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Résumé :

Les techniques de refroidissement des aubes de turbine a gaz telles que le refroidissement par
film ont permis d'améliorer les performances aérothermiques de cette machine, en particulier,
dans le domaine des transports (moteurs d'avion, systémes de production d'énergie
¢lectrique...etc.). Les deux principaux objectifs de cette thése étaient d’étudier I’influence des
deux nouveaux concepts inspiré des dunes de sable associées avec des trous sceurs (SH-BDSR)
et (SH-BDSC) sur les performances de refroidissement par film, et de présentés 1’influence de
ces deux géométrie sur le phénomeéne physiques, tels que le décollement du jet et les deux vortex
tournant en sens inverse I'un par rapport a l'autre. Quatre taux d'injection étaient pris en compte
(M=05 M=0,85 M =1,00et M =1,50). La présente étude est réalisée a I’aide du code de
calcul ANSYS CFX.14 basé sur la méthode des volumes finis. La turbulence est approximée par
le modele RNG k-¢. Les résultats de la simulation numérique sont validés avec ceux des données
expéerimentales disponibles, une bonne concordance a été notée. Les résultats montrent aussi que
les deux configurations, (SH-BDSR) et (SH-BDSC) peuvent améliorer I’efficacit¢ de

refroidissement par film.

Mots clefs : Refroidissement par film/ Méthode des volumes finis/Dunes de sable/ Trous sceurs.

Abstract:

The cooling techniques of gas turbine blade such as film cooling have improved aero-thermal
performance of this machine, particularly in the transportation field (aircraft engines, electric
power generation systems,...etc.). The two main objectives of this thesis are to study the
influence of the two new concepts inspired by sand dunes associated with sister holes (SH-
BDSR) and (SH-BDSC) on film cooling performance, and presented the influence of these two
geometries on the physical phenomenon, such as the detachment of the jet and the counter
rotating vortex. Four blowing ratios were taken into account (M = 0.5, M = 0.85, M = 1.00, M =
1.50). The present study is carried out using the ANSYS CFX.14 code based on the finite
volume method. The turbulence is approximated by the RNG k- model. The numerical

simulation results are validated with those of the available experimental data, a good agreement



was noted. The results also show that both configurations (SH-BDSR) and (SH-BDSC) can

improve the film cooling efficiency.

Key words: Film cooling / finished volume method / Sand dunes / Holes sisters.
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Introduction générale

Le rendement des turbines a gaz, aussi bien que sa puissance sont proportionnels a la
température la plus élevée du cycle. Cette température correspond a celle des gaz de
combustion qui attaquent directement les aubes des premiers étages de la turbine a gaz. D’ou
I’obligation d’adopter des processus de refroidissement sophistiqués et bien étudiés.
L'efficacité thermique et la puissance de sortie de la turbine & gaz augmentent avec
I'augmentation de la température d'entrée du rotor de la turbine.

Les températures de fonctionnement sont bien supérieures aux températures autorisées du
métal. Des technologies avancées de refroidissement doivent étre appliquées aux surfaces
importantes afin qu’elles puissent résister a ces conditions extrémes. Pour prolonger la durée
de vie des aubes de la turbine, celles-ci doivent étre refroidies. Ces composants se
refroidissent en extrayant le gaz du compresseur du moteur et en faisant circuler ce gaz «de
refroidissement» a travers des canaux a l'intérieur des aubes de la turbine. Le gaz de
refroidissement dissipe la chaleur des parois, leur permettant de survivre dans le moteur.
Cependant, l'utilisation excessive de fluide de refroidissement évacué du compresseur réduit
les performances du turbine a gaz. Beaucoup de recherches ont été menées pour comprendre
les phénomeénes physiques liés au processus de refroidissement par film et pour trouver de
meilleures configurations pouvant offrir une meilleure protection avec moins de fluide de
refroidissement. Cette thése présente une étude numérique de refroidissement d’une plaque
plane. La simulation numérique de 1’écoulement a été effectuée a I’aide du logiciel CFX-14.0
a partir des équations de Navier Stockes. Le modéle de turbulence de k-epsilon RNG et la
méthode des volumes finis ont été utilisés dans cette simulation. Le maillage structuré de type

hexaédrique a été adopté pour un systeme de coordonnées cartésiennes généralisées.

Le Présent travail consiste en des applications numériques qui sont présentées en deux
parties distinctes au quatriéme chapitre. La premiere application comporte une plaque plane
tridimensionnelle en ajoutant une dune (BDSR) en amont et deux trous latéraux au trou

principal. La seconde application est représentée par une plaque plane qui contient une dune
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de Brachane sous forme de coquille (BDSC) combinée par deux trous latéraux. Dans le but

d’améliorer I’efficacité de refroidissement par film.

L’¢lément le plus important dans cette étude est 1’efficacité du refroidissement. Cette
variable sera I’objet de la plupart des résultats. Ces derniers seront représentés sous forme de

contours et de graphes avec une discussion de chaque cas.
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I.1- Généralité sur les turbines a gaz :

les turbines a gaz font partie de la catégorie des turbomachines définies par Rateau comme
¢tant des appareils dans lesquels a lieu un échange d’énergie entre un rotor tournant autour
d’un axe a vitesse constante et un fluide en écoulement permanent.

Au cours de ces décennies, les concepteurs des turbines a gaz ont essayé daugmenter la
température dans la chambre de combustion. Avec les températures plus élevées a la sortie de
la chambre de combustion, le rendement sera amélioré et la consommation du combustible
peut étre réduite. Malheureusement, ces températures élevées ont des effets néfastes sur
I'intégrité des composants de turbines et particulierement les aubes des roues des premiers
étages.

La turbine a gaz (au sens large du terme), est le siége de 1’ensemble de transformation
constituant le cycle thermodynamique décrit par le fluide ; donc, la turbine a gaz est assimilée
aux moteurs a combustion interne mais les transformations s’effectuent dans des enceintes

séparées et juxtaposées dans 1’espace. [1].

1.1.1- Historique :

Dans I’histoire de la turbine a gaz, on peut distinguer trois périodes. La premiére, celle des
précurseurs, est trés ancienne puisqu’il est classique de la faire remonter a Héron
d’Alexandrie avec son Eolipile, simple sujet de curiosité ou d’amusement.

La deuxiéme, celle des premiéres réalisations, commence a la fin du XIX e siecle et peut étre
considérée comme achevée en 1951. Entre 1872 et 1900 environ, les premiers turbomoteurs
sont effectivement construits mais ne peuvent atteindre leur autonomie par suite de
I’insuffisance des rendements de compression et de détente.

La troisieme, la période industrielle, commence en 1939. C’est, en effet, au cours des
cinquante derniéres années que ces machines se sont développées de facon tout a fait
spectaculaire. Actuellement, la turbine a gaz fait partie de notre environnement courant,
I’aviation commerciale et militaire utilise quasi exclusivement des machines de ce type pour
propulser ses aéronefs. Pour les applications industrielles, la turbine a gaz est maintenant le

concurrent direct des moteurs diesels, et cette évolution est loin d’étre terminée.
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1.1.2- Définition :

Une turbine a gaz (T.G.), appelée aussi turbine a combustion ou parfois turbine a gaz de
combustion (dénomination la plus précise), est une machine tournante thermodynamique
appartenant a la famille des moteurs a combustion interne dont le réle est de produire de
I'énergie mecanique sous la forme de la rotation d'un arbre, directement a partir de I'énergie
cinétique des gaz produits par la combustion d'un hydrocarbure (fuel, gaz combustible...) qui
subissent une détente dans une turbine. Le comburant, le plus souvent de I'air ambiant, est
généralement comprimé avant de pénétrer dans la chambre de combustion, en utilisant un
compresseur rotatif entrainé par le méme arbre que la turbine.

Le mot « gaz » fait référence au caractére gazeux des produits de combustion, par opposition
aux turbines a vapeur dans lesquelles le fluide moteur (de la vapeur d'eau) se condense en

liquide.

1.1.3- Principe de fonctionnement :

La turbine a gaz est un moteur thermique réalisant les différentes phases de son cycle
thermodynamique dans une succession d’organes traversés par un fluide moteur gazeux en
¢coulement continu. C’est une différence fondamentale par rapport aux moteurs a pistons qui
réalisent une succession temporelle des phases dans un méme organe (généralement un
cylindre).Dans sa forme la plus simple, la turbine a gaz fonctionne selon le cycle dit « de
Joule » comprenant successivement et schématiquement :
» Une compression adiabatique (pas d’échange de chaleur) qui consomme de 1’énergie
mécanique ;
» Un chauffage isobare (pression constante) comme pour un moteur Diesel ;
» Une détente adiabatique jusqu’a la pression ambiante qui produit de [’énergie
mécanique ;

> Un refroidissement isobare.
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Gaz d*échappement

Figure 1.1: Schéma de conception simple d’une turbine a gaz.

Le compresseur (repere A), constitué d'un ensemble d'ailettes (aubes) fixes (stator) et mobiles
(rotor), comprime l'air extérieur (repére B), simplement filtré, a une pression de 10 jusqu'a 15
bars, voire 30 bars pour certains modeles .Du gaz (repére C), ou un combustible liquide
pulvérisé, est injecté dans la (les) chambre(s) de combustion (repere CH) ou il se mélange a
I'air comprimé et s'enflamme. Les gaz chauds se détendent en traversant la turbine (repére T),
ou I'énergie thermique des gaz chauds est transformée en énergie mécanique.

La turbine est constituée d'une ou plusieurs roues également munies d'ailettes précédées
d'aubages fixes (directrices). Les gaz de combustion s'échappent par la cheminée (repére EC)
a travers un diffuseur. Le mouvement de rotation de la turbine est communiqué a lI'arbre A qui
actionne d'une part le compresseur, d'autre part une charge qui n'est autre qu'un appareil
récepteur ou une machine réceptrice (pompe, alternateur ...) accouplé a son extrémité droite.
Pour la mise en route, on utilise un moteur de lancement (repére M) qui joue le réle de
démarreur. Le réglage de la puissance et de la vitesse de rotation est possible en agissant sur

le débit de I'air en entrée et sur l'injection du carburant.

1.1.4 -Domaine d’utilisation des turbines a gaz :

Les turbines a gaz ont une trés grande utilité dans I'industrie, du fait qu'elles sont des appareils

pour la production de I'énergie mécanique. Elles peuvent étre utilisées pour :

1.1.4.1- Production d’électricité :

Cette application est extrémement courante, I’arbre de la turbine entraine un réducteur dont

I’arbre petit vitesse entraine un alternateur. Le systéme mécanique est simple et peut étre


http://fr.wikipedia.org/wiki/Compresseur_m%C3%A9canique
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comparé a un groupe turboalternateur a vapeur. Produire uniquement de I’électricité avec une

turbine a gaz n’est intéressant que pour des conditions d’exploitation imposant ce systéme.

1.1.4.2- Production combinée chaleur-force :

Ce type d’application est le plus courant car il permet :
» Sur le plan national, d’économiser 1’énergie fossile, gazeuse ou liquide.

» Sur le plan industriel, d’économiser sur les dépenses énergies.

1.1.4.3- Pompage et compression :

Dans tous les types d’application étudiés, il est tout a fait possible de remplacer I’alternateur

entrainé par une pompe, par un compresseur ou une soufflante.

1.1.4.4- Pour la propulsion :

L’utilisation de la turbine a gaz dans I’aviation (avions, hélicopteres) est bien connue. Dans le
domaine des transports civils et militaires, les turbines a gaz sont également utilisées pour la
propulsion, car elles permettent d’obtenir de grandes puissances avec des poids et des

dimensions faibles par rapport a ceux des moteurs diesels. [2]

1.1.5- Différents éléments dans une turbine a gaz :

Les principaux composants d'une turbine a gaz sont :
¢+ Section de compression.
% Le systeme de combustion (ensemble des chambres de combustion).
++ Section turbine (HP et BP).

% La partie auxiliaire.
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Admizsion Compresseur  Combustion | Turbing Echappement

Température

Figure 1.2: Variations de Pression et de Température dans les différentes sections de la
turbine.

1.1.5.1 -Section compresseur :

Deux types de compresseurs sont utilises pour les turbines a gaz.

Le compresseur « a flux centrifuge » : il est utilisé seulement pour les petites turbines car le
type de flux centrifuge ne permet pas d’aspirer une grande quantité d’air pour alimenté les
turbine de service severe.

Le compresseur « a flux axial » : le plus utilisé, il comprend le rotor du compresseur ainsi que
le corps qui comporte les étages de compression, les aubes variables de la directrice et deux

déflecteurs de sortie (servent a modifier la direction d’un écoulement).

Impeller (centrifugal compressor) Turbine stator
Pressure-cabin attached to turbine via main shaft blades
aif compressor
Muff around jet pipq
supplying hot air fof

Pneumatic 8 cabin heating

system air
compressor
(wheel brakes
ele)

Jet pipe

Tail cone (turbine
fairing)

Air inlets
(supplied from
intakes in air-
craft wing root)

Main shaft
. connecting
impeller
and turbine

Starter motor (not fitted) Fuel lines toinjectors 16 Combustion chambers
mounting inside combustion (inside flame cans) arranged
chambers around engine

Figure 1.1: Compresseur & Flux Centrifuge.
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Figure 1.4: Compresseur & Flux axial.

1.1.5.2 -Section combustion :

La section combustion de la turbine & gaz comprend : I'enveloppe de combustion, les corps de
combustion extérieur, les ensembles chapeau et chemise de combustion, les ensembles de
piéces de transition, les injecteurs de combustible, les bougies, les transformateurs d'allumage,
les détecteurs de flamme, les tubes-foyer et divers garnitures et hardware. Le combustible est
envoye dans chaque chemise des chambres de combustion par un injecteur de combustible
monté dans le couvercle de la chambre de combustion et pénétrant dans la chemise, la
combustion des mélanges air-combustible est déclenchée par les bougies, lorsque I'allumage
se produit dans les tubes foyers et vont allumer le mélange air-combustible des autres

chambres.

Partie de combustion Bougie d’allumage



Chapitre | Generalité sur les turbines a gaz et le refroidissement par film

Les tubes d'interconnexion Détecteur de flamme

Figure 1.5: Les éléments principaux dans la section de combustion.

1.1.5.3- Section Turbine :

La section turbine est celle ou les gaz chauds venant de la section de combustion sont

convertis en énergie mécanique. Cette section comprend les éléments suivant :

Le corps de la turbine.

La directrice de premier étage.

La roue de la turbine premier étage (appelée également turbine haute pression).

La directrice a aubes variables de deuxieéme étage et la roue de la turbine de deuxiéme

étage (appelée également turbine basse pression) dans le cas de la turbine bi-arbres.

Le diaphragme et I'étanchéité air et la veine des gaz entre les divers étages.

Pour faciliter I'entretien, toutes les pieces du stator peuvent étre fondues en deux dans le sens

horizontal.

1.1.5.4- La Partie Auxiliaire :

La continuité et la qualité de fonctionnement de la turbine, sa durée de vie, dépendent

fortement de I'état des organes de cette partie, de leur rapidité ainsi que leur temps de réponse.

La partie auxiliaire se compose de :

e Systeme d’Aspiration.

e Systeme de démarrage.

1.1.6 -Classification Générale Des Turbines a gaz :

Les turbines gaz peuvent étre classées selon :
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1.1.6.1 -mode d'action du gaz :

On distingue deux types :
e Turbine a réaction.

e Turbine a action.

1.1.6.2 - mode d'injection du gaz :

e injection totale: Les tuyeres sont reparties sur toute la circonférence

e injection partielle: Les tuyéres sont reparties sur une portion de circonférence

1.1.6.3- mode de construction :

e turbines a disques: Roues a disque construites séparément et calées sur un arbre.

e turbines a tambours: Les aubes sont calées sur un tambour rapporte a 1’arbre.

1.1.6.4- mode de circulation du gaz :

e turbines axiales : Les gaz se déplacent parallelement a I'arbre de la turbine.

e turbines radiales : La direction des gaz est radiale.
1.1.6.5- Selon la disposition de I’arbre :
1.1.6.5.1- aarbre unique :

C’est turbine a gaz dans laquelle les composants rotatifs sont couplés mécaniquement sur un

arbre commun.

Combustible

Combustion Echappement

GO

Compressenr

Turkzine

C:compresseur; C.C: chambre de combustion; T:turbine.

Figure 1.6: Turbine & gaz a un seul arbre.

10
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1.1.6.5.2 - a deux arbres :

C’est une turbine a gaz comportent un gazéificateur (gazogene) compos¢ d’un compresseur,
une chambre de combustion et une turbine, ’ensemble est monté sur un arbre commun et
d’autre part une turbine de travail et d’une turbine fixe montée sur un arbre indépendant.

Un autre type de machine a deux arbres, est la turbine a gaz a double rotors dont le
compresseur est en deux parties ; la partie haute pression et la partie basse pression ; cette

derniere est montée sur le méme arbre de la turbine. [3].

Combustible
Combustion

Ay d"admission

C:compresseur;C.C:chambredecombustion; T1 :turbinel ; T2 :turbine2

Figure 1.7: Turbine & gaz a un deux arbre.

1.1.6.5. 3 -a arbres multiples :

C’est une turbine dont la quelle les rotors des éléments mécaniques sont montés sur plus d’un
arbre rotatif. Ces arbres peuvent tourner ou non entre eux avec un rapport de vitesse
déterminé entre ces arbres, ils sont appelés arbres flottant, a I’exception de I’arbre

d’accouplement.

1.1.6.6- Selon le travail fourni :

e Gazéificateur (générateur de gaz) : C’est une turbine a gaz qui a un ou plusieurs arbres et
qui produit des gaz d’échappement chauds, mais pas de travail mécanique.

e Une turbine de puissance (de travail) : C’est une machine thermique ou une partie de
I’énergie de I’élément actif est convertie en énergie mécanique et utilisée pour entrainer

une charge qui lui est relié.

11
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1.1.6.7- Selon conception :
e Turbines a gaz industrielles dites HEAVY DUTY de 10 a 300 MW et plus.

e Turbines dérivées des moteurs d’aviation de 2 a 50 MW.

1.1.6.8- Selon le cycle :

e acycle ouvert : Dans les quelles 1’¢lément actif entre dans la turbine a gaz a partir de 1’air
libre et retourne a I’air libre.
e 2acycle fermé : Dans les quelles I’élément actif passe successivement dans le compresseur,

la chambre de combustion et la turbine sans qu’il ne puisse sortir a I’air libre.

|.2- Mécanique des grilles d’aubes d’une turbine a gaz :

1.2 -1- Définition de I’aube :

Les aubes sont des obstacles a profile aérodynamique plongé dans I'écoulement pour en
modifier les vitesses et corrélativement faire apparaitre des efforts. Elles sont utilisées pour
guider I'écoulement du fluide et pour échanger avec lui des efforts mécaniques.

L’aube est la partie d'une turbine en forme de cuillére ou de pale sur laquelle s'exerce I'action
du fluide moteur. Les aubes rotor et distributeur turbine sont fabriquées d’alliages réfractaires
qui supportent la haute température c’est a dire dont la résistance mécanique ne se détériore
pas trop vite avec la température. Ces alliages sont normalement a base de nickel ou plus
récemment, a base de cobalt. Le disque du rotor turbine est fabriqué d’un alliage résistant a la
température, un acier fortement allié en général. Les aubes rotor sont fixées dans le disque par
une fixation “sapin”. Cette fixation doit résister a une haute charge venant de la force

centrifuge sur 1’aube.

Figure 1.8: Profile aérodynamique aube.

12
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1.2.2 -Description d’un profil d’aile :

squelette ou

ligne moyenne FZ
J s A R
bord
d'attague cuitls E Fuuitrg de
x

intrados

Figure 1 .9: Efforts caractéristiques sur le profil aérodynamique.

Le Produit différents types d’écoulement de 1’air, ce qui va donner une résultante
aérodynamique qui va varier en direction ou en module.
On décompose la résultante aérodynamique R sur les 3 axes Y

» La trainée Fx sur I’axe paralléle au vent relatif Z X

» Laportance Fz sur1’axe vertical

» La force sur I’axe Y est négligée
% Portance : Composante de la force aérodynamique perpendiculaire.
Le mouvement de I’air autour de 1’aile crée, selon les profils et les incidences, une dépression
faible ou une surpression sous 1’aile, a I’intrados, et surtout une forte dépression au-dessus a
I’extrados. C’est I’importante différence de pression entre intrados et extrados qui crée la
portance.
% Trainée : Composante de la force aérodynamique parallele au vent relatif trainée de profil

Resistance, 5%

Resistance 100% Resistance 50% Resistance 15% Resistance 5%

Figure 1.10: Efforts de résistance aérodynamique.
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|1.3-Trainée de frottement :

La couche limite peut étre considérée comme une zone dans laquelle 1’écoulement du fluide
est « perturbé » par la présence d’une paroi. Cette perturbation joue sur différentes grandeurs
liées a I’écoulement : sa vitesse, son débit, sa quantité de mouvement, sa puissance cinétique,
son enthalpie, etc. A chacun de ces types de perturbation, on attache une épaisseur de couche

limite.

, couche
o ﬁ linute
[ —

Obstacle

Figure 1.11 Couche limite.

rad BF BA BF le

[ profondeur d’aube
BA e : Epaisseur maximale

BA - Le bord de luite

BF - Le bord d’attaque

Figure 1.12: Profile D’aube.
11.1- Les Types Du Refroidissement de turbine a gaz :
Pour les applications aéronautiques, 1’air est utilis¢ comme fluide de refroidissement. Une
combinaison de techniques de refroidissement externes et internes est appliquée, en utilisant
de l'air soutiré au compresseur.

11.1.1- Refroidissement par convection :

Le refroidissement par convection est le mécanisme par lequel la chaleur est transférée du

dispositif chaud par I'écoulement du fluide entourant I'objet. Le fluide peut étre 1’air, qui est le

14
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plus courant, ou un autre fluide approprie. Au cours du processus de refroidissement, la
chaleur provoque une expansion du fluide et une réduction de sa densité. La différence de
densité provoque I'écoulement du fluide et, se faisant, le fluide le plus chaud, le plus dilaté et
le moins dense contient une certaine quantité d'énergie thermique. Cela se traduit par le

transfert d'energie de I'objet chaud dans I'air ou le fluide environnant. [4].

Refroidissement par convecgtion,

Refroidissement par film!

R

AR

LN

Figure 1.13: Refroidissement par convection [4].

11.1. 2-Refroidissement par impact :

Une autre méthode pour amplifier le processus de refroidissement par film classique consiste
a utiliser un systeme de filtration par impact, comme illustré a la figure. Ceci est similaire au
systeme de convection décrit ci-dessus. Excepté que le passage a double paroi est bloqué a
son extrémité en amont et que la paroi externe est bloquée. La région a double paroi est
perforée. L'avantage de la méthode provient de son utilisation d'air de refroidissement pour
remplir un double objectif. Tout d'abord, I'air est formé en plusieurs petits jets qui assurent un
refroidissement par impact sur une section de la paroi de la doublure, puis se rejoignent pour
former une feuille annulaire fonctionnant dans un mode de refroidissement par flux classique
pour refroidir une autre section de la paroi ,autre avantage du refroidissement par impact est
que les jets d’impact peuvent €tre positionnés de maniere a fournir un refroidissement
supplémentaire sur les points chauds de 1’aube .Ceci dit, Le refroidissement par impact a aussi
des inconvénients car il nécessite une construction a double paroi entrainant des pénalités en
termes de co(t et de poids. Aussi, la différence fondamentale de température entre les deux

murs pose des problemes d'expansion differentielle pouvant conduire a un flambage de la
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paroi interne si les points chauds locaux deviennent trop graves. De plus, les coefficients de
transfert de chaleur élevés qui sont normalement associés au refroidissement par impact ne
peuvent pas étre entierement réalisés car le flux d'air formé sur la paroi interne par les jets
d'air en amont tend a réduire I'efficacité du refroidissement par impact des jets d'air en
aval [4].

Hot gas —————p-

Cooling air

Figure 1.14: Refroidissement par impact [4].

11.1 3-Refroidissement par film :

Ce procedé consiste a soutirer un certain débit d'air froid du compresseur et a l'injecter dans
I'espace inter-aube, a travers des orifices judicieusement aménages sur le corps de l'aube a
refroidir. Le jet d'air froid entre en interaction directe avec I'écoulement principal. Le but
recherché est de former une fine couche dair qui joue le réle d'un tampon protégeant la
surface du fluide & haute température. L'interaction directe entre le jet et I'écoulement
principal est tres compliquée et donne lieu a une structure de I'écoulement en aval
tridimensionnelle, turbulente, avec présence de tourbillons secondaires. L'avantage de ce
procédé ne peut étre perceptible que si le débit dair utilisé pour le refroidissement est
soigneusement optimisé. 1l est nécessaire que ce débit soit minimisé tout en gardant un bon
niveau de refroidissement des aubes de la turbine a gaz. Il faut noter que chaque débit d'air
soutiré pour le refroidissement représente une augmentation de consommation en combustible
qu'il faut estimer et donc' optimiser. En plus du souci économique, l'injection du fluide
refroidissant dans l'espace inter-aube doit étre bien contr6lée de sorte a ne pas perturber
I'aérodynamique du passage inter-aube et détériorer les performances de la turbine en
augmentant les pertes de charges. Le processus de refroidissement par film est a ce jour un
des sujets les plus complexes en turbomachines, d'ou l'intérét croissant des chercheurs a

comprendre et ameliorer ce procedé.
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SYSTEME D'AIGUILLES FINES
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Figure 1.15: Refroidissement par film [5].
I1.1.4-Refroidissement par transpiration :

Un systeme de refroidissement idéal serait un systeme dans lequel est maintenue la température
maximale du matériau, car les régions plus froides représenteraient un gaspillage d’air de
refroidissement. La méthode qui se rapproche le plus de cet idéal est connue sous le nom de
refroidissement par transpiration, dans lequel la paroi est construite a partir d'un matériau poreux
offrant une grande surface interne pour le transfert de chaleur a l'air qui la traverse, comme illustré a la
figure. Comme les pores sont uniformément dispersés sur la surface de la paroi, le jet d’air sorte de
chaque pore se fondent rapidement pour former une couche protectrice d’air frais sur toute la surface
interne. De cette maniére, le transfert de chaleur par convection du gaz chaud vers les parois de la
chemise peut étre considérablement réduit, entrainant des économies substantielles en air de
refroidissement de film. Méme si le flux d’air protecteur empéche totalement les gaz chauds d’entrer
en contact physique avec la paroi du revétement intérieur, celui-ci sera tout de méme exposé a un
rayonnement intense de la flamme. Le seul moyen d’évacuer cette chaleur est de transférer 1’air de
refroidissement pendant son passage a travers la paroi poreuse. Cela signifie qu'en plus de servir de
milieu poreux, la paroi doit également présenter de bonnes propriétés de transfert de chaleur et une
épaisseur suffisante. Un probleme que cela pose est que, pour former une couche limite stable sur la
surface intérieure des parois, le flux de liquide de refroidissement doit apparaitre a une vitesse aussi
faible que possible, alors que pour un transfert de chaleur maximal a l'intérieur de la paroi, une vitesse

élevée est requise. [4].

Hot gas

FSH A BT AT AR

Cooling air

Figure 1.16: Refroidissement par transpiration [4].
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I1.2- La comparaison entre les quatre techniques de refroidissement :

Afin de protéger les surfaces des aubes contre les gaz chauds provenant
de la chambre de combustion, le refroidissement des aubes est devenu une issue principale en
technologie des turbines a gaz. Pour assurer une durée de vie acceptable, les aubes de turbine
doivent étre refroidies par un systéeme efficace. Une analyse des différents procédés de
refroidissement montre que le principe le plus simple est celui effectué par convection, surtout
que les autres procédés fragilisent 1’aube et que les orifices sont susceptibles de provoquer des
vibrations de la turbine [58].Parmi les différentes techniques de refroidissement présentées sur
la figure (1-6), le refroidissement par transpiration représente le procédé le plus performant
des trois processus. Toutefois et bien qu’il offre la meilleure efficacité, son utilisation reste a
nos jours limité a des applications restreinte et de recherche. Par conséquent, le
refroidissement par film est considéré comme étant la méthode pratique la plus efficace pour

refroidir les aubes des turbines a gaz. [6]
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Figure 1.17: Efficacité pour différentes techniques de refroidissement [6].

11.3- Historique de refroidissement par film cooling :

Au cours des cinquante dernieres années, les concepteurs de turbines a gaz et de centrales
¢lectriques se sont efforcés d’augmenter les températures de sortie du brileur & combustion et
de I’entrée des étages de turbines haute pression. Avec des températures de sortie de chambre
de combustion plus élevées, il est possible d’améliorer le rendement et la consommation de

carburant. De méme, dans les applications aéronautiques, les températures plus élevées
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entrainent une augmentation de la poussée. Malheureusement, ces températures plus élevées
ont compromis l'intégrité des composants de la turbine haute pression et en particulier des
aubes de la turbine. Les températures d'entrée des étages de turbine modernes dépassent les
températures de fusion des matériaux d'aube de turbine. Afin de lutter contre la défaillance
des aubes de turbine dans les moteurs a turbine a gaz résultant de ces températures de
fonctionnement excessives, le refroidissement du film a été intégré aux conceptions d'aubes.
Dans le refroidissement par film, 1’air froid est prélevé a 1’étage du compresseur, acheminé
vers les chambres internes des aubes de la turbine et évacué a travers de petits trous dans les
parois des aubes. Cet air fournit une fine couche isolante et froide le long de la surface externe
de l'aube de la turbine. [7]

Figure 1.18: Aube de turbine a gaz avec trous de refroidissement de film [7].
11.3.1- Etude thermique du refroidissement par film :

Le flux de chaleur par convection échangé entre la paroi plane et le fluide s'écrit sous la
forme :
Go=ho(T.— Ty) (1-1)
Ou:
h, : Le coefficient de transfert thermique local sans le jet secondaire.
Ty, : La température locale de la paroi.
T,, : Latempérature du fluide chaud a l'infini.

En présence du film refroidissant, la densité du flux thermique s’écrit
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Ou:
hs : Le coefficient de transfert thermique local en présence du film refroidissant.
Ty : Latempérature locale du film (melange entre le jet et I'écoulement principal).
Dans ce qui précede, la température du film résultant du mélange entre le jet froid et les gaz
chauds de I'écoulement principal est difficilement déterminée. Le probléeme est détourné en
définissant une température adimensionnelle, appelée aussi I'efficacité adiabatique du
refroidissement par film, qui s'exprime comme suit:

T.—Tf

Tr=Tc

n = (1-3)

ou:
Tr: La température du jet froid au point d'injection.
Pour les faibles nombres de Mach et pour une paroi adiabatique la température de la paroi en

absence du film refroidissant vérifie 1’égalité suivante :

Ou:
T, La température adiabatique de la paroi.
En remplacant Ty par T,, on définit une température adimensionnelle appelée efficacite

adiabatique du refroidissement par film. Elle est exprimée par la relation :

_ Too _Taw

n=T (1-4)

Notons aussi que, les conditions aux limites peuvent étres vérifiées par l'efficacité n , c'est-a-
dire n = 0 :en l'absence de refroidissement T,, =T, et n =1 prés du point d'injection
Tow =T¢

11.3.2- Les Parametres caracteristiques du jet de refroidissement par film :
Le comportement des jets discrets introduits dans un écoulement externe a partir d'une paroi,

dépend d'un nombre important de parameétres géométriques et aérodynamique. Nous pouvons
Citer:
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11.3.2.1-Influence des parametres géometriques :

11.3.2.1.1- la rugosité :

Toutes les surfaces des stators et des rotors, telles que les paliers, les aubes, les parois
d'extrémité et les moyeux qui entrent en contact avec les gaz chauds de la chambre de
combustion doivent étre refroidies, la rugosité de surface influencée sur les performances du
refroidissement par film.

La surface des aubes doit étre rugueuses Trada et susiki [8], il montre que la rugosité dépend
de la durée du service de I’aube et I’environnement d’exploitation.

La dégradation de matérielle sous forme de rugosité de surface augmente considérablement le
transfert de chaleur de surface, cette augmentation accéléra la dégradation, c'est ce qu’ont
prouvé Hoffs et al [9],Bogard et al [10],Abuaf et al [11], hodge et al [12], Bons et al [13].
L’importance de la rugosité de surface sur le transfert de chaleur a conduit de nombreux
chercheurs a étudier ce probléme. Pour le refroidissement par film, le principe consiste a
comprendre les effets de la rugosité sur I’efficacité du refroidissement par film et le transfert

de chaleur.

11.3.2.1.2-Injection de fentes :

Les premiers travaux étaient axés sur l'utilisation des créneaux, car ils fournissent un film
uniforme qui coule le long de la surface en aval et n'apporte pas de différences thermiques
latérales, ce qui peut provoquer des contraintes thermiques dans les composants des
turbomachines et écourter la durée de vie des composants.

Metzger et al. [14]_ont étudié le jet de fente avec différents angles d'injection allant de 20 & 60
degré B, les rapports de taux d’injection, les rapports de température et la longueur des

fentes par rapport au trou d’injection .

—MAIN FLOW—=—

FILM
FLOW

Figure 1.19: Injection de fente [14]
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Wieghardt [15]_ a mesuré la température du film a partir d'une fente a deux dimensions sur
une plaque plate avec divers rapports de densité de 0,81 a 0,91 et une vitesse de 0,2 a 1,14.

Irmisch [16] a examiné une surface portante d'aube de turbine dotée de fentes de bord
d'attaque utilisant une grille non structurée pour capturer la forme complexe de la surface

portante et a utilisé une geométrie de refroidissement par film réaliste.

% :

Figure 1.20: Aube de turbine a gaz avec injection de fente [16].

Garg et Gauger [17] ont étudié l'effet de la distribution de la vitesse de sortie et de la
température sur les performances de refroidissement par film.

Malgré les bonnes performances des slots (fentes) bidimensionnels, ils ne sont pas souvent
utilisés pour des raisons de conception mécanique.

Par conséquent, les chercheurs se déplacent vers le refroidissement par film en utilisant les

trous discrets.

v

mainstream
.
i 1750
%—4 coolant A
o

< I

(a) fente (b) trou circulaire incliné

Figure 1.21: Schemas de la fente et un trou incliné [17].
11.3.2.1.3-Rapport longueur-Diametre (L/D):
Les premieres études de refroidissement par film incluaient une longueur du trou longue, tout

en utilisant des rapports de longueur / diametre plus courts, qui sont plus représentatifs dans

les turbines pour les derniéres années.
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Goldstein et al. [18] se sont concentrés sur le rapport longueur du trou L/D =3 .Dans leur

étude, le rapport de densité était 1égérement supérieur ou inférieur a l'unité.

P—— . —
w = o o =53
A T4 emm %

P Uy T,

Figure 1.22: Les différents de rapport de langueur-Diamétre [19]

Sinha et al [19] ont étudié I'efficacité du refroidissement par film avec différents rapports de
densité, une injection dans le sens du I’écoulement de 35 degré et une faible intensité de
turbulence en écoulement libre. Ils ont généralement considéré le plénum comme un récipient
a haute pression, situé au milieu du trou de refroidissement. Avec un trés court rapport du
L/D de 1,75.

Leylek et Zerkle [20] ont effectué un calcul tridimensionnel et ont comparé leurs résultats aux
experiences de Sinha et al [19]. Les configurations de fonctionnement incluaient des trous de
film de 1,75 et 3,5 mm de rapport L/D, un angle d'inclinaison de 35 °, des taux d’injection de
0,5 a 2 et un rapport de densité de 2. lls ont constaté que les expériences de refroidissement
par film avec des grandes longueurs de diamétre peuvent étre trompeuses pour les

applications de moteur.
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Figure 1.23: Configuration expérimentale [20].
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Schmidt et al [21] ont étudié les performances de refroidissement par film avec un trou de
refroidissement d'une longueur allant de 4D ils ont noté que les différences d'efficacité
adiabatique existant entre I'injection en écoulement rond et I'injection a angle composé avec
des trous ronds. Leurs études ont eté réalisées avec un rapport de densité de 1,6 et un rapport

d’écoulement massique de 0,5 a 2,5.

Mainstream

Leading Test Hole Downstream Plate

Figure 1.24: Configuration géométrique [21].

Dans I’étude numérique, de Berhe et Patankar [22] ont également calculé I’influence de la
longueur du trou sur un diamétre de 2,8 et de 4,9 et ont indiqué que le trou le plus court
donnait une efficacité latérale moyenne supérieure a la plus longue, pour M = 0,5 et 1,0.
L’augmentation de l'efficacité sur la ligne centrale est plus élevée avec un trou plus long
qu’un trou plus court.

Burd et al [23] ont rapporté des mesures hydrodynamiques comparant des trous d’injections
de 35 degré pour deux rapports longueur / diametre 2,3 et 7. lls ont constaté que la longueur
du diamétre du trou influe de maniere significative sur les profils de vitesse de sortie du trou
et sur la maniere dont le liquide de refroidissement et les écoulements de free-Stream

interagissent.

Figure 1.25: Profils de vitesse moyenne de la ligne centrale pour L/D=2.3 et L/D=7 [23].
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Lutum et Johnson [24] ont été réalisées avec une rangée des trous cylindriques orientés a 35°
par rapport a 1’écoulement principale a une vitesse constante, en faisant systématiquement
varier les rapports longueur / diamétre des trous (L/D = 1.75, 3.5, 5, 7 et 18), et taux
d’injection (0,52 < M < 1,56). Les résultats de ces expériences montrent que I'efficacité de

refroidissement reste constante pour une L/D supérieure a 7.

a.0

Figure 1.26: L’efficacité adiabatique de refroidissement par film de la ligne centrale pour

différent L/D, M=0.81 [24]

Walters et Leylek [25] ont étudié deux longueurs de trou relativement courtes 1,75 et 3.5
avec l'interaction des jets sortants avec | écoulement transversal. lls ont montré que les effets
de la séparation du jet provoqués par la configuration du trou influencent sur les conditions de

sortie du jet.

11.3.2.1.4-Injection a partir des trous non circulaires (Shaped) :

Injection a partir des trous fournit généralement une meilleure couverture de la surface d’essai
et atténue également le soulevement du jet. Les données d'efficacité ont confirmé les
observations selon lesquelles le trou offrait une meilleure couverture latérale et une meilleure
efficacité de la ligne centrale. De plus, Injection a partir les trous non circulaires apportaient
des ameliorations significatives et des performances de refroidissement pour tout taux de

d’injection et rapport de densiteé.
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Papell [26] a étudié de maniere expérimentale un trou sous forme de seuil (apparence
similaire a un haricot), qui induisait de fortes structures de vortex longitudinaux dans le trou
du film. 1l a expliqué que la création de ces structures tourbillonnaires permettait a
I’écoulement croisé d'utiliser son énergie pour forcer le jet vers la surface, plutdt que de créer

lui-méme les tourbillons a rotation inverse.

QOF cusp —

Figure 1.27: Structures de vortex [26].

Goldstein et al. [27] ont émis I'hypothéese que I'augmentation de la surface de sortie des trous
sous forme de profile était responsable du ralentissement de I'écoulement du liquide de
refroidissement, ce qui entrainait une pénétration moindre a travers la couche limite venant en
sens inverse.

Ekkad et al. [28] ont constaté que I'efficacité latérale moyenne augmente pour l'injection a
angle composé par rapport a l'injection a angle simple.

Gritsch et al. [29] ont présenté des mesures d'efficacité adiabatique et de transfert de chaleur
pour trois formes d’orifice (orifice cylindrique et deux orifices évasés en forme de diffuseur).
Les résultats montrent que I'utilisation des orifices évasés permet d'obtenir des coefficients de

transfert de chaleur plus bas en aval du jet, en particulier a des taux de d’injection élevés.

A

\p)

Figure 1.28: Les formes d’orifices (cylindrique et deux orifice évasés) [29]
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Sargison et al [30] ont étudié le trou de fente convergent (console) afin d'améliorer les
performances de transfert de chaleur et de perte aérodynamique des systemes de

refroidissement des aubes.

Console

Figure 1.29: la configuration de trous (console) [30].

Christian Saumweber et al [31] ont mene des expériences pour étudier I'effet de la turbulence
élevée sur les performances de refroidissement par film des trous cylindriques et des trous
sous forme d’un profile. Leurs résultats ont indiqué que les deux configurations des trous
présentaient des réactions trés différentes aux niveaux élevés de turbulence. Pour les trous
cylindriques, I'efficacité du refroidissement par film est réduite par rapport a celles des trous
sous forme de profile.

11.3.2.2-Influence des parametres aérodynamiques :

Il ya des parametres importante qui gere I’interaction directe entre le jet et le courant
principale telle que le taux d’injection, le rapport de densité, le nombre de Reynolds,

L’épaisseur de la couche limite, la turbulence libre sont expliqués.

11.3.2.2.1- Taux d’injection :

Les caractéristiques de refroidissement par film utilisant le trou discret qui sont basées sur le
jet d’écoulement transversal. En général, Dans I'étude du jet dans un écoulement transversal,
un seul jet ejectant d'un tuyau de refoulement relativement long a été consideré, et le trou était

lisse et orienté perpendiculairement au courant principal.

Goldstein [32] a mentionné que le taux d’injection influe fortement sur la déformation du jet

27



Chapitre | Generalité sur les turbines a gaz et le refroidissement par film

et le fluide injecté pénetre plus loin lorsque le taux d’injection est plus important. Il a montré
que L'efficacité de refroidissement par film s'avere étre considérablement différente de celle
obtenue dans les études précédentes dans lesquelles le fluide secondaire était introduit par une
fente continue Figure 1.10 .Cette efficacité augmente et atteint un maximum avec un taux
d’injection de 0,5, puis diminue. Ce maximum est attribué¢ a la pénétration du jet dans le

courant principal.
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Figure 1.30: Effet de la vitesse sur la ligne centrale [32].

Bergeles et al [33] ont étudié la région proche de la sortie d'un jet incliné. lls utilisaient un jet
unique, issu d'un long tuyau 50D avec une inclinaison de 30° sur une plage de rapport de
vitesse comprise entre 0.1 et 1.5. lls ont rapporté que les fortes perturbations sont causées par
I'injection, mais le jet reste attaché a la surface pour un rapport de vitesse de moins 0.3.Pour
des rapports de vitesse supérieurs ou égaux a 0.5, le jet s’éleve de la surface, ce qui permet la
pénétration dans le fluide principal. Les valeurs maximales de I'efficacité de la paroi ont été

obtenues pour un rapport de vitesse de 0.5.
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Figure 1.31: L’efficacité adiabatique de refroidissement par film de la ligne centrale pour

différent de taux d’injection [33].
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Crabb et al [34] ont étudié des rapports de vitesse relative éleves de 1,15 et 2, L'anémométrie
laser-Doppler a été utilisée (LDV) avec un fil chaud et capteurs X pour une inclinaison de
90 °. Les résultats confirment et quantifient les caractéristiques de double vortex de
I'écoulement en aval de trous d’injection et démontrent que cela est associé au fluide émanant
du jet, ce jet est caractérise par une forte anisotropie associée a 1’accélération d’écoulement
libre autour du jet de sillage

Andreopolos et Rodi [35] ont étudié de maniére approfondie la mécanique des fluides
associée a la formation d'un jet. Ils ont étudié un seul jet normal sortant d'un tuyau sur trois
rapports de vitesse; 0.5, 1.0 et 2.0 utilisant un fil chaud a trois capteurs pour mesurer
simultanément les trois composantes de la vitesse. Une conclusion importante de leurs

travaux est que les processus turbulents sont significatifs a des rapports de vitesse plus faibles.

11.3.2.2.2- Rapport de densité :

Pour le champ d'écoulement du jet sortant dans 1’écoulement principal, plusieurs expériences
ont été réalisées. Les études ont montré que le rapport de densité est un parametre important
sur l’efficacit¢ du refroidissement par film, c'est-a-dire I'efficacité de la paroi de
refroidissement par film s'améliore avec I’augmentation de rapport de densité.

Le Brocq et al [36] ont injecté du fréon dans un courant d'air afin d'obtenir un rapport de
densité de 4.23. La plaque plate était recouverte d’un ensemble de trous décalés, inclinés a 45
degrés. Les trous étaient espacés de huit diamétres dans les directions latérales.il ont conclu
que le jet de Fréon restait attaché a la paroi et présentait la méme forme générale que le jet a
un rapport de densité unitaire.

Launder et York [37] ont utilisé la méme géométrie de refroidissement par film que Le Brocq
[36], mais ont injecté du CO2 dans l'air pour obtenir un rapport de densité plus réaliste de 1,5.
Les profils de vitesse, pris quatre diametres en aval de la premiére rangée de trous, pour trois
rapports masse-flux différents, 0.2, 0.54 et 0.65, ont été comparés. D'apres leurs études, le jet
est resté attaché a la plague avec un rapport de masse de 0.2, tandis que les deux jets a des
rapports de masse plus élevés se sont séparés.

Goldstein et al [18] ont rapporté que l'utilisation d'un fluide secondaire relativement dense,
peut étre le cas dans de nombreuses applications, nécessite une vitesse nettement plus élevée
pour provoquer la séparation du jet de la surface par rapport aux situations ou les densités du

I’écoulement libre et du I’écoulement secondaire sont identiques.
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Pedersen et al [38] a étudié l'effet de la densité du caloporteur dans la méme geométrie
d’expériences de Goldstein (1974). 11 a utilisé les rapports de densité du jet sur le courant
principal compris entre 0.75 et 4.17, il a constaté que L'efficacité du refroidissement par film
a une valeur maximale avec un rapport de vitesse compris entre 0.4 et 0.6.

Les résultats concernant 1’efficacité adiabatique latérale moyenne de refroidissement par film,
mesurés a 10 diameétres en aval, sont présentés a la Figure 1.32.

La Fig. 1.6 montre que les résultats généraux sont tres proches de ceux de I’expérience de
Goldstein [39], Pedersen [40] dans leurs études les résultats ont donné le maximum

d’efficacité a une valeur de rapport d’injection d'environ 0,4. Ces résultat concluent que le jet

reste attaché a la paroi a des valeurs de réfrigérant principal inférieures a 0.45 et pénétre dans

I’écoulement principal.
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Figure 1.32: Effet de la densité sur I'efficacité du film [40]

11.3.2.2.3- La turbulence en écoulement libre :

Le niveau de la turbulence dans I’écoulement libre est un parametre important et
l'augmentation de l'intensité de la turbulence entraine geneéralement une diminution de
I'efficacité de la ligne centrale a tous les emplacements en aval. Cependant, les valeurs
d'efficacité latérale moyennes augmentent avec l'intensité de la turbulence lorsque le taux
d’injection est élevé.

Launder et York [37] ont utilisé une intensité de turbulence en écoulement libre comprise de

4% et n'ont trouvé aucune influence sur celle-ci. lls ont également signalé une chute de
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I'efficacité de refroidissement par film due a une augmentation de l'intensité de la turbulence
en écoulement libre en présence d'un gradient de pression favorable.

Brown et Minty [41] ont étudié le refroidissement par film a travers un trou et une rangée des
trous, ils ont constaté des pertes d'efficacité de refroidissement pour une intensité de
turbulence en écoulement libre comprises entre 1,7% et 8%. Ils ont rapporté une intensité de
turbulence en écoulement libre plus élevée qui réduit I'efficacité de la ligne centrale pour les
emplacements situés de moins de 15 trous et pour des vitesses d’injection inférieures a 1.25.
Kadotani et Goldstein [42] ont utilisé des grilles générales de turbulence et ont mais évidence
I’influence de turbulence. Ils ont conclu que I’intensité de la turbulence est 1’un des
parametres les plus importants pour modifier I’efficacité.

MacMullin et al. [43] ont mesuré une intensité de turbulence en écoulement libre comprise
entre 7 % et 18%. Les résultats ont indiqué que le facteur de Reynolds a augmenté pour
atteindre des intensités de turbulence de 12%, puis est devenu constant et a diminué apres
15%. Ils ont découvert que ce facteur dépendait du nombre de Reynodls et de la configuration
de la plague.

Jumper et al [44]_ont étudie I'influence de la turbulence en écoulement libre en comparant
entre 0.5% 14% et 17% par rapport a la variation de I'efficacité de refroidissement par film
avec un angle d'inclinaison de 30 degré, et ont constaté une décroissance plus rapide de
l'efficacité du refroidissement par film quand 1’intensité de turbulence en écoulement libre
augmente.

Gogineni et al. [45] ont mesuré des valeurs d'intensité de turbulence en écoulement libre de 1
a 17% et ont utilisé la vélocimétrie par image a deux couleurs pour étudier le champ de
vitesse et de tourbillon avec une rangée inclinée a 35 degrés.

Bons et al [46] ont étudié les variations de l'efficacité de refroidissement par film avec
plusieurs rapports de vitesse et L/D = 3.5. Des intensités de turbulence en écoulement libre de
0,9%, 6,5%, 11,5% et 17,5% étaient utilisées. Ils ont signalé que [Defficacité de
refroidissement par film pouvant aller jusqu’a 70% dans la région proche du trou d’injection
en raison de I’amélioration du mélange.

Wang et al [47] ont rapporté le champ d'écoulement juste en aval de trous d’injection pour
deux niveaux d'intensité de turbulence en écoulement libre, 0.5% et 12%, au moyen d'une
anémométrie a trois fils. lls ont calculé les valeurs de viscosité de Foucault a partir des
données dans la direction latérale et dans la direction normale aux parois, ainsi que le rapport

entre les deux. Ce rapport explique I'anisotropie du transport de turbulence.
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11.3.2.2.4- Effets de jet sur I'efficacité de refroidissement par film :

L’un des phénomeénes physiques les plus importants associés au jet est la formation de
structures tourbillonnaires affectant fortement le comportement des jets.

Fearn et Weston [48], ont découvert la configuration d'une structure d'écoulement a paire de
vortex contrarotative (CRV) dominant la section transversale du jet.

Andreopoulos et Rodi [35] ont fourni des résultats expérimentaux plus détaillés dans le champ
proche du trou et ont suggéré que le CRV soit formé par le vortex sortant du trou.

IIs ont utilisé deux rapports de vitesse R=0.5 et R=2 dans les deux cas ils trouvent des régions
de sillage avec des modeles d’écoulement tridimensionnel trés complexe qui forment le jet
Acharya et al [49] ont résumé I’écoulement de refroidissement par film comme suit:

La majorité des études rapportées dans les années 1970 et 1980 étaient motivées par des
applications liées a VSTOL (décollage et atterrissage court et vertical) (vertical and short
takeoff and landing) et plusieurs études de visualisation et expérimentales de I'écoulement
ont été menées pour comprendre les caractéristiques des interactions entre les écoulements
Croisés.

Fric et Roshko [50] ont étudié la structure des tourbillons de sillage. La figure 1.33 montre un
schéma de Fric et Roshko illustrant les différentes structures générées lorsqu'un jet est injecté
normalement dans un écoulement croisé non limité. Contrairement a un cylindre rigide en
écoulement croisé, les limites du jet sont lécheuses et entrainantes, ce qui provoque la flexion
du jet. La formation périodique de tourbillons de sillage a été observée, en particulier lorsque
la vitesse d’injection du jet est supérieure a 1. La structure du jet elle-méme est dominée par
une paire de vortex a rotation opposée en forme de rein (CVP), et le cisaillement entre le jet et
I’écoulement transversal ainsi que le vortex sortant de la sortie du jet ont été attribués a la
source du CVP. Cependant, différents mécanismes sont proposés pour la réorientation du
tourbillon de trous de jets dans la structure du CVVP en amont du jet, en raison des gradients de
pression défavorables, il se forme un vortex en fer a cheval qui s’enroule autour de la base du

jet qui se déplace en aval avec un tourbillon opposé au CVP.
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Figure 1.33: Développement du jet [50].

« Les vortex de la couche cisaillée sont dus a une instabilité entre le jet et I'écoulement
principal.

» Le vortex en « fer & cheval » est le résultat d'un décollement de la couche limite de
I'écoulement principal : un tourbillon se forme et s'enroule autour du jet.

« Les structures de sillage apparaissent derriere le jet et sont convectées dans la direction de
I'écoulement principal. Ce sont des structures instationnaires et tridimensionnelles
complexes.

« La paire de vortex contrarotatifs est la structure dominante qui se développe dans le
champ lointain (10 a 30 diameétres) ou la vitesse moyenne dans le jet s'uniformise avec
celle de I'ecoulement exteérieur.

Haven et Kurosaka [51] ont étudié les effets de la mise en place des trous a l'intérieur de

I’aube produisant des vortex dans le méme sens que les vortex anti-reins. lls ont montré le

réle important joué par les tourbillons dans I'évolution des jets de refroidissement par film. Ils

ont été constatés que les tourbillons contrarotatifs soulevaient le jet qui devait entrainer la
formation de gaz chauds sous celui-ci, tandis que le couple anti-rein semblait avoir un sens de
rotation opposé a celui des CRV.

Bunker [52] a proposé de créer une tranchée autour de chaque sortie de trou de

refroidissement par film afin de modifier les interactions entre la couche limite et le jet de

refroidissement.
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Figure 12. Axial holes in a shallow surface trench.

Figure 1.34: La forme tranchée des trous axiaux [52]

Zaman et Foss [53] ont étudié expérimentalement 1’effet des générateurs de vortex sur la
pénétration et la propagation d’un jet dans écoulement transversale. Dans leur étude, il a été
démontré que les générateurs de vortex sont tres efficaces pour réduire la pénétration des jets.

11.3.2.2.5- Le nombre de Reynolds :

Ce parametre représente le rapport entre les forces d'inertie et les forces de frottement qui
s'exercent sur un fluide et permet de caractériser le régime d'écoulement. Selon les différentes
études Eriksen et Goldstein [54] et Rouvreau [55], Le nombre de Reynolds n’a que peu
d’influence sur I’efficacité¢ du refroidissement par film et sur sa dynamique. Mais, 1’étude
menee récemment par Haslinger [56] a montré que I’augmentation du nombre de Reynolds
permet de maintenir le corps du jet plus proche de la surface a refroidir, ce qui traduit

directement par une augmentation de I’efficacité de refroidissement khamaane [57].

11.3.2.2.6- L’épaisseur de la couche limite :

Influence de [D’épaisseur de la couche limite : L’augmentation de [’épaisseur de la
couche limite turbulente a pour effet de diminuer la distribution de [Defficacité¢ du

refroidissement sur la ligne centrale qui passe par le centre du trou d’injection. Ceci
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est expliqué par le fait que I’augmentation de 1’épaisseur de la couche limite diminue
le module de la vitesse prés de la paroi ce qui augmente 1’épaisseur moyenne de la
couche limite thermique. Par conséquent, la valeur de I’efficacité sur la ligne centrale
diminue. Par contre, ’efficacité augmente sur la ligne centrale entre deux trous d’une
méme rangée, puisqu’'une couche limite plus épaisse permet une meilleure dispersion
latérale du jet. La compensation entre ces deux effets faits que ’efficacité moyenne latérale

est finalement peu influencée par ce paramétre de I’intensité de turbulence Azzi abbés [58]

11.5- Les Techniques D’amélioration du refroidissement par film :

Parmi les techniques d’amélioration de l'efficacit¢ du refroidissement par film Ia
configuration des trous d’anti vortex combiné avec une rampe en aval du trou d'injection a été

proposée dans cette thése.

11.5.1-Conception des trous anti vortex :

Des travaux récents de Heidmann [59] et de Dhungel [60] se sont ramifiés dans leur étude une
nouvelle technique de trou anti-vortex. L'approche de leur groupe de recherche évalue le flux
émanant des trous latéraux provenant du trou d'injection primaire. L'étude de Heidmann [59] a
développé une analyse paramétrique du travail de Dhungel [60] démontrant que, l'efficacité
de refroidissement optimale a été obtenue lorsque les trous ont été placés directement
adjacents au trou primaire. La recherche de ce groupe a montré qu'un CRVP significatif est
géneéré par les trous latéraux qui tournent avec une orientation opposée au CRVP primaire.
Ces deux courants interagissent, comme dans le cas du triple jet, pour améliorer I'adhérence
du flux et la performance du refroidissement par film. Cette technique s'est révélée étre
valable sur des rapports de taux d’injection faibles et élevés avec ses améliorations les plus

significatives dans la catégorie de rapport de taux d’injection.

B

Figure 1.35: Géométrie des trous d’ Anti-vortex [59]
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Figure 1.36: Plague plane avec des trous anti-vortex [60]

Mostafa Abdel et al [61] ils ont étudié expérimentalement et numériquement trois positions
différentes des trous d’anti-vortex .Quatre taux d’injection M = 0.5, 1.0, 1.5 et 2.0, étais
utilisé. Les résultats montrent que la nouvelle technique améliore [I'efficacité du
refroidissement par film. Les vecteurs de vitesse numériques dans la région de la couche
limite ont montré que les trous anti-vortex créent des anti-CRV inversés par rapport aux

vortex CRV créés par le trou principal.

Figure 1.37: Grille de calcul des trous anti-vortex [61]

Fadéla Nemdili et al [62] ont étudié numériqguement des trous latéraux (Anti-vortex) du
refroidissement par film. 1l a été trouvé que les trous latéraux améliorent la performance du
refroidissement a travers tout le domaine de calcul. Les résultats numériques montrent aussi

une amélioration prometteuse dans tous les aspects thermo-fluide.

36



Chapitre | Generalité sur les turbines a gaz et le refroidissement par film

Case Upstream anti-vortex
05

alD 110
biD E¥i]
R 3062
Q W

Table | Geometric parameters

Figure 1.38: Géométrie d’ Anti-vortex et les parametres géométriques. [62].

Une étude numérique de Mostafa Abdelmohimen et al [63] a été testé sur deux rangées de
trous inclinés de 30 °, la rangée amont est complétée par des trous anti-vortex. Trois positions
différentes de trous anti-vortex sont étudiées avec trois taux d’injection M=0.5, M=1.0 et
M=2.0. Ils ont montré que I’utilisation des trous anti-vortex augmente I'efficacité du
refroidissement par film et leur position montre un effet significatif, en particulier avec des
taux d'injection éleveés, ainsi que I'efficacité de refroidissement par film augmente lorsque la

sortie des trous anti-vortex est plus proche de la deuxieme rangée des trous principaux

Figure 1.39: Rangée des trous avec Figure 1.40: Grille de calcul des

des trous antivortex [63] trous antivortex [63]
1.5.2-Configuration de la Rampe :
La rampe est une technique parmi les plus efficaces qui ont été utilisé pour améliorer
I’efficacité du refroidissement par film. Na et Shih [64], ils ont constaté que I'utilisation d'une

rampe pouvait améliorer I'efficacité du refroidissement par film par rapport a une plaque

simple.
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Figure 1.41: Configuration géométrique de la rampe [64].

Rigby et Heidmanne [65] ont étudié numériquement une micro rampe en aval de trou
d’injection ils ont examiné les taux d’injection 0.5, 1.0, 1.5, 2.0 les résultats montre que la

présence de micro rampe démunie les vecteur néfaste CRV et augmente les anti-CRV.

07sp] i

Figure 1.42: Configuration géométrique de la micro rampe [65].
Assim et al [66] ont étudié expérimentalement I’effet d'une rampe en deux cas (a et b) sur les
trous coniques en comparent avec le cas de Baseline (des trous cylindrique) ils ont montré que
le cas (b) a double rampe donne une meilleur d’efficacité du refroidissement par film, qui a
été considérée comme un bon prometteur pour la performance du refroidissement par film

pour tous les taux d’injection faibles et forts.

Mainstream Mainstream
Sl B Sk B
.;‘,’;:_-’ "8 ! A g
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Coolant Coolant
(@) Figure 1.43: Configuration de trous (b) Figure 1.44: Configuration de trous
conique avec une seule rampe en conique avec deux rampes [66].
amont [66].
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Zineb,H et al [67] ont proposeé une nouvelle géométrie de la pyramide en amont du trou

d’injection, cette derniére a été congu pour maintenir I'amélioration des performances de
refroidissement par film avec une rampe en amont, ou au moins une partie de celui-ci, tout en
minimisant la pénalité de la trainée de pression.la pyramide en amont est affectée par une

moindre trainée de pression.
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Figure 1.45: Domaine de calcul et la configuration géométrique de la rampe [67]

Le concept de la rampe en forme de dune en Brachane (BDSR) a été proposé par Zhou et Hu
[68]. Leurs résultats montrent que le nouveau couple anti-CRV créé a l'aide de dunes affecte

le CRV, ce qui améliore I'efficacité de refroidissement par film.
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Figure 1.46: Configurations géométriques de la rampe en forme de dune (BDSR) [68].
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Liming Song et al [69] ils ont étudié expérimentalement 1’effet 1’angle d'inclinaison o (20°,
30°, 40°) et du taux d’injection (M = 0.5, 1.0, 1.5) sur la rampe qui situé en aval de trous
d’injection (générateur de vortex VG) afin d'améliorer les performances de refroidissement
du film. Leur résultat montre que I’angle a =20°et M=1.50 donne une meilleure efficacité du

refroidissement par film.

1D_ 191D

1.57D

H=1.27D

Figure 1.47: Configuration géométrique de la rampe (générateur de vortex) [69].

Le concept de la rampe en forme de chevron a été proposé par Antar M.M. Abdala et al [70]

dans le but d’analyser 1’effet de cette modification sur I’efficacité du refroidissement par film.
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Figure 1.48: Domaine de calcul et conditions aux limites [70].

Zhou, W et Hui, H. [71] ils ont étudié expérimentalement une nouvelle conception de rampe
en forme de dune de Brachane en coquille BDSC Les résultats montrent que la conception

BDSC entrainait une perte aérodynamique plus élevée avec des taux d’injection faible.
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Figure 1.49: Configuration de conception BDSC [71]

Daren Zheng, Xinjun Wang [72], ils ont placé une rampe sous forme d’escalier avec
différents espacements. Ils ont montré que 1’augmentation de 1’espacement augment

I’intensité des antis vortex contre rotative (anti-CRV) avec une diminution de CRV.
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Figure 1.50: Configuration géométrique de la rampe en forme d’escalier [72].

Khamane et al [73] ils ont étudié numériquement ’effet d'une micro rampe (MR) sur les
performances de refroidissement par film. La micro rampe est placée en avale du trou
d’injection, deux taux d’injection M=1 et M=1.50 ont été utilisé, les résultats montre qu’il ya
un changement de champs d’écoulement pour chaque hauteur de micro rampe H et 1’efficacité

de refroidissement par film est trouvée a son max pour M=1.50.
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Figure 1.51: Géométrie et dimensions de la micro rampe placée en aval du trou
D’injection [73].

Wenwu Zhou, Di Peng [74] ils ont utilisé le concept de la rampe sous forme d'une dune en
Brachane (BDSIC) avec différent trous d’injection, trois taux d’injection ont été utilis¢é M=
0.40, M=0.90 et M=1.40 .lls ont montré que la forme des trous évaseés donne une meilleur

efficacité par rapport les trous cylindriques.

Mainstrea m & Mainstream

-

Figure 1.52: La configuration dutrou (a) circulaire, trou évasées (b) et la Configuration de
BDSIC [74].
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I11.1- Introduction :

La turbulence d’un écoulement se caractérise principalement par une imprévisibilité du
détail des fluctuations des variables aérodynamiques du fluide et par I’existence d’un
rotationnel de vitesse, ou autrement dit, des tourbillons qui sont étroitement liés les uns
aux autres. C’est pourquoi, elle est aussi le siége d’un transfert énergétique permanent,
il est en effet possible d’observer un flux d’énergie entre les grandes structures générées
par les gradients de vitesse du mouvement moyen vers des structures de tailles
inférieures. Au cours de ce transfert, la dissipation de 1’énergie due a la viscosité du
fluide est de plus en plus importante et s’effectue de manicére inversement
proportionnelle a la taille des structures.

L’intensité de la turbulence peut étre traduite, entre autre, par le nombre de Reynolds
qui représente le rapport entre le temps nécessaire a une perturbation pour étre amortie
par la viscosité du fluide et le temps mis par une particule pour traverser une distance
caractéristique de 1’écoulement sous 1’effet de son inertie. Pour de faibles nombres de
Reynolds, I’écoulement demeure laminaire de maniére permanente, toute éventuelle
instabilité étant immédiatement corrigée. Par contre, dés que ce nombre devient

important, 1’écoulement est le siege d’un régime turbulent élevé.

11.2- Phénomeéne de Turbulence :

La turbulence est un phénoméne présent d’une manicre facilement visible dans la
nature, et également trés présent dans les écoulements aérodynamiques externes et
internes. Une définition précise de la turbulence est donc difficile & donner on peut
cependant faire un catalogue :
e L 'état turbulent est caractérisé par des variations rapides irréguliéres et aléatoires
de la vitesse.
e Les mélanges sont importants et plus rapidement faits que par la diffusivité
habituelle.
e Le nombre de Reynolds est grand.
e L'écoulement est 3D, il est rationnel.
e L'énergie est dégradée: les écoulements turbulents dissipent I'énergie.

e Les echelles mises en jeu ne sont pas celles des échanges moléculaires
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Les caractéristiques sont les mémes pour tous les fluides (gaz ou liquides). [75]
11.3- Equations fondamentales de la dynamique des fluides :

11.3.1- Les grandeurs moyennes :

Devant la grande complexité de la turbulence, on a souvent recours au traitement des
problemes par des méthodes statistiques. Ce recours est justifié par la difficulté d'acces

aux nombreuses causes des instabilités. Ainsi, selon la "Décomposition de Reynolds",

chaque grandeur @ est décomposée en une valeur moyenne @ et une fluctuation &.

Cette décomposition consiste a considérer toute grandeur comme la somme d'un terme
moyen et d'un terme fluctuant :
aw) = O+ I(t) (11.1)

En appliquant I'approche statistique décrite ci-dessus et prenant la moyenne d'ensemble

comme il est montre sur la figure (11.1).

o A

t

Figure 11.1: Les fluctuations g pour un écoulement turbulent et stationnaire.

11.3.2- Equation de Continuité :

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

élémentaire donné. Cette équation peut étre exprimée par la formule suivante :

dp . ™ _
— +div(pU) = 0 (11.2)
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e Pour un écoulement stationnaire, — =10 (11.3)

11.3.3- Equations moyennées de Navier Stokes :

Ce principe se traduit par les équations de Navier- Stokes, qui ont été établies en 1822 par
ces derniers. On les obtient en écrivant I'équilibre du systeme de forces s'exergant sur un

parallélépipéde élementaire : [75]

9 9 249 9 _ _0op 2u _
S Puto-put+ 3y puv + — puw 5 T uv px (1.4)
0 0 ) 2 d ap 27
—5 PV T opuv + 2y PV to pvw = — 3 + uv<¥ — py (11.5)
0 0 ] 0 2 ap 2w
5 PW + on PUw + 3 puw + SPW =~ +uV<¥ —pz (11.6)

L'application de la décomposition de Reynolds aux équations de Navier-Stockes

régissant I'écoulement, conduit aux équations suivantes :

Suivant I’axe x :
2 a+ L o)+ L oun+ Lo = =224 2@+ % a2y + 2 (—puv
5 PU+ ax(pu )+ aypuv+ S PU = ———+uve+ ax(pu )+ ay( puv) +

0 , .,
=5 (—PUW) + g, (1.7)

Suivant 'axe y :

D 42 i+ (ov?) + 2 oo = — P v + 2 (i) + - (— i

5 PVt ——puv + ay(pv )+ 5, PTW o T Ve + ax(puv)+ ay( pr) +

] .

a—y(—pvw +gy) (11.8)
Suivant I’axe Z :

Do+ 2 o+ 2 o) + 2 pw? = — 2 4 172 4 2 (o) + - (— o5

S PW + —puw + o (puw) + o5, PWe = ——+ Ve 4+ — (puw) + 6y( prw) +
O (w2

o (=PW*) + g, (11.9)
Ces équations sont appelées parfois équations de Reynolds ou équation de Navier

geneéralisées. Il est tout a fait clair que ces équations pour les quantités moyennes
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temporelles sont terriblement compliquées, impliquant des non linéarités et des produits
de fluctuations de vitesse moyennes temporelles peu connus. On note cependant que ces
équations sont identiques en forme aux équations de Navier stokes a I’exception de la
présence des produits de vitesse fluctuante mentionnés précédemment. Dans les
relations ci-dessus, les grandeurs sont des forces par unité de volume. En multipliant
par I’¢lément de volume, les termes supplémentaires représentent des forces normales et
tangentielles complémentaires qui sont appelées contraintes apparentes ou encore
contraintes de Reynolds. Elles jouent un role fondamental dans le transport turbulent.
Ces termes additionnels pouvant étre interprétés comme les composantes d’un tenseur
de contraintes. Le tenseur de Reynolds est relié aux fluctuations de vitesse de la

maniére suivante :

Ty Txz u? o uv' ouw
Tyx Tyy Tyz =—p| VU V? VW (11.10)
X fzy T2z Japparentes wu Wy W

XX :—PU_'Z Tyy =—pv? Tyy =—pv?

Xy =Tyx = —pu'v’ Xz =%x = —pu'w' Tyz =Tzy = —pV'W'

11.4- Modélisation de la turbulence :

En vue de I'amélioration du traitement des fluctuations induites par la turbulence dans le
mouvement d'une particule, dans le code de calcul (ANSYS CFX 14.0), il existe trois
méthodes d'approche pour aborder le probléme de turbulence.

La premiére méthode consiste a décomposer le champ de la vitesse et de la température
en composante moyenne et une fluctuation turbulente, le systéeme d'équations résultant
(Reynolds Averaged Navier-Stokes équation, RANS) quantifie ainsi le comportement
de I'écoulement moyen. Ce probleme est connu sous le nom de « probleme de la
fermeture » ou I'on dispose d'un nombre d'équations inférieur au nombre d'inconnues.
Une variété de modeles est a présent disponible, allant du plus simple (a zéro équation)
au plus complexe (Reynolds Stress Model, RSM).

La seconde est une méthode dans laquelle toutes les structures de la turbulence (macro
et microstructures) sont résolues directement et modélise I'effet des petites structures par
des modeéles plus ou moins simples, dits «modéles de sous-maille » (subgrid models).
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Cette méthode est connue sous le non de « simulation des macro-échelles » (Large Eddy
Simulation, LES).

Afin d'essayer d'améliorer les possibilités prédictives des modeles de turbulence dans
des régions fortement séparées, Spalart [76] a proposé une approche hybride, qui
regroupe les avantages des simulations aux grandes échelles (LES), donnant de bons
résultats dans les zones fortement décollées, et des modeles Reynolds-Averaged Navier-
Stokes (RANS), plus efficaces dans les régions proches parois de la couche limite. Le
concept est nommé (Detached Eddy Simulation, DES), c'est la troisieme méthode.

e Le code de calcul CFX permet d'utiliser differents modeles de turbulence, parmi

lesquels on distingue deux grandes catégories de modélisation :
11.4.1- Modéles a viscosité turbulente (Eddy Viscosity Turbulence Models) :

Basé sur I'nypothese de Boussinesq qui consiste a modéliser directement les tensions de

Reynolds a l'aide de la viscosité turbulente relativement facile a utiliser. Cependant, la

qualité de modélisation de p; influe directement sur la qualite de I'écoulement moyen.

11.4.1.1- Concept de la viscosité turbulente (Eddy Viscosity) :

Au lieu de résoudre les équations de transport de chaque composante du tenseur de
Reynolds, nous allons essayer de modéliser directement ces termes. La meilleure
approximation connue est basée sur I’hypothése de Boussinesq qui stipule que les

contraintes de Reynolds peuvent étre exprimées selon 1’équation suivante :

2
5y = 5Ok - 208, (11.11)

Le premier terme est isotrope, alors que le deuxiéme reliant linéairement Z'ij au tenseur

du taux de déformation S;; est symétrique.

+ Le coefficient de proportionnalité +, designe la viscosité turbulente qui

contrairement a la viscosité cinématique est une caractéristique de 1’écoulement et
non pas du fluide.
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11.4.2- Modéle aux tensions de Reynolds (Reynolds Stress Turbulence Models) :

Les tensions de Reynolds sont calculées directement. La modélisation se porte alors sur
des moments d'ordre supérieur. La mise en ceuvre est plus délicate mais les résultats
sont de meilleure qualité. Chacun de ces modeles est subdivisé en une variété de
modeles [76]. Parmi les modeles utilises dans le code de calcul CFX, on trouve
principalement les modeéles suivants :

* Les modeles a zéro équation ou modeles de longueur de mélange.

* Les modéles a deux équations : (k-¢ RNG, k-g, k-@ SST)

* Reynolds stress équation model (RSM).

* Large Eddy simulation (LES).

11.5- Modeéle k-¢ RNG:

Le modéle RNG a été développé a l'aide des méthodes de groupe de normalisation
(RNG) de Yakhot et al [78] Afin de renormaliser les équations de Navier-Stokes, et
prendre en compte les effets des plus petites échelles de mouvement. Dans le modele
standard k-epsilon, la viscosité de Foucault est déterminée a partir d'une seule échelle de
longueur de turbulence, de sorte que la diffusion turbulente calculée est celle qui se
produit uniquement a I'échelle spécifiée, alors qu'en réalité toutes les échelles de
mouvement contribueront a la diffusion turbulente. L’approche RNG, qui est une
technique mathématique qui peut étre utilisée pour dériver un modeéle de turbulence
similaire au k-epsilon, donne une forme modifiée de 1’équation epsilon qui tente de
rendre compte des différentes échelles de mouvement par des modifications du terme de
production. Ce modele a été adopté dans nos travaux

On specifie la viscosité turbulente comme suit :

kZ
He = pe, — (11.12)

c,. est une constante adimensionnelle Cy

Le modele k- comporte deux équations de transport lI'une pour 1'énergie cinétique
turbulente K, et 'autre pour le taux de sa dissipation «.

Les équations mathématiques du modéle sont présentées ici.

) P ) 9,
a(ps) +a—xj(psui) = a—xj[(u+5—2)a—xj] + P, — pe (1.13)
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2 2 (peuy) =2 Be) O E_p (5
% (02) + 5 (peup) = | (1 +2) 22| + Cre e = P = Cacp % (11.14)

_a
C“(l no)

Or (pe=0Coe + Coe + 1+51.

and 7= Sk/e and S = (2S; S;j) /2

Les constantes du modéle RNG k-¢ sont mentionnées ci-dessous:

C“ Ok O¢ Cer Ce2 1, B

0.0845 0.7194 0.7149 1.42 1.68 4.38 0.012

Tableau I1-1 : Constantes de modéle K-¢. RNG

11.6- Modele turbulence SST (shear stress transport) :

Sous un gradient de pression défavorable, le décollement joue un réle important prés de
la paroi (intensification du transfert de chaleur). Le modéle Shear Stress Transport
(SST) a demontré ces possibilités de prédictions précises de la séparation dans de
nombreux cas (Bardina et autres, 1997). L'idée derriere le SST est de combiner le
modéle k-o et le modéle k- a 'aide de coefficients d’amortissements f1, f1 est égale a 1
pres de la paroi et zéro loin de cette derniére. Il active le modéle de Wilcox k- @ dans la
région pres de la paroi et le modele k- pour le reste de I'écoulement. Par cette approche,
I'exécution du modeéle Wilcox, peut étre utilisé sans erreurs potentielles. [79]

La formulation du modéle de SST est comme suit:

o(pk) Alpu k) o o ok

J

ot OX OX.-

J

a(pU .
opw) (o ’w)=1Pk—ﬂpw”%(%a—w}@%zi;—k;—w (11.16)
) X

j Vi j i O

U, 7 oJ, -~
Lo=u+it; T=p+2t; P=g; 0 B =min(R,C
Kk =M o, H 5. k jaxj k (k 1g)

Les coefficients, ¢, et ¢, du modéle sont des fonctions de :

P= fl(/’l"'(l_ fl)(pz (11.17)
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Ou les coefficients du modeéle k-m et du modéle k-& sont respectivement égales a :

0, =20 0,=20; k=041, y,=0.5532 ; B,=0.075; 8" =0.09 ; C,=10
oy, =20 o, =1168 x=0.41; y,=0.4403 ; 3,=0.0828 ; 5" =0.09

dans cette étude notons que parmi tous ces modeles, on a utilisé le modele k-¢ RNG, ce

dernier sera donc notre outil, afin de calculer la distribution de la viscosité turbulente y;.
11.7- Modéle k-¢ :

Le modeéle présenté k-g est un modéle semi-empirique, développé par launder et
spalding [80]. Il comporte deux équations, I'une pour k et I'autre pour &, basées sur une
meilleure compréhension des processus causant le changement de ces variables.
Le modele (k, €) s'avere actuellement l'un des plus répandus dans les applications
pratiques a l'usage de l'ingénieur. Il conduit a des résultats qui, sans étre toujours
guantitativement corrects, restent le plus souvent qualitativement représentatifs.
On spécifie la viscosité turbulente comme suit :
kZ

He = pc,— (11.18)
c,: est une constante adimensionnelle c,,
Le modele k-¢ comporte deux équations de transport l'une pour 1'énergie cinétique

turbulente K, et 'autre pour le taux de sa dissipation «.

a(pK)+V0(pUK):Vo ,u+ﬂjVK}+Pk—pg (11.19)
ot i o,
G(pg) | Hy &
2 Ve(pUg)=Ve|| u+ Ve|+—(C,P, -C,,pe) (11.20)
ot | o, K
P, =-u.u % (1.21)
k i jaxj '
ou
(ou. oU.
P =v, U Y, (11.22)
ox; | ox; X
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Ces équations contiennent cing constantes ajustables C,;Ok, OF; Cic; Coe Les

constantes utilisées dans ce modéle sont obtenues a partir des donnees expérimentales

d'une variété de configurations d'écoulements. Leurs valeurs sont comme suit :

C. |ox cE Cie |[Co

0.09 [1.00 |[1.30 |1.44 1.92

Tableau I1-2 : Constantes de modéle K-¢.

Py : est la production de I'énergie cinétique turbulente due aux forces visqueuses et aux

forces gravitationnelles Pyp (buoyancy forces).

11.8- Modéle k- (oméga) standard :

Le modele K-oméga est I'un des modeéles de turbulence les plus couramment utilisés. Il
s’agit d’un modéle a deux équations, c’est-a-dire qu’il inclut deux équations de
transport supplémentaires pour représenter les propriétés turbulentes de 1’écoulement.
Cela permet a un modele a deux équations de prendre en compte les effets historiques

tels que la convection et la diffusion d'énergie turbulente. [78]

o(pk) a(pu k) — P — B ke + -2 (Fk ;‘(‘ j(||.23)

ot OX; ()34 ;
Et
d(pw) 5(,0U ja)) @ 2 0 ow
+ =a—P—ppo + r 11.24
ot oX; k X pp OX “ OX ( )

11.9- Modéele SSG-RSM :

Le modéles de stress Reynolds (RSM), également connus sous le nom de modeles de
transport de stress Reynolds Dans ce modele, on évite le concept de la viscosité
turbulente et on calcule directement les composants du tenseur de Reynolds. Ces

modeles reposent sur I'équation de transport.
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Parmi les versions disponibles dans le code, la version dite SSG RSM (Speziale, C.G.,
Sarkar al.1991) est la plus précise et aussi la plus recommandée. [78]
L’équation de transport des six composantes du tenseur de Reynolds

s’écrit :

= (o) e (5 = e [ P )] o [ ()| (—gﬂ—gﬂ)

an
local time . N . -
derrivative Ci Drjj DL Pij
- = ou; au; ou. au; 1 1
-pB (giuj 6+gjuie) + p (g‘ + a) - 2}1 0?;( 6Tk -Zka (uj umeikm-i-uiumejkm) (l | 25)
_Jv_/ —_—
Gij s & Fi
ij

C;; Représente le terme de convection, Dy : la diffusion turbulence , DL;; : le terme
de diffusion moléculaire , P;; le terme de production de contrainte , Gj; le terme de

flottabilité , ¢ij le terme de pression-taux deformation , ¢;; le terme de dissipation, Fj;

terme de production en rotation du systéme.

11.10- La comparaison entre les modeéles de la turbulence :

1.0 \ SST
{1 m N\ - —— K-EPSILON RNG
"\ M=0,5 —+— K-EPSILON
0,84 ™\\ ——RSM
N e KW
B Exp sinha et al
0,6 \
\
g
0,41
0,2 A
0,0 —
0 5 10 15 20 25 30

X/D

Figure 11.2: L’efficacité adiabatique de refroidissement par film de la ligne centrale

pour différent modele (M=0.50).
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e

Modéle SST Modele K-ESILON RNG

e e e

Modéle K-ESILON Modéle SSG-RSG

e
Modeéle k-®

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

Figure 11.3: L’efficacité adiabatique du refroidissement par film sur la plaque plane,
M =0.50

Du point de vue de la modélisation numérique, il est bien établi que les modeles de
turbulence isotropes a viscosité turbulente sont appropriés pour étudier le phénomeéne de
refroidissement par film. Plusieurs études numériques ont montré que les modéles a
deux équations, comme les modele k-g¢, k-e RNG, k-0 et le modéle SST sous-
prédisaient I'étalement latéral du champ de température et entrainaient par conséquent
des valeurs plus faibles de I’efficacité adiabatique de refroidissement par film Azzi et
Lakehal [81] Les modeles de contraintes de Reynolds du second ordre n'utilisent pas
I'nypothese de viscosité de Foucault; au lieu de cela, ils résolvent une équation de
transport pour chaque composante de contrainte comme le modéle SSG —RSM.
Andreini et al [82] et Plesniak [83] ont prédit le refroidissement par film en utilisant k-
g, k-o et le modele de turbulence de stress de Reynolds (RSM). Ils ont rapporté que le
modele RSM n'entrainait pas d'amélioration significative par rapport d’autre modéle, ce

qui concorde avec les résultats de Walters et Leylek [84] et d'Azzi et Lakehal [81].

On remarque bien que le modele k- RNG et le modele SSG-RSM donnent une bonne
concordance avec les résultats expérimentaux de Sinha et al, c’est ce qui est montré sur
la Figure 11.2. Le modéle k-¢ RNG est connu pour fournir des bonnes prévisions avec
quelques limitations pour les configurations complexes, telles que la séparation de la
couche limite et les écoulements tourbillonnaires. Les résultats de I’efficacité
adiabatique de refroidissement par film ont mis en évidence 1’avantage de modéle k-¢

RNG. On remarque que la couverture du film de refroidissement de ce modéle est
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meilleure par rapport aux autres modeles comme il est clair dans la Figure 11.3, par
contre, on remarque une faible couverture du film pour le modéle SSG-RSM. Qu'il est
basé sur I’équation de transport et le taux de dissipation, ce modéle est plus mieux pour
I'adaptions des écoulements complexes mais il prend plus de temps pour la

convergence. Pour ce la le modéle k- RNG a été choisi pour le reste de calcule.

11.11- Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons présenté la formulation mathématique a partir des
équations de Navier-Stokes. Et nous avons établit une comparaison entre les modéles
de turbulence afin de choisir le meilleur modéle qui donne une bon concordance avec
les résultats expérimentaux. Il est bien claire que le modéle k-epsilon RNG et le
modeéle SSG-RSM donnent un bon résultat par rapport a I’étude expérimentale, mai
nous avons choisi le modele K-epsilon RNG a cause de sa convergence rapide avec un
nombre d’itérations inférieure au modeéle (SSG-RSM). Ce qui va nous conduire a
simuler notre étude avec le modele K-epsilon RNG pour obtenir des résultats optimaux.
Parmi les méthodes utilisées dans la plus part des codes de calcul CFD (Computatinal
Fluid dynamique) on cite la méthode des différences finis, la méthode des éléments finis
et la méthode des volumes finis, cette derniere est la méthode qui a été utilisée dans

notre étude il sera expliquée dans le chapitre suivant.
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I11.1- Introduction :

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

I11.2- Les résolutions numériques :

La plupart des phénomenes physiques sont gouvernés par des équations différentielles
partielles telles que le transfert de masse et de chaleur. Les méthodes numériques sont tres
utiles dans la résolution des équations aux dérivés partielles, car le non linéarité de ces
équations et la complexité des probléemes rend leur résolution difficile par les méthodes
analytiques.

Les trois grandes méthodes numériques utilisées dans les codes tridimensionnels sont les

volumes finis, les différences finies et les éléments finis.

111.2.1- La méthode des différences finies :

Consiste a discrétiser les équations continues aux nceuds d'un maillage prédéfini en calculant
chaque dérivée partielle a lI'aide de séries de Taylor tronquées pour obtenir des équations
linéaires reliant la valeur des inconnues en un nceud aux valeurs de ces mémes inconnues aux

nceuds voisins.

111.2.2- La méthode des éléments finis :

La technique des eléements finis discrétise I'espace a l'aide d'éléments géométriques simples
(triangles ou quadrangles en général). Comme elle permet de modéliser des geométries tres
complexes, elle est parfois préférée a la méthode des volumes finis. Ensuite, la forme forte
des équations est remplacée par la forme faible dans laquelle les inconnues sont approximées

par une combinaison linéaire de fonctions de base dont le support est un des éléments.
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111.2.3- La méthode des volumes finis :

Cette méthode consiste a subdiviser le domaine physique de I'écoulement en éléments de
volumes plus ou moins réguliers dans lesquels les équations, décrivant I'écoulement, écrites
sous une forme conservative, sont intégrees.

Le but de cette méthode est de convertir I'équation différentielle géenérale en un systeme
d'équations algébriques en mettant en relation les valeurs de la variable considérée @ aux
points nodaux adjacents d'un volume de contréle typique. Cela est obtenu par I'intégration de
I'équation différentielle gouvernante dans ce volume de contréle avec l'approximation des

différents termes (convection, diffusion et source).

I11.3- Génération de maillage :

Le domaine de calcul de la grille d'aube est subdivisée en un ensemble de volumes de contréle
en utilisant des formes de maillage (maillage structuré ou non structuré). Dans cette étude, le
maillage utilisé est un maillage arbitraire (non structuré).

Ces volumes de contrdle enveloppent tout le domaine de calcul sans chevauchement, de telle
facon que la somme de leurs volumes soit égale exactement au volume du domaine de calcul.
Un point est positionné au centre de chaque volume et est appelé centre du volume de
contrdle, i | sera noté P, figure (I11-1). Les nceuds des volumes voisins seront notés suivant
leurs positions N, S, W, E, T e t B {North, South, West, East, Top et Bottom respectivement).
La Figure ci-dessous (Il1l-1) montre les différentes notations utilisées pour chacun des

volumes de controles donnés :

Figure 111.1: Volume de contréle dans un maillage tridimensionnel non orthogonal [58].
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I11.4- Discrétisation Numérique :

Les solutions analytiques des équations Navier stocks existent seulement pour les
écoulements simplifiés, condition idéale. Mais pour obtenir des solutions pour les
écoulements réels une approche numérique doit étre appliqué. Par lequel, les équations sont

remplacées par des approximations algébriques qui peuvent étre résolues en employant les
méthodes numeériques.

I11.5- Discrétisation des équations gouvernantes :

Cette approche implique la discrétisation du domaine spatial en une série de volumes de
contréle enveloppant tout le domaine de calcul sans chevauchement en utilisant un maillage.

De telle fagon, que la somme de leurs volumes soit égale exactement au volume du domaine
de calcul.

11 est clair que chaque nceud est entouré par un ensemble de surfaces (facettes) qui comportent
le volume de contrble. Toutes les variables de la solution et des propriétés du fluide en
présence sont stockées aux nceuds d'élément isolé. Les équations de conservation de la
masse, de la quantité de mouvement, et de 1’énergie...etc. sont intégrées dans les facettes de

chaque volume de contréle représente une surface de volume de contr6le dans une maille
typique bidimensionnelle.
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Figure 111.2: Représentation d’un volume contréle en 2D

Les flux de surface doivent étre discrétisée et representés aux points d'intégration « ipn »
situés au centre de chaque segment extérieur dans un elément 3D entourant le volume fini.
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Chapitre 111 Présentation de code du calcule

Aprés discrétisation et réarrangement la forme discrétisée des équations intégrées sont écrites

sous la forme suivante : [85]

v(pmp J+Z(pU An;) =0 [IV-1]

ip

V(PU —p'U, }Zm-p(U) Z(PA”J‘)

[IV-2]

_ 0,0 ) _
v[pe-pe +> Mip o =D | T b An; | +S,V [IV-3]
At ™ m OX _
ip
V : est le volume d’intégration de la grandeur @
ip : est 'indice d’intégration par point (intégration point.)
An; : est la surface d’intégration de la grandeur @

At : est un intervalle de temps (time step)

A noter que le schéma temporel arriére d’Euler du premier ordre (upwind scheme) et
employer dans ces équations bien que on a la possibilité d’utilisé un schéma de second ordre.

Le débit massique qui traverse la surface An; du volume de contrdle est sous la forme :

mi = (pU, Anj)?p [IV-4]

111.6- La simulation avec ANSYS :

La compréhension du comportement des fluides est bien souvent un facteur important dans le
développement de produit. Grace a la capacité de calcul disponible toujours plus grande,
I’analyse des écoulements a de plus en plus tendance a quitter le laboratoire pour entrer dans
le monde de la simulation numérique. Des interfaces conviviales et intuitives ainsi que son
intégration dans le processus de développement eélargissent continuellement la palette
d’utilisateurs de calcul fluide. Le role central pour ce type de calcul est détenu comme
auparavant par 1’ingénieur calcul spécialiste en CFD, mais les environnements de nouvelle

géneration comme ANSYS Workbench donnent un acces a certaines applications aux
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Chapitre 111 Présentation de code du calcule

ingénieurs sans connaissance détaillée de la CFD. Avec I’importance croissante des calculs
couplés (interaction fluide/structure), I’aspect déja tres implanté dans la palette de produits
ANSY'S prend toute son importance.

Les applications fluides interviennent sous différentes formes dans de nombreux domaines :
depuis la climatisation de grands batiments jusqu’a la simulation d'essais en soufflerie pour
I’industrie automobile, en passant par I’optimisation de turbines, de pompes et par les calculs

d’écoulements dans les domaines micro

I11.7- Pimportance ANSYS CFX:

Afin d’anticiper I’importance croissante des applications CFD dans des entreprises, ANSYS
Inc. a étendu en 2003 sa palette de produits avec le code CFX. Ce code fait partie depuis 20
ans parmi les solutions dominantes dans le domaine de la simulation de fluides. ANSYS
propose ANSYS CFX aussi bien comme solution indépendante dédiée au calcul fluide, que
comme application intégrée dans les solutions de mécanique des structures pour des
utilisations couplées. Les applications fluides d’ANSYS, "Solution computational fluid
dynamics", se base sur le logiciel ANSYS CFX. ANSYS CFX-14 est un paquet complet qui
offre une palette exhaustive des applications nécessaires au calcul d’écoulements. ANSYS
CFX bladegen est une solution compléte incluant des fonctions de modélisation
spécialement congues pour couvrir les besoins des concepteurs de turbines.
Ansys cfx turbogrid Permet dans ce méme secteur d’activité d'obtenir rapidement un
maillage fin et de qualité, un des facteurs décisifs quant a la fiabilité des résultats.

On peut encore citer dans la famille de produits ayant trait au calcul d’écoulement les
solutions ANSYS ICEM CFD (meilleur leaer dans le calcul d’écoulement, mais tout aussi
efficace pour le calcul de structures) et ANSYS Multiphysics, dans lequel le module fluide
ANSYS CFX Flow est intégré.

111.8- ANSYS CFX-14 :
Il est présenté comme ['un des codes les plus puissants du marché dédi¢ au calcul

d’écoulements. Des solutions spécifiques pour le développement de turbines sont également

disponibles avec ANSYS CFX — BladeGen et ANSYS CFX TurboGrid.
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Chapitre 111 Présentation de code du calcule

Le logiciel ANSYS CFX 14 propose un nombre assez important d'options qui déterminent la
forme des équations de Navier-Stokes et des equations de transport. L'utilisateur a le choix
entre un écoulement tridimensionnel, monophasique ou multiphasique, turbulent ou laminaire,
stationnaire ou instationnaire, incompressible ou compressible, avec ou sans transfert de
chaleur, avec ou sans introduction de substances chimiquement réactives ou non réactives.
Pour les écoulements turbulents, ANSYS CFX 14 permet d'utiliser les catégories classiques
des modeles de turbulence : les modeles reposant sur le concept de la viscosité turbulente et
les modeéles de fermeture du second ordre. (Les modeles sont : k-, k-¢ RNG, k- et le modéle

SST qui sont présenté dans le chapitre précédent).

111.9- ANSYS ICEM CFD :

C'est un logiciel de génération de maillage dédié a la mécanique des fluides, mais également
aux applications de mécanique de structures. La Solution de calcul compléte en CFD Le
logiciel de calcul CFX est utilisé dans le développement de produits ou l'analyse de processus
de fabrication quand un écoulement, un transfert de chaleur ou une réaction chimique joue un
role important.

CFX est un outil de simulation 3D efficace permettant de répondre rapidement a des
problemes d'écoulements et de trouver des solutions adéquates. 1l en découle un nombre plus

restreint de prototypes et donc un gain de productivité.

ICEMCFDREX)) CEXBEX] ANSYS

X .

- ] CFX- POST

Géométrie , I

l CEX-SOLVER

Génération I
du Maillage
—» CEX-PRE

Figure 111.3 : Les Bloc Principales de ’ANSYS CFX 14.0.
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Dans le domaine de la mécanique des fluides, ANSYS/ICEM CFD s'est imposé comme le
module de pré - processing le plus utilise, que ce soit dans I'industrie automobile,
aeronautique, aérospatiale, chimique, des turbomachines, électrotechnique ou médicale.

Ce module est également de plus en plus employé comme pré—processeur dans le calcul de
structure. Le module ICEM permet d'établir la géométrie. 1l est utilisé comme un logiciel de
traditionnel. La géométrie est construite a partir de points, de courbes, de surfaces et de

volume.
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1V.1- Introduction :

Le refroidissement par film est 'une des techniques les plus employées pour le
refroidissement des aubes des turbines. Ce procédé est influencé par plusieurs paramétres
géométriques et aérodynamiques. Il provient de 1’air de refroidissement du compresseur et est
injecté a travers une ou plusieurs rangees des trous dans la couche limite haute température a
la surface de la pale. Ce systeme consiste a introduire le liquide de refroidissement dans la
couche limite sans produire de gaz chaud supplémentaire.

Ce chapitre a pour but de présenter les résultats obtenus lors de cette étude. Notre travail est
divisé en deux parties.

La premiere partie consiste en une étude numérique du refroidissement par film sur une
plaque plane, cette configuration a été étudier expérimentalement par Sinha et Al et al [19].
En premier lieu, le but est de valider la qualité de notre simulation numérique en appliquant
les mémes conditions aux limites sur la méme géométrie afin de comparer les résultats de la
présente étude avec celle de Sinha et al [19]. Ensuite, la géométrie a été modifiée en ajoutant
une Rampe sous forme de dune de Brachane (BDSR) qui a été proposé par Zhou et Hu [68]
avec des trous anti vortex (SH) qui été proposé par Dhungel et al [60] pour étudier son
influence sur la formation de la couche du refroidissement.

La seconde partie représente une modification sur la géométrie de la plagque plane qui a été
effectuée dans le but d’analyser D’effet de cette modification sur [1’efficacit¢ du
refroidissement par film. Le travail a été inspiré par une étude expérimentale faite par Sinha
et al [19]. Le concept de la rampe sous forme de dune de Brachane en coquille (BDSC) qui a
été proposé par Zhou et Di [71] avec des trous anti vortex (SH) a été proposé par Dhungel et
al [60], la configuration des trous anti vortex(SH) est différente a celle du premiére partie de
ce travail.

La simulation numérique de 1’écoulement a été effectuée a I’aide du logiciel CFX.14.0 a
partir des équations de Navier Stockes qui sont expliquée dans la second chapitre. La méthode
numérique utilisée est celle des volumes finis, le maillage structuré de type hexaédrique a été
adopté pour un systeme de coordonnées cartésiennes géneralisées. La méthode RANS
(Reynolds Averaged Navier Stokes) tridimensionnelle avec le modéle RNG k—¢ a été utilisée
dans les deux parties de notre étude.

L’objectif de ce travail est de contribuer a la compréhension des phénomenes complexes de
jet de refroidissement , Il est concentré sur I’interaction du fluide refroidissant avec les gaz

émanant de la chambre de combustion qui accompagnent 1’un des procédés les plus employés
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dans les turbines a gaz, a savoir le refroidissement par film. L'étude est orientée vers la
contribution a ’amélioration de 1’efficacité du refroidissement par film par modification de la

géométrie de plaque plane.

IVV.2- Amélioration de I'efficacité de refroidissement par film par usage de BDSR :

Dans cette étude, Quatre geométries ont été étudiées Elles sont basées sur les travaux
expérimentaux de Sinha et al. [19] .la géométrie cylindrique simple, le cas des trous anti
vortex (SH), le cas de la rampe en forme de dune de Brachane (BDSR) qui en amont de trou
d’injection zhou et al [68], et enfin une nouvelle modification de géomeétrie, rassemble la dune
de Brachane avec des trous anti vortex (SH.BDSR). La figure (IV. 1) représente les schémas
des trois derniéres géométries alors que la figure (IV.2) montre le domaine de calcul.
Plusieurs simulations ont éte réalisées en utilisant le logiciel ANSYS CFX 14,0 [86]. A I’aide
du package solveur on définit un schéma de diffusion de haute précision, la méthode des
volumes finis combinée a un algorithme de couplage pression vitesse est utilisée comme
méthode numérique pour la résolution des équations moyennées de Reynolds (RANS). Le
modele de turbulence k-epsilon RNG qui est déja présenté dans le chapitre 11.

Les résultats obtenus via ce modéle concordent mieux avec les données expérimentales pour
la prédiction de I'efficacité de refroidissement par film. L'écoulement est considéré comme un
gaz parfait incompressible, le régime est stationnaire Les résidus normalisés sont de 10 au

moment de la convergence.
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CAS SH-BDSR
Figure IV.1: Concept de BDSR, SH (Antivortex) et SH-BDSR

50D

SYMMETRY
X

INFLOW OUTFLOW

20D

19D 30D

PLENUM
6D sD

COOLANT

Figure 1VV.2: Domaine de calcul et les conditions aux limites.

Pour les parametres géométriques des deux trous antivortex principale(SH), ils sont décrits

dans le tableau suivant (les longueurs en mm):

d D a b p° Q° R°
6.35 12.7 1.12 0 101.56 30 19.43

Tableau 1V.1 Paramétre géométrique des trous d’antivortex (SH)

1VV.2.1- Domaine de calcul :

Un seul trou cylindrique incliné de 35° dans le sens de I'écoulement est considéré dans les
deux cas. L'espacement latéral des trous est fixé a 3D, D étant le diametre du trou et dont la
valeur est de 12,7 mm. Un rapport longueur/diamétre des trous de 1.75 est pris en compte
dans la présente étude. Le domaine de calcul s’étend du plan d'entrée jusqu’a 50D dans le
sens de I'écoulement et du fond de la plaque plane jusqu’a 20D dans la direction verticale.

Le domaine a une envergure qui s’étend entre deux centres de trous d'injection. Les

conditions de symétrie sont imposées sur les plans latéraux. Dans le but dameliorer
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I'application du profil de vitesse du flux injecté a I'entrée du trou, un plénum est introduit dans

le domaine de calcul alors que la couche limite a été entierement développée.

1VV.2.2- Les conditions aux limites :

Les conditions aux limites sont définies dans le module CFX Pré du code de calcul CFX14.
La vitesse du courant principal de I’écoulement a été fixée a U = 20 m/s a I’entrée de la
plaque plane, selon I'expérience de Sinha et al. [19]. Une intensité de turbulence du flux libre
Tu = 5% est prise en compte et la pression de gorge est égale a 0 bar a la sortie des deux
écoulements (principal et secondaire).

Sur la surface de la paroi de la plaque plate les conditions aux limites employées sont les
conditions de la vitesse et la température.

Des conditions similaires ont été appliquées a la conduite et les parois internes du plénum.
Etant donné que la surface supérieure du domaine est réglée relativement loin de la plaque
plane. Les conditions de symétrie sont appliquées pour les deux plans latéraux.

Les rapports de densité entre le flux d'injection et les principaux flux restent comme dans la
configuration expérimentale pjet / p = 1,2.

La température du flux de travail lors de la mise a l'air est de 300°K pour I'écoulement
principal. Tandis que pour I'écoulement du jet secondaire, elle est a 250 ° K. quatre taux

d’injection de 0,5, 0.85, 1,0 et 1,5 sont considérés.

1VV.2.3- Grille de calcul :

Dans cette ¢tude, le maillage est effectu¢ pour un taux d’injection M = 0,5 pour I’efficacité du
refroidissement par film sur la ligne centrale. Trois maillages d'environ 1.000.000, 1.500.000
et 2.000.000 éléments hexaédriques ont été testés. Le maillage de 1.500.000 cellules
hexaédriques a ét¢ adopté pour notre travail en raison de sa compatibilit¢ avec 1’étude
expérimentale de Sinha et al [19], comme il est montreé sur la figure (1V.4), Le raffinement du
maillage est plus accentué prés des parois et au voisinage du trou d’injection. La grille de
calcul est raffinée dans cette région, qui a été crée a I’aide de ICEM CFD 14.0.

La figure (1V.3) représente un agrandissement d’un échantillon de région de la grille de calcul

dans le voisinage du trou d'injection pour le modéle proposé (SH.BDSR).
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NANSYS

NANSYS

Figure 1V.3: Grille de calcul pour le cas SH.BDSR.

1,0
' m EXP Sinha & Al
] _ = Maillaige 1000000
- . M=0,5 —— Maillaige 1500000
0,8 —— Maillaige 2000000

0,6—- \
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Figure 1V.4: Grille sensibilité, L’efficacité adiabatique de refroidissement par film sur la

ligne centrale pour trois maillages différent M=0.5
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IV.2.4- Analyse des Résultats:

La discussion sera basée sur ce qu'on appelle I'efficacité adiabatique Latérale moyenne de

refroidissement par film 7, qui est défini par:

= %len dz (IV.1)

Ou L représente la dimension d'envergure de la plaque et n l'efficacité adiabatiques de

refroidissement par film, défini par:

n= (IV.2)

To— T,

Ou Towo et Tc sont les températures du 1’écoulement principale et du jet respectivement,
I'efficacité adiabatiques de refroidissement par film est défini de telle maniere a étre 1 pour un
refroidissement parfait et O pour aucun refroidissement, tandis que le I'efficacité adiabatique
Latérale moyenne de refroidissement par film fest utilisée pour mettre en évidence la
propagation latéral du froid sur I’aube.

Le Taux d’injection et le rapport entre le diamétre et la longueur du trou d’injection sont les
deux paramétres utilisés dans la présente étude.

Le taux d’injection (M) est défini par :

M = Pr9r (1V.3)
P Uso
Ou pr et po Sont les densites du jet et d'écoulement principal, tandis que Us et U, sont les
vitesses perpendiculaires du jet principal et de I'écoulement, respectivement, Dans tous les
calculs présents, le rapport de la densité est fixé a 1,2. Uoo est fixée a 20 m / s et Uf est

calculée en fonction du taux d’injection.

IV.2.4.1- L’efficacité adiabatique de refroidissement par film sur la ligne centrale :

La figure 1V.5 représente l'efficacité de refroidissement par film sur la ligne centrale pour
différents rapports d’injection M=0.5, M=085, M=1.00 et M=1.50. On constate que les

résultats concordent bien avec I’expérience de Sinha et al [19]. En général, I'efficacité décroit
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de facon monotone en s’éloignant du trou d'injection. Elle diminue également lorsque le taux
d'injection augmente. Ce qui est en accord avec I’aspect physique lié au découlement du jet de
refroidissement quand le taux d'injection dépasse une valeur critique. Il est clair que le cas le
plus favorable est M = 0,85 c’est ce que montre la (figure 1V.6.) puisqu’il permet une
protection équilibrée aprés le point d’injection et sur longue distance de la plaque plane.

Comme résultats, on remarque que la protection apportée par la configuration SH-BDSR est
meilleure par rapport aux autres géométries testées, 1’efficacité centrale augmente lorsque le

taux d’injection croit jusqu’a M=0.85. Ceci est expliqué par le phénomeéne d’attachement du
jet.

1,0 1,0
DN m  Exp Sinha & al \ — Baseline
\ —— Baseline \ M=0,85|—_sH
084 'k M=0,50 | —~—sH \ ——BDSR
' ——BDSR 081 |
y e e \ SH-BDSR
\
Rt 061 |
= - \
0,4 1 044 \\
02-
02
0,0 . . . . .
0 5 10 15 20 25 30 0,0 . . . . .
X/D 0 5 10 15 20 25 30
X/D
1.0 - 1.0 <
M=1.00 +2i|se|.ne \ \ —— Baseline
084 o —~BDSR | M=1,50 |~ SH
’ —— SH-BDSR 084 | BDSR
I\ —— SH-BDSR
0,6+ |
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Figure 1V.5: Représentation graphique de 1’efficacité adiabatique centrale de refroidissement

par film, (M = 0.50, 0.85, 1.00 et 1.50).
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Pour un faible taux d'injection M=0.50 la surface est plus protégée pour le cas de SH-BDSR
jusqu'a X /D = 6 et l'efficacité représente une allure décroissante ce que signifie que le jet
reste collé sur la plaque a refroidir, il est clair aussi que I'efficacité devient plus élevée pour le
cas d'Antivortex a partir de X/D=7.

Concernant les taux d'injection éleves (M=0.85, M=1.00, M=1.50) on remarque bien que la
configuration de (SH-BDSR) montre les valeurs les plus élevées et la plaque est bien
protégée. Ceci peut étre expliqué par I'étalement latéral qui est plus prononcé dans le cas de la
BDSR.

Sur la figure 1V.6 on présente I'effet de taux d'injection sur la distribution longitudinale de
I'efficacité du refroidissement par film, l'investigation est conduite pour quatre taux
d'injection différents et pour la configuration de SH-BDSR .1l est clair que I'efficacité
augmente aves l'augmentation de taux d'injection, juste pour M=1.50 on remarque une faible
valeur de l'efficacité jusqu'a X/D=7, Cela due au phénoméne du décollement du jet de

refroidissement.

1,0
B Exp sinha & al
I SH-BDSR M=0,50
osl W\ —— M=0,85
’ m —— M=1,00
—— M=1,50
|
0,6 -
[
0,4
0,2 -
0:0 T T T T T T T T T T
0 5 10 15 20 25 30

X/D

Figure 1V.6: Représentation graphique de la comparaison des taux d’injection (M = 0.50,
M=0.85, M=1.0 et M=1.50)
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1V.2.4.2- L’efficacité Adiabatique latérale moyenne de refroidissement par film :

1,0 1,0

m  Exp Sinha & AL| —— Baseline
M=0,50 —— Baseline M=0,85 ——SH
0,8 ——SH 0,84 —BDSR
—— BDSR — SH-BDSR|
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0,6 T 0,64\ \

| = I =
0.4 1 0,4
027 024 \
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1,0 1,0
Baseline Baseline
= - SH = - SH
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Figure 1V.7: Représentation graphique de I’efficacité adiabatique latérale moyenne de
refroidissement par film (M = 0.5, M=0.85, M=1.0 et M=1.5).

La figure (1V.7) représente l'effet de différentes géométries testées (Baseline, SH, BDSR et
SH.BDSR) sur I'efficacité Latéral moyenne pour quatre taux d’injection différents, (M = 0.5,
0.85, 1.0 et 1.5). Le cas SH-BDSR fournit clairement la plus haute efficacité par rapport aux
autres géométries. On peut constater que I'efficacité de refroidissement par film pour M = 0.5
ne trouve pas une grande différence entre les cas BDSR et SH.BDSR. On remarque aussi
que I’efficacité latérale est fortement améliorée en plagant la dune avec les trous antivortex.
Cette amélioration peut étre expliqué par la bonne propagation du film refroidissant sur la
plaque a refroidie et ¢’étant di a I’emplacement de la BDSR en amont du trou d’injection.

En comparant les résultats des deux figures (IV.5 et IV.7), en générale on constate que
lorsque ’efficacité de refroidissement par film sur la ligne centrale est élevée, 1’efficacité

latérale est faible. Ce phénomeéne est di a une diffusion latérale trop faible.
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Cas Baseline Cas Baseline
Cas Antivortex (SH) Cas Antivortex (SH)
Cas BDSR Cas BDSR
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Figure 1V.8: Représentation Schématique des contours de la distribution de I’efficacité de
refroidissement pour différent taux d’injection M=0.50, M=0.85, M=1.00, M=1.50.
La figure (1V.8) représente une comparaison de 1’efficacité adiabatique de refroidissement par
film sur la plaque plane pour les quatre configurations a différents taux d’injection (forts et
faibles). On remarque que pour les faibles taux d’injection, ’efficacité adiabatique du
refroidissement par film dans le cas de SH-BDSR est toujours meilleure et la surface
couverte par le film refroidissant arrive presque au double de celle dans le cas de Baseline. On
remarque qu'a partir de M=0.85, la surface protégée de la plaque commence a se réduire. Ces
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constatations sont en accord avec les résultats obtenus précédemment sur les figures (IV. 6 et
IV.7)

1V.2.4.3- Champs des vitesses :

g RN
NN e

Cas Baseline Cas Antivortex (SH)

Figure 1V.10: Représentation Schématique des vecteurs de vitesse.
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La figure (1V.9) montre Une comparaison des champs des vecteurs de vitesse pour differents
taux d’injection M=0.5, M=0.85, M=1.0, et M=1.5 sur le plan X/D=3 pour les quatre

configurations.

Parmi les avantages les plus importants de la technique des trous d'Antivortex combinée avec
la dune est la réduction de la paire de vortex primaire (CRVP).

Plusieurs travaux numériques et expérimentaux ont montré que le CRVP est le principal
facteur de la détérioration de 1’adhérence de jet. L’effet général de la contre-rotation de ces
vortex est de ramener efficacement le courant chaud dans le flux de l'air refroidissant

diminuant l'efficacité de la technique.

Le seul tourbillon noté se trouve sur les bords extérieurs du flux pour le cas basique (single),
cela joue en effet lorsque le flux se déplace en aval. Par X/D =3, le flux externe tourbillonnant
a apporté une partie du courant chaud sous I'écoulement du liquide de refroidissement, ce qui
réduit l'efficacité latérale, mais dans I'ensemble, le flux est toujours attaché avec un vortex

minimale et une large expansion latérale.

Pour les cas de SH-BDSR, on voit clairement que la direction de rotation (le jet de
refroidissement) des vecteurs est opposee a celles des CRV avec une densité croissante des
vecteurs de vitesse. Cette nouvelle configuration qui combine les trous d’antivortex avec le
BDSR s’est avérée meilleure pour réduire les vecteurs CRV. Ces vecteurs sont représentés
dans la figure (1V.10).

Les anti-CRV ont un rdle tres important qui pourrait balancer contre les effets néfastes des
CRV résultant de I’interaction du jet de refroidissement avec 1’écoulement principale contre
balancer les effets néfastes des CRV dans le jet de refroidissement. Par conséquent, la
séparation du jet de refroidissement de la surface de la plaque sera reportée en raison de
I’existence de BDSR et les trous anti vortex en comparaison avec le cas de Baseline. La
distance entre les CRV est rallongée dans la direction latérale en raison de 1’existence de
BDSR par rapport au cas de Baseline. La conception de SH-BDSR permet d'avoir une
meilleure efficacité de refroidissement par film et une haute protection de la surface a
refroidir cela est au couple d'antivortex résultant par la combinaison de la dune et de SH.
Comme a été déja présenté par Zhou et Hu [68] la meilleure méthode pour améliorer
I'efficacité du refroidissement par film consiste a réduire le vortex en rotation inverse (CRV)

en introduisant une paire d’antivortex (Anti.CRV).
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1V.2.4.4- Le coefficient de pression Cp :

Cas Baseline

Cas Anti vortex (SH)

Cas BDSR

Cas SH-BDSR

. o~ o o~ o
ST IITEFES L8
PO RPN RS I

CP

Figure IV.11 Contours de coefficient de pression CP.

L'interaction du jet du refroidissement par film et la couche limite est mise en évidence par la
figure IV.11, ou les contours de pression sont tracés pour M = 0.85 et les quatre géométries
testées.. Pour le cas de Baseline, on peut voir la valeur de pression la plus élevée dans la
région en amont du jet, Pour le cas des trous d'Antivortex, le cas de BDSR et le Cas SH-
BDSR les valeurs de pression sont plus faibles. Ceci peut étre expliqué par I'effet de la couche
limite.Dans le cas de BDSR, le jet refroidissant est déviée vers le haut et interagit avec

I'écoulement principal & une distance au-dessus de la plaque plane. La présence de la
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configuration de BDSR et SH-BDSR entraine le liquide de refroidissement dans les

directions latérales.

1VV.2.4.5- Conclusion :

Une étude numérique a été réalisée sur le comportement de [I'écoulement et les
caractéristiques thermiques du refroidissement par film avec quatre configurations qui sont, le
cas simple ou cas de base, le cas d'une rampe en forme de dune de Brachane en amont de trou
d’injection(BDSR), le cas d’antivortex (SH) et la configuration de (SH-BDSR), Les résultats
de I'efficacité du refroidissement par film sur la ligne centrale et les distributions moyennes
latérales sont comparées aux données disponibles de Sinha et al[19], ce qui montre que le
calcul actuel basé sur le modele k— RNG qui permet la prédiction de structure du flux, et
des comportements thermiques. Une amélioration observée en utilisant la configuration SH-
BDSR. D'apres les résultats obtenus, le taux d’injection le plus favorable pour les quatre
configurations est M=0,85. L’efficacit¢ de refroidissement par film sur la plaque a été
considérablement améliorée en combinant la configuration de la dune de Brachane avec les
trous antivortex.

Ce travail nous permet de conclure que I’utilisation de la configuration SH-BDSR en amont
du trou d’injection joue le role d’un obstacle pour I’écoulement chaud. Ceci a un effet trés
important sur la I’efficacité de refroidissement par film. Ainsi que la présence de cette
derniere minimisaient efficacement la paire primaire de vortex en la contraignant avec la

paire tourbillonnaire a contre-rotation (CRVP) en rotation opposée de part et d'autre
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IVV.3- Amélioration de I'efficacité de refroidissement par film par usage de BDSC :

Dans cette étude quatre cas ont été étudie. Le cas de Baseline, le cas des trous antivortex qui
différent que 1’étude précédente. Le cas d'une rampe en forme de dune de Brachane en
coquille (BDSC) et le casBDSC combinée avec les trous d’antivortex (SH-BDSC).

La figure(IV.12) représente les schémas de la configuration qu'on changé alors que la
figure(1V.13) montre le domaine de calcul, ce qui est le méme pour toutes les configurations
testés. Les simulations ont été réalisées en utilisant le logiciel ANSYS CFX 14,0 [86].La
méthode RANS (Reynolds Averaged Navier.Stokes) tridimensionnelle avec le modéle k—
RNG a eté utilisée pour simuler et analyser le comportement thermique de cette nouvelle
configuration (SH-BDSC), La validation des résultats montre un bon accord avec les résultats
expérimentaux. L’écoulement est considéré comme un gaz parfait incompressible, le régime
est stationnaire Les résidus normalisés sont de 10 au moment de la convergence. Deux

rapports d’injection de 1,0 et 1,5 a été utilisé.

2.85D

2.5D 1.8D

0.5D [0.1D

CAS BDSC
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CAS Anti vortex (SH)

1.

X
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Figure 1V.12 : Configuration de BDSC, SH (Antivortex) et SH-BDSC.
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Figure 1VV.13 : Domaine de calcul et les conditions aux limites.
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1VV.3.1- Domaine de calcul :

La partie gauche du domaine de calcul qui correspond a I’entrée de 1’écoulement principal est
positionnée a 19d en amont du centre du trou d’injection, alors que la sortie de 1’écoulement
est a 30d en aval du méme point. La hauteur du domaine de calcul est fixée a 20d et la
longueur du trou d’injection est prise égale a 1.75d. L’espacement entre les trous d’une méme
rangée est égale a 3d avec un diamétre nominal du trou de 12.7mm .le trou d’injection est

inclinés a 35°, dans le sens de 1’écoulement principal.

Les paramétres géométriques des trous antivortex sont présentés dans le tableau IV 2.

d/D a/D b/D p° Q° R°
0.5 157 | 218 | 958 | 3854 | 2081

Tableau 1V 2 : Paramétre géométrique des trous d’antivortex (SH)

1VV.3.2- Les conditions aux limites :

Les conditions aux limites sont introduites dans le module CFX-PRE, on définit d’abord la
nature de notre domaine, qui est un gaz parfait.

-Le régime est stationnaire,

-Le modele de turbulence k-epsilon RNG

-Pression de référence : 1 atm

-La vitesse a ’entrée de plénum il varie selon le taux d’injection

-La vitesse d’écoulement principale est 20 m/d

-Température d’entrée de plaque plane égale 300 k

-Temperature d’entrée plénum égale 250 k

On a considérée seulement deux taux d’injection M=1,0 et M=1,5.

1VV.3.3- Grille de calcul :

Le maillage effectué est un maillage structuré de type hexaédrique qui a été obtenue en
utilisant le logiciel ICEM. Le maillage est considérablement raffiné prés des parois et au
voisinage du trou d’injection. Afin d’analyser la qualité du maillage et son influence sur les
résultats, trois maillages ont été testés : 1.000.000, 1.500.000 et 2.000.000 éléments. L’étude

de la sensibilité du maillage a montré qu’a partir du certain nombre d’¢léments (1.500.000), la
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grille de calcul n’a pas une influence sur les résultats (figure V.14). La figure (V.15)
représente un zoom de la grille construite par le logiciel ICEM.

1,0 T~
u B ExpSinh&Al
! - = - Maillaige 1000000
0,8 _ - = - Maillaige 1500000
. M=1,00 - ~ - Maillaige 2000000
1
1
064
)
]
= 1
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Figure 1V.14 : Grille sensibilité, L’efficacité adiabatique de refroidissement par film de la

ligne centrale pour trois maillages différent M=1.00

Figure 1V.15: Grille de calcul pour le cas SH-BDSC.
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IVV.3.4- Analyse des Résultats:

On définit une température adimensionnelle 7 telle que :

(IV.4)

Too est la température de 1’écoulement principal, Tc la température du fluide refroidissant et
T la température locale de la paroi. On rappelle ici qu’on a suivi la tendance expérimentale a
prendre Tc > Too contrairement a la réalité. Ceci ne pose aucun probléme puisque la

température est un scalaire passif n’ayant aucune influence sur 1I’écoulement.

7= %f;ﬂ dz (IV.5)

Ou L est la largeur de la plaque a refroidir.

IV.3.4.1- L’efficacité adiabatique de refroidissement par film sur la ligne centrale :

La figure (IV.16) montre la distribution de I’efficacité sur la ligne centrale n, deux taux
d’injection M = 1.00 et 1,50 ont été utilisé. Quatre configurations ont été étudiees.

Deux taux d’injections sont testés a savoir (M=1.00 et M=1.50), Seulement
un seul taux d’injection a été comparé avec le travail de Sinha et Al1[19], on peut clairement
voir que la validation est satisfaisante,

On remarque clairement que la configuration de SH-BDSCR améliore la diffusion latérale du
jet froid. La surface de la paroi est mieux protégé et I’efficacité est plus élevée. Nous
remarquons aussi que 1’efficacité augmente avec l'augmentation des taux d’injection, cela est
da a I’utilisation de la configuration BDSC qui maintien le flux attaché a la plaque (Figure
18). En général, I'efficacité adiabatique sur la ligne centrale décroit de fagcon monotone a

partir du trou d'injection.
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Figure 1V.16: Représentation graphique de 1’efficacité adiabatique centrale de
refroidissement par film, (M = 1.00 et M=1.50).

1V.3.4.2- Lefficacité Adiabatique latérale moyenne de refroidissement par film :

La figure (IV.17) représente les résultats d'efficacité latérale moyenne en fonction de (x/D).
Pour deux d’injection M=1.00 et M=1.50 et quatre géométrie différentes ont été utilisé dans
cette étude (Cas Baseline, cas SH, cas BDSC et le cas SH-BDSC). Cette figure montre que
I'efficacité latérale moyenne est maximale prés du trou et décroit progressivement avec X/D.
De plus, le BDSC améliore considérablement I'efficacité moyenne. Fait intéressant, le boitier
SH.SBD offre une efficacité optimale dans la région du trou proche de (x / D <5). Le cas SH-
SBD indigue une augmentation significative de l'efficacité, contrairement a ce qui a été

présenté auparavant.

Il est clair que I’efficacité latérale moyenne augmente avec 1’augmentation du taux

d’injection qui augmente I’inertie du jet et provoque le décollement de celui-ci. On remarque
clairement que la combinaison entres les trous antivortex avec la configuration de BDR
améliore la diffusion latérale du jet froid. La présence de cette derniéere conduit a une

propagation du film refroidissant dans la direction latérale ce qui permet une bonne protection
de la plaque a refroidie.
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Figure 1V.17: Représentation graphique de I’efficacité adiabatique latérale moyenne de
refroidissement par film M = 1.00 et 1.50
La figure (IV.18) montre les contours de distribution de 1’efficacité de refroidissement a
différent taux d’injection (M =1.00 etl1.5).et quatre configurations qui ont été utilisé dans cette
étude Les contours peuvent étre utilisés pour décrire les principales caractéristiques de flux
résultantes. Dans la configuration SH-BDSC, la largeur du film refroidissant est presque
doublée par rapport au cas sans BDSC. Ceci est di au pair antivortex (SH). Ces résultats
actuels indiquent que le cas SH-BDSC améliore le refroidissement par film sur la plaque
plane. En général, le cas de SH-BDSC montre une amélioration significative de I'efficacité de

la ligne centrale et I’efficacité adiabatique moyenne.

Cas Baseline Cas Baseline

Cas Anti vortex(SH)

-

Cas BDSC Cas BDSC

Cas SH-BDSC " CasSH-BDSC
M=1.00 M=1.50
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
B b B |

Figure 1V.18: Représentation Schématique de ’efficacité adiabatique de refroidissement par

film de la plaque plane pour différent taux d’injection (M =1.00 et 1.5)
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1VV.3.4.3- Les contours de vitesse:

La Figure (1V.18) montre les contours de vitesse sur un plan de symétrie z/D = 0 dans lequel
on présente la séparation du jet a différent taux d’injection. On peut noter que cas SH-
BDSC y'a une protection uniforme. Et le jet de refroidissement s’étale bien sur la longueur

de la plaque.

N L

Cas Baseline Cas Baseline
L ——
)_%nivortex (SH) Cas Antivortex (SH)
@ -
Cas BDSC Cas BDSC
B, T
Cas SH-BDSC Cas SH-BDSC
M=1.00 M=1.00
NN |

UJ: 0 51015202530

Figure 1V.19: Les contours de vitesse (M = 1.00 et M=1.50)
I1VV.3.4.4- Les vecteurs de vitesse et les contours de température :

De nombreux chercheurs ont suggéré que la meilleure méthode pour améliorer I'efficacité du
refroidissement par film consiste a réduire les vecteurs de vitesse de contre-rotation (CRV)
en introduisant un antivortex (anti-CRV). Une comparaison des champs des vecteurs de
vitesse pour différents taux d’injection et sur le plan X/D=3 comme il est montré sur la
figure (1V.20). La comparaison entre les quatre cas étudiés montre que le cas de SH-BDSC a
une CRV faible par rapport aux autres cas. On remarque aussi que l’interaction entre
I’écoulement principale et I’écoulement secondaire génére une zone de sillage et de retour
d’écoulement On remarque aussi que [’intensité du sillage de M=1.50 est plus faible par

rapport a M=1.00.
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Cas Baseline Cas SH i ' nti ortex) Cas SH-BDSC
X/D =1.00, M=1.00

ekl
¥ " " 4y

i

( T /
o e

Cas SH (Anti vortex) Cas SH-BDSC
X/D =1, M=1.50

= =
Cas Baseline

(

Cas Baseline Cas SH (Anti vortex) ‘ Cas SH-BDSC
X/D =3, M=1.00

Cas Baseline Cas SH (Anti vortex) Cas SH-BDSC
X/D =3, M=1.50

84



Chapitre 1V Reésultats et Discussion

Cas Baseline

 CasS (Anﬁ vortex) - Cas SH-BDSC
X/D =6, M=1.00

Cas Baseline Cas SH (Anti vortex) Cas SH-BDSC
X/D =6, M=1.50

Cas Baseline Cas SH (Anti vort Cas SH-BDSC

X/D =10, M=1.00

Cas Baseline Cas SH (Anti vortex) C SH-BDS
X/D =10, M=1.50
Figure 1V.20: les vecteurs de vitesse et les contours de température pour différent plan
X/D=1, X/D=3, X/D=6 et X/D=10 M =1.00 et M=1.50
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1V.3.4.5- Efficacité moyenne du refroidissement par film pondérée en surface :

La figure 1V.21 montre I'efficacité moyenne de refroidissement par film mesurée par une
zone de surface pour les deux taux d’injection M=1.00 et M=1.50 et pour toutes les
configurations. L'efficacité moyenne de refroidissement par film mesurée par une zone de
surface est un simple scalaire calculé par le module post-processeur du logiciel, qui évalue les
performances de refroidissement par film dans I'ensemble de la plaque. Les résultats montrent
que le cas SH-BDSC donne une efficacité de refroidissement par film plus élevée par rapport
au cas de Baseline. En effet, la combinaison des deux anti-vortex maintient le flux sur la

surface, ce qui signifie que la plaque plate est bien refroidie a des taux d’injection élevées.

0,8

M=1.0 M=1.5

(11 Baseline
[ BDSC
X3 sH

[ sH-BDSC

Efficacité moyenne pondérée en surface

Figure 1V.21: Efficacité moyenne du refroidissement par film pondérée en surface pour
toutes les configurations et a différents taux d’injection.

1VV.3.4.6- Coefficient de pression Cp :

Pour calculer le coefficient de pression, la fonction commune suivante est utilisée :

PO,t,ref - Pm,out

2
0.5 * Py out * Um,out

Cp =

Prouts Pmout €t Uz oue SONt la pression totale, la densité et la vitesse du flux a la sortie du

courant principal.

Pyt ref €St développé par Wilfert et Fottner [87], qui est défini comme suit :
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me Mmm

Fe
My + M,

PO,t,ref =

my+m, ™
OuB,, et m,,sont la pression totale du débit et le débit massique a I'entrée du courant

principale. P. et m, sont la pression totale du debit et le débit massique a I'entrée du plenum.

La figure 1V.22 représente Le coefficient de pression des quatre configurations (Baseline,
SH, BDSC, et SH-BDSC) par rapport aux taux d’injection M=1.00 et M=1.50.Les résultats
montrent que le coefficient de pression augmente avec 1'augmentation des taux d’injection.
Pour M =1,50 le cas de Baseline donne les valeurs les plus élevées du coefficient de pression
par rapport aux autres configurations (SH, BDSC, et SH-BDSC). On peut voir que dans le cas
SH est obtenu la valeur minimale de coefficient de pression Cp pour tous les taux d’injection.
Cela signifie que la forme aérodynamique de la dune peut influencer sur le coefficient de

pression.
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Figure 1V.22: Coefficient de pression CP pour différent taux d’injection M=1.0 and M=1.5

1VV.3.4.7- Les contours des températures et les lignes de courants :

La figure V.23 montre les contours des températures et les lignes de courants pour les taux
d’injection M =1et1,5a X/D =3, X/D=8 et X/D=16.

La comparaison entre les quatre cas montre une différence notable, le liquide est détaché de la
plaque plane dans les cas de Baseline et le cas SH. La présence de la dune de Brachane

(BDSC) permet d'attacher le liquide de refroidissement a la plaque, mais dans les deux cotes
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latéraux le liquide décolle sur la surface sous la forme de deux vortex. Ces vortex sont
profondément affectés par les antivortex produisant par le cas 4 (SH-BDSC). Par conséquent,
cette derniére configuration réduit la taille du CRVP, ce qui aide a répartir correctement le jet

de refroidissement sur la plaque plane, augmentant ainsi les performances de refroidissement.

Cas Baseline

~—=

Cas SH-BDSC

Cas BDSC

M=1.00

Cas SH-BDSC

M=1.50

Figure 1V.23: les contours des températures et les lignes de courants pour M = 1.00 et 1.50.
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1VV.3.4.8- Conclusion :

Dans ce travail on a présenté les résultats obtenus par une simulation numérique du
refroidissement par film a travers quatre configurations différentes. La premiere est une
configuration classique (Baseline), une deuxieme géométrie consiste en deux trous latéraux
au trou principale, communément appelées ‘les trous antivortex’ la troisiéme configuration
est une rampe en forme de dune en coquille (BDSC), et la derniere configuration c'est la
nouvelle configuration (SH-BDSC). Les résultats obtenus concordent bien avec ceux des
mesures expérimentales de Sinha et Al [19].

Les résultats obtenus montrent une amélioration significative de I'efficacité de refroidissement
par film sur la ligne centrale et sur ’efficacité latérale moyenne en combinant les trous
antivortex avec BDSC (SH-BDSC). Cette amélioration est due aux anti.CRV qui pénétrent
profondément dans la zone des CRV et réduisent considérablement leur taille. De plus, en
comparaison avec le cas de Baseline, I’efficacité de refroidissement par film augmente avec

I’augmentation des taux d’injection.
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Conclusions générale

Dans cette thése une investigation numérique a été conduite pour évaluer
I’influence des configurations SH-BDSR et SH-BDSC sur I'efficacité de refroidissement par
film d'une plaque plane de turbine a gaz dans un but d’amélioration de D’efficacité de
refroidissement par film cooling.

Dans la configuration de SH-BDSR quatre cas a eté etudies le cas de Baseline, cas des trous
latéraux SH, le cas BDSR, et le cas SH-BDSR, quatre taux d’injection a été testé M=0.50,
M=0.85, M=1.00 et M=1.50.

Dans la configuration de SH-BDSC quatre cas a éteé étudies le cas de Baseline, cas des trous
latéraux SH, le cas BDSC, et le cas SH-BDSC, deux taux d’injection a été testé M=1.00 et
M=1.50.

Ce travail nous permet de conclure que :

1. -Le modéle k epsilon RNG que nous avons utilisés pour la validation

est satisfaisant.

2. -Les résultats de la présente étude donne une bonne concordance avec les résultats
expérimentaux.

3. -les configurations proposées SH-BDSR et SH-BDSC minimisent efficacement la
paire primaire de vortex en la contraignant avec CRVP en rotation opposée de part et
d'autre. Cela a favorisé I'adhésion du flux sur I'ensemble du domaine, améliorant de
maniere significative les performances globales de ces techniques de refroidissement.

4. Ces configuration montre plus grande efficacité de refroidissement ; cela est du a la
forme des concepts BDSR et BDSC qui permet au film refroidissant de rester bien
attaché a la paroi. et jouent le role d’un obstacle en écoulement chaud.

5. -Le taux le plus favorable pour la configuration SH-BDSR est M = 0,85.

6. -L’augmentation des taux d’injections sont favorables pour la configuration
SH-BDSC.

Il est proposé que les futurs travaux évaluent une étude paramétrique sur les geométries de

trou d’injection ainsi que la forme de plaque plane
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In the present study, a numerical investigation was conducted to enhance the film cooling efficiency by using
anti-vortex designs. Four configurations are considered in this paper, which are the configuration with the streamwise
cylindrical injection, the case with an upstream Barchan dune shape ramp (BDSR), the case with sister holes and the con-
figuration that combine the Barchan dune shape with sister holes. The effects of a blowing ration (M = 0.5, 0.85, 1.0 and
1.5) on the film cooling effectiveness are considered. The validation shows good agreement and almost all flow structures
are well reproduced by the RANS computation. Results show that the Barchan dune shapes with sister holes have an
influence on thermal and flow structures, this configuration substantially augments the film cooling efficiency.

Keywords: film cooling, Barchan dune, sister, CRV, anti-CRV.

Introduction

In the gas turbine industry, the efficiency and power of machines are proportional to the
highest temperature of cycle. This temperature corresponds to that of the combustion gases which
directly influence the gas turbine blades. Hence the obligation to adopt sophisticated cooling pro-
cesses. Film cooling is the best technique that is widely used to enhance the performance of blade
turbine, to extend the turbine life and to reduce the maintenance cost.

In film cooling, the coolant air is taken from the compressor and injected through single or
multiple rows of holes into the high temperature boundary layer on the blade surface. This system
consists in introducing the coolant in the boundary layer without producing additional hot gas.

Many researchers conducted studies for gas turbines operating under real conditions, among
them the works [1-3], which were devoted studying single and multiple rows of holes on a flat
plate for many geometrical configurations, such as one or two rows of simple, compound, and
lateral angle injection cases. Similar configurations have been used in [4], where correlation meth-
ods and numerical modeling were applied. The comparison of the predicted results from
k-& model and its amended version with previous experimental results indicates that the ability of
a turbulence model to predict the flow structures strongly depends on the blowing rate as well as
the distance downstream of the holes. It was shown in the work [5] that the anisotropic eddy-
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viscosity/diffusivity model can correctly predict the spanwise spreading of the thermal field for
the benchmark cylindrical hole case. The formation of the model and its comparison to classical
turbulence modeling are provided in detail in the work [6], in which it was demonstrated that the
TLVA model provides more lateral spreading of the jet than it is done by classical k-& model.
The work [7] presented a review of methods for calculating heat transfer under film cooling.

Several geometrical parameters were examined to improve the film cooling performance.
In the study [8], the holes shape effect on the film cooling performance were investigated, the re-
sults showed that the rectangular holes perform better than cylindrical holes. For rectangular holes
with a laterally expanded outlet, the penetration of the jet is significantly reduced; the higher and
more uniform cooling performance is achieved even at high blowing rates. The authors of [9]
have indicated that the incidence angle of jet can strongly affect the thermal protection of the blade
at low blowing ratio but becomes less dominant at high blowing ratio. The same conclusion is
presented in [10]. The authors of [11] experimentally studied the flow structures of the inclined
jet interacting with a vortex generator in order to enhance the film cooling. The work [12] pre-
sented a numerical study of the three-hole geometries; the results show that a new cooling geom-
etry of the console gives a very promising enhancement in thermal performance. The authors of
[13] have presented a comparative experimental study of inclined holes located in crater and
trench, in which shown that these designs can significantly improve the cooling efficiency. The
same configurations were analyzed numerically in the work [14], for different blowing ratio, they
found that this configuration reduces the intensity of pair vortex and the length of the flow sepa-
ration. In another study, the authors of [15] investigated experimentally and numerically the effi-
ciency of film cooling behind a row of holes in a trench.

The effect of the turbulence intensity on film cooling effectiveness was investigated in
the work [16], where the intensity of turbulence changed from 0.2% to 15%. Their results show
that at big blowing ratio the turbulence effect reduced. The authors of [17] proposed three nozzle
configurations to control the intensity of CRVP, they concluded that decrease of the later increase
cooling performance as presented by the authors of the works [18-23], all these authors have
created new film cooling configurations related to the counter rotating vortex. The idea of sister
holes has been suggested in the work [24], by adding supplement holes downstream and/or up-
stream of the main hole. It was shown in [25] that the film cooling efficiency can be improved
by using the anti-vortex holes placed near the main holes.

Other techniques were used to enhance the film cooling process such as a ramp placed
upstream of a coolant hole presented in [26], where the authors found that the use of ramp can
enhance the effectiveness of film cooling compared to the test plate. Barchan dune shaped ramp
(BDSR) concept that is inspired from sand dune was proposed by the authors of [27], their results
show that the new anti-CRV pair created using dunes affects the CRV, which improves the effi-
ciency of film cooling.

In this paper, we perform numerical computations of a new film cooling design compared
to three cases, based on the experiments of [28], in order to enhance the efficiency of film cool-

ing.

1. Numerical procedure
1.1. Flow geometry and boundary conditions

Four flat-plate film cooling cases are explored in the present work. The first case is a cy-
lindrical geometry based on the experimental work [28], the second configuration is that pro-
posed in [27], in which the authors have used the shape ramp of the Barchan dune in upstream
of the injection holes. Anti-vortex film cooling designs or sister holes film cooling is the third
case. The last geometry concretizes our personal configuration, in which we combine the dune
form with the sister holes.
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Fig. 1. Computational domain and boundary conditions.

Figure 1 illustrates the geometry and the coordinate system. The size of the 3D computa-
tional domain is similar to that presented in experimental work [28], extends from inflow plane
to 50D in the streamwise direction. It extends up to 20D over the flat plate in the vertical direc-
tion, where D is 12.7 mm and stands for the hole diameter. In the spanwise direction, the domain
extends between the middle of two injection holes and symmetry conditions are imposed on
these planes. Table 1 contains the sister holes parameters used for this analysis.

Table 1
Sister Holes Geometric Parameters
d, mm D, mm a, mm b, mm P, deg Q, deg R, deg
6.35 12.7 112 0 101.56 30 19.43

The inlet boundary conditions was set to U =20 m/s and T = 300°K. For the coolant con-
dition, the temperature was set to 250°K and four injection ratios of 0.5, 0.85, 1.0, and 1.5 are
considered; note that these ratios are based on the mainstream velocity. The pressure outlets or
the pressure gauges are supposed at the outflow. The geometry and detailed dimensions and
conditions are shown in Fig. 2.

1.2. Turbulence modelling

To carry out this work, several simulations were conducted using ANSYS CFX 14.0 soft-
ware. In the solver package, the solution of the Reynolds averaged Navier—Stokes
equations (RANS) is obtained by using the finite volume method for discretization of the

L
A Al
0
+ 3
I
Fig. 2. BDSR and sister holes geometrical
configuration

1.35D 0.45D 1.85D
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continuity, momentum, and energy equations. The second-order upwind solution scheme is used
to solve the momentum, energy, and turbulence model equations. The SIMPLEC algorithm is
employed to solve the pressure—velocity coupling. The RANS equations can be written as fol-
lows:

0 .
(pu'):o, O
0%
olpuu) o[ au ou) (2 au)| @
B A A B s N I I el 2
oX; oX; ﬂ@xj+axi [3ﬂaxij X, ax(pu'uj) @

Modelling of the Reynolds stresses (—pui’u]) in equation (2) is done using Boussinesq

hypothesis which relates the Reynolds stresses to the mean velocity gradients via equation (3)

below:
ou; 0U,~ 2 ou;
—puUiu = pk + g —L |6 3
PY; ﬂt[a % J 3[,0 #tﬁi] ij 3)

Turbulent quantities in the Navier—Stokes equations are treated using the turbulent viscosity
o k?

Uy is given by: xak g4 = pC,—, C, =0.085.

&

According to literature survey, the RNG k-&model is more consistent with the experimental
data for the prediction of film cooling effectiveness than those obtained by other models. This
model has been adopted in our work. A detailed explanation of the model formulation and test
case validations can be found in specific literature [29]; whereas, only the mathematical equa-
tions of the model are presented here.

0 0 0 U |0,
—(pg)+—(peu; ) =— +— | |+ B, — pe, 4
~ (%) 6x(p i) ax{[# agjaxj =P “
0 —( g)+i eU; ) +G R -C é (5)
at P ax, P 1e 7 k 2P K
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The constant of RNG k-& model are mentioned below:
Table 2
Constants of turbulence model
Cy Ok O Csl CSZ o IB
0.0845 0.7194 0.7149 1.42 1.68 438 0.012

1.3. Mesh generation

The mesh sensitivity of film cooling (case of [28]) is investigated. In this case, we chose
the hexahedral mesh with multizonal blocks. The mesh is refined in areas of high gradient as
presented in Fig. 3.

The meshing sensitivity is performed for a blowing ratio M = 0.5. Figure 4 shows the com-
parison of the film cooling efficiency for different meshes. As presented in this figure, the coarse
mesh (mesh 1) is less exact compared to the other two meshes. However, the increase in the grid
number to 2 million (mesh 3) does not make a change in the centerline
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Wt

Fig. 3. The calculation grid for the BDSR-sister 0 5 10 15 20 25 X/D

holes case. Fig. 4. Sensitivity grid, centerline adiabatic film
cooling effectiveness for three different meshing.

efficiency results The fine mesh (mesh 2) was 1 —eXperimental data of [28], 2-4 — Computational re-
chosen as optimal case and which gives the sults obtained on the meshes with 1000000, 1500000,
compromise between experimental agreement and 2000000 cells, respectively.

and CPU time.

2. Results and discussion

In the first section, the discussion will be based on the so-called laterally averaged adiabatic
film cooling effectiveness <# >, which is defined by:

(n) = J ez

where L represents the spanwise dimension of the plate and # is the adiabatic film cooling effec-
tiveness defined by:

=T, =T)/(T. - Te),
where T, and T, stand for the main flow and the jet temperature, respectively. Adiabatic film
cooling effectiveness is defined in such a way to be 1 for perfect cooling and 0 for no cooling at
all, while averaged adiabatic film cooling effectiveness < 7 > is used to highlight the lateral
spreading of the cold film over the blade.

Figure 5 presents the film cooling efficiency on the central line for different injection ratio.
When looking at the centerline effectiveness 7, it is seen that the present computations are in
good agreement with experiment [28]. In general, the efficiency decreases monotonically away
from the injection hole. It also decreases when the injection rate increases. These results are in
agreement with the physical aspect related to the jet cooling separation, when the blowing ratio
exceeds a critical value. We observed that the combine of sister holes with BDSR can enhance
the film cooling efficiency. It is clear that the most favorable case is M = 0.85.

The contours can be used to describe the principal resulting flow features. However, they
are more clearly showing the effect of blowing ratio on detailed film effectiveness distributions
for all four cases (Fig. 6).

The three cases appear to improve the film cooling efficiency as compared to the baseline
case. The BDSR-Sister holes design appears to have high effectiveness; this is due to anti-vortex
pair resulting from dune and sister holes. Such present results indicate that the BDSR-Sister holes
improve the film cooling over the plane plate.
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Fig. 5. Centerline adiabatic film cooling effectiveness.
M =0.5 (a), 0.85 (b), 1 (c), 1.5 (d); 1 — baseline configuration, 2 — sister holes,
3, 4 — BDSR and BDSR with sister holes, 5 — experimental data of [28].
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Fig. 6. Adiabatic film cooling effectiveness on the plate flat for different injection ratios
for injection ratio M = 0.5 (a), 0.85 (b), 1 (c), and 1.5) (d) for configurations.
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Fig. 7. Velocity vectors for four studied cases: the baseline, sister holes, BDSR
and BDSR-sister holes for M = 0.85 at X/D = 3.

As presented in the work [27], the best method to improve film cooling efficiency is re-
ducing the counter rotating vortex (CRV) by introducing anti-vortex pair (Anti-CRV). This latter
makes the coolant flow stay attached to the plane plate. The new configuration that combine
sister holes with BDSR was found to be better to reduce CRV from the surface as presented in
Figes 7 and 8.

Figure 9 presents the effect of different geometries (baseline, sister holes, BDSR, and

BDSR-sister holes) on laterally averaged effectiveness for four blowing ratios, M = 0.5, 0.85,
1.0and 1.5.

Fig. 8. Schematic of velocity vector.
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Fig. 9. Laterally averaged adiabatic film cooling effectiveness at M = 0.5 (a), 0.85 (b), 1 (c), and 1.5 (d).

1 — baseline configuration, 2 — sister holes,
3, 4 — configurations BDSR and BDSR with sister holes, respectively, 5 — experimental data of [28].

For M = 0.85, BDSR-sister holes clearly provides the highest efficiency after hole. It can
be seen that the film cooling efficiency for M = 0.5are not much different between BDSR, and
BDSR-sister holes cases. For the othersblowing ratios, the new configuration BDSR-Sister holes
enhance the film cooling effectiveness as compared for the other cases.

Conclusion

Numerical study was carried out on flow behavior and thermal characteristic of film cool-
ing with four configurations, namely, the streamwise cylindrical injection, the case with an up-
stream Barchan dune shape ramp, the case with sister holes and the configuration that combines
the Barchan dune shape with sister holes, taking into account the blowing ratio parameter (M =
0.5, 0.85, 1.0, and 1.5). For the first case, which is used as baseline and validation, effectiveness
of film cooling along the centerline, and lateral averaged distributions are compared to available
data, which show that the present computation based on k—& RNG model predicts well the flow
structure and thermal behavior. An improvement to the original streamwise cylindrical injection
by using BDSR-sister holes was obtained. From the numerical modeling results obtained, we
note that the most favorable rate for the four configurations is M = 0.85. The film cooling effec-
tiveness over the plate was enhanced significantly by combining Barchane dune shape with sister
holes.
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Nomenclature

a, b — paccrosiHus MeX 1y LEHTPOM OCHOBHOTO P, Q, and R — angles of antivortex holes measured in
OTBEPCTHS H LICHTPOM aHTHBHXPEBBIX OTBEPCTHIL top, side, and front planes, respectively, deg,
in z- and x-directions, respectively, mm, M — blowing ratio,

d — sister holes diameter, mm, T — local temperature, K,

D — film-cooling hole diameter, mm, U — flow velocity, m/s,

L — spanwise dimension of the plate, mm,
| — length of the injection hole, mm,

Greek
n — adiabatic effectiveness, 4 — turbulent viscosity
<n>— laterally averaged adiabatic effectiveness,
p — IUIOTHOCTB,
Subscripts
oo — freestream condition, ¢ — input chamber (plenum) conditions.
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