE 6.27 — Comparaison des rendements de combustion pour les cas lisses et rugueux
(gauche). Contribution relative des rendements de mélange et chimique a I’écart de ren-
dement global de combustion.

dgo pour laquelle la vitesse vaut 90 % de la vitesse maximale dans la coupe. Sur cette
figure, les profils de couche limite restent proches dans le divergent de la tuyere de Laval,
se prolongeant jusqu’a x =65 mm. Ces profils semblent se séparer a partir de z=100 mm
pour atteindre un écart de 0.5 mm en amont de I'injecteur.
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FIGURE 6.28 — Profil de couche limite dans le plan de symétrie z = 0.

Cet épaississement de la couche limite va augmenter le confinement de la chambre en
réduisant la section utile disponible pour I'écoulement. Comme l'indique la figure 6.29,
en écoulement supersonique, cette réduction de section va avoir pour effet de réduire la
vitesse moyenne de I’écoulement et augmenter sa pression et température moyenne. Ces
deux effets provoquent une augmentation du temps de résidence moyen dans la chambre
ainsi qu’une diminution du délai d’auto-inflammation moyen, deux parametres conduisant
a une combustion plus précoce des gaz.

En conclusion, 'augmentation observée du rendement de combustion est induite par
un épaississement des couches limites produisant une augmentation de la température et
une diminution de la vitesse de I’écoulement.
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FIGURE 6.29 — Evolution longitudinale de la vitesse et de la température moyenne.

6.1.5 Diagrammes de Borghi et de Williams
Régimes de combustion

Un premier diagramme permettant de définir les régimes de combustion turbulente
prémélangé a été proposé par Borghi [12] puis complété dans différents travaux [146,
147]. Ce diagramme (cf. fig. 6.30) différencie les régimes de combustion en se basant sur
les rapports d’échelles de longueur et de vitesse des phénomeénes de turbulence et de
combustion.

Les échelles caractéristiques de la turbulence utilisées sont 1’échelle de longueur in-
tégrale A et de vitesse u' (estimée & partir de 1'énergie cinétique de turbulence). Les
échelles caractéristiques des flammes prémélangées sont la vitesse de flamme laminaire Sy,
et I'épaisseur de flamme laminaire ¢y, ces grandeurs sont propres au mélange réactif et
indépendantes de la turbulence.

L’épaisseur de flamme laminaire est liée a la vitesse de flamme laminaire par la relation
0, = D/Sp ou D représente la diffusivité thermique.

Ce diagramme se représente en échelle logarithmique. Les régimes de combustion sont
délimités par les grandeurs adimensionnées Re; = 1, Da =1 et Ka = 1.

Le nombre de Reynolds turbulent, représenté par le rapport entre les forces d’inertie
de la turbulence et les forces visqueuses du fluide, permet de délimiter les écoulements
laminaires, pour lesquels le Reynolds est inférieur a I'unité, des écoulements turbulents. Le
nombre de Reynolds peut étre écrit comme le produit des deux grandeurs utilisées pour
tracer le diagramme (6.3) en utilisant I'approximation du nombre de Schmidt unitaire
Sc=v/D =1 la viscosité peut étre approximée par v = Sp0r,. Cela conduit a :

N uWA WA

Rey = ——

1% D B SLéL (63)

Le nombre de Damkohler, défini a partir du le temps caractéristique de la combustion
et du temps caractéristique intégral de la turbulence, permet de distinguer la chimie
rapide de la chimie lente. Le temps caractéristique de la turbulence se définit en fonction
des échelles caractéristiques de vitesse et de longueur intégrale 7, = A/u/. Le temps
caractéristique de la chimie peut étre définie de plusieurs fagons. Dans le cadre des flammes
laminaires, une fagon conventionnelle de définir ce temps chimique est de 1’écrire sous la
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forme du rapport entre I’épaisseur et la vitesse de flamme laminaire 7, = d;,/Sy. Le nombre
de Damkohler défini de cette maniere sera par la suite noté Da; (6.4).
Tt SLA

Da; = — =
Te UléL

(6.4)

Le nombre de Karlovitz caractérisant l'effet des petites structures de la turbulence
sur le front de flamme s’écrit comme le rapport entre le temps chimique et temps de
retournement des tourbillons de Kolmogorov. Le temps de retournement des tourbillons
de Kolmogorov s’écrit de la méme fagon que le temps caractéristique de la turbulence
Tk = 1/vg. L’échelle de longueur 7 et de vitesse vk sont obtenues par analyse dimen-
sionnelle en s’appuyant sur le fait que les effets visqueux prédominent. En réutilisant
I’hypotheése de Schmidt unitaire on obtient une définition du Karlowitz dépendant uni-
quement des grandeurs caractéristiques de la combustion et de la turbulence. Un second
nombre de Karlovitz, noté Kayg, représentant 1’effet des petites structures de la turbulence
sur la zone de réaction, caractérisées respectivement par les longueur 7 et [5, peut étre
défini (6.7) en utilisant l5/d;, = § une fraction de Pépaisseur de flamme®. Cette fraction
permet de retrouver le nombre de Karlovitz défini précédemment. Cette valeurs de § vaut
typiquement 0.1 [148] conduisant & un Karlovitz minimal de 100. En effet, on a :

n= <V3>1/4 vie = (ve)'* Tk = (V)l/z = <SL5L>1/2 (6.5)

€ € €

T, O [€\Y?
K = — = — | — =
a4 TK SL <V>

2 2
ce qui conduit A : Kas = l—‘; = (555) = §*Ka (6.7)
n n

La figure 6.30 permet de classer les flammes turbulentes (pour lesquelles Re; > 1)
en fonction de la déformation et/ou de ’épaississement de la zone de réaction par les
tourbillons de Kolmogorov. Trois type de flamme se distinguent dans ce diagramme :

— Le régime des flammelettes (Ka<1) pour lequel I'épaisseur de réaction reste infé-
rieure a ’échelle de longueur de Kolmogorov. Dans ce régime, la combustion est uni-
quement contrainte par la diffusion laminaire des especes et la structure de flamme
est quasi-stationnaire.

— Le régime des réactions fines (100<Ka<1) ou les petites structures tourbillonnaires
pénetrent la zone de préchauffage de la flamme pouvant conduire & une augmentation
de I'épaisseur de flamme.

— Le régime des flammes épaissies (Ka>100), dans lequel les tourbillons de Kolmogorov
pénetrent la zone de réaction de la lamme. Dans ce régime, le transport turbulent
prédomine conduisant a des flammes épaisses.

5. On montre que J est relié au nombre de Zeldovich [148]
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FIGURE 6.30 — Diagramme des régimes de combustion turbulente prémélangée dans les
coordonnées de Barrere et Borghi [10, 11, 12].

Cette description simplifiée est encore le sujet d’études et de réflexions [149, 150, 151,
152, 153, 154, 155, 156, 157].

I1 est possible de raffiner ce diagramme en ajoutant les frontiere w'/S;, = 1, Da =
1, A/éy = 1 permettant d’introduire certaines nuances dans les structures de flamme
observées :

— La frontiere u'/Sy, = 1 observe l'effet de 'intensité de la turbulence sur la structure
du front de flamme. On obtient alors :

— le régime des flammelettes plissées (u'/Sr < 1) ou la turbulence plisse unique-
ment le front de flamme,

— le régime des flammelettes plissées avec poches (u'/Sp > 1) dans lequel la
turbulence peut transporter des poches de gaz frais dans les gaz brulés.

— La frontiere de Damkohler unitaire compare le temps de retournement des tour-
billons de grandes échelles au temps caractéristique de la chimie ainsi :

— Si Da > 1 alors le temps turbulent est grand devant celui de la chimie et si une
particule pénetre le front de flamme elle sera briilée avant que le tourbillon ne
soit retourné. On a alors une combustion par front de flamme.

— Si Da < 1 alors le temps turbulent est petit devant le temps chimique et les
"tourbillons" épaississent la flamme.

— La frontiere A/§; = 1 distingue le moment a partir duquel les tailles des grandes
structures turbulentes sont plus grandes que ’épaisseur du front de flamme. Ainsi




CHAPITRE 6. SIMULATIONS RANS 115

si A/ < 1, toutes les échelles de la turbulence sont plus petites que d;, et peuvent
pénétrer dans le front de flamme pour modifier sa structure. C’est le régime des
flammes épaisses.

D’autres coordonnées permettent de classifier les régimes de combustion turbulente.
Par exemple, Balakrishnan et Williams [13] proposent d’utiliser un systéme de coordon-
nées basées sur les nombres Reynolds turbulent et de Damkohler.

Le nombre de Reynolds utilisé reste le nombre de Reynolds turbulent défini précé-
demment (6.3), tandis que le nombre de Damkohler peut étre défini de différente fagon
[157] :

— Day (6.4) utilisant les grandeurs caractéristiques de longueur et de vitesse de la
flamme pour définir un temps caractéristique de la chimie,

— Dayy ou le délai d’auto-inflammation des gaz permet de définir le temps caractéris-
tique de la chimie.

Quelle que soit la définition adoptée pour ce Damkohler, le diagramme de Williams
se présente de la fagon suivante (cf. fig. 6.31) ou I'on retrouve les limites exposées précé-
demment.

Flammes Flammes plissées
plissées u'/S8;=1 avec poches

Flammes plissées
épaissie
Flammes

| laminaires Da=1

In(Da)

-1 Flammes
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FIGURE 6.31 — Diagramme de classification des flammes turbulentes dans les coordonnées
proposées par Williams [13].

Estimation des échelles caractéristiques dans les simulations

Les grandeurs caractéristiques permettant de tracer les diagrammes évoquées dans
les parties précédentes ne sont pas des données triviales du calcul et nécessitent d’étre
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estimées, moyennant certaines hypotheses. Cette partie développera les hypotheses et
méthodes de calculs des grandeurs utilisées pour tracer les diagrammes de combustion
turbulente.

Les échelles de longueur et de vitesse caractéristique de la turbulence peuvent étre
obtenue a l'aide du modele de turbulence adopté, ici le modele k-w de Menter [86]. La
fluctuation vitesse caractéristique de la turbulence u et la longueur caractéristique de la
turbulence A sont estimées a partir des grandeurs turbulente transportée k£ et w avec [
une constante du modele (6.8).

Wk A=Y (6.8)
Bw

Les grandeurs caractéristiques de la combustion, épaisseur laminaire de flamme ¢y,
vitesse laminaire de propagation de flamme Sy, et de délai d’auto-inflammation 7;4,, sont
des grandeurs dépendant des conditions thermodynamiques (pression, température, com-
position). Dans le cas simulé, ou le mélange des gaz frais n’est pas parfait, les conditions de
pression, température et richesse varient grandement d’une cellule a 'autre. Ces grandeurs
thermodynamiques peuvent étre liées a la fraction de mélange. En tragant les courbes de
température, richesse et pression en fonction de la fraction de mélange (cf. fig. 6.32) il
est possible de réduire la connaissance de la température et de la composition a la seule
donnée de la fraction de mélange. On constate néanmoins que la pression doit étre conser-
vée comme variable d’entrée. Des fonctions T' = f(&) et ® = g(£) on ainsi été ajustées

(courbes rouges de la figure 6.32) pour restituer au mieux cette dépendance.

100
1

75

25

0 1
g

FIGURE 6.32 — De gauche a droite : pression, température et richesse en fonction de la
fraction de mélange.

La connaissance de ces données thermodynamiques permet a l'aide du logiciel CAN-
TERA de simuler des flammes laminaire 1D de prémélange, permettant d’obtenir vitesse
et épaisseur de flamme laminaire (mesurée via I’épaisseur thermique, basée sur le gradient
de température maximal), ainsi que des calculs de réacteur parfaitement mélangé don-
nant le délai d’auto-inflammation. Les calculs ont été réalisés en utilisant le mécanisme
de Jachimowski [47].

La figure 6.33 rassemble d’une part, les résultats des calculs 1D de flammes laminaires
permettant de donner la vitesse et 1’épaisseur de flamme laminaire en fonction de la
fraction de mélange pour les deux régimes de combustion simulés, et d’autre part, les
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FIGURE 6.33 — A gauche : vitesse et épaisseur de flamme laminaire calculées pour une
flamme 1D avec CANTERA en fonction de la fraction de mélange. A droite : délai d’auto-
inflammation calculé pour un réacteur parfaitement mélangé 0D avec CANTERA en
fonction de la fraction de mélange.

résultats de calculs 0D de réacteur bien mélangé permettant d’obtenir le délai d’auto-
inflammation en fonction de la fraction de mélange. L’importante épaisseur de flamme
mesurée provient de la faible pression initiale imposée en entrée. Une tabulation du délai
d’auto-inflammation ainsi que de la vitesse et ’épaisseur de flamme a été construite en
fonction de la pression et de la fraction de mélange. Cette derniere permet par la suite de
connaitre localement dans chaque cellule 7,4, o1, et Sy, puis Dar et Dar en fonction de
P et &

Régimes de combustion issus des simulations numériques

La figure 6.34 montre les diagrammes de combustion pour les deux rafales dans les
coordonnées de Williams [13]. Ces diagrammes sont complétés par le taux de dégagement
de chaleur, la richesse atomique ainsi que le nombre de Mach.

Les diagrammes de Williams du régime d’auto-inflammation (cf. fig.6.34) indiquent un
régime de combustion s’étendant sur le régime des flammes épaissies et épaisses. La com-
bustion est stabilisée autour de la stoechiométrie dans un écoulement supersonique. Dans
le cadre du régime partiellement bloqué le nuage de point est globalement translaté vers
les nombres de Damkohler plus elevés, par rapport au cas d’auto-inflammation, et entre
dans le régime des flammes plissées épaissies et des flammes épaissies. Ce comportement
peut étre induit par I'apparition de la zone de recirculation dans laquelle se produit la
majeure partie de la combustion. Le nuage de points indique deux zones réactives, la pre-
miere localisée dans la couche cisaillée, a Mach plus élevé et proche de la stocechiométrie,
et la seconde a Mach plus faible et richesse plus élevée, localisée au sein du décollement.

La figure 6.35 présente les diagrammes de Borghi [12] de ces deux rafales. En toute
rigueur ces diagrammes ont été congus pour étudier des flammes pré-mélangées. Il convien-
drait alors de restreindre les résultats présentés aux seules zones présentant un caractere
pré-mélangé. Cette discrimination peut se faire au travers du critere de Takeno, cependant,
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FI1GURE 6.34 — Diagrammes de Williams, colorés a gauche par le taux de dégagement de
chaleur et a droite par le taux de dissipation scalaire, pour les deux cas simulé : en haut
le cas d’auto-inflammation, en bas le cas partiellement bloqué.

ce critere nécessite la connaissance des gradients de part et d’autre du front de flamme.
Or les seuls gradients disponible ici sont les gradients moyen a I’échelle du maillage. Cette
seule donnée ne permet donc pas d’obtenir un critere satisfaisant, ainsi tous les points sont
représentés. Ces diagrammes 6.35 obtenus pour la rafale d’auto-inflammation sont claire-
ment localisée dans la régime des flammes épaissies dans une zone supersonique proche
de la stoechiométrie. La rafale partiellement bloquée est globalement située dans le ré-
gime des flammes épaissies, toutefois certains points s’approchent de la zone des flammes
plissées épaissies.

En conclusion, les diagrammes observés dans cette partie tendent a indiquer la validité
de 'hypothese de combustion quasi-laminaire. Toutefois, un certains nombre de points
s’approchent de régimes pour lesquels des modeles d’interactions chimie turbulence (ICT)
peuvent produire des effets bénéfiques sur la restitution de la comparaison avec les données
expérimentales.

6.1.6 Conclusion

Cette partie met en évidence l'intérét de la prise en compte de la rugosité qui permet,
pour deux rafales distinctes, de restituer les régimes de combustion observés. Pour la
rafale R10 ce parametre semble avoir pour principal effet d’épaissir les couches limites
réduisant la vitesse globale de 1’écoulement et permettant d’initier la combustion plus en
amont. Pour la rafale R09 I'épaississement de couche limite conduit a ’apparition d’une
nouvelle topologie de I’écoulement caractérisée par des décollements massifs dans lesquels
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FIGURE 6.35 — Diagrammes de Borghi, coloré a gauche par le taux de dégagement de
chaleur et a droite par le taux de dissipation scalaire, pour les deux cas simulés : en haut
le cas d’auto-inflammation, en bas le cas partiellement bloqué.

se stabilise la combustion. L’analyse de ces deux rafales montre que la R10 est pilotée
par un mécanisme d’auto-inflammation tandis que la R09 laisse supposer 'existence de
flamme de diffusion et de prémélange.

6.2 Etude de la sensibilité des résultats obtenus a
différents parametres

Cette seconde partie s’intéresse a I'influence de différents parametres sur les simulations
numériques de la chambre LAPCAT.

— Une premiere série de calcul s’intéresse a 'effet du nombre de Schmidt turbulent,
parameétre de simulation pilotant la diffusion turbulente des espeéces, pour lequel
plusieurs valeurs standards existent dans la littérature.

— Une seconde série s’intéresse a une représentation des conditions aux limites d’entrée
de lair vicié en prenant en compte le profil de température correspondant.

— Le troisiéme parametre exploité ici se concentre sur la température des parois de la
chambre. Plusieurs séries de calculs présentent l'effet de celle-ci sur la combustion.

— Le quatrieme parametre étudié dans cette partie s’intéresse a la représentation de
la combustion. Différents schémas cinétiques sont référencés dans la littérature et
produisent des résultats différents pour la stabilisation de 'allumage de la chambre
LAPCAT.
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— Une derniere partie vise a considérer 'effet de la prise en compte d’une géométrie
allongée se prolongeant jusqu’a 1’élargissement de sortie de la chambre.

6.2.1 Modification du nombre de Schmidt turbulent

L’étude de 'effet du nombre de Schmidt turbulent est motivée par l'effet de la rugosité
observé sur le mélange dans la chambre de combustion. Ce nombre de Schmidt turbulent
est utilisé dans 1’équation de conservation des especes pour déterminer la diffusion turbu-
lente des especes D, = 1,/ S¢; avec v la viscosité turbulente. Ce nombre était fixé égal a
0.9 dans les simulations précédentes. Ainsi, une diminution du nombre de Schmidt turbu-
lent provoque une augmentation de la diffusion turbulente des especes. Cette modification
pourrait alors induire un mélange plus intense du jet d’hydrogene et ainsi conduite a une
combustion plus précoce en présence de parois lisses.

Une étude de l'influence du parametre de nombre de Schmidt turbulent a donc été
conduite en testant, sur parois lisse trois, trois valeurs disctinctes de nombre de Schmidt
turbulent [0.1; 0.5; 0.9], cela pour chacun des deux régimes de combustion.

Régime d’auto-inflammation

La comparaison entre les profils de pression pariétale obtenus pour chacune des si-
mulations (cf. fig. 6.36) indique qu’il est nécessaire de diminuer fortement le nombre de
Schmidt, jusqu’a 0.1, pour obtenir une correspondance satisfaisante du profil de pression
numérique avec 'expérience. Toutefois, en I’absence de rugosité, ces courbes ne permettent
pas de restituer le profil de pression en amont de 'injection.
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FIGURE 6.36 — Profil de pression pariétale dans le plan z=0.

Les nombres de Schmidt nécessaire a la reproduction du profil de pression expérimental
semblent toutefois déraisonnable considérant les valeurs conventionnelles pour celui-ci. En
effet, la plage de variation du nombre de Schmidt turbulent rapportée dans la littérature
s’étend de 0.5 a 1, cf. partie 2 du manuscrit de these.
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Régime partiellement bloqué

La modification du nombre de Schmidt turbulent pour ce mode de combustion restitue
des résultats tres similaires a ceux obtenus lors de la simulation du régime précédent. En
effet, les profils de pression obtenus sont tres proches du régime d’auto-inflammation
(cf. fig. 6.37). Cependant, aucune des simulations ne permet d’obtenir le pic de pression
observé expérimentalement. Encore une fois, pour ce mode de combustion, le profil de
pression en amont de I'injection reste beaucoup mieux représenté en tenant compte de la
rugosité des parois.
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FIGURE 6.37 — Profil de pression parietale dans le plan z=0.

Ainsi, la modification du nombre de Schmidt turbulent ne permet pas de reproduire
le régime partiellement bloqué.

Conclusion partielle

Les simulations effectuées dans cette section illustrent que l'effet du parametre de
Schmidt turbulent sur les deux rafales exploitées. Pour restituer correctement les profils
de pression du cas d’auto-inflammation, il est nécessaire de diminuer le nombre de Schmidt
turbulent jusqu’a 0.1, valeur tres éloignée des plages usuelles de variation de ce parametre.

Ainsi, la modification du nombre de Schmidt turbulent ne semble pas satisfaisant pour
la restitution des expériences menées au banc LAERTE.

6.2.2 Effet de I'inhomogénéité du profil d’entrée de température

Résultats de simulation

Cette section présente les résultats des simulations numériques pour les deux modes
de combustion en utilisant deux représentations de la température totale appliquées sur
la surface entrante du domaine de calcul (195 mm en amont du col de la tuyere) : (i)
profil de température uniforme, et (ii) profil parabolique mesuré. La qualité des résultats
est évaluée au travers des représentations du profil de pression pariétale ainsi que des
visualisations de strioscopie et de dégagement de chaleur. La figure 6.38 présente les
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FIGURE 6.40 — Champs de strioscopie (a) et taux de dégagement de chaleur (b) le long
de la chambre de combustion.

parabolique. Ceci peut étre expliqué par la figure 6.40 ou I'auto-inflammation se produit
30 mm plus en aval pour la simulation utilisant le profil parabolique. Ceci peut s’expli-
quer par une plus faible température en proche paroi. Ce décalage laisse plus de temps
pour prémélanger I'hydrogene avec I'air ce qui permet une combustion plus intense (cf.
fig. 6.40). La figure 6.40 montre que les images de strioscopie sont trés voisines pour les
deux types de conditions aux limites.

Cas partiellement bloqué

Les profils de pression pariétale et visualisations du taux de dégagement de chaleur
et de strioscopie (intégrée sur la profondeur de la chambre) pour ce mode de combustion
sont représentés sur les figures 6.41 et 6.42, respectivement. Pour ce régime de combustion,
les profils de pressions obtenus avec un profil inhomogene de température correspondent
mieux aux mesures. De plus, la visualisation du dégagement de chaleur ressemble qua-
litativement plus aux visualisations expérimentales. L’augmentation de pression induite
par le taux de dégagement de chaleur est plus forte en présence du profil parabolique
de température. Comme indiqué pour le régime précédent, ce décalage peut s’expliquer
par allumage plus tardif d’un pré-mélange plus abouti entre I’hydrogene et I'air. Ainsi,
comme l'indique la figure 6.42, la combustion se produit sur une distance plus courte,
provoquant une augmentation plus forte de la pression avec un maximum décalé d’envi-
ron 15 mm en aval par rapport aux simulations conduites avec une température d’entrée
uniforme. Les visualisations strioscopique représentées sur la figure 6.42 indiquent des
chocs plus forts et légerement décalés en aval pour les simulations présentant le profil
parabolique de température. Ce changement dans la structure des chocs est en accord
avec les données de pression pariétale discutées précédemment.

6.2.3 Température de paroi

Cette section est consacrée a 'observation de 'effet produit par la modification de la
température imposée aux parois de la chambre de combustion. La condition appliquée
sur toutes les parois correspond a une moyenne de trois mesures ponctuelles sujettes a
de fortes variations tout au long d’une séance d’essai. Ne connaissant pas le coefficient
d’échange de chaleur aux parois et ne disposant pas d’autres mesures de température
exploitables, une étude paramétrique de 'influence de la température est menée ici.
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FIGURE 6.43 — Profil de pression pariétale dans le plan de symétrie pour différentes
températures de paroi. Cas d’auto-inflammation sur paroi lisse.
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FIGURE 6.44 — Profils de température et vitesse moyennée sur la section le long de
I’écoulement.

Pour les simulations obtenues sur parois lisse, le méme comportement que précédem-
ment est obtenu pour les profils de pression pariétales (cf. fig. 6.45). On releve que, quelle
que soit la température utilisée le comportement du régime partiellement bloqué (modi-
fication de la topologie de I’écoulement) n’est pas restitué.

Conclusion partielle

Cette étude paramétrique concentrée sur la température de paroi montre une influence
non-négligeable de cette grandeur sur le développement de la combustion dans la chambre
LAPCAT-II. Dans le cas présent, cette derniére n’est connue que ponctuellement limitant
grandement la correspondance entre les conditions expérimentales réelles et les conditions
aux limites numériques. Néanmoins, il reste remarquable que, sans prise en compte de la
rugosité, ce parametre seul ne permet pas de restituer la topologie partiellement bloquée.
De plus, il ne permet que d’approcher le régime d’auto-inflammation et ce pour des
températures trop élevées par rapport a la tenue thermo-mécanique de la maquette.
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FIGURE 6.45 — Profil de pression pariétale, régime partiellement bloqué en présence de
paroi lisse, dans le plan de symétrie pour différentes températures de paroi.

6.2.4 Influence du schéma cinétique

Une quatrieme étude paramétrique est proposée sur la base de la simulation de cette
chambre de combustion. Elle repose sur I'exploration de I'influence du schéma cinétique
sur le développement de la combustion.

Les schémas cinétiques sont utilisés dans le but de déterminer les taux de réactions
des espéces w, dans les équations de conservation des especes. Ces schémas cinétiques
proposent 1'utilisation d’une ou de plusieurs réactions permettant de détailler les trans-
formations des especes dans les conditions locales de la maille.

Schémas cinétiques utilisés

Cette étude repose sur 6 schémas cinétiques différents, regroupés dans le tableau 6.3,
présentant un apergu de différentes possibilités de modélisation. Les schémas de Jachi-
mowski [47], Zettervall et al. [98] et O’Connaire et al. [71] rentrent dans la catégorie des
schémas cinétiques détaillés présentant 8 especes (H,, O,, H, O, OH, HO,, H,O,, H,0).
Les schémas de Davidenko et al. [126] et Eklund et al. [100] se dispensent des especes H,O,
et HO, permettant de réduire grandement le nombre de réactions®. Enfin, le schéma glo-
bal de Marinov et al. [67] se contente d’une seule réaction globale comprenant uniquement
H,, O, et H,O. La réduction de schémas cinétiques vise la réduction du nombre d’especes
transportées ainsi que du nombre de termes sources chimique, permettant ainsi d’alléger
le cotit des simulations numériques.

TABLE 6.3 — Schémas cinétiques.
Jachimowski  Zettervall O’Connaire Davidenko Eklund Marinov

Nombre d’especes 8 8 8 6 6 3
Nombre de réactions 19 22 irréversibles 22 7 7 1

6. Ces espéces ont néanmoins été identifiées comme des especes clés dans les mécanismes d’allumage
et les changements de voies d’oxydation s’opérant lorsque la pression varie.
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Régime d’auto-inflammation

L’utilisation de ces différents schémas cinétiques pour le régime d’auto-inflammation
montre une grande disparité dans les résultats observables. Du point de vue des profils
de pression (cf. fig. 6.46), les schémas de Jachimowski et de O’Connaire conduisent a une
restitution générale satisfaisante du profil tandis que les schémas de Eklund, Davidenko
et Zettervall produisent un allumage tardif de la chambre de combustion au voisinage de
x =400 mm. Le schéma de Marinov induit une combustion immédiate lorsque les réactifs
se mélangent. Ces constatations se retrouvent dans 1'observation des taux de dégagement
de chaleur intégrés (cf. fig. 6.47). Le comportement du schéma de Marinov pouvait étre
attendu étant donné que ce dernier restitue des délais d’auto-inflammation bien plus faible
comparativement a celui de Jachimowski. Cependant, les schémas de Zetterval, Eklund
et Davidenko restituent également un délai d’auto-inflammation inférieur au schéma ci-
nétique de Jachimowski mais prédisent un allumage plus tardif.
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FIGURE 6.46 — Profil de pression dans le plan de symétrie pour la rafale d’auto-
inflammation pour différents schémas cinétiques.

Régime partiellement bloqué

Dans le cadre du régime partiellement bloqué, I'application des différents schémas
cinétiques produit des tendances similaires, pour les profils de pression ainsi que pour la
visualisation du taux de dégagement de chaleur, pour les schémas de Eklund, Davidenko
et Marinov. Les trois schémas de Jachimowski, O’Connaire et Zettervall restituent quant
a eux la topologie de I’écoulement partiellement bloqué. De plus, le schéma de Zettervall
produit dans le cas présent (sans modification de la température de paroi) une excellente
correspondance aux points de mesure expérimentaux pour la section ou se développe la
combustion (de 220 mm a 300 mm).

Conclusion

L’étude de l'influence du schéma cinétique indique ici une meilleure restitution des
profils de pression expérimentaux pour les schémas cinétiques détaillés de Jachimowski,
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FIGURE 6.47 — Dégagement de chaleur intégré suivant la profondeur de la chambre pour
différents schémas cinétiques.
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FIGURE 6.48 — Profil de pression dans le plan de symétrie pour la rafale partiellement
bloquée pour différents schémas cinétiques.

O’Connaire et Zettervall. Les schémas réduits présentés ici induisent soit un délai d’auto-
inflammation trop faible conduisant a un allumage instantané des gaz ou induisant un
gradient de pression trop faible prohibant ’apparition de structure stabilisant la combus-

tion.

6.2.5 Extension de la longueur du domaine de calcul

Cette section est dédiée a I’étude des résultats de simulation effectuée sur une demi
chambre s’étendant jusqu’a la sortie de la chambre LAPCAT-II. Ce calcul est motivé par
la volonté de retrouver le plateau de pression obtenu expérimentalement qui n’a pas été
restitué numériquement.
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FIGURE 6.49 — Dégagement de chaleur intégré suivant la profondeur de la chambre pour
différents schémas cinétiques.

Domaine de calcul

La géométrie utilisée pour la simulation suivante s’étend de 195 mm en amont du col
de la tuyere d’alimentation jusqu’a la sortie de la chambre LAPCAT-II (1257 mm). Les
conditions aux limites de ce domaine sont définies comme précédemment sauf au niveau
de la sortie ou la pression est désormais imposée a 1 bar.

Le maillage utilisé pour résoudre cette chambre de combustion est identique a celui
utilisé précédemment pour la partie amont (x < 650 mm) et poursuit ce dernier jusqu’aux
extrémités du domaine.

Résultats numériques

La simulation de la chambre allongée montre peu d’influence dans la partie simulée
précédemment (-195 mm < z <650 mm) comme 'indique la comparaison des profils de
pression pariétale sur cette plage d’abscisses (cf. fig. 6.50).

Le profil de pression dans la partie située en aval de la chambre de combustion montre
un décalage dans la zone ou est détecté le décollement principal. Ce comportement suggere
un défaut dans la prédiction du décollement par le modele de turbulence k-w SST utilisé.

6.3 Bilan

Dans ce chapitre, plusieurs simulations RANS ont été conduites pour deux rafales ex-
périmentales. Le premier sujet de ce chapitre se concentre sur I'influence de la rugosité,
parametre physique caractéristique de cette chambre de combustion, qui permet d’obte-
nir une restitution qualitative des deux régimes de combustion. Ce comportement semble
provenir de I'épaississement des couches limites qui limite la section de passage effective
de I'écoulement, réduisant ainsi la vitesse de ’écoulement et augmentant sa température,
et favorisant de larges décollements pour les richesses les plus élevées. La deuxiéme partie
de ce chapitre observe l'influence de différents parametres "libres" dans la modélisation
numérique de cette chambre de combustion. Cela permet de jauger la sensibilité de cette
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FIGURE 6.50 — Profil de pression dans le plan de symétrie pour la rafale partiellement
bloquée pour une chambre allongée.

simulation a ces grandeurs. Ces simulations montrent bien une certaine sensibilité aux
parametres de Schmidt turbulent, température de paroi et conditions d’alimentation. Ce-
pendant, ces derniers permettent essentiellement un ajustement de la solution. En effet,
si la rugosité est négligée alors une modification du Schmidt turbulent ou un changement
de température de paroi, dans des échelles raisonnables, ne permettent pas de restituer
qualitativement les régimes de combustion observés.

La prise en compte de la rugosité semble donc de premiére importance pour restituer
les données expérimentales collectées dans cette chambre de combustion. L’extension de
ce modele aux simulations instationnaires n’est toutefois pas trivialement évidente. Cette
application fait 'objet du chapitre suivant.

Les résultats obtenus dans ce chapitre ont fait ’objet d’une publication dans ’ATAA
Journal of Propulsion and Power intitulée Wall Roughness Effects on Combustion Deve-

lopment in Confined Supersonic Flow.
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Chapitre 7

Simulation instationnaire de type
Delayed Detached Eddy Simulation
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7.1 Simulation DDES avec parois rugueuses

Cette partie est consacrée a l'introduction de la rugosité et a 1’étude de son effet dans le
cadre de calculs instationnaires DDES. L’objectif de cette section est de valider ces simu-
lations instationnaire sur parois rugueuse en produisant des comparaisons aux résultats
expérimentaux. Les mécanismes permettant la stabilisation de la combustion dans 'ex-
périence sont par la suite observés en détails. La contribution d’un modele d’interaction
chimie turbulence a la capacité de restitution des résultats expérimentaux est également
observée dans le seconde partie de ce chapitre.

7.1.1 Remaillage du domaine de calcul

Les premieres simulations menées sur le maillage utilisé lors des simulations RANS
n’ont pas permis d’observer de combustion dans la chambre. En effet, ce maillage s’est
montré inadapté a la restitution de la déstabilisation de la couche de mélange. Un re-
maillage de la chambre de combustion a donc été effectué afin de restituer ce phénomene.

Ce remaillage a été effectué, a partir des résultats RANS, dans les zones a forte vorticité
observées dans la chambre (cf. fig. 7.1) afin de suivre les zones présentant de forts gradients
de vitesse. Le critere (7.1) utilisé pour dimensionner le maillage permet de le raffiner dans
les régions cisaillés afin d’obtenir une dizaine de points dans la couche de cisaillement.

Vorticite
500000
400000
300000
200000
100000
0

..................

FI1GURE 7.1 — Visualisation de la vorticité dans le plan de symétrie.

Av,

v,
10 max < )
dy
Le maillage obtenu a I'issue de I'application de ce critere est significativement raffiné

au sein de la couche de mélange du jet sans étre dégradé par ailleurs, la taille du maillage
est donc fortement augmentée comme 'indique les figures 7.2 et 7.3.

A:

(7.1)

7.1.2 Ecoulement non réactif

Des simulations non réactives, ¢’est-a-dire avec injection d’hydrogene mais sans modé-
lisation du phénomene de combustion, ont été conduites sur le cas A afin de s’assurer ici
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de faibles niveaux de concentration. La production radicalaire caractérisant le taux de
dégagement de chaleur ne provient pas de I'explosion de réactions de ramification mais de
la décomposition de H,O, produits a partir de I’espece HO,. Les mécanismes de formation
de I'espece HO, sont accentués par la contribution de troisieme corps, notamment par
H,0. Cet effet a été observé au cours des calculs 0D présentés dans la partie modélisation
numérique (cf. chap. 5). La viciation de I’écoulement principal induit une concentration
élevée de l'espece H,O pouvant d’autant plus stimuler ce mécanisme d’auto-inflammation.
Sanchez et Williams [45] indiquent que la valeur de la température de croisement est
voisine de 950K. Les températures observées suivant les lignes b) et ¢) sont bien inférieures
a cette température de croisement et celles obtenues suivant la ligne a) du méme ordre
de grandeur. Lors des études préliminaires que nous avons conduites, la température de
croisement observée pour le schéma de Jachimowski, en présence de viciation, était de
I'ordre de 1000K placant toutes les ligne sous la température de croisement.
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FIGURE 7.14 — Profils du taux de dégagement de chaleur, température, fractions mas-
siques et richesse atomique obtenus suivant les trois lignes de courant tracés sur la figure

7.13.
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La figure 7.15 reprend les mémes données que la figure 7.13 dans le plan de symétrie
z =0. Celui-ci est plus adapté a la compréhension de la combustion dans la région (ii).
Des similitudes avec la figure 7.13 peuvent étre observées, notament la proximité avec le
champs de richesse calculé en non réactif (cf. fig. 7.7) ou encore le fait que la combustion
se développe essentiellement au voisinage de la stoechiométrie. De méme que dans le
paragraphe précédent, les quantités thermochimiques sont extraites suivant deux lignes
de courant d) et e) et sont présentées sur la figure 7.16. Ces profils sont qualitativement
tres similaires a ceux présentés dans le paragraphe précédent avec de fortes concentrations
de HO, et H,O, en amont de la combustion pointant I’auto-allumage comme mécanisme
principal d’allumage.

=l BT B

| §; 000408 12 1.6 20

v (mm)

o | N .

1 2000 600 1000 1400

FIGURE 7.15 — Isolignes du taux de dégagement de chaleur et lignes de courant superpo-
sées aux champs de richesse atomique ®, (haut) et de vitesse longitudinale V,, (bas) dans
le plan de symétrie.

Une analyse des différents termes de ’équation de transport des espeéces s’inspirant
des travaux de Gordon et al. [158] a également été conduite. Dans leurs travaux, Gordon
et al. [158] caractérisent des profils caractéristiques des termes des équations de trans-
port, a I’équilibre, des especes en présence de combustion pilotée soit par des flammes de
prémélange soit par auto-inflammation. Les espéces considérées pour effectuer cette étude
sont HyO en exces (Yi,0 ex = YH,0 — YH,0, air vieic(1 — &) avec £ la fraction de mélange),
H et HO,. Le terme de convection est évalué comme 0/0x; (ﬁﬂﬁ@) et le terme source

comme w,. Le terme diffusif utilisé dans [158] est estimé par d/0z; (,uT /Ser0/0; F/O‘D
Cependant, si cette estimation semble appropriée dans leurs travaux, étant donné 1'utili-
sation d’un modele RANS k-¢, dans le cadre d’une simulation instationnaire DDES, il est
nécessaire de proposer une estimation différente. Le terme de diffusion est donc construit
ici comme la somme de trois termes, le premier représentant une diffusion moléculaire,
le second restituant la contribution du modele sous-maille et le troisiéme représentant la
participation résolue de la turbulence. Ce terme s’écrit alors comme suit :

o ( p oY, 0 [ pr OY, o (e oY,
D= — 7.2
8% (Sca 8xz> + 8% (SCT 8901 + @IZ Sges 8xz ( )
o Sy = 1 et p™ est égal a la norme /p;°pi¢® d’un tenseur de viscosité turbulente

résolue reconstruit via I’hypotheése de Boussinesq a partir des composantes résolues des
tensions de Reynolds :
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FIGURE 7.16 — Profils du taux de dégagement de chaleur, température, fractions mas-
siques et richesse atomique obtenus suivant les trois lignes de courant tracés sur la figure

7.13.

res (pulu - pﬂ;ir) + 2/3pkr6857l'
N R (7.3)
e, T om — 23500

avec k" = 330, (puyu; — pu;t;) /.

Chacune de ces contributions est par la suite normalisée par un facteur p;Ya, maa/t;
avec p; la densité de I'hydrogene injecté, Y, e le maximum de la fraction massique de
I'espece o dans I'ensemble de la chambre, et ¢; une échelle de temps choisie ici comme le
rapport entre le diametre d’injection et la vitesse de I'hydrogene injecté.

Les profils tracés sur la figure 7.17 montrent la contribution de chacun des termes de
I'équation de transport des especes considérées suivant la ligne de courant e). La zone
réactive a été ramenée ici en =0 mm. Pour chaque espece, les termes de convection
et de réaction sont les principaux contributeurs a l’équation de transport. Les profils
correspondent & ceux présentés comme caractérisant 'auto-inflammation selon [158] ot un
simple pic du terme réactif de H,O,, caractérise la production de H,O par la combustion
et des pics successifs positifs et négatifs des especes H et HO, caractérisant respectivement
I'initiation des réactions de ramification radicalaire et de terminaison. Cette observation
vient conforter le mécanisme proposé d’auto-inflammation. De plus, dans le cas présent,
le terme réactif de HO, est positif tres en amont de la zone réactive favorisé par le chemin
réactif associé a des valeurs inférieures a la température de croisement.

Pour résumer, pour ce cas de combustion supersonique, la stabilisation de la com-
bustion semble principalement liée aux phénomenes d’auto-allumage. La topologie de la
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FIGURE 7.17 — Bilan de I’équation de transport des especes H,O.,, H et HO, suivant la
ligne de courant e) de la figure 7.15.

combustion est dictée par 'aérodynamique de I’écoulement.

Il est alors pertinent de s’intéresser aux différents rendements de combustion étudiés
lors du chapitre précédent (cf. Annexe. A). Les rendements énergétiques chimiques 7., de
mélange 7),,¢; et de combustion 7..,,, sont présentés sur la figure 7.18. Les valeurs négatives
pour les rendements chimiques et de combustion proviennent du fait que ces rendements
n’ont pas de sens s’il n’y a pas de combustion. Comme la richesse globale est faible
(¢ = 0.12) le rendement de mélange augmente et atteint un maximum rapidement. Malgré
ce mélange rapide, le rendement chimique reste faible sur un longue distance, ce qui reste
cohérent avec un phénomeéne d’auto-allumage. Les rendement chimique et de combustion
suivent ensuite une augmentation brusque dans la région ot la combustion se stabilise puis
tendent progressivement vers I'unité, les especes intermédiaires se recombinant lentement
aux hautes températures pour former les produits finaux. Pour ce régime de combustion
le rendement 7)., est piloté par le rendement chimique soulignant encore une fois le
phénomene d’auto-allumage comme principal élément de stabilisation de la combustion.
Ici le mélange entre I’écoulement d’air et I’hydrogene se produit sans réaction chimique
puis la combustion s’initie apres une certaine distance d’induction.
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FIGURE 7.18 — Rendements énergétiques de la combustion pour le cas A.

Cette analyse fondée sur les résultats moyens est également complétée par les obser-
vations instationnaires présentées sur la figure 7.19. Ces instantanés montrent le taux de
dégagement de chaleur dans le plan de symétrie. Des poches présentant un fort taux de
dégagement de chaleur sont générées en amont de la zone réactive. De tels phénomenes
d’allumage ont déja été observés par Gamba et al. [101] et ont été attribués a des proces-
sus d’auto-inflammation. Ces poches d’auto-allumage se rejoignent ensuite dans la région
principale de combustion. Des poches riches en H, se détachent occasionnellement de cette
zone de combustion et sont convectées en aval ot elles sont progressivement consommeées.

Le mécanisme de combustion observable sur le premier instantané de la figure 7.19
est détaillé dans la figure 7.20. Dans les poches d’auto-inflammation (entourées d'un trait
noir) les fractions massiques des especes HO, et H,O, montrent une consommation en
HO, ainsi que de la production de H,0O, confirmant le mécanisme d’auto-allumage se
produisant & une température inférieure a la température de croisement. De plus, un
indicateur d’auto-inflammation Al, proposé dans [159], comparant les taux de production
de T'espece HO, dans deux réactions permettant de discriminer les processus d’auto-
allumage et de propagation (ici les réactions 11 et 13 du schéma de Jachimowski [47]) est
utilisé. Ce critere Al= \w%j) /@;%S) + w%;)\ tend vers l'unité pour de l'auto-allumage
et vers zéro en présence de phénomenes de propagation. Celui-ci confirme le mécanisme
proposé. Le combustion se produit dans des régions ou le taux de dissipation scalaire
(calculé via sa contribution résolue SDR= 5(8/ dxi€ - 0/ 8x,~€) ) est modéré et ou la
richesse atomique est légérement inférieure a I'unité, ce qui selon Mastorakos et al. [160]
est caractéristique de I'auto-allumage. Le champ de température indique que le taux de
dégagement de chaleur échauffe localement 1’écoulement contribuant a stabiliser le front
de combustion. Comme indiqué par les champs moyens, les vitesses observées empéchent
la stabilisation de flammes de prémélange.
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F1GURE 7.20 — Images instantanées du taux de dégagement de chaleur, du taux de dis-
sipation scalaire, de la richesse atomique, des fractions massiques de HO, et H,O,, de la
vitesse et de la température dans le plan de symétrie.

tourbillons dont 1'axe est normal a la paroi. Ces tourbillons éjectent du fluide a faible
quantité de mouvement vers le coeur de I’écoulement dans lequel les conditions de richesse
sont plus favorables a la combustion.

Les processus de stabilisation sont discutés plus en détail par la suite via 1’étude des
champs moyens et instantanés. Le mélange air-hydrogene est caractérisé dans le plan de
symétrie par la figure 7.25 ou trois zones de combustion sont mises en évidence par des
iso-lignes du taux de dégagement de chaleur. La premiere, loin des parois, se produit en
aval de la trace du choc en croix, une seconde est attachée au pied du décollement et la
troisieme se développe au sein du décollement. Deux lignes ont été tracées sur cette figure
pour distinguer les structures de ces zones. La ligne a) suit une ligne de courant tandis
que la ligne b) est parallele a la paroi.
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FIGURE 7.25 — Isolignes du taux de dégagement de chaleur superposées a la richesse
atomique et la vitesse longitudinale V,, dans le plan de symétrie.

Les profils observés suivant la ligne a) exposés sur la figure 7.26 mettent en évidence
de forts niveaux de HO, et H,0O, en amont de la combustion conjointement a de faibles
niveaux de O, H, et OH. Une fois encore, ces profils indiquent un phénomene d’auto-
allumage en dessous de la température de croisement [45]. Les profils tracés le long de la
ligne b) montre que la combustion se produit dans une zone a faible vitesse attachée au
pied de la zone décollée. Ici, les gaz frais, préchauffés et prémélangés, font face aux gaz
briilés chaud et prémélangés. Une flamme prémélangée peut alors se développer a I'inter-
face entre ces deux zones. Plus en aval, sur cette ligne, la richesse atomique reste élevée,
légerement supérieure a l'unité, et une troisieme zone réactive se développe. Cette région
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est localisée au coeur du décollement dans une région ou I’écoulement est hautement tri-
dimensionnel ce qui rend difficile la détermination du mécanisme de stabilisation suivant
les visualisations moyennes. Des visualisations instantanées permettront une meilleure
compréhension des processus controlant cette zone.
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FIGURE 7.26 — Profils du taux de dégagement de chaleur, température, fractions mas-
siques et richesse atomique suivant les deux lignes tracées sur la figure 7.25.

Des fonctions densité de probabilités (PDF) de la richesse atomique dans chacune des
zones réactives ainsi que du critére de Takeno normalisé (11_02> : rﬂg [161, 162], distinguant
une combustion soit prémélangée, soit non-prémélangée, sont tracées dans la figure 7.27.
La zone loin des parois se compose de richesses s’étendant de 0.6 a 1.6, soit proche de
I'unité. Suivant la zone attachée au pied du décollement, la richesse exposée sur la figure
7.27 est bien cohérente avec la limite d’inflammabilité de I’hydrogene. D’autre part, les
valeurs de I'indice de Takeno reportées dans cette figure montre une répartition bimodale
du critere de Takeno indiquant la possible stabilisation d’'une combustion prémélangée ou
non prémélangée. De plus, les vitesses exposées sur la figure 7.25 permettent la stabili-
sation de flammes turbulentes. La combustion au sein du décollement se produit sur une
plus large gamme de richesse (P, € [1;4]).

Les bilans des équations de transport de fraction massique ont également été conduits
sur la zone de combustion sur-élevée, suivant la ligne a), et pour la région attachée au pied
du décollement suivant une ligne normale au front de combustion. Les profils présentés
sur la figure 7.28 caractérisent la région loin des parois. Ces profils présentent les carac-
téristiques relevant d’un processus d’auto-inflammation tels que ceux présenté dans la
référence [158] a l'exception de 'amplitude de la contribution du terme diffusif qui est ici
favorisé par la contribution de la turbulence résolue dans la couche de mélange. Ces profils
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FIGURE 7.27 — PDFs de la richesse atomique (gauche) et PDF du critére Takeno normalisé
au sein de toute la zone décollée (droite) conditionnées a un taux de dégagement de chaleur
supérieur a 5% du maximum.

indiquent que les mécanismes diffusifs et d’auto-inflammation pilotent la combustion dans
cette région.
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FIGURE 7.28 — Bilan de I’équation de transport des especes H,O,,, H et HO, suivant la
ligne de courant a) de la figure 7.25.

La figure 7.29 se concentre sur la zone réactive au pied du décollement. Sur cette figure,
les contributions diffusives sont tracées suivant X', Y’ et Z’ ou X’ représente une direction
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normale au front de combustion et Y’ et Z’ deux directions normales a X’ respectivement
dans le plan de symétrie et hors du plan de symétrie. Dans cette région, le terme de
convection devient négligeable devant les termes diffusifs. Des pics des termes réactifs de
H,O., H et HO, équilibrés par de la diffusion suggere un mécanisme plus proche du cas
de flamme de prémélange 2D présenté par Gordon et al. [158].
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FIGURE 7.29 — Bilan de I’équation de transport des especes H,O,,, H et HO, suivant une
ligne normale au taux de dégagement de chaleur attachée au décollement dans le plan de
symétrie dans la figure 7.25.

Les rendements énergétiques de combustion permettent de corroborer les mécanismes
de stabilisation de la combustion pour ce régime (cf. fig. 7.30). Ici, comme pour le cas
précédent, le rendement de mélange augmente rapidement pour tendre vers I'unité de
part la faible richesse globale (ici ® = 0.15). Cependant contrairement au cas précédent
I’augmentation de rendement chimique se produit au voisinage de l'injection pour des
abscisses ou le mélange est encore incomplet. Ceci indique ici que le rendement global de
la combustion n’est pas uniquement piloté par le rendement chimique mais également par
le mélange. Autrement dit, le mélange air-hydrogene s’allume localement pendant que les
réactifs se mélangent, ce qui est caractéristique d’un flamme de diffusion.

Les quantités instantanées tracées sur la figure 7.31 montrent que la combustion se
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F1GURE 7.30 — Rendements énergétiques de la combustion pour le cas B.

produisant loin des parois est corrélée avec un fort taux de dissipation chutant apres la
traversée du choc observable sur le champ de vitesse. Les valeurs négative de l'index de
Takeno observées dans ces régions sont caractéristiques d’'une flamme de diffusion. Le
long de cette région le critere Al indique la présence d’auto-allumage. Ainsi, en amont du
choc coexistent les phénomenes d’auto-allumage et de flamme de diffusion tandis qu’en
aval du choc 'auto-allumage prédomine. Au pied du décollement, le critere Al indique des
phénomenes de propagation. Le long de la zone réactive le critere Takeno tend vers 'unité
(lammes de prémélange). L’apparition de ce mode de combustion est possible au regard
des vitesses modérées observées dans la région de fort taux de dégagement de chaleur.
L’observation du champ de température montre qu’il n’y a pas d’influence évidente de la
région attachée au pied du décollement sur les deux autres. Cette région ne semble donc
pas agir comme une accroche flamme. Finalement, la combustion se produisant au sein
du décollement s’effectue suivant toute 1’échelle des Takeno et suivant une large plage de
vitesse et de richesse suggérant également la présence de combustion par flamme de pré-
mélange et de diffusion. Le critere d’auto-allumage Al, suggere qu’au sein du décollement
la combustion est généralement pilotée par des phénomenes de propagation avec présence
de poches d’auto-inflammation. Ainsi, différents modes de stabilisation de la combustion
semblent coexister au sein de la zone décollée.

7.1.4 Effet de la rugosité sur les simulations instationaires

Le cas A est choisi ici pour analyser I'effet de la rugosité sur I’écoulement car la topo-
logie n’est pas altérée fondamentalement comme dans le cas B. Les simulations effectuées
précédemment en RANS indiquent la contribution du terme de viscosité turbulente, pro-
duisant un meilleur mélange Air-Hydrogene et une diffusion thermique plus forte, dans
I’amélioration des conditions de combustion. Cette augmentation de viscosité turbulente
a été retrouvée (i) dans la couche limite, augmentation produite par le modele de rugosité,
mais également (ii) dans la couche de mélange d’hydrogene. La présence d’une augmen-
tation de viscosité turbulente dans la couche de mélange a été attribuée a deux effets
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FIGURE 7.31 — Images instantanées du taux de dégagement de chaleur, du taux de dis-
sipation scalaire, du critere d’auto-allumage, de la richesse atomique, du critéere Takeno,
de la vitesse et de la température dans le plan de symétrie.

possibles (a) le transport de viscosité turbulente depuis la couche limite vers la couche de
mélange ou (b) une légere modification de 1’écoulement par I'action de la couche limite
sur I'injection d’hydrogene permettant une pénétration plus forte du jet.

Dans les simulations DDES effectuées ici les grandes échelles sont résolus et le modele
de turbulence ne s’applique qu’a I’échelle sous-maille ou dans la couche limite (& toutes
les échelles). Si la combustion est uniquement pilotée par une augmentation de viscosité
turbulente, on peut s’attendre a ce que les simulations conduites ne reproduisent pas
I'expérience, I'augmentation de viscosité turbulente ne pouvant pas étre transportée vers
I’écoulement principal. Cependant, les simulations effectuées atteignent cet objectif. Il
existe alors un autre mécanisme, influencé par la rugosité, pilotant la combustion.

La figure 7.32 compare les rendements énergétiques de combustion pour les cas avec




CHAPITRE 7. SIMULATION INSTATIONNAIRE DE TYPE DELAYED DETACHED EDDY SIMULATION 153

et sans modele de rugosité. Comme attendu le rendement énergétique global de la com-
bustion 7e,mp augmente plus en amont pour le cas présentant des parois rugueuses. Cette
augmentation est induite par 'amélioration du rendement de mélange et du rendement
chimique. La contribution de chacun de ces rendements est tracée sur la droite de la figure
7.32. Ces contribution sont calculées comme suit :

o dncomb _ dnmel + dnch

Necomb —
Tecomb Thmel Tleh

J

= 6nntel + 677ch (74)
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FIGURE 7.32 — Comparaison des rendements de combustion pour les simulations ru-
gueuses et lisses (gauche). Contributions relative du rendement de mélange et du rende-
ment chimique au rendement global de combustion (droite).

Dans la portion non réactive de I’écoulement, x < 270 mm, 'augmentation de ren-
dement est principalement diie a 'amélioration du mélange comme pour les simulations
RANS. Cependant, dans la zone de combustion, la contribution du mélange diminue et le
rendement global est piloté par le rendement chimique. De plus, la contribution chimique
est plus importante comparativement a celle du mélange sur le rendement global.

L’amélioration du rendement de mélange peut étre liée a une augmentation de viscosité
turbulente comme lindiquent les grandeurs sous-mailles (kF4V5 ELES), résolues (kL5S)
d’énergie cinétique turbulente dans la partie RANS ou LES de I’écoulement représenté sur
la figure 7.33. Les grandeurs représentées sont conditionnées par la valeur de la fonction
fopEs : St fades < 0.99 I'énergie k@;‘NS est intégrée sur la couche limite, si f40s > 0.99
I’énergie k:SLgES est intégrée sur I’écoulement principal.

Comme attendu pour le modele de rugosité, krans est plus élevé dans le cas ou les
parois rugueuses sont prises en compte. De fagon plus surprenante, I’énergie cinétique
turbulente k525 est également plus élevée en présence de rugosité au voisinage de I'injec-
tion. Cet effet est supposé étre une conséquence indirecte de I’épaississement de la couche
limite qui peut étre observé sur la figure 7.34. Sur cette figure, I’épaisseur de couche limite
est représentée par dgy qui est la hauteur pour laquelle la vitesse atteint 90% du maxi-
mum pour cette abscisse. Avec une couche limite plus épaisse, la vitesse de I’écoulement
impactant l'injection est grandement réduite augmentant alors le ratio J de quantités de
mouvement, entre I’écoulement principal et l'injection. Pour ces simulations, 1’élévation

maximale atteinte par deux iso-surface de fraction massique d’hydrogene Yy, = 0.1 et
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FIGURE 7.33 — Energie cinétique turbulente : résolue dans la région LES (haut) modélisée
dans la région RANS (milieu) et modélisée dans la région LES (bas).

Yy, = 0.01 étaient 12% plus forte quand la rugosité est prise en compte. Comme 1’hydro-
gene pénetre plus dans 1’écoulement principal, la couche de mélange subit de plus forts
gradients de vitesse et produit une intensité turbulente plus forte. En conclusion, les deux
contributions modélisées et simulées de 1’énergie turbulente contribuent a ’amélioration
du rendement de mélange. A 1'opposé, les valeurs d’énergie cinétique turbulente sous-
maille dans la partie LES (kfgfs ) sont un ordre de grandeur inférieures a celles modelisées
dans la couche limite k;g;;w S justifiant le fait que cette énergie n’est que peu transportée
vers 1’écoulement principal.

Une seconde conséquence de 1'épaississement de la couche limite provient de la réduc-
tion de section utile de la chambre de combustion. En régime supersonique, cette diminu-
tion induit une augmentation de température et une diminution de vitesse. La figure 7.35
expose ces différentes grandeurs moyennées sur des sections transverses a l’écoulement.
L’effet observable sur la température est relativement faible ~ 10K, ce qui représente un
écart de 1%, comparativement a effet sur la vitesse, de 'ordre de 60m/s représentant
un écart de 5%. L’augmentation de rendement chimique en présence de rugosité peut
alors étre expliquée par la diminution de vitesse, augmentant le temps de résidence, et
la température plus elevée, diminuant le délai d’auto-allumage. Ce effet est exacerbé en
considérant que la combustion s’initie dans la couche limite. En moyennant la vitesse sur
I’épaisseur de couche limite, la vitesse moyenne est réduite de 13% en amont de 'injection.

Comme mentionné précédemment, l'augmentation de rendement chimique représente
la principale contribution a 'augmentation de rendement de combustion. Cet effet semble
principalement dii a la réduction de section disponible de la chambre par I'épaississement
de couche limite induit par la rugosité. Dans le cas de la combustion en régime superso-
nique (cas A), cet effet déplace la position de stabilisation de la combustion et augmente
les gradients du taux de dégagement de chaleur dans la direction de I’écoulement princi-
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pal, sans modification notable de la topologie de I’écoulement. Dans le cas partiellement
bloqué (cas B), pour une richesse plus élevée, les gradients du taux de dégagement de
chaleur sont augmentés jusqu’a atteindre le blocage partiel de la chambre se matérialisant
par une sévere modification de la topologie de I’écoulement via des décollements massifs.
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FIGURE 7.35 — Profil de vitesse moyenne et température moyenne dans la chambre
LAPCAT-II.

7.1.5 Conclusion

Les calculs menés dans cette section ont montré la possibilité d’utiliser un modele de
rugosité pour les simulations instationnaires en DDES. Le modeéle de rugosité développé
par Aupoix [97] dans le cadre d'une approche k-w SST est utilisable dans une simulation
DDES dérivant de cette approche. Les résultats instationnaires ont permis une analyse
poussée de la stabilisation de la combustion pour les rafales R09 et R10. La rafale R10
est caractérisée par des phénomenes d’auto-inflammation tandis que pour la rafale R09,
des structures de flammes prémélangées en propagation sont observées conjointement
aux mécanismes d’auto-inflammation. La rugosité a ici pour effet principal d’épaissir la
couche limite altérant la position de stabilisation de la combustion pour la rafale R10 et
déclenchant 'apparition de la topologie partiellement bloquée pour la rafale R09.
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7.2 Utilisation d’un modeéle de combustion sous-maille

Cette section s’intéresse a l'utilisation d’un modele de combustion turbulente pour
la simulation de la chambre LAPCAT-II. Le modéle envisagé est le modele de flamme
épaissie. Cette section se divise en plusieurs étapes, débutant par des calculs préliminaires
a la mise en place de ce modele pour la simulation de la chambre LAPCAT-II. Cette partie
sera suivie de 'application de cette modélisation aux simulations DDES et de I’analyse de
Ieffet de 1’épaississement sur les résultats numériques. Une conclusion relatant 1'intérét
de ce type de modélisation dans cette configuration viendra par la suite cloturer cette
section.

7.2.1 Calculs préliminaires a 1’utilisation de la TFLES

La TFLES avec épaississement dynamique, ou DFT (pour Dynamic Flame Thicke-
ning), telle qu’implémentée dans CEDRE, décrite en partie 5.2.3, nécessite un certain
nombre de données utilisateur. Ces données doivent étre soigneusement choisies si 1'on
souhaite obtenir des résultats physiquement satisfaisants.

Ces parametres se séparent en trois catégories correspondant aux calculs de 1’épaissis-
sement F, de la fonction d’efficacité E et du senseur de flamme T.

Des calculs préliminaires, présentés dans les deux sections suivantes, ont été conduits
pour choisir ’épaississement et le senseur de lamme. Les parametres régissant la fonction
d’efficacité ont été choisis suivant les recommandations de Charlette et al. [132].

Calculs préliminaires pour I’épaississement

i
parametres utilisateur : F** I'épaississement maximal, n le nombre de points désirés dans
le front de flamme et 6 I’épaisseur de flamme.

Les résultats obtenus dans les calculs précédents permettent d’isoler la taille de maille
la plus grande dans la zone de combustion. De plus des calculs d’épaisseur de front de
flamme laminaire fait avec CANTERA permettent d’obtenir 1’épaisseur minimale d’un
front de flamme a I’aide des quantités thermochimiques de cette zone. Le calcul de F™e*
peut alors se ramener & nA™ /57" ofi le nombre de points n dans le front de flamme
reste a déterminer.

La connaissance de n a fait I'objet de publications et recommandent des nombres de
points compris entre 4 et 10 [132]. Afin de s’assurer de la pertinence de ce choix dans
notre simulation six calculs 1D de flamme laminaire ont été menés. Dans ces calculs, les
richesse et température du mélange frais correspondent aux conditions donnant 1’épais-
seur de flamme 47" minimale dans les simulations numériques. Deux maillages ont été
utilisés, I'un tres raffiné A = 10pum servant pour effectuer un calcul "de référence" sans
épaississement et le second valant A™* sur lequel 5 épaississements entre 1 et 25 ont
été testés. La figure 7.36 présente un instantané, pris pour un temps ty, des différentes
simulations ou la flamme est située en x = 50 mm, a I'instant initial. Pour cet instant
les différentes flammes n’ont pas parcouru la méme distance. Seules les flammes simulées
avec n = [5, 10, 25] présentent un pic du taux de dégagement de chaleur localisé ou il est
attendu sur la lamme de référence.

Le calcul de I'épaississement F,, = 141" [max (1, min (Fm‘”, nA>> — 1] nécessite trois
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FIGURE 7.36 — Flammes de prémélanges laminaires 1D. Influence du nombres de points
dans me front de flamme.S

Ces calculs mettent en évidence qu’a partir de 5 points dans le front de flamme, la
vitesse de flamme semble étre restituée de fagon satisfaisante. Par la suite, ce nombre n
sera fixé a b.

Calculs préliminaires pour le senseur de flamme

Le senseur de flamme proposé dans I'approche DFT se formule au travers d’une tan-
gente hyperbolique tanh (C'p£2/Qp) ott Cp est une constante de raideur du senseur et {2
un seuil du senseur. On rappelle que €2 est un taux de réaction basé sur une pseudo loi
d’Arrhenius Q = Yoo * quf x exp(—CrT,/T) ou les Y, représentent des fractions mas-
siques, v, des coefficients exotiques, T, la température d’activation de la pseudo réaction
et Cr une constante de température. L’effet de cette derniere a par la suite été ignorée et
elle a été fixée a 1.

Une premiere approche permettant de déterminer les parametres de ce pseudo taux
de réaction consiste a utiliser un schéma cinétique a une réaction tel que celui de Marinov
et al. [67] on Hy+1/20,=H,0.

Ainsi, ceci nous donne un premier jeu de parametres [Yy, Yo, vy, Vog, O, T,] = [Yao,
Yo2,1,0.5,1,17606]. Par la suite, il reste les parametres de la tangente hyperbolique a
déterminer. De facon générale, €}y est conservé égal au maximum de €2 dans la chambre
tandis que Cp est ajusté pour observer les zones ou le senseur de flamme est activé.

Comme le montre I'image 7.37, le senseur de flamme ne semble pas adapté pour resti-
tuer le dégagement de chaleur observé. Une exploration menée sur les coeflicient exotiques,
les faisant varier suivant les valeurs suivante [4,2,1,0.5], permet de conclure quant a une
valeur appropriée du senseur de flamme présenté dans la figure 7.38.

Ce dernier présente encore certains défauts comme 'activation du senseur de flamme
en amont de la zone de recirculation ainsi qu’en aval de celle-ci ou encore des "zones
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FIGURE 7.43 — Visualisations strioscopique et du taux de dégagement de chaleur pour

les deux types de modélisation de la combustion.

appliqué a la rafale partiellement bloquée pour laquelle les résultats RANS déja obtenus
indiquent un probable role des structures de flamme dans la stabilisation. Toutefois, les
résultats obtenus n’ont pas montré d’influence de ce modele sur le maillage utilisé qui est

déja trés fortement raffiné pour obtenir la déstabilisation de la couche de mélange.

Les résultats obtenus dans ce chapitre ont fait I'objet d’'une communication intitulée
Delayed Detached Eddy Simulations of Rough-Wall Turbulent Reactive Flows in a Super-
sonic Combustor a la conférence 23rd AIAA International Space Planes and Hypersonic
Systems and Technologies Conference (ATAA Paper 2020-2409) ainsi qu’a la rédaction,

en cours, d’'un article.
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Suite aux résultats obtenus dans les chapitres précédents (cf. chap. 6 et 7), une si-
mulation de la chambre LAPCAT a été conduite sur un temps physique plus significatif.
Afin de retirer un maximum d’informations instationnaires, le choix a été fait de ne simu-
ler qu'une seule rafale sur une configuration complete (en s’affranchissant de I’hypothese
de symétrie). La rafale sélectionnée pour ce calcul a été la rafale R09 ou partiellement
bloqué. En effet, les spectres de Fourier tracés sur les figures 3.14 et 3.17 du chapitre
présentant les résultats expérimentaux (cf. chap. 3) montrent uniquement un pic pour
la rafale partiellement bloqué. L’objectif de ce chapitre est donc d’identifier 1'origine de
cette instabilité. Il s’organise autour de deux parties, la premiere présentant des travaux
préliminaires conduits pour préparer cette simulation et la seconde détaillant les résultats
obtenus au cours de celle-ci.

8.1 Travaux préliminaires

Cette premiere section, présente d’abord le nouveau maillage réalisé pour cette simula-
tion puis un calcul préliminaire réalisé suite a une actualisation de la valeur expérimentale
de débit injecté.

8.1.1 Nouveau maillage

Le choix d’effectuer une simulation de chambre complete sans hypothese de symétrie
impose une nouvelle génération de maillage. Une opération de raffinement a de plus été
appliquée au cours de cette intervention. La figure 8.1 expose la partie du maillage dans
laquelle se produit le mélange et la combustion au cours de la rafale partiellement bloquée.
Trois zones sont raffinées dans ce nouveau maillage :

— La premiere est concentrée autour des régions concentrant une vorticité maximale
dans un calcul RANS (cf. figure 7.1 exposée au chapitre 7), elle impose une taille
de maille la plus fine de 50 pum.

— La seconde est contigué a la premiere, il s’agit d’une boite cartésienne, elle permet
de relacher progressivement le raffinement en maintenant un niveau de résolution
satisfaisant de 150 um

— La derniere zone, principale addition de ce maillage, englobe, via une seconde boite
cartésienne imposant une taille de maille de 250 um, la zone décollée afin de résoudre
finement cette partie de 1’écoulement.

8.1.2 Stratégie de modélisation

L’objectif de ce calcul étant de comprendre les mécanismes instationnaires de la rafale
partiellement bloqué, la stratégie de modélisation adoptée est identique a celle définie au
chapitre précédente.

— La turbulence est représentée via la modélisation DDES k-w-SST

— Les réactions chimiques sont représentées de fagon quasi-laminaire en conjonction
avec le schéma cinétique de Jachimowski.

— Les parois sont traitées avec le modele de rugosité de Aupoix.










CHAPITRE 8. SIMULATION DDES DE LA CONFIGURATION COMPLETE 167

L’observation des lignes de courant tracées dans un plan localisé 1 mm au-dessus de la
paroi, telles qu’exposées sur la figure 8.5, indiquent un décalage des zones des recirculations
dans les coins de la chambre vers 'amont jusqu’a x=150 mm. L’augmentation de pression
ainsi que 'apparition de chocs en amont de I'injection sont provoqués par le déplacement
de ces zones de recirculation.

. k3 i

20000 40000 60000 80000 100000 120000 140000

150 200 250
X (mm)

FI1GURE 8.5 — Champ de pression et lignes de courant surfacique dans le plan y=0.1 mm.

Les résultats détaillés dans cette section montrent une modification de ’écoulement,
venant notamment des zones de recirculation dans les coins de la chambre. Toutefois,
le régime de combustion restitué ici correspond bien au régime partiellement bloqué. La
comparaison et ’analyse des fluctuations peut donc étre conduite.

8.2.2 Résultats instationnaires
Comparaison aux résultats expérimentaux

Une premiere étape dans la compréhension des mécanismes pilotant les instabilités
observables lors de la rafale partiellement bloquée repose sur la comparaison des ré-
sultats obtenus numériquement aux expériences. La partie résultats instationnaires du
chapitre 3 présente les post-traitements effectués a partir des films de cette rafale. Ces
post-traitements ont permis d’obtenir le signal de position de stabilisation de la combus-
tion, les fonctions densité de probabilité de la position et de la vitesse de la zone réactive
ainsi que le spectre de Fourier du signal de position.

La méthodologie utilisée pour produire ces données a partir des résultats expérimen-
taux a été appliquée aux simulations numériques. Cette derniere permet d’obtenir le signal
de position de stabilisation de la zone réactive présenté en figure 8.6.

Ce signal de position permet de tracer par la suite les fonctions densité de probabilité
de la position et de la vitesse de la zone réactive reportées sur la figure 8.7.

La figure 8.7 montre la comparaison entre les fonctions densité de probabilité brutes
et normalisées numériques et expérimentales. La fonction densité de probabilité brute de
position montre que la zone réactive se positionne en amont de ce qui est attendu expéri-
mentalement. Ce résultat est cohérent avec le profil de pression moyen observé en figure
8.3 pour lequel le maximum est localisé en amont de celui observé expérimentalement.
Cette PDF indique également que la zone de combustion oscille sur une plage d’abscisses
plus faible comparativement a celle obtenue a l'issue des essais. La PDF de position nor-
malisée indique quant a elle que la dissymétrie observable in-situ est bien restituée. Les
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FIGURE 8.6 — Signaux de position de stabilisation de la zone réactive (partie haute et
partie basse).
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FI1GURE 8.7 — Fonctions densité de probabilité brutes et normalisées du signal de position
et de vitesse des zones réactives.
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PDF de vitesse brutes et normalisées montrent quant a elle une bonne restitution des
fluctuations de la vitesse de la zone réactive.

Le spectre de Fourier de la position numérique de la zone réactive, observable sur la
figure 8.8, présente un pic localisé a 1500Hz alors qu’expérimentalement on obtient un pic
a 800Hz. La compréhension du mécanisme conduisant a ces fluctuations fait 'objet de la
seconde partie.

—_
w

—_

Amplitude
=

0 2000 4000 f(Hz) 6000 8000 10000

FIGURE 8.8 — Spectre de Fourier des signaux de position (cf. fig 8.6).

Mécanisme de production des fluctuactions des signaux de position

Afin de comprendre le mécanisme pilotant les instabilités observées, le signal de posi-
tion de stabilisation de la zone réactive a été utilisé pour suivre I'évolution de différentes
variables (Y,, Mach, température) en amont de la combustion. L’observation des spectres
de Fourier de ces différentes grandeurs (cf. fig. 8.9) met en évidence un pic de fréquence lo-
calisé a 1500Hz plus particulierement remarquable pour le nombre de Mach. Ceci indique
que les oscillations sont déja présentes en amont de la zone de séparation.

Afin de mieux comprendre l'origine de ces perturbations, trois régions ont été analysées

(cf. fig. 8.10) :

— Le choc en arc résultant de l'interaction entre l’écoulement d’air vicié et l'injection
d’hydrogene. Le spectre de Fourier de la figure 8.11 a été tracé a partir de la position
de réflexion au centre de la veine.

— Le disque de Mach produit en aval du choc en tonneau d’hydrogene. Le spectre
de Fourier de la figure 8.11 a été obtenu grace a un capteur pointant la position
moyenne de ce disque.

— La couche cisaillée dans laquelle se forme les tourbillons mélangeant les gaz. Le
spectre a été extrait via un capteur localisé dans cette région et suivant la vitesse
de I’écoulement.

Le spectre de Fourier du choc en arc, représenté sur la figure 8.11, met en évidence une
composante fréquentielle entre 1000 et 2000Hz. Cette composante peut étre distinguée sur
le spectre afférent a la région voisine du disque de Mach. Toutefois, cette fréquence n’est
pas retrouvée dans la couche cisaillée. Ces observations dirigent la recherche de 1’origine
des fluctuations vers le choc en arc et ainsi vers 'amont de la veine.

Deux autres séries de capteurs ont été positionnés en amont de I'injection d’hydrogene
en r=100 mm et =180 mm. Les spectres de Fourier des signaux de Mach enregistrés
par ces capteurs sont donnés dans la figure 8.12. Le spectre tracé en =100 mm indique
qu’aucune fluctuation ne provient de la tuyere d’alimentation. Toutefois, en x=180 mm,
la fréquence recherchée autour de 1500 Hz est restituée.
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FIGURE 8.11 — Spectres de Fourier de la position de réflexion du choc en arc (haut), du
signal de Mach proche du disque de Mach et de la vitesse dans la couche cisaillée (bas).
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FIGURE 8.12 — Spectres de Fourier des signaux de vitesse en amont de l'injection d’hy-
drogene.

Ainsi, la fréquence des perturbations observées sur la zone réactive est retrouvée en
amont de l'injection. Compte tenu de la nature supersonique de 1’écoulement d’air vicié
la source des perturbations ne peut pas se situer en aval de l'injection . De plus, le choix
de simuler la rafale R09 était motivé par I'observation d’un pic de fréquence sur le spectre
de Fourier de cette derniére, pic non observé sur la rafale R10 (cf. figs 3.14 et 3.17). Cette
considération suppose qu’'une structure propre a la rafale R09 provoque l'apparition de
ce pic. Or, comme indiqué dans la partie précédent sur la figure 8.5, les recirculations
localisées dans les coins de la chambre, topologie propre a la rafale R09, sont positionnés
en amont des injecteurs. Ces recirculations sont ainsi proposées comme les principales
sources produisant les instabilités observées sur la zone réactive. Le paragraphe suivant

1. Cette hypothese fait abstraction de la possible contribution des couches limites comme vecteur de
propagation des instabilités.
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s’intéresse a la compréhension de la formation et la propagation de ces instabilités.
Piponniau et al. [163] proposent une méthodologie permettant de déterminer la fréquence
caractéristique de zones de recirculations. Le nombre de Strouhal de ces zones est déter-
miné a partir de la formule suivante :

5= 2~ 00909, (8.1)

ou f représente la fréquence caractéristique de la zone de recirculation, [, h et u; respec-
tivement la longueur, hauteur d’interaction et la vitesse de cette zone. La quantité ®(M.,.)
représente une fonction (dont I'expression est détaillée dans la référence [163]) restituant
un écartement normalisé de la couche de mélange en fonction du nombre de Mach convec-
tif (u; — ug)/(a1 4+ ag) ot uy et uy représentent 1'écart de vitesse entre les extrémité de la
couche cisaillée et les a; les vitesses du son de part et d’autre de cette couche. La quantité
g(r,s) est une seconde fonction définie dans la référence [163], dépendant des rapports
entre les vitesses et masses volumiques des deux zones r = ug/uy et s = pa/p;.
L’application de cette méthodologie aux champs moyens pour les quatre zones de
recirculation est résumée dans le tableau 8.1. Ainsi, les fréquences caractéristiques des
quatre zones de recirculation sont répartie autour de 1500Hz. L’origine des instabilités
semble donc liée ici au temps caractéristique des recirculations de coin de la chambre.

TABLE 8.1 — Fréquence caractéristique des zones de recirculation.

recirculation H uq U p1 02 a; az 1 (mm) h (mm) f (Hz)
1 1167 -100 0.255 0.223 698 620 40 3.1 2074
2 1210 -135 0.249 0.212 699 636 51 3.8 1582
3 1201 -121 0.234 0.234 699 645 54 3.6 1802
4 1225 -89 0.245 0.22 696 637 45 4.4 1358

Ces résultats sont également corroborés par la figure 8.13 ou sont tracés les spectres de
Fourier de I’évolution du volume de chacune des zones de recirculation. Deux pics localisés
en 1200 et 1500 Hz sont discernables soutenant 1’hypothese d'une source de pertubations
trouvant son origine dans les coins de la chambre.

Zones recirculation

Amplitude
=

=
<
o

1 b-‘ Fréquence (Hz) 1 64

FIGURE 8.13 — Spectres de Fourier des signaux de volume des quatre zones de recircula-
tion.

Les fluctuations de volume de ces zones de recirculation agissant sur le blocage de la
chambre en réduisant la section efficace de I’écoulement comme 'indique la figure 8.14 ou
une coupe dans le plan z = 180 mm montre la section dans laquelle ’écoulement est a
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vitesse longitudinale positive. La transformée de Fourier d'un signal suivant la section oc-
cupée par des vitesses longitudinales positives (cf. fig 8.15) présente un pic a 1500Hz. Cette
réduction de section vient moduler la vitesse de 1’écoulement impactant 1'injection puis la
zone réactive induisant les fluctuations de position de stabilisation de la combustion.
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200 0 10 20

FIGURE 8.14 — Champ instantané de vitesse longitudinale (V) dans le plan x=180 mm.
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FIGURE 8.15 — Spectre de Fourier de la surface efficace délimitant le volume au sein
duquel la vitesse longitudinale est positive.

Le mécanisme, tel que nous 'identifions, peut finalement se résumer ainsi :

— La topologie moyenne de la combustion dans la rafale R09 provoque I'apparition de
zones de recirculation dans les coins de la chambre de combustion.

— Ces zones de recirculation se remplissent et se vident avec une fréquence caractéris-
tique voisine de 1500Hz.

— Les cycles de remplissage/vidange bloquent 1’écoulement provoquent Iapparition
d’instabilités sur la vitesse de I’écoulement d’air vicié.

— Les instabilités sont ensuite transportées jusqu’a la zone réactive induisant des fluc-
tuations sur la position de stabilisation de la combustion.
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L’écart observé entre le pic de fréquence numérique et expérimental peut trouver son
origine dans la méthode de simulation utilisée. En effet, si la formulation de la DDES as-
sure un traitement LES dans les zones décollées, le maillage sélectionné pour conduire la
simulation a été construit pour un traitement RANS aux parois. Ainsi, les tailles caracté-
ristiques des mailles proches parois peuvent perturber le développement de la turbulence et
ainsi expliquer le décalage de pic de fréquence. Une solution pourrait consister a résoudre
la couche limite mais les colits numériques associés sont susceptibles d’étre prohibitifs.
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9.1 Conclusions générales

Les études effectuées durant cette these ont porté sur des simulations RANS (Reynolds-
Averaged Navier-Stokes) et LES (Large-Eddy Simulation) d’une chambre & combustion
supersonique (LAPCAT). Les conditions d’alimentation de cette chambre sont représen-
tatives des conditions rencontrées dans les moteurs aérobies de type super-statoréacteurs
(scramjets). Deux rafales ont été sélectionnées, I'une caractérisée par 'auto-inflammation
des gaz dans la chambre de combustion et la seconde proche du blocage thermique carac-
térisée par de larges décollements interagissant avec une structure de choc originale et la
combustion. L’objectif de la simulation de ces rafales était d’identifier des méthodologies
de calculs aptes a restituer qualitativement et quantitativement les résultats expérimen-
taux.

Avec cet objectif, la plateforme de calcul CEDRE [164] et plus particulierement le
solveur CHARME ont été exploités. Un effort de modélisation a été conduit sur les parois
pour lesquelles la rugosité a été représentée par le modele de Aupoix [97].

Les simulations RANS (chapitre 6) ont permis d’'une part de mettre en évidence 1'im-
portance de la prise en compte de l'effet de la rugosité pariétale sur la restitution des deux
rafales. La prise en compte de ce parametre permet, dans le cadre de la rafale d’auto-
inflammation, d’obtenir une zone réactive dont la localisation est en bon accord avec les
données expérimentales. Les analyses conduites sur la stabilisation de la combustion pour
cette rafale indiquent 'auto-allumage comme principal mécanisme de stabilisation. De
plus, pour cette rafale, la prise en compte de I'effet de la rugosité épaissit la couche limite
ce qui contribue a ralentir et augmenter la température de 1’écoulement principal. Ces
deux effets réduisent le délai d’auto-inflammation et permettent de stabiliser la combus-
tion plus en amont. L’utilisation du modele de Aupoix [97] dans les simulations de la rafale
partiellement bloquée déclenche I'apparition de décollements massifs, au sein desquels se
stabilise la combustion, caractéristique de la topologie partiellement bloqué. L’analyse de
la combustion pour ce régime de combustion indique 'existence de flamme de diffusion et
de prémélange conjointement a ’auto-inflammation. Des simulations supplémentaires ont
permit d’observer l'effet de différents parametres (Schmidt turbulent, schéma cinétique,
température de paroi, conditions d’alimentation et domaine de calcul). La modification
du nombre de Schmidt turbulent et de la température de parois ne permettent ni la res-
titution de la topologie partiellement bloquée, ni d’obtenir la bonne position de la zone
de stabilisation de la combustion dans le régime d’auto-inflammation pour des valeurs
raisonnable de S¢; ou de température. Les simulations conduites avec différents schémas
cinétiques montrent la nécessité d’utiliser des schémas cinétiques détaillés pour restituer
les expériences. La prise en compte du profil de température en entrée permet une amélio-
ration qualitative de I’accord avec les visualisations tandis que la simulation de la chambre
jusqu’au tube de reprise n’a pas d’influence sur la stabilisation de la combustion.

Les simulations instationnaires DDES (chapitre 7) sur une demi-configuration ont
confirmé la capacité de la méthodologie de Aupoix [97] & restituer l'effet de la rugosité
dans le cadre de simulations instationnaires. Une étude approfondie de la structure de la
combustion a été conduite pour chaque rafale. Toutes les analyses effectuées sur la pre-
miere rafale indiquent une stabilisation par auto-inflammation. La seconde rafale autorise,
au travers du décollement, I’apparition de structure de lamme prémélangée et de diffusion
conjointement a des poches d’auto-inflammation. L’utilisation d’une modélisation TFLES
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n’a pas amené d’amélioration qualitative des résultats en raison d’un raffinement suffisant
du maillage -pour obtenir la déstabilisation de la couche de mélange- dans la zone réactive.

Finalement, une simulation de la géométrie complete conduite sur une longue durée
physique (chapitre 8) de la rafale partiellement bloquée a permit d’étudier les instabili-
tés observées expérimentalement. Les comparaisons (avec les données expérimentales) des
PDF de position et de vitesse de déplacement de la zone réactive mettent en évidence une
combustion localisée en amont de la position attendue. Toutefois, les PDF numériques
normalisées restituent l'aspect de leurs homologues expérimentales. Les simulations nu-
mériques restituent une fréquence de fluctuation de la position de la zone réactive de
1500Hz. Cette instabilité correspond aux fréquences propres aux décollements apparais-
sant dans le coins de la chambre dans le régime partiellement bloqué. Le décalage entre les
pics de fréquences obtenus expérimentalement (800Hz) et numériquement (1500Hz) est
attribué a la méthodologie DDES qui assure un traitement LES dans les zones décollées
ou le maillage a été construit pour un traitement RANS.

9.2 Perspectives

Plusieurs axes peuvent étre envisagés afin d’améliorer les méthodologies de simulation
numérique de la combustion en régime supersonique.

D’une part, la représentation de la combustion pourrait étre améliorée par I’emploi de
modeles d’interaction chimie turbulence. Dans cette optique, le modele PaSR et ses va-
riantes [79, 165] dérivant de 'approche EDC [166, 167] fait office de bon candidat [38]. En
effet, cette modélisation analytique permet la prise en compte des effets de micromélange,
de chimie finie, et de leurs interactions, tout en restant moins cotiteuse que des méthodes
statistique utilisant des PDF présumées ou transportées et ne posant pas la question de
la justification théorique de l'utilisation de I’approche flamelette dans les écoulements
supersoniques.

D’autre part, comme l'indique I'influence des décollements sur les instationnarités de
la chambre LAPCAT, la représentation hybride RANS/LES peut bénéficier de 'ajout de
turbulence synthétique a I'interface entre les modeles [168]. Ceci permet de limiter la taille
de la zone d’adaptation dans laquelle nait la turbulence. Une autre solution consisterait
a résoudre la couche limite, certains modeles comme la WMLES (pour Wall Modelled
LES) [169] proposent une approche hybride RANS/LES résolvant une partie externe de
la couche limite. Ces options pourraient permettre d’obtenir une meilleure représentation
des fréquences caractéristiques issues des décollements et ainsi de la restitution des régimes
de combustion observés.
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Rendements de combustion
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A.1 Définition des rendements énergétiques

Une chambre de combustion a pour vocation d’augmenter la température d’arrét d’un
écoulement. Pour caractériser 'efficacité de ce processus d’un point de vue énergétique,
on a besoin de définir le rendement énergétique de la chambre. Le taux de disparition du
combustible, rapport du débit de combustible briilé et du débit de combustible injecté,
est une grandeur tres intuitive et souvent utilisée pour définir le rendement de combus-
tion d’un foyer aérobie. Dans un superstatoréacteur, ce rapport peut toutefois donner une
vision erronée de 'efficacité de la combustion sur un plan énergétique. En effet, 1’écou-
lement étant déja chaud a 'entrée de la chambre de combustion, le combustible peut se
dissocier sans pour autant réagir avec l'air et donc sans apporter d’énergie. Le taux de
disparition de 'oxygene est plus représentatif de ce point de vue mais n’est pas non plus
completement satisfaisant car il ne donne pas d’information sur la composition des pro-
duits de la combustion et ne donne donc qu’une estimation imprécise du dégagement de
chaleur. Par ailleurs, les taux de disparition des réactants n’integrent pas 'effet des pertes
thermiques pariétales. Enfin, ils ne permettent pas de distinguer les effets chimiques des
effets de mélange.

Dans un superstatoréacteur, il est préférable de revenir a un véritable rendement
énergétique de chambre, qui rapporte le dégagement de chaleur effectif (intégrant 1'effet
de la combustion et celui des pertes thermiques pariétales) a ce que serait le dégagement
de chaleur dans un processus idéal.

Afin de caractériser 'origine des pertes, nous décomposerons ce rendement sous la
forme du produit du rendement énergétique thermique (caractérisant les pertes ther-
miques), du rendement énergétique de mélange (caractérisant les pertes dues a un mé-
lange imparfait) et du rendement énergétique chimique (caractérisant les pertes dues a
une oxydation incomplete). On appellera rendement énergétique de combustion le produit
du rendement énergétique chimique et du rendement énergétique de mélange.

Nous nous plagons dans le cas d'une chambre de combustion présentant une ou plu-
sieurs entrées, une ou plusieurs sorties et une ou plusieurs parois. Les flux entrants sont
appelés réactants et les flux sortants sont appelés produits. Les seuls atomes autorisés
dans les différentes especes sont C, H, O, N.

Rendement énergétique de chambre

Le rendement énergétique de chambre est le rapport du dégagement de chaleur effectif
entre I’entrée et la sortie de la chambre et de ce que serait le dégagement de chaleur effectif
dans un processus idéal.

Le dégagement de chaleur effectif  est défini comme la puissance qu’il faut soustraire
aux produits de combustion pour les ramener a la température et a la vitesse des réactifs :

2 2

0= (Hp + mU2P> - (H]ZR + m”23> (A1)

ou rh représente le débit massique traversant la chambre, vy et vp les vitesses moyennes
des réactifs et des produits, Hp et HER les enthalpies des produits et des produits pris a
la température moyenne des réactifs Tx. Ces quantités sont calculées comme suit :
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m = / —pv-ndA = / pv - ndA (A.2)
Aentreés Asorties
2 2
R R _ oy,
" 2 B ‘Aentreés p 2 M ndA (AB)
L. /- "y ndA (A4)
" 2 B Asorties p 2 von .
Hp = /A —pv-nh(T,Y, p)dA (A.5)
HIF = 1; — v -h(Tp, Y, p)dA (A.6)
* (A7)

avec p la masse volumique, v le vecteur vitesse, n un vecteur unitaire normal a la surface
orienté vers I'extérieur, h I’enthalpie statique massique, p la pression statique, Y le vecteur
des fractions massiques des espéces chimiques, T la température statique et Tx définie
par :

/A —pv-nh(Tgr,Y,p)dA /A —pv-nh(T,Y,p)dA (A.8)

entreés

Par ailleurs, le bilan d’énergie entre l'entrée et la sortie de la chambre s’écrit Hp +
m* = Hp + m%5 — Qp avec Qp la puissance thermique perdue par I’écoulement aux
parois de la chambre et Hg le flux d’enthalpie des réactants :

Hp = /A —pv-nh(T,Y,p)dA (A.9)

entreés

~ On en déduit que le dégagement de chaleur effectif peut se mettre sous la forme
Q=Hr— Hp" — Qp

Par convention, dans un processus idéal, les pertes thermiques pariétales seraient nulles
et la composition des produits serait celle correspondant a un mélange homogene et une
oxydation complete du carbone et de I'hydrogene sous forme de CO, et H,O respecti-
vement (dans la limite de ce que permet la richesse globale). Le dégagement de chaleur
effectif serait donc donné par :

O = Hp — HHY" (A.10)

ou HJZR’YZd représente le flux d’enthalpie des produits calculé a la température T et a la
composition Y™ :

HIT;R,YZd _ /A —pv - nh(Tr, Y, p)dA (A.11)

sorties

Y représente la composition idéale des produits, correspondant & un mélange homogéne
et une oxydation complete du carbone et de I'hydrogene sous forme de CO, et H,O
respectivement, dans la limite de ce que permet la richesse globale. Le calcul de Y est
détaillé plus loin.

Le rendement énergétique de la chambre est par définition 7, = -

Qi ©t s’écrit donc :

_ Hp—Hp" —Q,

TR,Yid

Te (A.12)
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Dans le rendement énergétique de chambre, il est utile de faire apparaitre les contribu-
tions des pertes thermiques, de 'inhomogénéité du mélange, et de I'oxydation incomplete.
On définit pour cela trois rendements dont le produit est égal au rendement énergétique
de chambre :

Le rendement énergétique thermique calculé par le rapport du dégagement de chaleur
effectif et du dégagement de chaleur sans pertes thermiques pariétales :

o HR B H};R - Qp
Nin = Hp— HIZR

(A.13)

Le rendement énergétique chimique représentant le rapport du dégagement de chaleur
sans pertes thermiques pariétales et de ce qu’il serait si les produits étaient completement
oxydés pour une méme hétérogénéité du mélange :

Hp — HLE

g wox A14
Hp— HY (A.14)

Nen =

avec HIZR’Y” le flux d’enthalpie des produits calculé a la température Ty et a la compo-
sition Y :
HIRY™ = / —pv - nh(Tr, Y, p)dA (A.15)
Asorties

Y représente la composition locale des produits, correspondant a une hétérogénéité
de mélange identique a celle du cas réel mais en supposant une oxydation compléete du
carbone et de I'hydrogene sous forme de CO, et H,O respectivement (dans la limite de
ce que permet la richesse locale). Le calcul de Y est également détaillé plus loin.

Le rendement énergétique de mélange défini comme le rapport du dégagement de cha-
leur sans pertes thermiques pariétales en supposant une oxydation complete avec 1’hété-
rogénéité de mélange réelle et de ce qu’il serait si le mélange était homogene :

T, YO
HR _ HPR7
T Yid

Finalement le rendement énergétique de combustion est le produit du rendement éner-
gétique chimique et du rendement énergétique de mélange :

Nmel = (A].6)

Hp — HLE

Necomb = MechTNmel =

A.2 Définition des compositions Y'? et Y

Chaque espece « présente dans la chambre est caractérisée par sa formule moléculaire
C,c H,u O,0 N,~. La masse molaire de I'espece «
« «@ «@ [e3

A.2.1 Définition de la composition Y

Pour un mélange composé d’atomes de carbone C et d’hydrogene H, la richesse ato-
mique peut se définir comme :




ANNEXE A. RENDEMENTS DE COMBUSTION 183

nC + ngH + <2nc 4 ”;) 0 = ncCO, + "2H,0 (A.18)
nc+nyg nc+ny
n " 2n n
b= o = e =ty =dc+dm (A-19)
M} ST no 2no
no st nc+

ou ¢¢ et ¢y correspondent aux richesses atomiques en présence de combustion uniquement

soit de carbone soit d’hydrogene. Si ¢ > 1, O oxyde %H -no atomes H et %C -no atomes

C:

1 1 1

{ H+ ?O —>1%H20 +(1 - L (A20)
C+20-100,+(1-1)C

De méme, quant ¢ < 1, O oxyde %H -no atomes H et %C -no atomes C :

{2¢H+O—>¢HQO+(1—¢)O (A21)

2C+0 — 2C0,+ (1—¢)0O
Les débits molaires effectifs des atomes 1 € [C, H, O, N], servant au calcul de la com-
position idéale, sont définis comme suit :

- Y,
N, = /S;p]wo;nlav -ndS (A.22)

ou M, représente la masse molaire des espéces « et nl, le nombre d’atomes [ dans I'espece
«. Ainsi, les débits molaire idéaux des atomes peut étre déduits des équations A.20 and
A21:

L No , .y Ny 1 . . 1
N = —(1- 1 N ="F——— N4 = N, 23
0, 5 (1 —min(¢,1)) 10 = 5 an(6 1)) o, CW% )
. . 1 N 1 0N
N¢ = Neg(l— ——— N =B~ N = —fA.24
Cs ¢ ( maz (g, 1))) Hy 2 ( maz (g, 1))) Na 42]z )
Donnant la composition idéale :
' MaNid
4 _Tela (A.25)
>k M Ny,

A.2.2 Définition de la composition Y

La composition Y est proche de la composition idéale a ’exception qu’elle représente
une grandeur locale prenant en compte les hétérogénéités. Ici, le débit molaire local des
atomes est donné par :

Yo
=pv-ny, ﬁnla (A.26)

Les débits molaire sont calculés comme précédemment :
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no : . ny 1 . . 1
— 1_ 1 ox = or - 27
2 (1 —min(¢, 1)) "H,0 = 79 mazx (g, 1)) fico, ncma$(¢, )

. 1 - or n7H . 1 cor an
= e (1‘max<¢,1>>> i, = (1 max<¢,1>>> i, = A

la composition idéale locale est obtenue par :

- id
vor M, nk
o

= —" A .29
S Mynid ( )
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Modélisation d’un foyer a combustion supersonique : simulations RANS et
LES, comparaisons aux résultats expérimentaux

Dans le domaine des systeémes propulsifs a Mach de vol modéré, les statoréacteurs pré-
sententde bonnes performances. Ces dernieres se dégradent notablement dans le régime
hypersonique(au-dela de Mach 6). Pour maintenir une capacité propulsive satisfaisante,
il convient d’utiliser un superstatoréacteur (statoréacteur au sein duquel la combustion
s’effectue en régime supersonique). Les écoulements caractéristiques de ces chambres de
combustion peuvent étre étudiés par simulation numérique. Celles-ci doivent alors étre
capables de restituer les phénomenes physiques propres a ces régimes. Les travaux présen-
tés dans cette these sont consacrés a 'amélioration des méthodologies de simulation des
écoulements supersoniques réactifs notamment en tenant compte de 1’état de surface des
parois de la chambre. La modélisation de la rugosité pariétale utilisée permet de restituer
fidelement, pour des simulations RANS et LES, plusieurs rafales expérimentales enregis-
trées sur le banc LAERTE de TONERA. L’analyse des résultats obtenus permet de mieux
comprendre l'effet du confinement de la chambre sur la topologie de I’écoulement ainsi
que de sa dynamique. L’examen de la combustion met en évidence différents mécanismes
d’allumage et de stabilisationpour les différents régimes étudiés.

Mots clés : Statoréacteurs & combustion supersonique / Simulation des grandes échelles
/ Jets pariétaux / Rugosité / Compressibilité / Mélange / Auto-allumage / Combustion
turbulente / Hydrogene / Régime de combustion supersonique.
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Modeling of a supersonic combustor : RANS and LES simulations,
comparisons with experiments.

Ramjets feature good performances at moderate flight Mach numbers. These perfor-
mances are significantly altered for hypersonic regimes (beyond Mach 6). To maintain a
satisfactory propulsive capacity, scramjets (ramjets in which the combustion takes place in
supersonic regime) are better suited. The characteristic flows in these combustion cham-
bers can be studied using numerical simulation. These must then be able to reproduce
the physical phenomena specific to these regimes. The work presented in this manuscript
is devoted to the improvement of simulation methodologies for reactive supersonic flows,
in particular by taking into account the characteristics of the chamber walls. The mo-
deling of the wall roughness used in the present work allows to faithfully reproduce, for
RANS and LES simulations, several experimental bursts recorded on the LAERTE bench
of ONERA. The analysis of the obtained results allows to better understand the effect
of the confinement of the combustion chamber on the topology of the flow as well as its
dynamics. The examination of the combustion development highlights different ignition
and stabilization mechanisms for the different regimes studied.

Keywords : Supersonic combustion ramjet / Large-Eddy Simulation / Wall jets / Rough-
ness Compressibility / Mixing / Auto-ignition / Turbulent combustion / Hydrogen /
Supersonic combustion regime.
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