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Chapitre 1

Introduction

Cette introduction écrit les contraintes relativésla construction des moteurs &g&s cryotech-
niques, et identifie le besoin&tudier en dtail leur allumage. Pour commencer, quelgelésnents
de I'histoire des fusesétablissent les contraintes techniques incontournables. Ces contraintes sont
a replacer dans le panoraeonomique actuel pour mettre @vidence les besoins particuliers des
futurs lanceurs spatiaux. L'ensemble de eksnents forment le cadré&ggral de cette thse.

1.1 Histoire des moteurs fuges
Origine Grecque, de -400a -100

La premére mise erevidence indiscutable du principe de propulsion jgaction date de 100
av. J.C (c.f. {34, Mediteranean Civilizations and Middle Ages). A ceétfqueHerod’Alexandrie
invente l'aeolipile (litt’boule a vent’), une sorte de roug réaction illustee par la Figl.1. Un
chaudron clos produit de la vapeuégacuant par une spre. Cette spdre peut tourner autour de
I'axe d’alimentation en vapeur. Les tuyauxédacuation de la sgie mobilegtant coués, I'éjection
de vapeur provogue un mouvement de rotation. Cette invention n'a cependant aucune application
pratique.

Origine Chinoise, de -200a 1232
Dés 200 av. J.C., des chinois connaissent empiriquement lesgtesgyrotechniques desatange
de poudre de charbon, de soufre et de &adp(c.f. Figl.8, ). Sur cette base de chimie, ils
dévelopgnt I'art des feux d’artifices. Ces feux sont udsspour les rituels religieux, dans le
but de chasser les mauvais esprits. La poudre noire, ootglutilisation du sal@gtre en com-
bustion, se &pand en occident aui® siecle gace au commerce. Les Byzantins se servent des
proprietes du salptre, en I'ajoutant leurs feux gegeois pendant les batailles navales. Pour une
rétrospective exhaustive de I'histoire de la poudre noire, on peukféaer aux travaux de M.
Mercier (L0O5). Concernant les fées proprement dites, ongfierera I'analyse historique gcise de
Jixing Pan {13). Pour Esumer son propos, les historiergsitent entre plusieurs dates de mise en
service de projectiles auto-propéts

Il'y atout d’'abord en 1161 Ip'i-li-pao (fusee Tonnerre, Figl.2), un cylindre de papier conte-
nant deux compartiment de poudre delisifpar trois couches de terre cuite. La pemmicharge
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Fic. 1.1 — L'aeolipileconstruit paHero d’Alexandrie en 100 av.J.C.
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de propulsion est f@e sur toute sa longueur. La degixie contient un agent fungge. Ces fuses
permettent de dresser dawrans de furdea distance. Le€moignagegcrits commeHai-ch’iu fou-
hsu(Postface de 'Ode aux Navires de Guerre Anguilles) par Yang Wan-li en 1170, et les techniques
de I'époque, depuis la fabrication de la poudre jusqu’aux techniques de forages d’un pain de poudre
comprinmg, attestent que cet engin peut avet& utilise en 1161. Un doute reste quant @lerde
la couche de boue iafieure. Elle peugtre une simple protection avant lancement, ou joueblee r
de tuyere rudimentaire, aéterant les gaz parfiet Venturi. Seul Jixing Pan laédrit comme une
tuyere, c’est pourquoi cette conclusion reattayer.

On trouve ensuite en 1232 lalebreFei-huo-ch’iang(Lance de feu volante, Fid.2). La traduc-
tion controverée deChin-Shih(Histoire de la dynastie Chingcrite parT’o T'o et Ouyang Hsiian
en 1345, laisse placede nombreuses ambiiges. En &et, lors de la description de la victoire de
I'arméeChin conte le skge des troupes mongoles autour de la vill&da-feng-fuen 1232, il est
guestion de lances de feu volantes. Ce sont des lances de grande taille (approximativement deux
metres) auxquelles sont érs une cartouche de poudre de 'deux pieds de long’ (approximativement
50 cm). Aucun systme de lancement (arléaé, catapulte) &tant ecrit, ceci fait penser naturelle-
ment aux fuges. En revanche, le texte parle depandre le feu sur une distance de dix pas’, une
portee trop courte pour une fes de cette taillea moins qu'il ne s’agisse du panache&jéction.
Enfin, le texte ajoute que la cartouche contenant la poudre est intaé® @pnbustion, une dif-
ficulté technique inutile pour un projectile explosif ou incendiaire, plaidant en faveur du&aract
propulsif de la poudre. L&ei-huo-ch’'iangest donc probablement la presmé fuge au mondé
emporter une charge utile c@miente.

‘% iron head
top

explosive and lime 1\ 'E
2 feet paper tube
¢ i filled with gunpowder

mud layer

fuse E—

fuse

paper tube ——

power column — = wooden stick
propellant

nozzle

fuse

P’ili p’ao Fei—huo-ch’iang
1161 1232

Fic. 1.2 — Reproduction lirale des s@dmas de Jixing Pari (9

LEmpire du Milieu est cependant linéitpar une barére technique de l'ordre de la dizaine
de kilogrammes de charge utile : au @el'une certaine quanéitde poudre noire, la combustion
détruit son support. Inversement, un suppoffisament solide pogsle un poids bien sépieura la
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Fic. 1.3 — L'idéogramme japonais feu -€fthe signifie 'fuge’, un dispositif @gulierement utili¢
autour de 1200 ap. J.@ des fins religieuses et militairddessin postérieur awix® siecle d’'un
soldat japonais lancant un fusée militaire
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pousg&e disponible. Il est donc impossible de passdes applications de granéehelle, comme
la construction d’armes de destruction plus massive ou la propulsion d’'un homme (6f.4ri@n
voit déja se poser ici le probme du rapport de masse mis@ridencea I'aube duxx® siecle : la
charge utile et la distan@eparcourir éfinissent la masse de carburaatessaire.

De I'Orient a I'Occident, fin du xm® siécle
Lefficaci€ militaire des fusesétant prouee lors du ftge deK’ai-feng-fuen 1232, la technologie
des fuges de combat se propage rapidement dans le monde pendaiStdiecle (c.f. Figl.8®).
On sait que les Mongols attaquent le Japon par ce moyen en 1274 et 1281. Le Japon, le Java, la
Corée et I'Inde inkgrent vite la nouvelle arme dans leur arsenal. A des milliers de &ll@a® de
la, 'empire arabo-musulman collecte et enrichit depuis @igles les sciences des civilisations voi-
sines, notamment des empires gregyptien, perse, indien et chinois (c.f. FigB,(®). Les liens
commerciaux soutenus, en particulier par la route de la soie, induisegctbaages culturels et
techniques rapides. La manne de savoir ainsi obtenue, fruit d’'une &gbatitique initée par les
califesAl Malik (685-705) etAl Mamun(813-833), permet deéployer les fuses militaires arabo-
musulmanes moins de 50 anseplépisode du ige deKai-Fung-Fuy comme l'attestent lescrits
de I'erudit syrienal-Hasan al-Rammalen 1285. Leurs alchimistes @fiorent le processus de fa-
brication de la poudre noire en utilisant des congzgsurifés. Le produit de leurs recherches est un
explosif rapide autorisant les pre@nés applications ballistiques.

A l'aube duxiv® siecle, 'Europe commence enfincombler son retard sur I'Orient avec les
travaux sur la poudre noire de Roger Bacon, Albertus Magnus et Marcus Gaecus (&.B&ig
La connaissance mondiale deséas va alors s’enrichiegulierement de perfectionnements mi-
neurs entre lexav® siecle et lexix® siecle. En particulier, la marine s'ietessea la pyrotechnie
pour cevelopper des signaux envasy par des fuses. Cependant, les pregriali€s concernent
des fuges de faible charge utila,carburant solide. Nous passerons donc directemerélaut du
xx® siecle.

Le début du xx® siecle
Trois hommes sont congces comme les fondateurs de 'astronautique moderne (cfLFEg.Tout
d’abord, le professeur de ma&matiques russe Konstatin E. Tsiolkovski (1857-1935) publie ses
premiers travaux #oriques sur le vol spatial en 1898 (c.f. Big, (). Insistant sur le fait que la
vitesse et l'altitude maximale d’une fes sont limiées par la vitesse &jection des gaz, il intro-
duit la notion d'impulsion sgcifique d’'un moteur, pour finalement montrer l&rét cecisif d’'une
fusee multi€tages pour atteindre de hautes altitudes. Il stg@nfin 'utilisation de carburant li-
guide, notamment le couple hydrege-oxy@ne, pour augmenter la puissance du moteur. Plus tard,
I'ing énieur argricain Robert Goddard (1882-1945Epente en 1922 'A Method of Reaching Ex-
treme Altitudes’ (Une rathode pour atteindre les altitudes éxtres). Il est le premiedt realiser
et faire voler avec sués une fusea carburant liquide en 1926. Pag#iment, I'allemand Her-
mann J. Oberth publie en 1923 sa dissertation doctorale 'Die Rakete zu den Plamagird.es
fusées dans I'espace interp&taire, c.f. Figl.8,(), contenant un travail #orique analogua celui
de R. Goddard. Ce livre engendre une discussion scientifiqueteeatr Allemagne. En 1927, le
VIR ou 'Verein fur Raumshtahrt'(socéte pour le voyage spatial) es&ér. |l regroupe s vite plu-
sieurs centaines de jeunes scientifiques, publiétmgique 'Die Rakete’ (La fuse), et favorise les
échanges scientifiques entre pays. On pourra trouver des informations dans la chronique historique
de Singer {34), volume "XXth century part II'. Une introduction aux loiggissant le vol de fiees,
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Un poéte distrait nommé Wan Hu souhaitait par dessus tout explorer les cieux et rencontrer les étoiles. Aprés avoir
escaladé des montagnes et méme essayé des catapultes, il construisit une chaise de bambou équipée de cerfs volants et
de 47 fusées. Lorsque la fumée se dissipa, il ne restait aucune trace de Wan-Hu, ni de son véhicule.

Fic. 1.4 — Un conte situe le premier hommeoler dans I'espace en I'an 1500ustration contem-
poraine d’un livre de contes pour enfants
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Fic. 1.5 — La civilisation arabo-musulmane joue ueressentiel dans lafélision de la science
au moyenage. Le cas des fass en est une illustration parfaifeeinture d’influence européene
(perspective) d’'une scéne turque ou perse (Arche a voute circulaire bicolore).
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obtenues presque simultament par ces trois hommes, estggnée en Annexe |.

Fic. 1.6 — De gaucheé droite, le russe K.E.Tsiolkovsky, I'éricain R.Goddard et I'allemand
H.E.Oberth, les trois fondateurs de I'astronautique moderne

-

La deuxieme guerre mondiale
Les proges du VIR inéressent les militairesédireux de contourner les interdits du teaite Ver-
sailles, notamment concernant la fabrication ou I'utilisation d’artillerie tirant des @lpliss de 35
km. Absorte par I'armee en 1932, le collectif esefinivement dissout au cours de I'hiver 1934.
Des dizaines de &gialistes sont alors iages auxéquipes de recherches de I'aen(c.f. Figl.s,
®). Lorsque la guerréclate, A. Hitler leur demande une &escapable de transporter une tonne de
charge militairea 300 Km. Le lanceur A4 estedelopp@ et construit sous la supervision de Wern-
her von Braun, un membre du VfR de la préng heure. RebapésVergeltungswée 2’ (arme
de repésailles 2), I'engin ne sera pasepa temps pour changer le cours de la guerrépma si il
reptesente un impact psychologique immense. Heteles V2 ne sont&ployés qu’en septembre
1944, avec un taux déussite sur les vols iafieura 25%. Neanmoins le &sor de guerre que consti-
tue la science et la technologie allemandesésiperé par les nouvelles superpuissances de I'Est et
de I'Ouest. A I'occasion de I'opration militaire 'Special Mission V2', W. von Braun et 150 de ses
collaborateurs sont envég aux Etats-Unis avec une bonne partie des installations de construction
des fuges, installations qui confo@ment aux accords de Yalta auraietirdster dans la juridiction
russe. Ce fut I'un des premiers actes de la guerre froide.

Le cas Von Braun
Ce personnage est le sujet d'uabaitéthique encore ouvert de nos jours. En 1939, il utilise ses
connaissances pouré&ar une arme &tisive au service d'une &blogie, le national socialisme.
En 1945, il manceuvre activement pour pass¢Ouest, se mettant au service du capitalisme au
détriment du bolchevisnmieommunismgsocialisme. Ses raregfénseurs parlent désistance pas-
sive en notant les retards, l&#rfaible fiabilie technique du V2 et la quaréite projets non mili-
tairesétudis par sorequipe pendant la guerre. Sestrdcteurs lui reprochent ses &es de travail
pour I'armée allemande, ses contacts avec la 'SchutestéEscouade de protection), sa conscience
des conditions de vie des travailleurs qui construisirent 5000 V2 en quelque mois. Les relations entre
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science et guerre donnent lidwbien desé&flexions inéressantea lire, comme celle de Edgarton
dans "Science and War( 1).

Fic. 1.7 — Wernher von Braun, qui construisit le V2, puis contribua directement aux programmes
d’exploration spatiale et deéfense des Etats Unis d'Agrique, fut au centre d'uné&batéthique
toute sa vie.

La guerre froide
La conquete spatiale est souventsenée comme une des plus belles pages de I'histoire humaine.
La legende bien lisse de 8tofe des &ros’, ces explorateurs ipides repoussant les limites hu-
maines, ne doit cependant pas occulter que le lancement de Spoutnik ou les premiers vols des
hommes dans I'espace et vers la Lune sont autant deenegnile montrer la ritsise de chaque
camp dans le domaine des lanceurs (c.f. Eigy ®). Le développement des &ories de dissua-
sion issues de la crise de Cuba en 1962, induisant I'escalade égndibre de la terreur, exige
des lanceurs toujours plus rapidisnettre en ceuvre. L'objectif militaire est de convaincre 'ad-
versaire qu’un missile balistique intercontinental peetaller en quelques minutes (d'de nom
du missile argricain Minutemanrt). C’est pourquoi les recherches somvelopges en direction
des carburants dit "stockables”. Ces carburants ont I'avantage de simplifiegdaration d’'une
fusée, mais possient une &s haute toxicé. Le risque technique (et environnemental) sotilgar
ces Eactifs fut cependant accéptians les deux camps, maldtopposition farouche de plusieurs
spécialistes comme S.P. Korolev, I€lebre 're des fuses russes’. La technologie des carburants
stockables correspond aujourd’hui aux divers propulsayosudre encore largement utilis Bien
gue ces &actifs soient particidrment stables, leur syribe fait toujours intervenir des gaz haute-
ment toxiqgues comme le Phosgen. La guerre froide se termine dans &ssa8thavec la politique
d’ouverture de Michél Gorbatcheyv, IperestroikaC’est alors 'aeénement de Economie spatiale,
décrite dans la prochaine section.

Vue d’ensemble

Lors de la guerre decgession americaine, lesinutemerétaient des volontaires&isa rejoindre I'arnée au premier
appel, en moins d’une minute.
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Tous cesvenements posslent une organisation gressante. Enfiet, dans une premie fgriode,

de -500a 1900, plusieurs civilisations ac@uent successivement la technologie degédéssle com-
bat. A chaque fois, la technologie de la poudre agpacemme un perequis. Par exemple, les Grecs
pos&daient presque le principe du moteurdfasvec la vapeur, mais ne pouvaient le mettre en pra-
tique faute d’'un carburant fisamment flicace. Cela corrobore lagpondrance de la nature du
carburant, identiéie plus tard par K.E. Tsiolkovski dans s=fidition de I'impulsion sgcifique. Par

la suite, un grand regroupement scientifique permet d’obtenir la technologieétie net le cycle

se termine par un documee@ctrit prouvant et datant la ritése de cette nouvelle technologie. On
pourra noter le@le essentiel du Moyen Orient dans la propagation de la scienceréragjet des
fusées en particulier.

La deuxeme periode, de 190@ 1980 concerne les lanceurs de haute altitude. Les moyens fi-
nanciers et technologiquegceessaires limitent le nombre de nations capables de construire ces
engins. Les grandes guerres =if siecle conditionnent la rechercheffextiee sous forme de
competition paralkle, principalement entre les blocs de I'Est et de I'Ouest de £94980. Ce
contexte demulation et d’oppositions a mis @vidence les prokimeséthiques s aux fuges,a
savoir les applications militaires toujours proches et la pollution colossale pregquar les car-
burants. La troigme p@riode, de 198@ aujourd’hui, est caragetisee par I'ouverture mondiale
(c.f. Fig 1.8 @) qui suc&dea la guerre froide. Le nombre de pays lanceurs dedsispatiales s’est
consicerablementlargi et les montages internationaux se s@vetbpges. Les transferts de tech-
nologies ne sont plus rares, bien qu'’ils ne soient pas encesipy les nations, comme I'a praue
Congeés Anericain en condamnant en 2003 Boeing et Hughesrser 32 000 000$ d’amende suite
a des transferts #igaux de technologies vers la Chine dans legas80. Boeing avaija di payer
en 1998 une amende de 10 000 000$ pour plusieurs centainéditd€diexportations de services
ou d’articles de é@fense sans autorisation” dans laation du montage internatiordéalaunchde
1994a 1998. Cette nouvelkere complexe de partenariats est la @ngence de la prioétdonrésa
la composantéconomique de l'industrie spatiale, qui&te aborée dans la partie suivante.



1.1. Histoire des moteurs fuges

15

temps
2000 Etats-Unis Europe Russie - Sealaunch - Israel - Inde - Chine
|
I 19
1981 Navette Spatiale
\ 1946-1981
1975 ) 50 ans
1969 Armstrong sur — i . .
la lune Guerre froide Lien scientifique
1962 Glenn en orbite 1961 Gagarine en orbite ?f )
1957 Spoutnik en orbite ] Ecrits
1950

‘ [& Equipe

americaine

a Equipe }

allemande

Equipe
allemande

Deuxieme  1939-1945 ‘[

& Equipe
russe

guerre mondiale

1925

H&Vereln fur 1927‘}

Raumshn‘fart1 934

e?# Method for reachlng
.é Extreme altitudes

)le rakete su den
planetenraumen

1900

1500

1000

500

-500

?y ) ! 1687
Phllosophlae Naturalis
s Principa Mathematica
/]

& Siecle des
Lumieres

(5 Travaux de 1900
T é K.E. Tsiolkovsky ]

[6 Poudre noire }

& Regroupement
scientifique

\ Guerres

( at 1300 Empire
6 Poudre noire Arabo-musulman .
Chine
: Hassan1285 — 1232
g Al Rammah Siege de
\ Croisades Kai Fung Fu
‘ Initiatives des califes 1045
) ) ‘ & év' %ks& Aels%arggg‘ ?f &= Tseng Lung Kmng]
6 Feux grecs
<. -20
: Feux d’artifice
: Science Science Science |f Science
: Grecque Egyptienne Indienne |- Chinoise

Occident

>

Ameriques Orient

espace
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1.2 Marché actuel des lanceurs spatiaux

Aujourd’hui, le marcl des lanceurs spatiaux est con&@B0% de lancements intra-nationaux,
i.e. concernant des missions commaasl par etat lanceur. Ainsi, une grande partie des missions
eéchappe pour le moment aux lois du marcha situation est telle qu’il y a plus de lanceargoca-
tion commerciale que difres de missions commerciales (environ 14 par an)eépine revue des
intéréts nationaux mis en jeu, une rapide discussion concernant lesyssanctuelles des indus-
tries spatiales mettra ezvidence le besoin de fitaser parfaitement les atanismes d’allumage
des moteurs fuees cryotechniques.

Int éréts nationaux
La volongé des nations constitue le moteur principal dans le neadthmoteur fuse. Les inérets
desétats sont multiples. Trois ia@ts majeurs financent I'essentiel defliaat spatial :

1. La quéte de la sugriorité militaire. Il s’agit de se procurer des armes d’'attaques (missiles ba-
listiques intercontinentaux), de renseignement (satellites militaires d’observation), ou encore
des armes plus exotiques (bouclier spatial anti-missile, satellites tueurs de satellites). Ainsi,
une grande part de I'argent injéailans ce maréhprovient des budgets défénse nationaux.

2. La quéte du prestige national. Un pays dont les lanceurs spaéahauent &gulierement
n'est plus cedible lorsqu’il parle de missiles qui par construction utilisent |ésmas tech-
nologies. Il s’agit donc en premier lieu d'un @&t militaire indirect, sisamment important
pour soutenir les programmes spatiaux les plesesues. Par exemple, Le "missile gap”
déenoneé par le candidat Kennedy en 1961 a iaégs Etats Unis sur la Lune.

C’estégalement un irét économique : la fiabilé et la egularie de nétronome des lan-
cements Russes attirent des investissemeinésgers, comme la Plateforme de lancement
Russo-aréricano-noregien 'Sealaunch’.

3. La qléte de I'independance striagique. L'autonomie des sources d’'informations spatiales est
un besoin indispensable dans le domaine du renseignement militaire, des observations scien-
tifiques ou desdlecommunications prees. Par exemple, le projet euegm de navigation par
satellite 'Gallileo’ doit doubler le syéme angricain 'GPS’, alors que les relations transatlan-
tiques sont pacifiques depuis d&dnnies.

Le colt de I'accesa lI'espace
Baisser le cat d'ac@sa I'espace constitue le premier objectif des industries spatiales. Cependant,
le prix du kilogramme de charge utile en@gn orbite semble avoir atteint un palier, illéssur la
Fig. 1.9. Bien que les prix varient largement suivant les missions et les lanceurs, on voit une nette
cohérence dans les missions concernant des satell@estationnaires. Le prix de ces missions
stagne de plus en plus sur larppde 1996-2000.

Parmi les stragies mises en ceuvre pour passer ce pallier, on distingue deux grandes tendances.
On trouve en premier lieu les lanceurs 'transnationaux’ qui optimisent au maximunele file
lancement utiliée en utilisant la codgation internationale auettiment de I'autonomie nationale.
C'est par exemple la stigie des partenariafealaunch{Russie, Norege, Etats Unis, Ukraine)
ou Starsen(Europe, Russie), illusks en Figl.10 La deuxeme voie utilise les lanceurs lourds. En
comparant les caraatistiques de lanceursgsengées dans le Tableaul, on voit que les lanceurs
Iégers sont plus €meux. Par exemple, un lancement commun de quatre satellites de une tonne sur
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une orbite @ostationnaire (lancement GTOpar une fuée chinoisd_ongue Marche 3Bevient

a 60 M$, tandis que quatre lancements par desdsichinoisekongue Marche 2Ceviennenta

90 m$, soit 50% plus cher avec une technologie identique. Cela explique I'existence des lanceurs
'gros porteurs’ comm®elta IV Heavy(Boeing, 13 tonnes en orbit@&gstationnaire)Ariane 5 ECA
(Arianespace, 10 tonnes en orbiteogtationnaire) illusés en Fig.1.11 Pour soulever de telles
massses, on utilise degderence des moteurs cryotechniques Hyéragliquide - Oxy@ne liquide,
comme les quatre moteurs Belta IV Heavy. Le probEme commercial qui eradoule se situe dans

le carnet de commande : rares sont les missions qui permettent de tels regroupements de satellites. Si
le lanceur est capable de varier les orbites d’injections des charges utiles lors &omemission,

les possibilies de missions se multiplient. C'est la raiso@td® du projet de moteur de dearie
étageVinci, reallumable cing fois en cours de vol. Cél@nt, I'allumage d’un moteur est I'une des
actions les plus critiques pour le lanceur, causant de nombreux accidentslaAbaigse du prix
d’accesa I'espace esktroitement lieea la maltrise des prenomenes physiques mis en jeu lors

de l'allumage des moteurs cryotechniques.

2’orbite géostationnaire est la plusoigrée de la terre, et donc la plusiiteuse des missions de lancement en
orbite terrestre. Le lanceur place la charge utile sur une trajectoire elliptique @cappde Orbite de Transfert
Géostationnaire ou GTO. Limpulsion finale vers I'orbite circulaire ésiiee par le satellite.
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f
Nom Shtil Pegasus XL START Taurus Cosmos Rockot Athena 2
Origine Russie USA Russie USA Russie Russie USA
Capacite LEO 430 Kg 443 Kg 632 Kg 1380 Kg 1500Kg | 1850Kg 2 065 Kg
Capacite GTO - - - 448 Kg - - 590 Kg
Prix lancement 0.2M$ 13.5M$ 7.5M$ 19M$ 13M$ 13,5M$ 24M$
Prix LEO 4659Kg | 30474 $Kg | 11647 $Kg | 13 768 FKg | 8667 $Kg | 7297 $Kg | 11 622 $Kg
Prix GTO - - - 42 411 $Kg - - 40 678 $Kg
" (- L 1
i A Ll .
4 ! - T
Nom Longue Dnepr Delta 2 Soyuz Atlas 2AS Longue Ariane 44L
Marche 2C Marche 2E
Origine China Russie USA Russie USA China Europe
Capacitt LEO | 3200 Kg 4400 Kg 5144 Kg 7 000 Kg 8618Kg | 9200Kg | 10200Kg
Capacite GTO 1000 Kg - 1 800 Kg 1 350 Kg 3719 Kg 3370 Kg 4790 Kg
Prix lancement 22.5M$ 15M$ 55M$ 37.5M$ 97.5M$ 50M$ 112.5M$
Prix LEO 7031$Kg | 34099Kg | 106929Kg | 53579Kg | 11 314$Kg | 5435%Kg | 11 029%Kg
Prix GTO 22 500$Kg - 30556%Kg | 27 778%Kg | 26 217$Kg | 14 837$Kg | 23 486%Kg
L f , |
( )
7 i 15y ¢
Nom Longue Zenit 2 Zenit 3SL Ariane 5G Proton Navette
Marche 3B spatiale
Origine China Ukraine | Multinational Europe Russie USA
Capacite LEO | 13600Kg | 13740Kg| 15876 Kg 18000Kg | 19760Kg | 28 803 Kg
Capacitt GTO | 4630 Kg - 5250 Kg 6800Kg | 4630Kg | 5900Kg
Prix lancement 60M$ 42.5M$ 85M$ 165M$ 85M$ 300M$
Prix LEO 4 412$Kg | 3093%Kg 5 3548Kg 9 167%Kg 4 302$Kg | 10416%Kg
Prix GTO 11 538%Kg - 16 190$Kg 24 265$Kg | 18 359$Kg | 50 847$Kg

Tas. 1.1 — Lanceurségers, moyens et lourds, par ordre croissant de charge utile en orbite basse.
GTO et LEO dsignent respectivement des missions vers des orlitestagionnaires (36 000 Km
d’altitude) et vers des orbites basses (400 km). Source : documents publics Futron Corp. Sept. 2002.
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Fig. 1.9 — Evolution annuelle du & de lancement de satellitésyalle sur 264 lancements de sa-
tellites commerciaux, normaésen dollars (valeur Etats-Unis en 2000). Avec I'aimable autorisation
de T. Freeland, Futron Corporation
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Fic. 1.10 — Les lanceurs transnationau8ea Launclest un partenariddoeing (USA), Kvaerner
ASA (Norvege),RSC-Energia (Russie) etSDO YuzhnoygPO Yuzhmash (Ukraine). Starsem
ou Soyuz Companyest un partenarideADS (Europe),Arianespace(Europe),Russian Federal
Space AgencyRussie) elThe Samara Space Cente(Russie).
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@ﬂﬂffﬂa ariaé%pace

Fic. 1.11 — Les lanceurs gros portelbelta 1V 'Heavy’ de Boeing (USA) et Ariane V ECA
d’Arianespace(Europe).
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1.3 Cadre de latrese

Cette introduction éfinit le cadre global de la &se pesente. Le volet historique montre I'im-
portance du carburant et du rapport de masse. Les lois de la physique clarifient cette ass&cgon, gr
aux travaux de Tsiolkovski (Cf. Annexe 1). Le voketonomique @montre I'importance critique de
l'investigation scientifiqgue du @nonene d’allumage.

En résung, pour lancer de grandes charges utiles, il faut un carbuesngtrergtique comme les
couples Hydrogne-Oxy@ne ou Keroene-Oxygne. Le stockage liquide de ces carburants implique
une technologie cryotechnique. De plus il faut un rapport de masse optictesta dire entre autres
un moteur le pluséger possible, des protections thermiquestuites au minimum.

Dans ce contexte, le travail de cett@sle se focalise siliallumage des moteurs fusées cryo-
techniques



Chapitre 2

Etat de 'art

Plusieurs disciplines techniques interviennent dans I'allumage d’'un moteke firgothech-
nigues. La partie de la fée qui nous irédresse se situe dans la chambre de combustion d’un mo-
teur a carburant liquide, depuis l'injection des ergols jusqu’au célgutent le divergent. Trois
mécanismes de base cdilgnt le fonctionnement : l'auto-allumage, les jets supersonigues sous-
déetendus, et la combustion supersoniquétdf de I'art dans la recherche sur chacun des ocesgh
menes constituent le point déplart de ce travail.

2.1 Description de I'allumage d’'un moteur fuge

Oxygéne “

Hydrogéne #

17/
17/
/7
a4
/7
1/
17
e
aa
/17

Fic. 2.1 — Chambre de combustion d’'un moteuréfesryotechnique
Voyons tout d’abord le lieu sur lequel vont porter les recherches. Les informations techniques

qui suivent ontéte fournies par les irgnieurs de la division "grosse propulsion liquide” de la
Snecma. Le s@ma de la Fig2.1 illustre la chambre de combustion d’'un moteur cryotechnique,

23
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depuis la plaque d’admission deésactifs,également appes ergols, jusqu’au col de la tére. Le
diametre de la chambre fait plusieurs dizaines de cegities. Les injecteurs coaxiaux, au nombre
d’'une centaine sur I'ensemble de la plaque, ont un diasgnexérieur de I'ordre du centigtre, et
l'allumeur un diangtre de quelques milligtres.

Le demarrage d’'un moteur fée se éroule dans I'ordre suivant : purge coragg par un gaz
neutre, remplissage par le carburant sans combustion, mise en route de I'allumeur, et enfin admis-
sion de I'oxydant. On remarque que pedeire d’allumage doit éer un nélange educteur avant
I'allumage car un ralange oxydant attaque les parois du moteur (Eig. Voici les quatrettapes
detaillees :

He |
Hy
Allumeur
I noom v Temps ™
I - Purge Il - Admission de combustible
He H,
He
Ill - Apport de chaleur IV - Admission de comburant
Allumeur
H, H,
He He

Fic. 2.2 — Proédure d’allumage classique d’'un moteuréas

Fic. 2.3 — Destruction par eks d'oxydant d'une chambre de combustioné&ripentale. Avec l'ai-
mable autorisation de B. Berger, Swiss Propulsion Laboratory.
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1. Purge : La mise en route d’'un moteur fée commence par la mise en place déaiat 'no-
minal’. C’est I'objectif de la purge (Fig2.2-1), qui consistea balayer tous les sysnes par
de I'hélium (He), un gaz neutre. Lors d’'un allumage au sol ce gaz chasse |&sept dans
le moteur afin d’obtenir un milieu sans ox§me, tandis qu’en altitude ceélium comble ra-
pidement le vide spatial, eant une faible pression avant I'a&i® des ergols. La purge fait
intervenir la nécanique des fluides et des ga£fis.

2. Admission du carburant : Ensuite, le carburant, ici de I'hydrége pur H,), est injecé a
haute pression par une turbo-pompe (Eig-1l). La pression dans la chambre aprpurge
en altitude s’approchant de quelques cemies de Bars, carburant liquide setehd forte-
ment, remplissant la chambre sous forme gazeuse. L'admission de carburant fai& appel
la mécanique des fluides multi-esges appligée a des jets supersoniques issus de fortes
détentes : les jets supersoniques sogteiadus.
La dutée de I'admission du carburant, quelques &lixes de secondes, éstomparer avec
le temps caraétistique d'injection de I'hydrogne, inErieura quelques diximes de millise-
condes. Ainsi, le calcul complet d’un remplissage de carburant est excessivement long.

3. Allumage : Lallumeur se met alors en route (Fig.2-Ill). Son rdle consistea cieer une
zone robuste de gaz chauds. Deux égas sont possibles. Les allumeurs pyrotechniques
(Fig. 2.5.a) sont des fuses d’ergols solides qui@ent un jet chaud de produits de combus-
tions inertes. Cette technologie est bieritnisee, mais s’adapte mal aéallumage. Enféet,

il faudrait utiliser un barillet de plusieurs allumeurs, c’astlire un systme complexe et
lourd. L'alternative est un allumeur cryotechnique (Figd et 2.5.b), une torche @e par
la combustion des carburarétsoxydants liquides. Dans le cas d’un allumeur cryotechnique

Fic. 2.4 — Allumeur cryotechnique. Le diagrtie de la canne d'injection est de I'ordre du certira.
Avec I'aimable autorisation de StofkAerospace Propulsion Products

(Fig. 2.5.b), 'oxygéne Eagit avec une partie de I'hydrége (typiqguement un tiers debit
massique) pour éer un jet initial de gaz chauds riches en oxyg. L'autre partie de I'hy-
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. Réducteur
/! - Réducteur

Poudre pyrotechnique
| Oxydant

a) Pyrotechnique b) Cryotechnique

Fic. 2.5 — Allumeursa jets pyrotechniques ou cryotechniques

drogene (deux tiers du&bit massique) permet de refroidir les parois de I'allumeur élebr
dans la chambre au contact du jet initial oxydant chaud, ce qui provoque le panache d’allu-
mage. Dans son ensemble, I'allumeur est un motewrefissoechioktrique. La technologie

de I'allumeur utilise la chimie cirgtique finie, le€coulements supersoniques multi<sgs
réactifs coupds aux transferts thermiquesaeta €sistance des niiaux.

Lors de la mise en route de I'allumeur, sa pression statique en sortie est b&reatga

la pression chambre (NS0 dans les premiers instants). Cela produit un nouveau jet su-
personique fortement sougteéndu (c.f. Annexe Il) qui contient un choc hydrodynamique
avec un rapport de pression statique rabnt de plusieurs centaines. Le calcul d’une telle
discontinuié suppose I'emploi de techniques rnenigues spcifiques, c.f. Chapb.

. Admission de I'oxydant: Enfin I'oxydant, ici de I'oxygne pur Q,), est admis de la Bme
mankre que le carburant (Fig.2-IV). La combustion augmente progressivement la terap

ture et la pression. Le jet d’oxydant gazeux redevient liquide, puis supercritiqueétanme
anerieure d’'un nélange chaud doit assurer une combustion progressive, sans apparition de
poches froides de élange carburafixydant. Dans le cas contraire, ces poches sont des zones
de combustion inconbtée violente qui secouent le lanceur par des pics de pression brutaux :
c’est un allumage 'dur’.

Lorsque I'admission d’oxygne @&bute, la combustion principale commence. Cet ergol initia-
lementinjeck a I'état liquide. Les gaz produits font augmenter alors la pression de la chambre
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jusqua plusieurs dizaines de bar, et I'injection de I'oxydant devient supercritique. Outre le
fait que les fluides ne suivent plus simplement une létat de gaz parfaits, des gradients de

densiés extémes (110°) apparaissent, tout aussfiitiilesa simuler qu’un choc hydrodyna-
mique.

La description ci-avant montre une grande &#ride domaines scientifiques et techniques. La
combustion pyrotechnique estarée, car elle n'est pas adéptaux eallumages. La gcanique
des structures, et l&sistance des n&iaux recessitent encore un travail de recherdyeas de la
combustion et ne sont patudés ici. L'injection diphasique ou supercritique est quaelie une dis-
cipline trop Ecente pouétre prise en compte dans ce travail. Ailagi,se concentrera sur trois su-
jets essentiels : la chimie complexa cinétique finie de I'auto-allumage, la dynamique des jets
supersoniques sous-etendus, et la combustion supersonique stabike par auto-allumageCes
sujets seront traés de facora faciliter les @veloppements Wtieurs : simulations de pimonenes
supercritiques (lois @&tat modifes, gradients de densjt configurations industrielles (temps de si-

mulations longs, gonrétries complexes), ou encore fatigue desématix (transferts de chaleurs,
interactions fluide-structure).
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2.2 Lachimie de l'auto-allumage

L'auto-allumage intervient dans lestibeurs €quentiels ou multétages ou dans legchaifes
des Eacteurs@ronautiqueswdu carburant froid est injeg& la sortie d’'une chambre de combustion
principale pour hiiler dans une chambre secondaire. On le traga&lement dans la combustion
supersonique des super staéacteurs (Scramjets) dans lesquels I'air est fiequar des ets de
compression. C’est enfin le principe d’allumage des moteurs diesela,temg@rature de l'air est
augmenge par la compression d’un piston avant I'injection du carburant. L'auto-allumagsmem
eté utilisé a des fins militaires. La bombe thermobarique (i.e. utilisant I'@ngatmospérique) au
phosphore blanc en est une des plus spectaculaires application.@ridgn efet, le phosphore
blanc s’enflamme spontament au contact d’un air humi@e3CC.

Photo # NH 57483 Former USS Alabama is hit by a phosphorus bomb. during tests in September [921

Fic. 2.6 — Une bombe au phosphore blancéesiu ébut du skcle

L'auto-allumage signifie Btablissement spontam’une zone&active entre deuxéactifs mis en
contact. Pour la plupart desatanges, laéaction s'éectue seulement au-dessus d’une terafure
critique. Geréralement, lesgactifs sont ralanges froids, puis le ralange est chdie de diférentes
mankgres pour obtenir une combustion : flamme pilote, poche de gaz chafidsiadi et rayonne-



2.2. La chimie de I'auto-allumage 29

ment de la flamme principale, etc... Si la tédmgturea laquelle se fait le Elange est&a au-dessus
de la temprature critique, alors la combustion est "spoi&ih et on parle d’auto-allumage.

La chronologie degtudes meges sur I'auto-allumage, @senge en figure?.7, fait apparére
trois ensembles de recherches. Le premier ensemble concerneééisatoh de la cigtique chi-
mique. En 1889, Arrb-nius () propose un mogle mati@matique pour &crire un taux de&action.

Les sciémas ciitiques @velopges par la suite sont un ensemblétdpes chimiques de type Agahius.
En 1980, Kee, Miller et Rupley3(!) proposent un ensemble d’outils informatiQueSEMKIN, qui
devient un standard de la discipline. Lesé&gatas cigtiques plus ou moins complexes sont a@ast
pour simuler diferentes applications. Certains éoas sont @s pourétre colerents dans plu-
sieurs configurations (flamme grélange, flamme de diusion, autoallumage en tulzechoc,
etc...). Concernant plus partictitement I'hydrogne, la thermodynamique montre que les hautes
temperature atteintes lors de la combustion (2&@BDOX°K) autorisent la grsence d’'ionsH, O, OH)

en proportion non @gligeable dans les produits. D’un point de vuettinue, il appari que les in-
termédiaires eactionnels i O,, H,O,) prennent une part incontournable dans la combustion. Plu-
sieurs schmas globaux soréigalement disponibles, comme celui de Yetférs. Leséchelles de
temps ou d’'espace assees aux&actions contenant les integdhiaires HO,, H,0,) étant tes pe-
tites, elles Bcessitent une puissance de calois mu-del de ce qui est acceptable dans le cadre de
la simulation de sysimes complets. augmentent dramatiquement la puissance de éalestaire.

On a donc souvent recouasdes scamas simplifées ne faisant pas intervenir ces intédraires ra-
pides, comme celui de Baurlg)@vec seulement 6 espes Hy, O,, H,0, OH, O, H) pour seulement

7 réactions.

Un deuxeme ensemble de travaux regroupe de 192897 |étude de la technologie Diesel par
les motoristes (Baritaud - Institut Francais ceti®le @), Kong - Engine Research Centéry ). La
puissance des calculateurs augmentant, il est suivi d'ene de simulations nuériques directes
d’auto-allumage&; 86; i ) mélant ciretique chimique étaillee, turbulenceésolue et pro-
cessus de ffusion complexes. Ces travaux ont ménue le temps d’apparition des premiers sites
d’auto-allumage est peu sensilléa turbulence, et qu'ils se situent sur une richesse correspcadant
celle du pemelange parfait le plus rapides’allumer. Sur cette iso-surface de richesse élsudent
la ou la dissipation scalaire est la plus basse. Enfin, ces premiers sites, apparus ¢ttangient
vers une flamme non-pmélangee compdtement turbulente pendant une&kriallant de @t a 1.8t.
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Réactions en Chéne Hy/ O, A n E

1 H+O o O+ OH 1.9210“ | 0.00 | 1644
2 O+H, o H + OH 5.0810" | 267 | 6.29
3 H,+OH o H,O + H 21616 | 151 | 343
4 O+H,0 o OH + OH 12310 | 262 | -1.88

DissociationfRecombinaison
5 H,+ M N H+H+M(f) |45710° -1.40] 10440
6| O+0+M o 02+ M (%) 6.1710° | -0.50 | 0.00
7| O+tH+M o OH + M (¥) 472108 | -1.00| 0.00
8 | H+OH+M o H,O + M (%) 225102 | -2.00 | 0.00
Formation/ConsommationHO»
9| H+0+M o HO, + M () 6.1710° [ -1.42] 0.00

10| HO;+H o Hy + O, 6.6310°% | 0.00 | 213
11| HO,+H o OH + OH 1.6910“ | 000 | 0.87
12| HO,+0 & OH+ O, 1.8110® | 0.00 | -0.40
13| HO,+OH o H,0 + O, 145106 | —-1.00 | 0.00

Formation/ConsommationH->0,
14| HO, +HO, o H,0, + O, 30210 | 000 | 1.39
15| HO, + M & OH+OH+M(f) | 1.2010 | 0.00 455
17| H)O,+H o H,0 + OH 1.0010® | 0.00 | 3.59
4
Ud

18| H,O,+H H, + HO, 48210 | 0.00 | 7.95
19| H,0,+0 OH + HO, 9551F | 2.00 | 397
20| HO,+0OH & H,O + HO, 7.0010° | 0.00 1.43
+ Efficaci€ du troiseme corp, : 25; H,O: 120

Tas. 2.1 — Sckéma ciretique de Yetteri(55 pour la combustion de I'Hydrame. Uniés encn? —
mol - Kcal - K.
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1985 CoxB6)
L0 -
1991 Yetter(55
Etudes du Diesel
B 1994 Baritaudg) | 1994 Spadaccinio)
Modelisation 1995 Kongg) Simulations nurariques
du melange | 1996 Pfani( 16 directes
1997 Mastorakos | 1997 Wan(51) 1997 Mastorakos(02)
1998 Im(/4)
2000+
2001 Da Cruz{?) Ll 2001 Colketg?3)
2002 Hilbert(9)
|| 2003 Knikker@?2) 2003 Echekkif3)

Fic. 2.7 — Chronologie bibliographique de I'auto-allumage - Premier Auteéféfi@nce)

La Chronologie bibliographique ci-dessus et celles qui vont suivre mettent en évidence des
regroupements thématiques non exhaustifs de travaux en relation directe (traits pleins noirs) ou
indirecte (traits blancs) avec le sujet.
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2.3 Ladynamique des jets supersoniques sougttndus

Les jets supersoniques soustehdus sont eux aussigzents dans de nombreuses applications.
En physique fondamentale, les ét@rateurs de particules sont alimespar un jea tres haute vi-
tesse et fs basse pression pour obtenir un flux de particuléigas et fortement calees en
vitesse. En &curie nuckaire ou arienne, les fuites d’'une enceindehaute pression (centrales
nucleaires, carters de moteur aviation) forment des jets supersoniques capabktsude tbs
équipements avoisinants. En propulsion, la performance d’'un matéux supersoniqueé&pend
du contble de la pression de sortie par la éug, c.a.d. du jet soustendu propulsif. Dans cette

Fic. 2.8 — Photographie d’un micro-propulséwllumeur en phase de test. La structure en 'queue
de tigre’ est caraéristique d’'une dtente dans un jet supersonique. (Photo : Stolerospace
Propulsion Products)

thése, ce sont les allumeurs de moteur&éssqui @rérent ce type de jet : ils produisent des gaz
chaudsa une pression sépieurea celle de la chambre de combustion (Eigf). Lorsque les rap-
ports de pression statique sont de I'ordre de 10 ou plus, les fluides subissent dedtss] des
chocs, et des couches de cisaillement intenses. Ce type particulier de jet eételfubtg.2.9

Les premierslements de la #orie des jets supersoniques sont issus de la guerre mondiale
1939-1945. La thse de I. S. Chang proposesd1945 une @diction de la forme des jets sous-
détendus par la Bthode des caraatistiques. On peutgalement citer A. Ferric@; 59; 60; 61),
précurseur destudes supersoniquada NACA puis la NASA.

Les dispositifs exprimentaux édies sgcifiguement aux jets soug@ndus commencent en
1959. Les caraétristiques non visqueuses (longueur et rayon de la celluleétmd) sont assez
vite connues. A. D. Birchl(4; 15)établit ensuite le lien entre le panache d’'un jet sogigiidu et
celui d’'un jet supersoniquetabli équivalent. Ces connaissances sa@tailees dans I’Annexe ’'Di-
mensionnement de jets sousteindus’. Les couches deélanges supersoniques cogels de ces
jets sous-étendus font encore aujourd’hui I'objet d’observations péassOn notera par exemple

1Un jet supersoniquétabli est un jet sortarit la méme pression que le milieu ambient.
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Fic. 2.9 — Photo de type Schlieren d’un jet soudeshdu d'aira 270K, rapport de pression statique :
32.45, Diametre de buse : 30 mm : expositigBQk. Avec I'aimable autorisation de V.I. Zapryagaev,
ITAM Novossibirsk.

l'image de B. Yip (L56) , une coupe laser, montrant une structure tourbillonnaire proche de l'insta-
bilité Kelvin-Helmotz, ou la&rie de mesures de V. Zapryagaéw(; 159 167) sur l'instabilite de
Gortler, qui s’aere ceterminante dans les couches delamge des jets sougndus&actifs.

Les simulations nugériques de ce mnonene ont commeri Ht avec la neéthode des ca-
racéristiques. Cette gthode est toujours uti® aujourd’hui lorsque I'on s'iBresse seulement
a l'intérieur de la cellule de&atente (12). Les nethodes aux volumes finis sont devenues appli-
cablesa ce type dgcoulements partir de 1985 (Code SCIPVIEY)) et ontéte aneliorées depuis
avec le @veloppement de métes RANS ?). Actuellement, le code utilsspar la NASA se nomme
VULCAIN, issu d’'une collaboration NASA-Taitech {?2).

Les simulations aux grandéshelles sont diciles a réaliser sur des configurations contenant
des chocs. C'est pourquoi elles se limitent pour I'essedtiBhcoustique de jets supersoniques
adapés, comme dans le travail de Bogey/). A I'heure actuelle, les chocs sont majoritairement
traités en LES par des semas de type WENO, sur des maillages strsulls ontéte ecemment
appliges avec sués en deux dimensions sur un jet soésetidus par T.S. Chengd).
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Théorie supersonique

1945 Chang{1)
1950 FEOAG F@IIIBE) -+
1954 Ferrig9). ... ... ... Observations dejets . . ... ... ...
sous-@tendus
1960-- 1959 Loveg)) 1959 ADAMSOM) . o oo
1963 Eastmari()
,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, 1964 LewisQ7) . .. ...
1966 Crist(7)
TOT0 e
"""""""""""" A974 ANtSUPOVE) -~ - - -
1980 1980 -Sener(3E) -

Simulations nurariques
de jets supersoniques

1985 SCIPVIS{?3)
1986 Yoshisawa(56)

1984 Birch(.4)

1987 Birch(.5)

1988 Zapryagae(0)

Etudes liees aux 1988 Birch(.2)

jets supersoniques

1990 TN 1989.Yip(l56).............. 1989 Abdol-Hamid(;.2) ...
1991 Sandhami@9)
Simulations nurériques
de I'acoustique des
) jets supersoniques
1993 Arnetted)
T S R 1994 Mankbadi(0%) -~
1995 Clemens{ 1995 Cumber{8) 1995 Tam(4?)
1997 Papamoschol(5)
1997 Leef5)
1998 Palmer(12)
- 1999 Panda(14) 1999 CHESE(163
2000 T TR T

2000 Freund{?3)
2001 Zapryagaev(9)
2002 Kourta$g)

2003 Bogey(7)
2004 Zapryagaev(l) | 5005 cheng(s) . .- - . . - o

Fic. 2.10 — Chronologie Bibliographique jets sowstehdus - Premier Auteur &érence)
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2.4 La combustion supersonique

Le regime de combustion supersonique est essentiellerésate aux super-stateeacteurs
(scramjets) fonctionnant avec une flamme stabdlidans un flux interne supersonique. Cette solu-
tion est considree comme une possible 'rupture technologique’ car elle autorise des performances
résenees aux moteurs fées (Mach> 5) alors que I'oxydant est pusdans I'atmospdre. En
conequence, les avions verraient leurs performances aug@eentibstantiellement, tandis que les
premiersétages des lanceurs spatiadftanchis deséservoirs d’oxygne multiplieraient leurfé-
cacié (Lannexe 1 "lois du vol spatial” explique I'importance du poids danfifacié d’'unétage
de fusge). La NASA soutient depuis les @&es soixante unfort de recherche dans ce domaine,
recemment&ompens par le premier vol de I'avion hypersonigue éxmental X-43A, le 16 no-
vembre 2004, cf. Fig2.11. Par ailleurs, on trouvegalement la combustion supersonique dans les al-
lumeurs cryotechniques de moteursées, @l les deux gactifs sont inje@sa vitesse supersonique
dans des conditions assurant I'auto-allumage. Comme les éautifs Eagissent spontément, la
flamme ainsi c@ée est exéfmement robuste.

A. Ferri (60) en 1964, puis huit ans plus tard F. Suttrag ) et M. C. Burrows {9) sont parmi

les premiersa étudier les super-stat@acteurs et la combustion supersonique de I'hyéineg Les
experiences sur flammes supersoniques sont nombreuses, mais rares sont celles qui permettent des
validations quantitatives de simulations nemgues. Les mesuregf compdtes de T. S. Cheng

) dans une flamme supersonique issue d'un jet coaxial auto-@ls@mont d’'un irérét tout par-
ticulier pour cette thse. D’autres mesures plus anciennes de gstifs sont disponibles @ce
a I'equipe de J.S. Evangt al. (55; 56). Plus Ecemment, les montages éxpnentaux se sont
focalises sur des configurations plus complexes de type super-gadteurs {0; ), mais la
question fondamentale du codie de la cietique chimique reste un sujet d’observation essen-
tiel (10G, i ). On retiendraégalement le travail de J. F. Driscolld) en 1996, qui permet
d’évaluera priori la taille d’'une flamme supersonique étiide d’'une flammeaé&tollée par un jet
supersonique fortement soustdndu par C. B. Devaudi{) en 2002 est iriressante mais ne fait
par intervenir le recanisme d’auto-allumage.

Du co€ des simulations nueniques, la rethode des caraatistiques qui fut largement utiée
pour lesécoulements supersoniques n'a pasefre ¢grérali€e auxécoulementséactifs. Il faut
attendre les progs de I'informatique et des volumes finis jusqu’en 1986 pour qu’apparaisse une
grande vagéte de simulations de combustion supersonique (Drummand4©), Wilson (153,
Baurle ), Zheng (.64)). La simulation aux grandeschelles appatapour la premére fois en 1997
(Norris (110), étude bidimensionnelle), mais sonitda limite pour I'instanta des configurations
fondamentales. Les @hodes RANS sont par contre intensivement @il dans la construction
des super-stateeacteurs{4; 83).

Les processus de&tangea petiteechelle (micro-rdlange) compliquent&tude de la combus-
tion supersonique. Les approches par "fonction de denkgtprobabilié”(PDF) donnent d’excel-
lents esultats (9; 154) sur les flammes turbulentes norepglangs. Lesequipes de R.A. Baurle
et al. (9; 10)puis de H. Mobiuset al. (106) ont suétendre ces Athodes auecoulements super-
soniques. La comparaison de plusieurs formulations montre que le transport lagrangien des PDF
par une technique de Monte Carlo propegar S.B. Popel£0) coupE a un calcul RANS pour la
dynamique du fluide donne lessultats les plus satisfaisanis)().
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@ NASA Dryden Flight Research Center Photo Collection
horpeffwww.dfrc.nasa. goviGallery/Photofindex. himl
NASA Photo: ECO4-0029-50 Date: January 26, 2004 Photo By: Carla Thomas

The black X—43A rides on the front of a modified Pegasus booster rocket hung from the special pylon under the wing
of NASA's B-52B mother ship. The photo was taken during a captive carry flight Jan, 26, 2004 (o verify svstems
before an upcoming launch,

Fic. 2.11 — X-43A, le premier&onef propulg par super-stato-reacteur (scramjet).

Plusieurs revues comgtes de la combustion supersonique sont disponibles : Waitfip, Ja-
chimovski (75), Billig (12), Spadaccini et Colketl(36 33) et enfin Curran{9; 40). On y apprend
essentiellement que le préohe de combustion des super-sta@aeateurs est d’obtenir une com-
bustion sffisamment rapide pour gfectuera l'intérieur du moteur mal@rdes temps convectifs
exttmement courts. Le dimensionnement du moteur et de la zorsadtan deviennent des pa-
rametres critiques. C’est pourquoi de nombreustesles se focalisent sur leehange, I'injection de
carburant, et la cietique chimique. Concernant la simulation rarique, les avis sur le choix des
mockles de turbulence ou de combustion sont moins t@schr I'augmentation directe de la puis-
sance de calcul (c.a.d. des maillages plus fins ou un plus grand nombre de particules stochastiques)
reste encore aujourd’hui le meilleur moyen d&liarer les ésultats. Comme pour les jets super-
soniques, la simulation des grandeEshelles a essentiellemetit reseneea des cas acéthiques
de flammes supersoniques bidimensionelles. Le&tgode combustion le plus adégiasse par des
fonctions de dengitde probabilié, coupkesa des approches RANS ou SGE.
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Etudes leesa la .
combustion supersonique

1970 :
1972 Suttrop (47)

1973 Burrows {9)

1964 Ferri £0)

Flammes
supersonigues
O8O -
1980 Evans5)
1988 Birch (1.3)
QOO o e L

1992 ChengX?)

1994 Cheng49)

1996 Driscoll ¢8)

1997 Papamoschou (5 | 1997 Li (99)
- 1997 Kanda{0)

1998 Rock (25

1999 Luo (L00)
1999 Sung (40

2001 Ratner(22)

2002 Devaud46)

.1994 Yoon (57). . ... . .| .

1986 Drummond0)
1986 Kumar £9)

1992 Vuillermoz (49
1992 Villasenor {46)
1992 Wilson (59

1994 Baurle §)
.1994 Zheng 164)

1996 von Lavantel(47)

1997 Norris (10)

1998 Gerlinger5)
1998 Don {7)
1998 Kodera{3)

2000 Roy (27)
2000 Kodera §4)

2001 Eklund %4)

2002 Toone (44)
2003 Montgomery109)

2004 del Rossi45)

..2004 Genin©4). . ... ...

1987 Waltrup (50)
1988 Jachimawskinb)...

1993 Billig (12)

1994 Spadaccinil(36)

2000 Curran{9)

2001 Colket §3)

2001 Curran40)

Fic. 2.12 — Chronologie Bibliographique la combustion supersonique - Premier AuteféréRce)



38 Chapitre 2. Etat de l'art

2.5 Stratégie de la these

Cette these est le point deépart d’'un €&ort de recherches visaatrendre la simulation des
grande£chelles capabke moyen terme @tudier en étail I'allumage transitoire des moteurs &e&s
cryotechniques. Par cobguent, les choix faits ici auront un impact direct sur les travaux futurs. La
particularié des travaux @senés tient dans lesatisions techniques prises facehaque proime.

Les choix se sont pas sur des techniques simples,@pdndantes de l&gnetrie, du maillage ou
du processus chimique, au lieu de techniques hautemedaifisppes (capture de choc, nids de
combustion complexes) qui ne peuvent traiter I'ensemble desgrtenes pesents.

1. En 2003, la connaissance fondamentale du processus d'auto-allumage est donc biem avanc
Cela dit, le couple hydragné oxygene qui nous iriresse a pour particulagitle difuser les
especes bien plus vite que la chaleur. L'impact de cette origimalilr I'auto-allumage n’a pas
encore fait I'objet d’'une analyse &gifique. Nousttudierons ce point afin d’eréduire une
estimation du temps d’auto-allumage, qui pourra agdrs utili€ dans la construction d’'une
cinétique chimiqueé&duite.

2. Les nethodes classiguement utéiss en simulation écoulement supersonique doivétie
écarées, car I'objectif final de simulation concerne une configuration complexeff@ries
méthodes RANS s’appliqueatia quantification gcise de pnonenes dans déoulements
dont la turbulence est palablement connue. Leséthodes SGE sont pluséatictives, mais
I'utilisation de scie@mas de capture de choc poue les supersoniguifeolun cait de calcul
élewe. Par ailleurs, ces semas sont encore en couésaloppement pour les maillages struc-
turés tridimensionnels. En cobguence, cette dse doit @velopper pour la SGE une autre
mankre plussconomique de traiter les chocs supersonigues.

3. Concernant la combustion supersonique, legstws de ciatique chimique simples n’existent
pas pour l'auto-allumage, alors qu’en SGE uneétijue complexe n’est pas envisageable. Le
travail sur ce sujet commence donc par la proposition d'u@meehciretique simple. Ensuite,
les methodes utilisant des PDF font actuellement I'objet de multiptesles. Leur principal
inconvenient est qu’elles prennent des hypstes fortes concernant l€€tange. Par exemple,
elles consiérent pour I'instant une ffusion identique de la chaleur et desé&sgs, hypotbse
génante si la diusion diferentielle a un impact fort sur le temps d'auto-allumage. Ce pro-
cessus pel#tre pris en compte, mais compliguErisusement Ecriture des lois de &lange.

A titre informatif, nous allons observer le comportement d’'une SGE sanglmdd niélange
ou de combustion, c.a.d. sans hypsta pealable.

Ces @veloppements vont jeter les bases d'un outil de simulation capable de simuler I'allumage
des moteurs fuges cryotechniques. Au passage, nous verrons plusieurs moyens d’analyser ces
simulations, afin d’en extraire des informations nouvelles et pertinentes.



Chapitre 3

Equations

Les équations &solues par I'approche SGE soisunges dans ce chapitre. Le code uélis
dans cette thse pour &soudre cegquations se nomme AVBP. Il esteklop@ conjointement par
I'Institut Francais du Etrole et le CERFACS.

Les équations de la combustion et de la dynamique des fluides, comrauoese approche
SGE, sont dcrites en dbut de chapitre. Elles sont suivies d’'uridestion des magles existants
pour la dynamique et de la combustion, puis de I'implantation&migme sgcifique utili€e dans le
code AVBP.

3.1 Equations decoulements eactifs

3.1.1 Equations de conservation

Leséquations de conservation d’@aoulement monophasiqgueactif sécrivent :

ow

5t +V-F =5 (3.1)
ol w = (pu, pv, pW, pE, )T est le vecteur des variables conservatives avec respectivemem
w, E, px la densié, les trois composantes du vecteur vitegse (u,v,w)", I'énergie par uni de
masse ebx = pYk avecYy la fraction massique de I'egpek, k variant de 1a N, N étant le nombre
d’especes. Une @écomposition classique en parties visqueuse et non visqueuse eseyiibisr le
tenseur des flux :

F=FWw)' +F(w, vw)Y (3.2)

Les trois composantes du tenseur non visqueaw' sont :
Termes non visqueux :

pU2 + P puUV PUW
puUV PV + P PVW
fl = PUW g = PVW ,h' =] pw?+P (3.3)
(0E + P)u (0E + P)v (oE + P)w
PkU PV PKW

39



40 Chapitre 3. Equations

ou la pression hydrostatiqueest cetermiree par |[equation détat des gaz parfaits (E§.15.
Termes visqueux :Les trois composantes du tenseur visque(w, Vw)" sont :

—Txx
~Tyy

fV = —Txz
—(Utxx + VTxy + WTxz) + Ox

Jx,k

—Txy
~Tyy
vV — _
g’ = Tyz (3.4)
—(uTxy + VTyy + WTyz) + qy
Jy,k

—Txz
—Tyz
hV

—Tzz
—(UTyz + Vryz + Wrz7) + 02
JLk

Le tenseur des contrainte®st cfini par :

1 .
Tij = 2u(Sij - §5ij5u), i,j=1,3 (3.5)

1 .0uj  ay; o
.. f— _— — — = 1 .
Sij 5 (5% +axj)’ i,j ,3 (3.6)
avecu la viscosié dynamique explicite en sectiofi.1.5 J; k est le flux difusif de I'esgcek suivant
i défini en sectior8.1.4(Eq. 3.26) etq; est le flux de chaleuréfini en sectior8.1.6(Eq. 3.32.

3.1.2 Variables thermodynamiques

L’ état de eférence est pria la pressiorPy = 1 bar eta la tem@ratureTy = 0 K. Les enthalpies
ﬁs,k et entropiess¢ sensibles de chaque ége sont tabéles tous les 108 de 0a 5000K et sont
définies par les E¢3.7 et 3.8. Le symbole ~ correspond aux valeurs tdmd et I'exposan cor-
respond aux valeurs molaire@k, §" et la masse molairé/ sont cetermireesa partir de la table
JANAF (139. L' énergie sensible de chaque &sp estgalement éfiniea I'aide de I'EQ.3.9.

) T hT\ (Ti) - AT (To)

hsi(Ti) = f CpxdT = =X 'W ¥ j-1s1 (3.7)
To=0K k
YT - §(T

&(M) = s?(')T?(O) i=151 (3.8)
T; N -

é&k(Ti) = f o Cv’de = h&k(Ti) - I’kTi | = 1,51 (3.9)
To=0K
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Les capacés calorifiques pression constan@, et volume constart, x sont supposes constantes
entreT; etTi;1 = T; + 100. Elles sont respectivemerétdrmirées par les EQR.10et3.11 L’ énergie
sensible esté&finie par une interpolation l@aire via la temgrature (Eg3.12). L’ énergie sensible et
I'enthalpie sensible du &lange sont respectivemeréfthies par les Eq3.13et3.14

Cp’k - a_T (310)
Cuk = T (3.11)
A T — A T
esk(T) = &u(Ti) + (T - Ti)e‘“""( - 1) e‘“ﬁ"( ) (3.12)
T|+l - TI

N N
pes = Zpkes,k =p Z Yi€sk (3.13)

k=1 k=1

N N
phs = Zpkhsk =p Z Yihsk (3.14)

k=1 k=1

3.1.3 Equation détat des gaz parfaits
L’ équation détat d'un nelange de gaz parfaitsegrit :
R
P=p=T 3.15
PT (3.15)
N

1 Yk
—= ) — 3.16
= kZ’{ 3 (3.6)

ol W est la masse molaire duglange. La constante duatange variable en temps et en espaet
les capacés calorifiques @pendent des fractions massiques :

R Ny, N
T=— = Y ER= Vi (3.17)
W kel VK k=1
. N
C, = Zykcpk (3.18)
k=1
. N
C, = kacvk (3.19)
k=1

ou R = 8.3143 Jmol.K est la constante universelle des gaz parfaits. L'exposant polytropique du
mélange est dorénpary = C,/C,. Donc, la constante du @eange, les capaéis calorifiques et
I'exposant polytropique @&pendent de la composition local dielange éfinie par les fractions
massiques locale(x,t) :

F=T(x1), Cp = Cp(x. 1), Cy = Cy(x, 1), et y=vy(xt) (3.20)
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A partir de I'énergie sensible, oréduit la tempgrature en utilisant les E§.12et 3.13 Enfin, les
conditions limites font intervenir la vitesse du son délamge c éfinie par 'EQq.3.21

c? =TT (3.21)

3.1.4 Conservation de la masse et vitesse de correction

Dans unécoulement multi-esces, la conservation totale de la masse implique que BER.
soit satisfaitevik repesente la composante dans la directi@is-1,2,3) de la vitesse defilision de
'especek (k=1,...,N). Afin d’exprimer cette vitesse defiiision, I'approximation d’Hirschfelder-
Curtis est utilige. Cette fonction,&finie par I'Eq.3.23 utilise les gradients des fractions molaires
Xk définies parXy = Y W/W. En terme de fraction massique, I'E§j23devient 'EQ.3.24

N
DIYkVE =0 (3.22)
k=1
OXy .
X VK = —Dp—, i=1,23 3.23
K Vi ax (3.23)
Wi 9X .
ouencore  Y(VK = _Dy— 27K i=123 (3.24)
W 9%

En sommant lek Eq. 3.24 la conservation de la masse totale ex@inpar I'EQ.3.22n’est pas
nécessairement respéet Pour assurer la conservation globale de la masse, une vitesfiesioml
correctiveVe est ajouke. Cette vitesse eséfinie par I'EQ.3.25(119). Le flux de difusion des
especesl; k est alors éfini par 'Eq.3.26

N

Wi 90Xk .

Ve = Dk——. =123 3.25
Wk 0Xk .

Jik = _p(DkWG_Xi - YkVF |, i1=123 (3.26)

ou Dy est la difusivité de I'esgcek dans le nelange (voir sectio3.1.5.

3.1.5 Cofdficients de transport

Dans la plupart des codes dé@oanique des fluides utilisant uretange de plusieurs esges, la
viscosit dynamique: est suppose incependante de la composition d&lange et proche de celle
de l'air’. La loi puissance, &finie par I'Eq.3.27, est utili©e pour &terminer la viscositdynamique.

T b
3.27
Tref) (3.27)

ou b est typiguement dans la plage 0.5-1.0 (&i 0.76). La conductivé thermique du relange est
définie, en utilisant un nombre de Pran@tlsuppoge constant en temps et en espace, par BEXg

u = cy(

#Cp
=P 2
1=t (3.28)

ILes erreurs Besa cette hypotase sont faibles par rapport aux préis thermodynamiques
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La diffusivite mokculaireDy est expringea |'aide des cofficients binaired;; obtenusa l'aide de
la théorie cirétique des gaz/(). La diffusivitt moEculaireDy est cfinie par I'EQ.3.29(16).

1-Yk

- ~ Yk (3.29)
S0 Xj/Dik

Dk

Les codficients binaire®;; sont des fonctions complexegpkndant des iagrales de collision et
des variables thermodynamiques. Dans un code de simulatioaérigua directe utilisant une chi-
mie complexe, utiliser 'Eg3.29 a un sens. Cependant, dans la plupart des codes de simulation
nunmérique directe, un sé@ma simplifé est utili€ et la moélisation de la dfusivité n'a pas besoin
d’'étre aussi fcise. En coréxjuence, une approche plus simpkfiest utili€e. En faisant I'hy-
pothese que les nombres de Schmidt de chaqueceshg sont constants, la flusivite mokculaire
Dy est cefinie par I'EQ.3.30Q .

Dk 55a (3.30)
ou Sck est le nombre de Schmidt de I'espek suppog constant en temps et en espdeeet S g
mocklisent la difusion laminaire thermique et némulaire. Les valeurs sont obtenuegaide du
logiciel PREMIX, inclus dans le package CHEMKIN) en calculant leur valeur dans les gaz
briiles pour une flamme de@mélange laminaire monodimensionnelle.

3.1.6 Flux de chaleur

Dans le cas d@dcoulements multi-egges, le flux de chaleur total est la somme de deux
termes : le flux de chaleur par conduction et le flux de chaléux th difusion des esgres. Ces
deux termes sontéaillees dans I'Eq3.32

T
g = —/la—Xi + Z Ji kNsk, i=123 (3.31)
k=1
N
oT Wi 09Xk
. — 11— _ Di— - —Y.V°lh 3.32
q x pkgl( T ax e .) sk (3.32)
R/—/. —
conduction

diffusion des egres

ou A est la conductivé thermique du @lange (voir sectio3.1.5.
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3.1.7 Ciretique chimique

Le terme source de I'Eq. 3.1 est c&fini par :s = ( wy, y, w, T, —wK)| avecwt le taux de
degagement de chaleur @t le taux de eaction de I'espcek. Les termes sources,, wy, wy sont
utilisés pour imposer des contraintes sur les composanteggleltion de conservation de la quan-
tité de mouvement. Par exemple, un gradient de pression estérdpos le cas d’ugcoulement
avec eriodicitt. Cependant, dans la plupart des eass ‘wy = ww = 0. Le moale de combustion
implan& dans Asp est une loi d’Arrteniusécrite pour N éactifsM; et M réactions. Les&actions
se mettent sous la formeefinie par 'Eq.3.33 Le taux de eactionwy, défini par I'EQ. 3.34, est
la somme des taux déaction de I'espcek durant la gactionj wy;j pour j variant de Ta M. Les
codficients stoechiogtriques deseact|f5vk et des produits;, | permettent de calculer les die
cients globauxyj = ka Vk Qjestla varlable d’avancement de &action] définie par I'Eq.3.35
Ks,j etK; j sont les constantes detactions directesforward” ) et inverses’feverse”) respecti-
vement @finis par lequations3.36et3.37. At j est le facteur @-exponentiel e, j est I'eénergie
d’activation.K; ; se déduit de I'hypotlese déquilibre.

N N
Zv'ijkJ = ZV’k’ijp j=1LM (3.33)
k=1 k=1
M M
wk = Zcbkj=WkZijQj (3.34)
- L
oYk N oYk v
Q = Kfll—[( VkJ—Kr,jﬂ(W ki (3.35)
k=1 K
Kij = Af,jexp(—%‘ (3.36)
K .
Kej = = (3.37)
5] Keq

Keq €st la constante dguilibre O0) définie par 'EQ.3.38 La pression deéference eségalea
po = 1 bar. AHO est la variation d’enthalpie (sensiblechimique) @&finie par I'EQ.3. 39etAS° la
variation d’ entrople pour laéactionj définie par I'Eq.3.4Q Ahok est I'enthalpie de formatlon de
l'especek a la temgratureTy = OK. Le degagement de chaleus: est cfini par 'Eq.3.41

N AS?  AH?
_ &)Zhl kj 295 j
Keq = (RT exp[ R 7{1’] (3.38)
N
AHY = hj<T>—hj<0)=kZ‘{vk,-wk(hSk(THAh?,k) (3.39)
N
AS) = > mgWhsd(T) (3.40)
k=1
N
or = =) andhly (3.41)
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3.2 Equations SGE découlements eactifs

3.2.1 La Simulation aux Grandes Echelles (SGE)

La Simulation aux Grandes Echellés’§ 121) est reconnue comme une approche c@man-
taire de la traditionnelle approche RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes). Bien que conceptuel-
lement tes diférentes, ces deux approches ont pour but de reproduigetesdements turbulents
dans les sysimes complexes.

En appliquant des @pateurs au sy8ine déquations de conservation d'@ooulement turbulent
compressible, de nouvelléguations de conservation sont obtenues. Des termes ndlisadsdp-
paraissent etécessitent 'utilisation de mades sgcifiques pour pouvoir assurer la fermeture des
équations. Les principalesttirences entre les deux approches proviennent du choix deditgur
employe :

Approche RANS L'opérateur est une moyenne temporelle ou une moyenne d’ensemble sur un
certain nombre degalisations du champ fluide {1; 24).
Les termes fermer sont ref@sentatifs de la physique pour toutesdekelles de la turbulence.

Approche SGE L'opérateur est un filtre local, de taille &g 2, independant du temps, applige
une seule&alisation du champ fluide. De fiirage spatialrésulte une &paration entre les
grandes et les petitéshelles de la turbulence.

Les termes fermer sont re@sentatifs de la physique pour keshelles de la turbulence plus
petites que Echelle de coupure, liéea la taille du filtre.

La difference fondamentale entre ces deux approdmde dans la plage &helles &solues qui
repsente toutes lechelles dans le cas du RANS et seulement les graulesles dans le cas de
la Simulation aux Grandes Echelles. Le concept SGE ave@&gqadnce de coupure est illistsur
le spectre cBnergie d’une Turbulence Homéxge Isotrope (THI) sur la figuré 1

Ek) grandes échelles résolues : petites échelles modélisées

=5/3

fréquence
de coupure

Fic. 3.1 — Spectre @&nergie d'une THI : concept SGE
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Gracea l'utilisation du filtre pour 8parer petites et grandeshelles, la SGE permet une répen-
tation dynamique des tourbillons de plus grande taille dont les contributions jouent le prél@ier r
en ¢eonetrie complexe. Ainsi la fdiction destcoulements turbulents est alinrée puisque les
phéno-nenesa grandeechelle, comme la propagation des ondes acoustiques, sontégtreraent
présents dans leésjuations de conservationl(9).

La SGE a donc un potentiéiident pour la gediction descoulements turbulentgactifs ren-
contes dans les applications industrielles. Cependant, cette utilisation eétlipait les hypottses
introduites pour construire les mélgs de la SGE.

Leséquations de conservation SGE soatiites en sectio.2.2et les moeéles de sous-maille
en sectior8.2.3

3.2.2 Equations SGE pour les milieux eactifs

La quantié filtrée f est la quant# résolue par la simulation nugmique. La quanté de sous-
maille non ésolue est’ = f — f. Dans le cas d'uécoulemené densié variable, un filtre de Favre
est cefini par 'EQ.3.42 o

of =pf (3.42)
Leséquations de conservation d'@soulement turbulengactif en approche SGE (E§.43 sont
obtenues par filtrage désjuationsquations exactes (E§.1).
ow .
ot
Le tenseur des flux eséfini parF = (f,g,h)T. Le terme source eséfini pars. Les fluxf, g eth
sont divi€s en trois contributions :

V.E=5s (3.43)

f',@ ,ﬁ' contribution non visqueuse (3.44)

,9%.n" contribution visqueuse (3.45)

ft,@t,ﬁt contribution de sous-maille (3.46)

etpeuvent €crire: f = faf +F (3.47)
g = 3+3+¢ (3.48)

A = h+h +0 (3.49)

L’ échelle de coupure entre petites et grar@geelles correspond en praticuéa taille de la maille.
De plus, on utilise I'nypotbse de commutation entre I'emateur de filtrage et laédivée partielle.

Termes non visqueux

Les trois composantes du tenseur non visqueux gefitids par I'Eq.3.50.

Pt + P puv puw

. pv P P _

f=| puw ,g =| pw ,h =| pw?+P (3.50)
pEU+Pu pEV+ PV PEW+ P w

U PRV PrW
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Termes visqueux en non eactif
Les trois composantes du tenseur visqueux séfihigs par I'Eq.3.51
—Txx
i Ty
£ = =
—(UTxx + VTyy + WTyz) + Ox
Jx,k
~Txy
~Tyy
g’ = ~Ty2 (3.51)
—(U Txy + VTyy + WTyz) + q_y
Jy’k
—Txz
v vz
= —Tzz
Utz +VTyz + W29 + Q2
Jzk
D’apres Poinsot et Veynante {9 Chap. 4, les termes defllision en SGE €crivent :
le tenseur des contraintegj
— 1
Ty = 2u(Sij - 36iS), (3.52)
o = 1 = -
approximation:  7j = 2Zu(Sjj - ééijsu), i,j=1,3 (3.53)
= 1,00; 4G .
avec . Sii = =(—+—), i,j=13 3.54
= 5GK Ta) J (3:54)
le tenseur de dffusion des espcesJ;
L -_— Wi 0 Xk
en non eactif : Jk = —p|Dk=—-YV° 3.55
n non éacti ik p( KT % k.) (3.55)
) . — (= Wk a)FZk ~ —~c¢ )
approximation : Jk ~ —-p|Dk=— -V i=1,23 3.56
pp I,k ( kW ax| k Vi )a y &y ( )
le flux de chaleurqy
—= N
oT
G = -A—+ ) Jkh 3.57
i % kZ:;L i,klsk ( )
0T &
approximation: G =~ -1—+ Z Ji k hsks i=123 (3.58)
0% A
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Les variations spatiales des flux défdsion moéculaire sont @gligeables et un méde de gradient
sufit pour les modliser. Leséquations de conservation font appaedes termes de sous-maille
dont les modlisations sont @senées dans la sectidh2.2

Termes de sous-maille

Les trois composantes du tenseur de sous-maille sdimiels par I'Eq.3.59

—t —t —t

—Txx —Txy —Txz
—t —t —
‘ —Txy —Tyy . —Tyz
3 —t —t —t - —t
f=| ™ |,0=| Tyz |,h=| -7z (3.59)
-t =t —t
Ox Qy (o7
— —-—t —-—t
Jxk Jyk Jzk

Les ditérents termes &trivent :
le tenseur des contrainteg;'

T o= -paw -Ty),  0,j=13 (3.60)
= 1 = o
modele : T_ijt = 2pw(Sij - :__3,6”8")’ i,j=1,3 (3.61)

La mocklisation dev; est tetaillee en sectiofs.2.3
le tenseur de dffusion des espcesix

I = pUYk-TY), =123 (3.62)
. —t _ Wk c’)ik — ~ct .
le : k= —o|D= =" -YV, =12 .
modele:  Jik p( G T =1 .3 (3.63)
avec: DI = —L 3.64
kK 7 s¢ (3.64)

Le nombre de Schmidt turbuIeStq( est un paramtre cklicata determiner. De®tudes ont
montié qu’il n’était pas constant, et des niébek plus complexes obté cevelopes. Cepen-
dant, dans une grande majéri’etudes s f; est pris constant, proche de I'uiit

le flux de chaleurgt

G = PUE-TE), =123 (3.65)
0T SN~
modele: G' = -A -+ > Jxhsg i=123 (3.66)
6Xi =1
Cp
avec: A = Mp—rtp et Prt=09 (3.67)
Les vitesses de correction sont obtenaigartir de I'Eq.3.68
N, —
— = Wi Xk .
VE + Vo = (_L+_“‘ ) KK 121,23 3.68
o kZ:; pPS& pSG¢) W 0x (3.68)
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3.2.3 Mockles pour le tenseur de sous-maille

Ces trois modles de sous-maille s'appuient sur l@mme hypotkse tleorique d’'invariance spa-
tiale et temporelle du filtre SGE. Des variations dans la taille du filtre dues maillage non
uniforme oua un maillage mobile ne sont pas directement prises en compte. Le changement de to-
pologie de la cellule n’est pris en compte que dans le calcul local du volume de la callulé’géﬁ.
Leséquations de conservation d'@oulement compressible turbulent ks font appaftre des
tenseurs et des vecteurs de sous-ma8le$ : Sub-Grid Scaeui décrivent I'interaction entre pe-
titeséchelles modlisees et grandeschelles ésolues. Linfluence de la sous-maille suréebelles
résolues est prise en compte au travers d'unét@8GS utilisant une viscositurbulente; défini
par I'Eq. 3.69 Une telle approche supposeffet de la sous-maille uniguement d’ordre dissipatif.
Cette hypothse n’est valide qu’en appliquant latirie de la cascadenergtique de Kolmogo-
rov (85).

—t

Tij = —p (G0 - TiTy) (3.69)
— 1 ..
modele: 7' = 2pwnSij - 3 i Sijs i,j=13 (3.70)
— 1(dG; OUj 1 dug .
: Si = =|—+—|-=—6j; =13 3.71

Dans cegquations7;;' est le tenseur des contraingesnockliser,v; est la viscosi turbulente de
sous-maille; est le vecteur vitesse fi&ret§ij est le tenseur desetbrmations &solu. Les trois
mockles pesengs ici (disponibles dangvsp ) different par la dfinition de la viscosé turbulente
de sous-mailler.

Le modele de Smagorinsky

(Csn)?+[2Si; Sij,  1,j=1,3 (3.72)
(0.1-0.18) suivant lecoulement (3.73)

Le mockle de Smagorinskyl(35), dévelop@ dans les aréres 1960, fait I'objet de & nombreux
tests dans la liirature sur de multiples typesétioulement. Il est &s utili€ du fait de sa simplicit
Cette fermeture a la particulaitdans le cas d’'une THI, de fournir le bon niveau de dissipation de
I énergie ciktique. Ce moélle est connu polétre trop dissipatif, sgcialement pes des murs et son
utilisation pour des&gimes de transition vers la turbulence n’est pas recomeeafidc).

Vt
avec: Cs

Le modele WALE

1 — 1_, .
$i o= 5@ +%)-3%0, .i=13 (3.74)
(§|jj§j)3/2
(Sij Sij)®/2+(s 81)%/4
avec: C, = 0.4929 (3.76)

n = (Cwa)? i,j=13 (3.75)
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Dans I'EQ.3.74 Gj; est le gradient de vitességolu. Le modle WALE (109) fut dévelopg pour les
écoulements en proche paroi afin dgeiminer de nouvelles lois de paroi.

Le modele de Smagorinsky filtie

% = (Cspa)y2HPGHHPG),  1j=13 (3.77)
avec: Cs. = 037 (3.78)

Dans I'EQ.3.77, HP(§ij) est le tenseur destbrmations @solu obtenwa partir d'un champ de vi-
tesse filte au travers d’un filtre passe-haut. Ce rledut cevelop afin d’anéliorer la repésentation
de prenonenes locaux typiques désoulements turbulent$ ). Avec le mo@le de Smagorinsky
filtré, la transition vers la turbulence est mieugdite.

3.3 Présentation du code AVBP

Le projet AVBP commence en 1993 sur une initiative de Michael Rudgyard et Thilangsd,
dans le but de construire un code déaanique des fluides numque flexible et numriquement
performant. Depuis, le projet s@ekloppe rapidement et AVBP ré&gsente aujourd’hui un des ou-
tils les plus avanes dans le domaine de la simulation rarique des fluideséactifs. Il est utili&
pour des recherches fondamentales et pour des applications industrielles. Actuellement, le projet
comprend un total de trente chercheurs scientifiques éniegrs.

AVBP est un code paradle qui E€sout en trois dimensions léguations de Navier-Stokes com-
pressibles sur des maillages non-struesuou hybrides. Congu initialement pour @geeulements
stationnaires @&odynamiques, il @&volie vers la modlisation desécoulements instationnaires
réactifs dans les configurations délleurs bage sur approche de Simulation aux Grandes Echelles
(SGE) couptea un moele de chimie&duite en loi d’Arrténius.

Les études acamiques et @veloppements de metks sont faits au CERFACS atl'lFP en
collaboration avec divers laboratoires, comme 'EM2C de I'Ecole Centrale de Paris (ECP). Des liens
importants sonétablis vers I'industrie avec le groupe Safran (Snecma, Turbomeca), Air Liquide,
Gaz de France, ou encore Alstom et Siemens Power Generation.

L'utilisation de maillages non-structes ou hybrides est un dé€ments clefs de AVBP. Une
combinaison cBlements diérents (gtreédres, hexadres) dans un @me maillage permet de cu-
muler la flexibilitt de I'approche non-strucke et de la @cision de I'approche structs. Pour
réaliser cela, la structure de daeemploie une formulation volume finis de type "Cell-Vertex” Les
méthodes nur@riques emplo§es sont des sémas entrs Lax-Wendrff (second ordre) ou Taylor-
Galerkin (troiseme ordre) avec un meatk de viscost artificielle.

La manipulation des maillages est faite par le-proccesseur HIP. Cet outil propose desrafions
variées telles que I'interpolation de solution, Ecdupage ou la fusion de deux maillages dafication
de lavalidig, le rafinement local adaptatif, I'extrusion de maillage ou encoredation de maillages
périodiques, axi-syrriques et axi-priodiques.

Concernant l'aspect "parélisme”, le code utilise une librairie incluant le partitionnement de
domaine inég’, I'envoi et la Bception des messages, l'allocation dynamique éenaire, les
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entiéegsorties parattles de donees et les i@thodes iratives. AVBP est portable sur les principales
plateformes de calculs (PCs, stations de travail, super-calulateurs), reéitateesur la majori
des architectures paralés.

3.3.1 Discktisation Cell-Vertex

Le code de racanique des fluides AVBP utilise un solveur aux volumes finis pourétiser
les équations de conservation d’@oulement turbulent diphasiqueactif. Deux techniques sont
disponibles pour les éthodes volumes finis :

1. la formulationCell-Vertex: les valeurs des solutions digtes sont stod@es aux nceuds de la
cellule consiérée et les valeurs moyennes des flux sont obtenues en moyennant le long des
arétes limitant la cellule

2. la formulation Cell-Centered: les valeurs des solutions distes sont sto&des au centre
des volumes de coritle (les cellules du maillage) et les valeurs étsments voisins sont
moyenrees au travers des limites de la cellule pour calculer les flux

La discetisationCell-Vertexest utiliee dans le code AVBP.

Approche des ieésidus pondkrés

Consicerons d’'abord legéquations de Navier-Stokes d’@soulement laminaire monophasique
non eactif dans leur formulation conservative :
ow -

StV F =0 (3.79)

ollw est le vecteur des variables conservativeg est le tenseur de flux correspondant. Ce tenseur
est cecompoé en une partie visqueuse et une partie non visqueuse au travees|datibon3.80

Les termes spatiaux sont apprésidans chaque volume de catgrpour en éduire le esiduRg,
défini par I'equation3.81

F = Flw)+FY(w, Yw) (3.80)
Ro = = [ #.nds (3.81)
. VQj BQJ‘

ou 0Q; est la projete deQ;j le long de la normal@. L'approcheCell-Vertexest applicablex des

types de cellules quelconques et apjiatanc tes utile pour des maillages hybride. lesiduRg,

défini par I'équation3.81 est d’abord calc@ pour chaque cellule en utilisant une loi dégtation

simple appligée aux faces. Pour des faces triangulaires, les composantes individuelles du flux sont
supposges varier lidairement. Pour des faces quadétas, @ les nceuds peuvent ne ptse co-
planaires, afin d'assurer I'exactitude de légration pour degéléments quelconques, chaque face

est divige en triangles et iag®€e sur chaque triangle. La valeur du flux est obtenuesamroyen-

nage des quatre triangles ( deux divisions le long des deux diagonales). Cettétprmpprpermet

de conserver la ligari€ joue un éle important car elle assure une bonnégsion néme sur des
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maillages iréguliers. Il est utile dcrire le EsiduRg,; défini par I'equation3.81au travers d’une
cellule quelconque. Equation3.81devient alors equation3.82

1 = >
Rg, = > Fi-dS, (3.82)

ou f, est une approximation d8 aux noeudsiNg repteésente le nombre de dimensions de I'espace
et{i € Q;j} sont les sommets de la cellule. Dans cette formulation, I'informaté&rgtrique aéte
factorige en termedS, gui sont assoéis aux nceuds individuels de la cellule et ases facesS;

est la moyenne des normales péréks par les surfaces des faces triangulaires d’un nceud commun
i, i € Qj. Pour assurer la consistanCgeq, dS = 0. La linéari@ de 'ogerateur de divergence est
préseree si le volume/q, est cfini par l'equation3.83

1 _
Vo = — - dS, avec V-X=N 3.83
o, NSEZQJK . ’ (3.83)

Une fois les ésidus calcus, le scema semi-discret esefini par 'équation3.84

de 1
v Z D';Zjvijgj, (3.84)
jlkeQ;

ou D'g‘)j est la matrice de distribution qui fait une projection pére du centre; vers le nceud

k (scatte) et Vk est le volume de corfite asso@ a chaque nceukl La conservation est garantie
Si Yke D'éj = |. Dans le contexte psent, [equation3.84) est Esolue, en utilisant une &hode
explicite Euler ou une &thode Runge-Kutta plusieurgtapes en temps, afin d'obtenir une solution
stationnaire.

La matrice de distribution esg&finie par lequation3.85

1 6tQ - -
DX = = (I + C—L Ay, -dS 3.85
0, nn( + Vﬂjﬂgj k), (3.85)

Le nombre de noeuds dg; estn, et A est la matrice jacobienne du tenseur des flux. Le&seh
classique cendy, obtenu en choisissaft = 0, est stable combé&avec des pas de temps Runge-
Kutta. Un scléma de type Lax-Wendfibest obtenu en choisissant la consta@tdépendante du
nombre de dimensions du prébhe et du type de cellule. Une forme simpleGlest cfinie par :

C = n2/2Ng.

Calcul des gradients

Afin de determiner les valeurs des gradieﬁlw aux nceuds, une approximation de sa valeur
lieea la celluleQ; est d’abord calc@e puis distribée aux nceudk. Le gradienta la cellule,
défini par I'équation3.86 suit une description identiquee celle utili€ pour @&finir la divergence
a I'equation3.82 Une approximation de ce gradieatla cellule est ainsi obtenue eéfthie par
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I’ équation3.87. Une approximation de ce gradient au ncewdinde par Iequation3.88 est obtenue
en utilisant une moyenne po@e par le volume de la cellule.

3

(_W) ~ iff W - A9S (3.86)

X C VC Q¢

> 1 -

(Vw), = — ) wWd§ (3.87)
i VQJ i€Q;

= l =

(Vw), = v D7 Vo, (Ywo, (3.88)

j|k€Qj

3.3.2 Sclemas nuneriques

Les sclemas nurariques utilig€s lors de cette #se ne sont pas@seniés en @tail et le lecteur
se eféerera aux publications originelles . Cependant, les points essentielsécaeatt ces deux
sclemas sont f@sengs :

schema Lax-Wendroff (71) De type volumes finis, d’ordre 2 en temps avec unegrdation Runge-
Kutta uneétape, cenér d’ordre 2 en espace, moingpis que le scdma TTGC mais environ
deux fois plus rapide

schema TTGC (32) De typeélements finis, d’ordre 3 en temps, d’ordre 3 en espaes @ecis sur
des maillages non strucks, appropéa I'étude LES en gonétrie complexe

3.3.3 Mockles de viscosé artificielle
Introduction

Les scleémas de disétisation spatiale utilss sont des sémas cenérs. Ces types de semas
sont connus pougtre naturellement sujetsdes oscillations hautesfjuenceswiggleg dans les
regions de forts gradients. Uneéthode €éicace pour palliea ce probdme est I'utilisation d’'un
terme deViscosité ArtificielldVA) pour adoucir les fronts trop raides et filtrer les oscillations hautes
frequences. Cette sectioadtit les senseurs (sectiBrB.3 et les o@rateurs (sectiod.3.3 de la VA.

Senseurs

Un senseutq,; est un paramtre compris entre 0 et 1eéini pour chaque cellul€;. Dans le
cas al la solution est bienésolue, le senseur esgjala 0 alors que dans le caa a solution a de
fortes variations locales, le senseur egala 1 et la VA est appligge. Ce senseur est obtenu en
comparant dtérentesvaluations du gradient d'un scalaire comme la pressiénglgie totale ou
la fraction massique. Si lesvaluations sont identiques, le senseur e& diX0. Par contre, si les
deuxévaluations donnent des valeurffglientes, le senseur egalencle. Le point crucial est de
trouver une fonction pour le senseur qui soff@liente de &ro seulement dans les zones utiles. Deux
fonctions de senseur sont utéiss dans ces travaux : le senseur de Jang@’ﬁc(n ) et le senseur de

Colin ggj (31) qui est erivé du senseur de Jameson.

Notationl'indice k désigne les variablesdesa un sommek de la cellule consigrée et I'indiceQ;
désigne les variablesdesa la celluleQ;.
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Senseur de Jameson

Le senseur de Jamespgbj liéa la celluleQ; (défini par I'Eq.3.89 est le maximum de tous les

senseur:;lf liés aux sommets(définis par I'EQ.3.90. S est le scalairévallg par le senseur eAK,
AY) sont desevaluations diérentes du gradienéfinies par I'Eq3.91 AX mesure la variation d§
au sein de la cellul&;. A'g est une estimation de laégme grandeur en utilisanf7)6)k, le gradient
de S au nceudk. Ce senseur varie proportionnellemeritamplitude de la @viation par rappora
I’ évolution lintaire. Ce senseur a uggolutiondouced’un point de vue nur@rique et s’applique
parfaitement pour des cas quasi-stationnaires.

J _ J
Ly, = maxg (3.89)
AK — AK
Q= —k| L 2 (3.90)
[AT]+ 1AZ] + [Sk]
A¥ = Sq,-Sk  AS=(VS).(%a, - %) (3.91)

Senseur de Colin

Dans le cas d@coulements turbulents fortement instationnaires, il ésessaire de se munir
d’'un senseur plus pcis, c'esta-dire plus faible lorsque &coulement est glisamment &solu et
presque maximum dans les zones de noadiiEs fortes : le senseur de Colirgfihi par les Eq3.92
a3.96

- ggj est tes petit Iorsque&'; et A'; sont petits comp&sa Sq,. Ceci correspond des erreurs
nunmériques de faible amplitude (Aﬁ etA'; sont de signes oppés) oua des faibles gradients
bien esolus par le séma (siAk et AX sont de n@me signe).

- ggj est petit Iorsque&'{ et A'; sont du néme signe et du &me ordre de grandeur &me si
cet ordre de grandeur est grand). Ceci corresgodds gradients raides bieisplus par le
sckema.

- ggj est grand Iorsque\'; et Ag sont de signes oppeés et qu'un des deux est beaucoup plus
grand que l'autre. Ceci correspoadine oscillation nugrique de grande amplitude.

- ggi est grand s'A'i ou A'; est du néme ordre de grandeur q$g,;. Ceci correspon@ une
situation non physiqueesultant d’'un proldime nunérique.
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Il esta noter que lesé&finitions de¥ et e changent pour &quation de conservation des fractions
massiques : la valeur déféerence n’est pluSy mais 1, valeur maximum de la fraction massique.

& = % (1 + tanh(lP ;\PO)) = %(1 + tanh(_T%)) (3.92)
avec: ¥ = max(O A—kg“") (3.93)
keQ; \  |AK| + €Sk
A% =A% — AY - e max(|Ak, 1A%]) (3.94)
& = 62(1—63w] (3.95)
|AT] + 1A5] + Sk

Yo=2102 6 = 110% &=1102 =095 =05 (3.96)

Opérateurs

Les moekles de viscosit artificielle utilisent deux ograteurs dont les projtes sont :

2°Meordre cet oferateur agit comme une viscdsitlassique. Il adoucit les gradients et introduit de
la dissipation artificielle. Il est ass@h un senseur. Ainsi, le sema nungrique garde son
ordre de pecision dans les zongsfaible gradient et assure la stal@liet la robustesse du
sckeéma dans les zones critiques. A I'origineéthit utilise pour les chocs mais peut en fait
adoucir n'importe quel gradient trop fort.

4%Meordre cet operateur est utilis pour diminuer lesviggles

Les contributions: la cellule de I'oprateur du ®™€ordre (Eq.3.99 et de I'operateur du #"€ordre
(Eq.3.99 sont reporées sur les noeuds de cette cel@jg(Eq.3.97).

dwe = ) Reo + ), Rio, (3.97)
i i
1 Vg
avec Rﬁegj = _WVFQJ.SWZ Lo (Wo; — Wk) (3.98)
]
1 VQ' -
avec : Rﬁegj = W\/Fg;smm [(Vw)gj - (X, — %) — (Wo, —Wk)] (3.99)
]

Notationsmu2 etsmu4 sont des caéicients sans dimension &z par |'utilisateur.

3.4 Les conditions limites

Les conditions limites sont un point crucial dans tout code @deanique des fluides etagialement
dans des codessolvant I'acoustique 13 ). L'intégration temporelle Runge-Kutta multi-
étapes est utilisdans AVBP. Cependant, pour des raisons de simplicixemple illustratif @crit
une inggration unestape.
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Connaissant la solution” au tempg, la solutionw™! au tempg + At s’écrit pour chaque noeud
+1 At

Wt = wf - dw] (3.100)
|

avecw!! = w(t, X)) etvv{‘+1 = w(t + At, X)), X étant le vecteur des coordaes,V; le volume autour
du noeud etdw! le résidu au noeutcalcuk par le scema nunérique.

L'exposantn est utili€ pour rappeler que le code explicite ne se sert que desderau temps
n. L'Eqg. 3.100est utiliea chaque noeud du domaif¥e Afin d'imposer une valeur sur les limites
du domaine de calcdlQ, 'Eq. 3.101est cfinie.

Win+1 = WP - \A/—It . (dM)scheme VX € Q/0Q
(3.101)
Win+1 = WP — %t . (d\/\/iq)CL VX € 0Q

En chaque noeud du bord, lesidu calcué par le scema est rempla@cpar un eésidu impoé par la
condition limite. En plus de cetteé&thode, I'utilisation d’un coicient de relaxation peldtre uti-

lisé pour tendre vers la valeur cible de n&mei plus ou moins douce. Ensuite, les conditions limites
sont clasés en conditions non caré&cistiques qui modifient directement les variables conserva-
tives et en conditions cardgtstiques qui ffectuent une @composition en ondes pour maodifier les
résidus (39. La methode NSCBC @velopjie par Poinsot et Lele (9 est utili dans ce second
cas.



Chapitre 4

Auto-allumage

L'auto-allumage est un domaindi@lusieurs processus transitoires entrent en @&itign.
La cinétique chimique y est ass@e au transport degactifs et de la chaleur. L'analyse de tels
couplages se fait §cea I'étude de configurations simpéfis mais de complegitcroissante. Ces
difféerentes configurations permettent @gager un estimateur du temps d’allumage, et sa limite de
validité. Les conclusions sur l'autoallumage de I'hydeng et du rathane par un oxydant chaud
font I'objet d’'une publication §2) qui met enévidence la dférence de comportement des deux
réactifs.

4.1 Configurations de eférences

4.1.1 Auto-allumage homogne

Z Kg de carburant

1-Z Kg d’'oxydant

Pression constante
Enthalphie Constante

Fi. 4.1 — Configuration d’auto-allumage hongog 'HMI’

57
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Dans cette configuration, seule la&ligue chimique estI'ceuvre. Les ralanges oxydayréducteur
sontétudies au moyen d’'une quargtiscalaire normalée, la fraction de @langeZ. Elle identifie la
composition du ralange homogne et noné&actif de deux fluides. Un kilogramme de&langea la
fractionZ correspondh ZKg de fluide educteur additiode 1- ZKg de fluide oxydant. Ce sca-
laire est bas sur un bilan de masse des atomes mis en jeu, qu'ils soient dans Exutaslinitiales
(CHg4, Oz, Hy, ...) ou les mokcules finalesH,0,CO,, ...). Ainsi, la quantié Z est independante de
la réaction. Par exemple, la fraction delange dans une flammeéprélangee est une constante.
La temgerature initialeT (Z) se calcule avec &quilibre adiabatique de deux fluides nd@actifs.
Cette configuration est ne¢ HMI (Homogeneous Mixing Ignition) dans la suite de cetéséh Le
prémélange homogne, plaé dans un&acteur adiabatique isobare (enthalpie et pression constante),
va reagir en un tempgyu dépendant du glange initialZ. Un tel dispositif se calcule rapide-
ment au moyen de logiciels de éitque chimique courants, tels les modules PSR ou AURORA
de CHEMKIN. Dans cette configuration, on teste I'ensemble delanges possibles, et @value

4

Temperature

Mixture Fraction

Fic. 4.2 — Evolution qualitative de la terapature dans destacteurs remplis initialement de
différents nelanges auto-allumants.

leurs temps d’auto-allumage. Leétange le plus rapida I'auto-allumage est identiipar sa frac-
tion de nelangeZyr (Most Reactive). Le r@lange stoechiogétriqueZs 1 reste le plus exothermique,
sansétre le plus rapide, voit Figt.2. Les nelanges trop pauvres ou trop riches ne donnent que des
réactions faibles et lentes é@ralement, le lelangeZyr se situe du cé@ du Eactif le plus chaud.
Ainsi, pour un oxydant chaud et udducteur froid O~ Zyr < ZsT. Pour un educteur chaud et
un oxydant froid,Zst < Zyr ~ 1. Les Esultats obtenus pour les couples hyémgpxygene et
méthangoxygene sont gsenés dans I'article "Comparison of computational methodologies for
ignition of diffusion mixing layers” £2) intégralement reproduit ci-a@s. On retrouve bien dans
la Fig. 4 de cette publicationdvolution du temps d’allumageadrite péc&demment. Les calculs
faisant intervenir le rathane sont en accord avec les mesuregraxgntales, validant la prédure

de calcul. Le comportement des deux carburants est qualitativemeahie n"®n pourra cependant
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noter que la fraction de @lange la plus&@active du rethane est ex@mement pauvreZg,r = 0.002)
ce qui induit une augmentation de te@nature de seulement 25 degrLa @nomination 'nélange
le plus €actif’ devrait donc se limited ‘'mélange le plus rapide’. La chaleuveghge est trop faible
pour parler d'allumage. Ceci@mea I'étape suivante : comment les processtsisifs propagent-ils
la faible combustion des premiers sites d’allumadensemble de la flamme defilision ?

4.1.2 Auto-allumage en difusion

L'effet de la dffusion esétudié dans une couche destange mono-dimensionnelle. Dans cette
configuration, un milieu infini contient les deux ergols purs parfaitem@paiss par une interface
plane. Cette configuration est BetLMI (Laminar Mixing Ignition) et le temps d’auto-allumage
assoc estt; ;. Avant d’aller plus loin, introduisons quelquegfthitions sur le récanisme de
diffusion.

— La diffusion thermiqueDy[?.s71] corresponda la conductivié thermiqued[Wm1.K=1]

normali€e par la dengitdu milieuo[Kg.m-3] et la capaci thermiqueC,[WKg1.K-1.s71].
A
Dt Co 4.1)

— La diffusion mokculaireDy[n?.s7] évalue la vitesse de filision d’une esgcek dans le
milieu qui I'entoure. On peut donc observer que, dans @mange dihydrogngdioxide de
carbongdiazote, le dihydrogne pésente une dusivité bien plus€lewee que les autres com-
posants.

— La diffusion visqueuse, ou viscositirfematiquev mesure la &sistance d’'un fluide la
déformation due au cisaillement. C’est une qu@ntilacroscopique qui métise des interac-
tionsa I'echelle microscopique.

Pour mieux apprhender la comfgition entre les dférents types de flusion, on introduit les
nombres de Lewis, Prandtl et Schmidt. Lorsque I'un de ces nombres est loin de, lepienonene
de difusion diférentielle appaia

— Le nombre de Lewis indique la @pondrance de la diusion thermique sur la ffusion
moléculaire. Les mdcules petites comme le dihydese difusent plus vite que la chaleur

(Le<< 1)
A

~ pDyCp
— Le nombre de Prandlt indique lagpondtrance de la diusion visqueuse sur lafflision ther-

migue. Par exemple, un solide chaud pé&dhadrer ou non le fluide qui I'entoure : radiateur
(Pr << 1) ou aile d’avion Pr >> 1).

Le

(4.2)

uCp
Pr="—-2" 4.3
. (4.3)
— Le nombre de Schmidt indique lagpondrance de la diusion visqueuse sur lafilision
moléculaire. Ce nombre est utile surtout dans les liquides€1Sc ~ 1000). Il aura peu

d’intérét dans les configurations gazeuses abesdci (Sc~ 1).

Vv
Sc= — 4.4
¢ Dk (4.4)
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Oxydant pur Carburant pur

Pression constante
Enthalphie Constante

Fic. 4.3 — Configuration d’auto-allumage erfdsion 'LMI’

On peut reconstruire qualitativement l€rario d’allumage partir des &sultats d’auto-allumage
homogene. La position dans I'espace deles maximas locaux déaction est trae en fonction
du temps sur la Figd.4. La zone la plus rapida réagir se situe d'abord Zyr jusquatyy. Une
poche d’espces interradiaires se forme durant cetterppde d’induction, de fagcon quasi isotherme.
A I'instant t_ i, la réaction s’emballe et se propage dans l&rgtanges riches et pauvreses
par la difusion moéculaire. Apés avoir parcouru toute la gamme des fractions éanges, ces
deux flammes &teignent rapidement. L'une d’elles, en passant par la fra&ign, a allune la
flamme de dtusion qui se stabilise. Toujours pour unéasion simple (e = Pr = Sc= 1), le
temps d’inductiort; \; de cette configuration est plus long que son homologue henedg ;.
Des pertes en interadiaires eactionnels et en chaleur dans la zone &hction ceent un @élai
suppEmentaire.

Par contre, il est diicile d’anticiper la tendance que va induire le Lewis faible de I'hyérog
La vitesse d’'allumage est favoeis par une plus grande qua@tide carburant dans les hautes
temperatures, mais elle eseéthvori€e par la dispersion rapide des intédmaires eactionnels dif-
fusifs, comme le monohydrege.

Les simulations grsenges dans I'articled?) illustrent cette analyse. Tout d’abord, les Figures
5a et 5b de ce document montrent respectivement les profils detatupes des deux couches
de nelanges, respectivement hydemgoxygene et nethangoxygene, quiévoluent avec le temps.
Vus ainsi, ces auto-allumages paraissent parfaitement semblables. Ensuite, les Figs. 10a et 10b du
méme document donnent la position des maximas locaugatgtionsa comparer avecévolution
sckematique preseée en Fig4.4. Les deux auto-allumages LMI se conforment qualitativement
aux pevisions,a un ctail pes : lors de la phase d'induction de I'allumage LMI détimane, en
Fig.10.b de l'article, le maximum local d&action commence loin du siteguu. Il se @place
ensuite pendant toute la phase d’induction vers les zones pauvitgs, puis vers les zones riches
t > tym. Ce cemarragea Z > Zyr augmentd . Le processus de fliusion restex analyser. Le
calcul LMI du méthane donng v ~ 2.7tymi, celui de I'hydrog@net v ~ tym. Des simulations
suppEmentaires jouant sur la vitesse d&ulion moéculaire de I'espce oxydante attestent que le
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z

Flamme riche

: Flamme de diffusion
ST|:

Fraction de melange
N

Z
MR
0 : : :\ Flamme pauvre

0 t Temps
LMI

Fic. 4.4 — Auto-allumage en fiusion 'LMI’

nombre Lewis confile le temps d’'allumage (cf. Fig.9a et 9b de I'article). P@sumerf, \, peut
majorer d’'un ordre de grandetify;. Un mélange HMI avec urZyr sufisamment exothermique
(cas de I'nydrogne) contble toute la phase d’induction (Fig. 10a). Un Lewegala un implique
une difusion qui retarde le temps d’allumage jusqti'ma; ~ 7tum en Fig.9a. Les Lewis faibles
diminuent substantiellement le temps d'allumage. Dans élange HMI, unZyr trop pauvre (cas
du méthane) ne condte plus I'induction, et augmentgy, . Cette majoration ne peatre comperee
par un Lewis faible, comme l'indique la Fig. 9b.

4.1.3 Turbulence

L'impact de la turbulence sur I'auto-allumageaessite des outils de simulation plus complexes,
tels que la simulation nuamique directe 102 74; 69; 53). Cette approchetsoud le€quations de
Navier-Stokes avec uneégwision stfisante pour se passer de toute &laghtion. La puissance de
calcul recessaire limite gréralement ces simulatiorssdes nombres de Reynolds faiblesZ00)
pour des milieux bidimensionnels. Les travaux sur I'auto-allumé&ge ; 157) s'intéressena
l'impact d’une turbulence homage isotrope sur une couche délange eactive. Sans entrer dans
les cktails, on peut en retenir quelques points essentiels, dsigar la fig4.5:

1. Les premiers sites d’allumage se situent sur une iso-richesse corresparmilet du pe-
mélange parfait le plus rapic s’allumerZyr. Sur cette iso-richesse, il€butent & ou la
dissipation scalairg est la plus basse. Elle mesure un gradient ddespormalié dans un
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milieu réactif, d’apes la fraction de langeZ le nombre de Schmidt loc&8c

1 [(92 0z (4.5)

Y= Sl o

2. Le temps d'apparition des premiers sites d'auto-allumage est peu sensibla la turbu-
lence.

3. Laturbulence&duit le temps d’auto-allumage de I'ensemble de la couchedlengettrp.

“Carburant
Froid

Oxydant
Chaud

Flamme de
iffusi \
diffusion —

=2t 1rgo

Fic. 4.5 — Configuration d’auto-allumage erffdsion soumis la turbulence

Dans notre recherche d’'un estimateur du temps d’auto-allumage, la turbulence simplifie les choses
en faisant tendre le nombre Lewis global vers I'éniEn dfet, le nelange par agitation turbulente

agit sur la chaleur comme sur les ésps. Lorsque que ceélange est dtisamment intense, il
supplante la dfusion mobculaire et la diusion thermique. Lesfiets de difusion diféerentielle

sont alors eduits. Au final, I'auto-allumage d’'un couple deactifs €loigne de la configuration

HMI lorsque la difusion diférentielle est forte , c.a.d. le nombre de Lewis est loin de Bunit

L’ écart le plus net est obtenu avec la configuratidhl . Enfin, la turbulence diminue globalement

cet dfet.

4.2 Simulations

L'auto-allumage intervient dans lesitheurs €quentiels de certaines turbiriegaz. C'est pour-
quoi I'étude pesentex fait I'objet d’'une publication conjointe parue dans le 175 du journal
Combustion Science and Technologye Dr. R. Knikker s’est intresg au couple rathangoxygene
pour les applications de turbidegaz, tandis que I'auteur s’est focélsur le couple hydrameoxy-
genea destination des moteurs &es. L'article reproduit ci-aps pésente les calculd M| et LMI
effectles pour les deux couples, et intgri@ les diférences de comportement. Il met&ndence
une forte @pendance de l'auto-allumage devant Iiugion diféerentielle. Par ailleurs, les infor-
mations obtenues vont permettre déarune cigtigue de combustioréduite adagie a I'auto-
allumage (Cha).
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Pression constante
Enthalphie Constante

Fic. 4.6 — Configuration d’auto-allumage erffdsion soumis la turbulence
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Comparison of computational methodologies for
ignition of diffusion layers

R. Knikker, A. Dauptain, B. Cuenot and T. Poinsot

Centre Européen de Recherche et de Formation Avancée en Calcul Scientifique

42, Avenue Gaspard Coriolis, 31057 Toulouse Cedex, France

Abstract

The prediction of the auto-ignition delay time of fresh fuel in hot air is studied.
This problem, encountered in many combustion systems, is in practice often calcu-
lated using a simple method, hereafter called homogeneous mizing ignition (HMI).
This method however neglects transport effects and calculates local instead of global
ignition properties. A second method is therefore studied called linear mizing igni-
tion (LMI) and consists of the direct simulation of a one-dimensional mixing layer.
This method is tested in a hydrogen and methane fuel configuration using detailed
and reduced chemistry mechanisms. The results indicate that molecular transport
increases the ignition delay, for the methane fuel by almost an order of magnitude,
but this effect is compensated in the hydrogen case by the small Lewis number of
the fuel. Such detailed information is not provided by the HMI method and the LMI
approach appears therefore as a minimum requirement for the correct estimation of
the ignition delay time.

Keywords: auto-ignition, diffusion layers, computational methods

1 Introduction

The ignition of a fuel stream injected into surrounding hot oxidizer (Fig. 1) is a prob-
lem encountered in many practical situations: for example, multi-staged or sequential
combustors and afterburners, where fresh fuel is injected at the outlet of the principal
combustion chamber and burns in a second chamber. Auto-ignition is also found in su-
personic combustion, for example in scramjets (supersonic ramjets) (Mitani 1995) where
the air stream is heated by compression effects. In these devices, the auto-ignition delay
time is an important parameter as it effects directly the stand-off distance of the flame
from the burner nozzle. Other examples of auto-ignition are found in diesel engines (Kong
et al. 1995; Kong et al. 2001; Wan et al. 1997) where the air temperature is increased by
compression before fuel injection.

This ignition problem may be studied numerically in many different ways. The first and
most well-known technique will be called here HMI for homogeneous mixing ignition. Its
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basis (Fig. 2) is to assume that mixing between the fuel and oxidizer streams is infinitely
fast and to parameterize the various mixtures produced by this instantaneous mixing
process through the mixture fraction z. A hidden assumption in the HMI approach is that
the flow must be ‘equi-diffusive’: all species must diffuse like temperature so that a sample
containing z kg of stream 1 and (1 — z) kg of stream 2 has an enthalpy z hy + (1 —2) hy and
a mass fraction for species k given by 2 Yy 1 + (1 — 2) Y2, where Y ; and Y} » are the mass
fractions of species k in streams 1 and 2 respectively. This requires that all species diffuse
at the same speed as heat: this is the case when all species Lewis numbers are unity.
Each sample of this homogeneous mixing process is isolated from its neighbors and left to
react until ignition. This process can then be easily calculated using a zero-dimensional
code such as SENKIN (Lutz et al. 1988) and the ignition time t;5,(2) of each sample
(characterized by its mixture fraction z) can be measured and plotted as a function of
z. This curve usually exhibits a minimum ignition time obtained for a value called the
most reacting mixture fraction z,,.. It is then often assumed that a configuration like the
burner displayed in Fig. 1 will ignite in a time tign (Zmr)-

The HMI method is obviously a simple and fast method. However, its precision is
unclear: assuming that mixing is infinitely fast is a strong simplification. The assumption
of an equi-diffusive mixture is also wrong in most practical cases so that the mixture
created by the process pictured in Fig. 2 would not lead to the same mass fractions and
temperatures in a real mixing phenomenon. Furthermore, the ignition defined in the
HMTI approach is a local ignition which does not necessarily imply global ignition of the
two streams: if a point ‘ignites’ in a time g, (2,,) but raises its temperature by only 10 or
20 K, it is unclear that the neighboring points will ignite and hence that the global system
will ignite. Therefore, two ingredients must be added to this type of ignition studies:

e finite rate diffusion and mixing to incorporate their effects on the ignition delay,

e globalignition capabilities, i.e. the propagation of a first ignition spot to neighboring
points and to the overall flow.

There are many ways to construct such a simulation and all of them are more complex
than HMI. The simplest one is the LMI method for linear mixing ignition. In this method,
mixing is not supposed to be infinitely fast but corresponds to the mixing process observed
in a one-dimensional diffusion layer (Fig. 3). The fuel and oxidizer streams are placed
side to side and left to mix and react. This is also the view used in a flamelet approach
or in the RIF method (Barths et al. 2002).

The LMI is not often used in practice because it requires the solution of a one-
dimensional unsteady problem which is a difficult task when complex chemical schemes
are used. More complex configurations can also be used, for example in DNS of turbulent
mixing ignition (Hilbert and Thévenin 2002; Im et al. 1998; Mastorakos et al. 1997). But
the LMI is of special interest because of its simplicity and because it satisfies the criteria
mentioned above: laminar mixing is accurately predicted, no equi-diffusive assumption is
required and global ignition can be studied.

This paper compares HMI and LMI results for hydrogen and methane streams injected
into pure hot air. An important question is the accuracy of the HMI method. A second
one is the influence of chemical schemes which are an essential parameter in such studies.
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Section 2 presents the HMI results for hydrogen-air and for methane-air cases. Section 3
then describes the principle of the LMI results, while section 4 compares LMI results to
HMI data.

2 Homogeneous ignition calculations (HMI)

The principle of the HMI method is illustrated in Fig. 2. A homogeneous mixture is
obtained by adding z kg of fuel to (1 — z) kg of hot air through an infinitely-fast mixing
process without chemical reactions. Each mixture is then treated as an isolated sample
and left to react up to ignition. Note that this procedure is strictly valid in case of unity
Lewis numbers and an approximation to reality since Lewis numbers have different values
for each species.

The properties of each homogeneous mixture are uniquely defined by the mixture
fraction z. However, for detailed reaction mechanisms containing many different species
there is no unique definition of the mixture fraction . We adopt the definition proposed
by Bilger (1988) preserving the stoichiometric value even under differential diffusion and
consistent with the mixing procedure of Fig. 2. For hydrogen flames, the mixture fraction

is defined as: . B . . .
L Yu/2Wu — (Yo — Yo,ur)/Wo
Yir,fuet/2Wa + Yo,0ir/Wo

(1)
and for methane flames:

_2Ye/We +Yu/2Wh — (Yo — Yo,uir) [Wo
2Ye fuet/We + Y, fuet/2Wa + Y0,0ir/Wo

2 2)
where Yo, Yy and Yy are the mass fractions of respectively the carbon, hydrogen and
oxygen elements; We, Wy and Wy are the corresponding atomic weights and the sub-
scripts fuel and air refer to the initial conditions in respectively the fuel and air stream.
The mixture fraction according to these definitions is a passive scalar normalized to range
from z = 0 in pure air to z = 1 in pure fuel.

The species mass fractions Yy of each mixture are now given by Y, = 2 Y}, pyer + (1 —
%)Yy ir- Similarly, the enthalpy is calculated from h = 2z hyye + (1 — 2)hgs,. The temper-
ature of the mixture is obtained from h, Y, and the pressure p using an iterative Newton
method.

The ignition delay of each mixture (characterized by z) is calculated with the SENKIN
code (Lutz et al. 1988) using a fixed pressure. For a typical calculation, ignition is
characterized by a period of radical build-up without significant heat-release, followed
by an exponential increase of the temperature. Although the ignition delay time can be
defined in many different ways, it is defined here as the instant of maximum heat release
corresponding to the inflection point in the temperature curve.

Hydrogen flame

For the hydrogen case, the conditions of Hilbert and Thévenin (2002) are adopted
allowing the comparison of their turbulent ignition results with our calculations. The
oxidizer is heated air at a temperature of T,;, = 1100 K composed of 21 % volume of
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oxygen and 79 % of nitrogen (Xo,ir = 0.21 and Xy, 4ir = 0.79). The fuel is hydrogen
diluted in nitrogen at a temperature of Ty, = 300 K. The hydrogen and nitrogen mole
fractions are respectively Xg, fue = 0.25 and Xy, jue = 0.75. The pressure is equal
to the atmospheric pressure (p = 1 atm). The stoichiometric mixture fraction for these
conditions is equal to zg = 0.56. Contrary to Hilbert and Thévenin (2002), the kinetic
reaction mechanism of Yetter et al. (1991) is used here for the hydrogen case. This
mechanism has been used successfully in other ignition studies (see for example Im et al.
1998; Kreutz and Law 1996). The results of these HMI calculations are shown in Fig. 4a.
The ignition delay is plotted over a wide range of mixture fractions and a clear minimum
is found at the mixture fraction z,, = 0.059, often called the most reactive mixture
fraction. The minimum homogeneous ignition delay time is noted tgar = tign(2mr) and is
tymr = 0.34 ms. Note that for mixture fractions around z,,, the ignition delay does not
vary significantly as a function of the mixture fraction but remains close to tgp;.

At high values of the mixture fraction, the ignition delay shows an almost exponential
behavior: in this regime, the ignition delay depends mainly on the temperature of the
mixture which varies almost linearly with z. The slope of the curve can be related to
an activation temperature through the empirical relation t;y, o exp(Zse/1"). Using a
least-squares method, the activation temperature is estimated at T, ~ 21, 300 K, which
is the order of magnitude of values found in the literature. In Fig. 4a, higher values of
the mixture fraction are not plotted as they correspond to extremely long ignition delays.

Methane flame

The conditions of the methane flame are chosen to give a minimum ignition delay time
of the same order of magnitude as for the hydrogen flame. The oxidizer is again heated air,
although the temperature is increased to Tj; = 1400 K in order to reduce the ignition
delay and the computational time. The fuel is a mixture of methane and nitrogen in
equal volume fractions (X¢p, = 0.5, Xy, = 0.5) and a temperature of Ty, = 300 K. The
pressure is p = 5 atm. At these conditions, the stoichiometric mixture fraction is equal
to zg = 0.14.

Homogeneous ignition delays are calculated using three different reaction mechanisms,
see Fig. 4b. The GRI 3.0 mechanism is the most detailed and most recent reaction
mechanism and is used here as the reference. The difference with the older version 1.2
is very small though, which justifies the use of this mechanism for this problem. Also
plotted are results obtained with the reduced 12-step mechanism proposed by Sung et al.
(1998), which has been developed for methane oxidation from the GRI 1.2 mechanism.
It fits the original mechanism quite well and offers therefore a considerable reduction of
computational costs without loosing precision on major chemistry effects. For this reason,
this mechanism is retained in the calculations presented below. Finally, the ignition delay
results are also compared to the experimental fit (symbols in the figure) proposed by
Krishman and Ravikumar (1981), which reads:

tign = 2.21 x 1071 exp (22659/T) [Oq] +% [C H,)*® (3)

where t;,, denotes the ignition delay time, T is the temperature and [O,] and [C'Hy
are the molar concentrations (mol/cc) of oxygen and methane. Note that the activation
temperature is of the same order of magnitude as for the hydrogen flame. The general

4




68

Chapitre 4. Auto-allumage

agreement of the experimental fit with the numerical results is very good, considering the
limited range of operating conditions for which the experiments are conducted. The lean
flame limit z — 0, for example, is a strong extrapolation of experimental data and might
explain the difference at these points with the numerical results.

In contrast to the hydrogen results in Fig. 4a, the exponential regime of the ignition
delay for methane continues very far towards the lean side. The curve deviates from
this exponential behavior only for very small values of the mixture fraction. Apparently,
the temperature dependency on the ignition delay is much stronger than on the methane
concentration. The review paper by Spadacinni and Colket III (1994) already pointed
out that the ignition delay times of methane mixtures are relative unsensitive to the
methane concentration, in particular at very lean conditions. Methane differs at this
point from other hydrocarbon fuels, due to the fact that the methyl radical CHj, the
primary hydrocarbon radical formed from methane, is relatively stable and leads to chain-
terminating reactions, rather than chain-branching reactions (Westbrook 2000). Note also
in this context the positive exponential factor for the methane concentration in Eq. (3).

Nonetheless, a minimum ignition delay is observed for the numerical results in Fig. 4b.
When using the 12-step mechanism, this minimum is located at a mixture fraction of
Zmr = 0.002 and corresponds to an ignition delay time of gy = 0.49 ms. However, the
local temperature increase during ignition at this most reactive mixture fraction is only
26 K. The term most reactive is here clearly not adequate. Note that when pressure is
increased, this mixture fraction corresponding to a minimum ignition delay shifts further
towards the lean side and eventually disappears altogether. A most reactive mixture
fraction does not exist in this case.

As already pointed out, the term ‘ignition’ used in the HMI context is not to be confused
with global flame ignition. Indeed, an infinitely small concentration of methane, brought
to sufficiently elevated temperature, will always react rapidly although the resulting heat
release might not be sufficient to ignite a flame globally. The global ignition mechanism
is governed by a balance between fast ignition and sufficient heat release. This point will
be further investigated with the one-dimensional LMI calculations in the next section.

3 Laminar mixing ignition calculations (LMTI)

The one-dimensional ignition problem illustrated in Fig. 3 is calculated using a direct
numerical simulation (DNS) code called NTMIX (Baum 1994), which is coupled to a
vectorized version of the CHEMKIN library (Kee et al. 1989). This code has been
extensively used in earlier numerical studies including hydrogen and hydrocarbon pre-
mixed/diffusion flames. It solves the Navier-Stokes equations and the species equations
for detailed chemistry on regular meshes. A sixth order compact finite difference scheme
is used to compute first and second order derivatives on interior points, while a compact
fourth order scheme is used for the boundary points (Lele 1992). Time advancement is
obtained with an explicit third-order Runge-Kutta method using a low storage technique
(Wray 1989). Species molecular transport is modeled using Fick’s law with diffusion ve-
locities calculated from the binary diffusion coefficients. A correction velocity is added to
guarantee mass conservation. Dufour and Soret effects are taken into account.
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Boundary conditions are calculated using the Navier-Stokes characteristic boundary
conditions (NSCBC) formulation (Poinsot and Lele 1992), which has been extended to
handle multi-species problems (Baum et al. 1995). The left boundary is entirely non-
reflecting, while a small relaxation is applied at the right boundary to avoid drift of the
mean pressure in the computational domain. No relaxation is applied to the velocity, but
drifting problems are not encountered.

The time step At is limited by the classical stability criteria defined by CFL =
cAt/Az < 0.6 for the convective part and Fo = v At/Az? < 0.1 for the diffusive part,
where Az is the distance between two grid points, ¢ is the sound speed and v the kine-
matic viscosity. It is well known that the CFL imposes a small time step limit, but for
the present complex chemistry problems the chemical reaction terms impose an additional
and even stricter limitation on the time step. The characteristic time scale of the chemical
reactions can be much smaller than the characteristic time scales of the flow, leading to a
very stiff system of equations to solve. The explicit scheme applied in this study may then
not be efficient and require very small time steps to obtain a stable solution. This appears
to be the case in particular when using the complex reaction mechanisms GRI 1.2 and 3.0
for the ignition of methane in hot air. On the other hand, the 12-step reduced mechanism
allows much larger time steps, thereby favoring once more the use of this mechanism for
the methane ignition problem.

To correctly resolve the discontinuities at the interface between fuel and hot gases, it
is necessary to apply some kind of smoothing on the initial conditions. To that purpose,
the one-dimensional calculations are initialized with a mixture fraction profile defined by:

1 T — Zg
=3 1+ erf(T) (4)
where d is a measure for the width of the error-function profile and z is its mid-point
position. The initial conditions (enthalpy, pressure and species mass fractions) at each
grid point are now obtained from the local mixture fraction following the procedure for
the homogeneous case. Eq. (4) describes the analytical solution of the diffusion problem
for short times in the case of unity Lewis numbers (equal thermal and molecular diffusion)
and constant diffusion coefficients. In is also assumed that no reaction takes place during
the short initial diffusion phase. To obtain a solution that corresponds as well as possible
to the original physical problem, i.e. initially separated fuel and hot air, the parameter d
has to be chosen as small as possible.

Two different cases are again studied with operating conditions corresponding to those
used for the HMI calculations. The following discussion of the LMI results will focus on
the following aspects: the influence of the initial conditions, the effect of non-unity Lewis
numbers and molecular transport and the relation between the first ignition spot and
most reactive conditions. The goal is to explain the differences between the hydrogen and
methane ignition processes and to compare the LMI and HMI results.

4 LMI Results

The temperature profiles at different time instants of the LMI simulation for hydrogen are
illustrated in Fig. 5a. Between ¢ = 0 and ¢ = 0.3 ms, the major visual process is molecular
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diffusion which transforms the steep initial profile into a much broader temperature profile.
Temperature increase due to chemical reactions start around ¢ = 0.35 ms, mainly on the
hot lean side of the profile (i.e. for small values of z). This temperature increase activates
chemical reactions in neighboring regions and the flame propagates very rapidly towards
the rich side, leaving behind a region with reaction products at elevated temperature. The
ignition process of the methane flame shown in Fig. 5b is very similar to the hydrogen
flame at first sight, but there are some important differences as will be shown in the
following analysis.

First, a suitable definition for the ignition delay time for these one-dimensional config-
urations must be given. A detailed discussion on this subject can be found in Hilbert and
Thévenin (2002). As suggested by the authors, it is convenient to work with the total
heat release, defined as:

~+00
q:-/ﬁ S i do (5)

where hy is the enthalpy of species & and wy, is the reaction rate of species k. A straight
extension of the definition of t;4, used in the homogeneous calculations is then based on
the maximum of the total heat release and reads:

4

7 =0 (6)

t=tign

However, as indicated by similar studies and the homogeneous calculations, the flame will
first ignite at very lean conditions and then propagate towards richer regions. The heat
release is much higher towards the richer side and ignition according to Eq. (6) will be
longer due to the finite propagation velocity of the flame front. An alternative definition
which is also tested here, giving slightly shorter ignition delays, is given by:

d?g

t=tign

Fig. 6 shows the temporal evolution of the maximum temperature in the computational
domain and the total heat release for the two cases. The time axis is normalized by
the minimum homogeneous auto-ignition delay time g for the respective cases. The
number of grid points used in both simulations is N = 500 and the stiffness parameter of
the initial profile is set to d = 0.02 mm. As for the homogeneous calculations, a period
of radical build-up with negligible heat release is followed by an exponential increase of
temperature in the ignition phase. The two symbols in each figure indicate the ignition
delays according to Eqs. (6) and (7): the first point (cross) corresponds to the maximum
of the heat release time derivative (Eq. 7) and occurs slightly before the second point
(circle) corresponding to the maximum of heat release (Eq. 6). The discussion will mainly
focus on the ignition delay according to Eq. (7) as it presents a better estimate of the
onset of ignition.

Influence of the initial conditions

The influence of the thickness d of the initial mixing layer on the ignition delay time
is shown in Fig. 7. All simulations are performed on a N = 500 point grid, except for
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the smallest value of d where N = 1000 is used. In fact, the number of grid points N
is adapted in order to correctly resolve the initial profiles (d is resolved on about 5 grid
points) and at the same time conserving a computational domain large enough to contain
the entire ignition process (NAwz > Ly, where Ly,; ~ 0.2 cm).

As shown by Fig. 7, for both the hydrogen flame (circles) and the methane flame
(squares) the ignition delay time tends toward a unique value for decreasing d. For suf-
ficient small values, the influence of the initial conditions are negligible and the unique
solution of an initially separated fuel and air ignition problem is recovered. For com-
parison, ignition delay times defined by both Egs. (6) and (7) are plotted. As expected,
the point of maximum heat release (Eq. 6) occurs slightly after the ignition delay time
following definition (7), but both definitions show the same evolution as a function of d.

To investigate the influence on the ignition delay of the unity Lewis number assump-
tion used for the initial condition, the simulations for hydrogen are repeated using an
initialization procedure imitating non-unity Lewis numbers effects. The initial enthalpy
profile is still described by an error-function with profile width d, but the profile widths
for respectively the hydrogen and oxygen mass fraction are now given by dy, = d/ VLe Hy
and do, = d/v/Leo,. The nitrogen mass fraction is calculated from the requirement that
the sum of mass fractions must be equal to unity at each grid point. In the following sim-
ulations, the hydrogen and oxygen Lewis numbers are set to Ley, = 0.35 and Leg, = 1.2,
corresponding roughly to the mean of the values found on respectively the cold and hot
side. Results obtained with this initialization procedure are also plotted in Fig. 7. It is
observed that the limit of the ignition delay time for small values of d is exactly the same
as for the unity Lewis number initialization. Of course, this simple approach neglects any
coupling between the initial profiles of enthalpy and species, but it confirms nonetheless
our findings that the final solution is independent of the initial conditions for sufficiently
small values of d.

Effect of Lewis numbers and molecular transport

The hydrogen case is particularly interesting since the operating conditions correspond
to those used in Hilbert and Thévenin (2002). In this work, LMI simulations are compared
to the ignition in homogeneous isotropic turbulence. The turbulent ignition delay was
found to be within less than 10 % of the laminar ignition delay and almost unsensitive
to the turbulent intensity and length scales. They did not however compare their results
with homogeneous calculations. As shown by Fig. 6, the LMI delay of the hydrogen case
is very close to the minimum value obtained in the HMI calculation. This may suggest
that laminar mixing has almost no influence on the ignition delay. If so, the simple HMI
calculations are sufficient to provide a very good estimate of the actual ignition delay,
even in turbulent conditions. It turns out however that molecular transport plays an
important role in this problem and that LMI simulations are still necessary to estimate
correctly the ignition delay.

To show this, the LMI simulation for the hydrogen flame is repeated with unity Lewis
numbers for all species. As a result, the ignition delay is multiplied by a factor seven
with respect to the results obtained with detailed transport. This observation shows the
importance of including detailed transport in the calculations, as noted by Hilbert and
Thévenin (2002), but also the importance of including molecular transport in this complex
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chemistry ignition problem. This is expected since molecular mixing tends to disperse
radicals created at the most reactive zone. Moreover, the location at which the most
reactive conditions are found propagates outwards because the thickness of the mixing
layer increases with time. Hence, laminar mixing prohibits the build-up of the radical
pool observed in homogeneous calculations, thereby delaying the ignition process. This
is illustrated in Fig. 8, which compares HMI and LMI mass fraction evolutions of the H
and O radical for the hydrogen flame. The lines in the figure correspond to mass fractions
of the HMI calculation and the LMI simulation at the location of the first ignition spot.
The symbols in the figure indicate the LMI mass fractions at points of maximum heat
release. The difference between the HMI and LMI profiles is marked. The concentration
of the radicals for LMI is orders of magnitude lower than for HMI, apart from the very
start of the mixing process. Radical build-up in the LMI simulation is much slower than
for HMI, but increases suddenly in the last period prior to ignition. It is also seen that
the first ignition spot, being initially far away from the mixing layer, remains particularly
unreactive for a long period of time. It is only in the second part of the ignition delay
that this point becomes most reactive and thus coincides with the symbols in the figure.

The effect of the Lewis number of the fuel on the ignition delay is shown in Fig. 9. In
these simulations, the fuel Lewis number is kept constant in the computational domain,
while other species are described using detailed transport. For Lewis numbers below
unity, the fuel diffuses faster than oxygen and heat and is therefore able to reach regions
with high concentrations of oxygen at relative high temperature. It is then expected
that decreasing the Lewis number of the fuel shortens the ignition delay. This is clearly
observed in Fig. 9a for the hydrogen fuel and (although less pronounced) for methane in
Fig. 9b. It is interesting to note that in previous ignition studies (Hilbert and Thévenin
2002; Tm et al. 1998; Mastorakos et al. 1997), the first ignition spot in turbulent flows
is often located around the mixing layers that are convex towards the fuel side. At these
locations, the diffusion of hydrogen towards high temperature regions with abundance of
oxygen is promoted, in the same manner as for the non-unity Lewis number effects of
premixed propagating flames.

For comparison, the ignition delay times obtained with the detailed transport model
and unity Lewis numbers for all species are indicated in the figure by the dashed-dotted
and dashed lines respectively. For the hydrogen flame, the variable Lewis number curve
intersects the detailed transport ignition delay at about Ley, = 0.3, which is close to the
actual value of the hydrogen Lewis number. Furthermore, the curve approaches the unity
Lewis number result for Legy, = 1. These observations suggest that the high diffusivity of
hydrogen is for a large part responsible for the acceleration of the ignition process, thereby
counterbalancing the delay introduced by the overall mixing process. The agreement with
the homogeneous ignition delay is more or less a coincidence due to the specific value for
the Lewis number. On the other hand, the Lewis number for the methane fuel is close to
one. Therefore, the difference between the results obtained with the detailed transport
and the unity Lewis numbers in Fig. 9b remains small. In this case, there is no other
mechanism to compensate the delay of the ignition process caused by laminar mixing,
resulting in a ignition delay almost three times as long as the homogeneous ignition delay.
This finding can be important for practical combustion systems where the auto-ignition
delay is a crucial parameter in the flame stabilization mechanism.
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First ignition spot and most reactive conditions

As mentioned in § 2, the most reactive mixture fraction for methane is close to zero,
which differentiates this case from hydrogen or one-step chemistry where generally this
minimum is found at much richer conditions. A previous study on laminar and turbulent
mixing ignition with one-step chemistry (Mastorakos et al. 1997) suggested that ignition
always occurs at the most reactive mixture fraction, although their turbulent ignition
delay times corresponded more closely to the LMI than the HMI results. It is therefore
interesting to study the actual relation between the first ignition spot and the most
reactive mixture fraction for complex hydrogen and methane chemistry, and its role on
the ignition delay.

In order to investigate more closely the first occurrence of ignition, Fig. 10 shows as
a function of time the mixture fractions at which a local maximum of the consumption
rate of oxygen is observed. It is possible to find more than one maximum at the same
time and this is generally the case after ignition has occurred. As evidenced in Fig. 10a
for the hydrogen case, the ignited flame splits up in three parts: a lean premixed flame
propagating towards the hot air side, a rich premixed flame propagating towards the fuel,
and a diffusion flame which installs itself on the stoichiometric mixture fraction line. This
situation is very similar to the triple flame structures observed in the stratification of
diffusion flames (Domingo and Vervisch 1996; Kioni et al. 1993). The two premixed
flames will eventually be extinguished by the lack of either fuel or oxygen. The diffusion
flame survives much longer and represents the globally ignited flame in practical burners.
The methane flame shown in Fig. 10b shows a similar behavior. Three flame fronts are
again identified and the agreement between the mixture fraction of the diffusion flame
and the stoichiometric mixture fraction, indicated by the dashed line in the figure, is very
good. The mixture fraction of the lean premixed front decreases as the flame propagates
towards the hot air side, in regions where methane is still available. On the other hand, the
rich premixed front burns the oxygen remaining on the fuel side and propagates towards
regions with higher mixture fractions.

For this ignition study, the first part of the plot before flame split-up is more interest-
ing. In the hydrogen case, one single reaction maximum is found with a local mixture
fraction close to the most reactive mixture fraction, indicated by the dashed-dotted line in
Fig. 10a. A slight drift of the local mixture fraction is found at the beginning of the calcu-
lation, where reaction rates are negligible. Otherwise, the mixture fraction at maximum
heat release is almost constant up to ignition. Although the value of the local mixture
fraction does not exactly correspond to z,., it suggests nonetheless that this point plays
an important role in the global ignition of the flame.

The methane case, Fig. 10b, shows a different pattern. The heat release remains very
low even after a time period corresponding to the minimum HMI delay. If the ignition
mechanism corresponded to that for hydrogen, ignition should start at the most reactive
mixture fraction of z,,, = 0.002. However, due to the low concentrations of methane at
this point, chemical reactions are very weak and molecular transport prevents build-up
of radical species. Instead, the mixture fraction at the maximum heat release is from
the beginning much higher than z,,, and increases steadily during the time period before
ignition. Apparently, in contrast to the hydrogen flame, the most reactive mixture is not
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a relevant parameter for ignition of this methane flame.

5 Conclusions

The ignition of fuel in heated air is studied with detailed and reduced chemistry. Two
different methods for the calculation of ignition delay times are compared. The first and
simplest method is called homogeneous mizing ignition (HMI). It assumes infinitely fast
mixing between fuel and air and parameterizes each homogeneous mixture with a mixture
fraction z. The ignition delay time for each mixture fraction z is easily calculated with
readily available numerical tools. The second method is called linear mizing ignition
(LMI) and consists of direct simulation of a one-dimensional mixing layer. Although this
approach is more complicated, it adds finite mixing to the ignition problem and allows
the calculation of global ignition properties.

Two test cases are considered: a hydrogen flame and a methane flame. For both flames,
detailed reactions mechanisms that are adequate for these ignition problems can be found
in the literature (Smith et al. ; Yetter et al. 1991). Nevertheless, a reduced reaction
mechanism (Sung et al. 1998) is preferred for the methane flame to reduce the number of
species and the stiffness of the chemical reaction terms. This mechanism is first compared
to full schemes to check its accuracy. It is then used for the rest of the study because
it allows a considerable reduction of computational time and the use of simple explicit
schemes to calculate the LMI problem.

The HMI delay time of the hydrogen flame, plotted as a function of the mixture frac-
tion z, shows a clear minimum at the so-called most reactive mixture fraction. For the
methane flame, this minimum is less pronounced and located at very low mixture fractions
corresponding to extremely lean conditions: the temperature increase during ignition at
these conditions is only 26 K.

The LMI simulation of the hydrogen flame gives ignition delay times close to the HMI
delay time. Contrary to what may be concluded from these observations, the mixing
process plays an important role in the ignition mechanism. First of all, mixing delays the
ignition process because it prohibits radicals to accumulate at the most reactive conditions.
Secondly, the higher diffusivity of hydrogen with respect to heat and other species is
responsible for an acceleration of the ignition process as it brings the hydrogen to regions
of high temperature and high oxygen concentration. Both mechanisms counterbalance,
resulting in HMI and LMI delay time of the same order of magnitude for the hydrogen
flame. On the other hand, it is observed that the LMI delay for the methane flame is
almost three times longer than the HMI delay. The difference can be explained by two
mechanisms: the Lewis number of methane is close to unity hence the ignition accelerating
mechanism is absent, and the heat release at the most reactive mixture fraction is too
weak to ignite the flame globally and ignition of richer regions takes more time.

In both cases, the LMI simulation gives important information on the ignition prop-
erties of mixing layers. While several previous studies using hydrogen fuels have shown
that turbulent and laminar ignition delay times are of the same order of magnitude, this
study shows that significant differences can be found between homogeneous and laminar
calculations. The LMI problem appears (at least for hydrogen flames) as a minimum but
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sufficient method to estimate ignition delay times in practical devices. For the hydro-
gen chemistry, this method is relatively simple compared to more realistic simulations
including for example effects of turbulence. For methane or higher hydrocarbon fuels, the
additional chemical species and the stiffness of the resulting system of equations can lead
to a significant increase of computational costs with respect to HMI calculations. The
use of reduced reaction mechanisms and a careful selection of initial conditions is then
necessary for LMI. Such an effort may be necessary since this study shows that the HMI
calculation which are commonly used in most ignition times evaluation can be wrong by
an order of magnitude because they neglect molecular transport effects.
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Figure 1: Industrial example involving auto-ignition: the se-
quential combustor. Fuel is reinjected into the burned gases
coming from the principal combustion chamber (not shown)
and ignites in the second chamber shown in the figure.
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Figure 2: Principal of the homogeneous mixing ignition (HMT)
problem.

Figure 3: Schematic diagram of the initial condition for the
linear mixing ignition (LMI) problem.
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Figure 5: Temperature profiles at different time instants for (a) the hydrogen flame and
(b) the methane flame. For ¢
is Tign = 0.34 ms for the hydrogen flame and 7, = 0.48 ms for the methane flame.

0.05 0.10 0.15 0.20

:omparison, the ignition delay time according to definition (7)

17




4.2. Simulations

81

1.0 ———— -
0.8 1
L
2
=
g 0.6 i
£ .
2
=]
S
= 04r
<
g
S
s}
Z
0.2 b
0.0
0 5
(a)
1.2
10 : i
= g
To 08 n :
£ ;
s o
% 06 o ]
Q i '\‘ —— Hydrogen
8 | ---- Methane
s 0.4 r
k=
[}
Too02t |
0.0 -
0 1 2 3 4 5
t/

(b)

Figure 6: Temporal evolution of the maximum temperature in the computational domain
(a) and the total heat release (b) during auto-ignition. The temperature is normalized
by the maximum value before and after ignition, the time is normalized by the minimum
homogeneous ignition (HMI) delay time for respectively the hydrogen and methane case.
The symbols indicate the ignition times according to definitions (6: circle) and (7: cross).
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Figure 7: Laminar ignition delay times plotted as a function of the width d of the initial
mixing layer. Solid and dashed lines correspond to ignition delays according to defini-
tions (6) and (7). The hydrogen cases are indicated by circles and triangles, the latter
corresponding to the non-unity Lewis number initialization, and the methane cases by
squares.
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Figure 9: Influence of the Lewis number of the fuel species on the LMI results for (a) the
hydrogen flame and (b) the methane flame. Remaining species are described by detailed
diffusion. As a reference, dashed lines indicate the ignition delay for detailed diffusion;
dot-dashed lines correspond to unity Lewis numbers for all species.
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Figure 10: Mixture fraction at local maxima of the consumption rate of oxygen. Results
are plotted for the hydrogen case (a) and the methane case (b) as a function of the time,
normalized by the respective ignition delay times according to definition (6).
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4.3 Conclusions

Ce chapitre a permis de mieux comprendre Ecanisme de I'auto-allumage dans le cas parti-
culier des moteurs-f@ées. Des simulations de type HMI et LMiali€es pour I'hydrogne mettent
enévidence l'impact de la diusion diférentielle. Dans le cas de I'hydrege, le nelange HMI le
plus eactif contdle I'induction. Le faible Lewis du carburant diminueffet retardant, ce qui éme
finalemen@tym =~ tum. Ainsi, tym est un bon estimateur du temps d’'allumage. Cette petapri
sera utili€ lors de la aeation de scbmas eduits capables de meliser le temps d’auto-allumage de
I'hydrogene par un oxydant chaud. Cette conclusion fort arrangeante ne s’applique pethanen
ou tym ~ 2.7t m Au final, chaque @ducteur requiert unétude peliminaire de type LMI, car
la thermodynamique et le nombre de Lewis influencent substantiellement, et de plusieurs facons
contradictoires, la valeur dey, . Cette quanté peut @passer d’un ordre de grandeyi;, ou bien
y étre infrieure.



Chapitre 5

Jets supersoniques sousedendus

5.1 Objectif

Il s’agit d'adapter la simulation aux grandeshelles telle qu’elle est cal@é dans AVBP aux
structures supersonigues transitoires. La technique de capture de choc est I'approche la pkis utilis
actuellement, et de nombreuse recherches sont en cours pour augmenter encore son aaplicabilit
Cependant, I'objectif final est de calculer des jé&taatifs. Dans ce cadre, il est possible de capturer
la structure globale d'un jet sougiéndu avec des semas du type de ceux impléstdans AVBP.

5.2 Description d’un jet supersonique sous-etendu

Dans un jet supersonique, les particules fluides sont souraisess plenonenes distincts.
L'inertie ext@ment importante @pbendant de la vitesse au @&rra diference de pression qui agit
comme une force de rappel, capable de modifier la vitesse et la direction des particules, et la vis-
cosit du fluide qui amortit 'ensemble. C’est la conjonction de la force de rappel, de l'inertie et de
'amortisement du sygéme qui dirige la dynamique particatie du jet sous&tendu.

Si I'on considcere un jet supersonique injécavec un rapport de pressibiPR = P1/Py égal
a 1, avecP; pression statiqua la sortie du jet ePg la pression du milieu egtieur, la force de
rappel est nulle. IEnergie contenue dans le jet est simplement amortie par la viscoskculaire
et I'agitation turbulente (Cas NRH. de la fig.5.1).

Lorsque la pression du jé?; est Egerement sugrieurea la pression ambiantgy, c.a.d.P; =

Po + AP (Cas NPR1.2 de la fig5.1), la force de rappel aétere la particule fluide et laéVie vers
I'extérieur. Cette trajectoire centrifuge prol@ggpar I'inertie cee une zone de pression plus basse
au centrePy — AP. La particule fluide est donc rames par la force de rappel de la pression vers
le centre du jet selon une trajectoire cergtgqui lui fait retrouver sa pression initiaRy + AP.
L'oscillation entre le€tatsPy+AP et Po— AP se poursuit le long de I'axe juscuson amortissement
complet par viscosit mokculaire et agitation turbulente.

Les jets dont le rapport de pressions statiques est encorélplassuivent la réme loi (Cas NPR3

de la fig.5.1) tout en faisant intervenir un quatrne nécanisme exémement dissipatif, le choc
hydrodynamique droit. Lorsque la pression devient trop faible dans le jet, une disc@dinfirme

de disque analogue aux chocs de recompression deegigupersoniques s€ea I'aval des zones
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de cktente. Ce recanisme d'amortissement esépondrant devant la dissipation par visceésit
moléculaire ou par agitation turbulente. Pour les jets fortement setesrdus (Cas NPRLO de
la fig. 5.1), un seul choc est lisant pour étruire toutes les oscillations.

Les jets supersoniques soustehdus pFsentent donc une oscillation de pression des particules
fluides autour de la pression ambiante, mettant en jeu l'inertie du fluide, la force de rappel du
gradient de pression et un amortissement par viseosieculaire et agitation turbulente. Lorsque la
pression du jet estésélevee, un choc hydrodynamique fort armortégrrapidement les oscillations.

Ce dernier pBnonene est dficile a modliser nunériquement.

Zo,rlle de
. _~ mélange \ . T—_,

Frontiere_| Frontiére )
réelle non Disque
visqueuse de Mach

Ondes
Coeur de choc
potentiel obliques
NPR=1 NPR=1.2 NPR=3 NPR=10 -

Augmentation du rapport de pression

Fic. 5.1 — Formation des diverses formes de jets supersoniques stausids

5.3 Approche numérique d’'un écoulement supersonique

En mécanique des fluides, le sgate déquations devient hyperbolique lorsque le terme de
convection est prepoikdant face au terme deffiision. Lesécoulement supersonigues sont par-
ticulierement conce#s, puisqu’ils pesentent la plupart du temps un nombre de Reyneliel&.

Lors de la esolution nurérigue déquations hyperboliques, les solutions obtenuésentent deux
déefauts typiques, illusés par la convection d’une discontiriiit la vitesséJ sur la Fig.5.2.

La dispersion ou erreur sur la vitesse de propagation des plus hawesdnces, estl’origine
du ptenonene de Gibbs, c.a.d. d’'oscillations autour des disconésuille appaialorsque I'erreur
produite par le sadma est d’ordre impair, c.a.d. lorsque le&ata posséde un ordre de pcision pair
(deuxeme, quatéme, sixeme ordre). Les s@mas cenés font tous partie de cette égbrie. On
notera que les oscillations n@miques ceées peuvent donner des valeurs non physiques, comme une
pression Bgative. Il existe des sémas positifs qui garantissent de rester dans le domaine physique.
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t=t, 1 Solution initiale
|

t=t,+dt Dispersion w

—
?
<Y

t=t,+dt Dissipation

Fic. 5.2 — Erreurs nug&riques renconges lors de la convection d’une discontiguit

La positivité, ou monotonici est I'aptitude d’un s@maa interdire la ceation de valeurs non
physiques.

La dissipation, ou erreur de I'amortissement des hauté&gjfirences, appdtdorsque I'erreur
produite par le scdma est d’ordre pair, c.a.d. lorsque le &eta possde un ordre de pcision
impair (premier, troiggme, cinquéme ordre). Il faut noter que I'@pateur de dfusion, qui calcule
I'effet de la viscosé du fluide, dissipe les hautegfluences de la@me margére. Ainsi, un scema
dissipatif induit une viscoditartificielle’.

Le contBle de ces erreurs peut se faire suivant de nombreuses approches, que I'on choisit de
reunir en deux grandes familles. L'approche de la viséaaitificielle non-lireaire vien de Von
Neumann et Richtmyeri{:9). Elle consisted ajoutera un sciéma un terme de viscositrtificielle
en volume. La dfusion supgmentaire qui enésulte doitetre siffisante pour assurer la positiit
de la solution pes des discontinués, tout en s'annulant dans le reste @éedulement.

L'approche par les solveurs de Riemann s’inspire directement desédution d’'un prol#me
hyperbolique par la gthode des caramtistiques. Par leur construction, ces outils doivent se res-
treindre strictement aux parties hyperboliques. Ceérmpes sont f@cis. En et une discontinué
peutétre calcukea I'intérieur d’'une seule cellule, sans aucune erre@valuation. Cela explique
I'appellation familere de 'scémaa capture de choc’. Par contre, ils contiennent implicitement I'hy-
pothese d’'un gaz parfait nomeactif. Les principales sous-familles des solveurs de Riemann sont :

— Le sclema de Godunovs(?). C'est le plus exact. Il produit des solutions d’'un pkghbke de

Riemann locah chaque cellule, au prix d’un temps de calcul prohibitif.

— Les 'solveurs de Riemann appr@sh qui s’appprochent d’'un séima de Godunov avec un

temps de calcul plus acceptable, comme le€sws de Roel6).
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— La méthode MUSCL {45 (Monotonic Upwind Scheme for Conservative Laws) prdgos
par Van Leer permet de porter laggision des solveurs de Riemann au second ordre par
reconstruction de la solution. Le second ordre implique &ation d’oscillations, que I'on
peut cetruirea leur source par I'utilisation de limiteurs.
— Les nethodes ENO, puis WENO (Weighted Essentially Non Oscillatory) qui poussent un peu
plus loin le concept MUSCL, en autorisant la reconstruction de la solution jusqu’@msxi
ou au huiteme ordre (8). L'ensemble des travaux de Shigfdonne un bon apercu de cette
classe de r@thodes.
Il est pieférable de limiter I'utilisation des solveurs de Riemann @gions avec discontinés,
et de choisir des s&mas moins dissipatifs et plus rapides dans le reste de la simulation : c’est une
approche hybride. Pullin et Hill ont proppen 2004 un s@ma cenié adapt a la LES, le TCD
(Tuned Centered-Merence) assoeiau scema WENO pés des chocs/()). Selon D.I. Pullin, le
passage d'un sémaa 'autre est encore heuristique. Ajoutansela que les séma WENO sont
encore rarement utiés en maillages non strucégrtridimensionnelsl(2), et leurs formulation en
gaz €el est encoreécente {07). Dans le cadre de cettegthe, on utilisera donc une approche de
type Von Neumannn-Richtmyer.

5.4 Viscosie de Von Neumann-Richtmyer

Sileséquations moelistes sont augmegs d’un terme qui maintient artificiellemerépaisseur
des chocs hydrodynamiquasineéchelle esolue, la solution reste continue. C’est le principe de la
viscosie de Von Neumann-Richtmyer.. Depuis, cette approckte profonément transfori@e par
les travaux de Cook et Cabot en 200G4)(et 2005 85), puisétendue aukcoulementsactifs par
Fiorina et Lele en 20065(). Cette nouvelle classe degtihodes appéks 'hyperviscosiis’, autorise
la capture du choc, avec des performances comparaldeslasse des solveurs de Riemann sur des
maillages struct@s. Le moéle simple introduit ici fuécrit et test en 2003 :

La forme ¢erérale de Iequation de conservation du moment contient un termé&septant les
contraintes du fluide. Elle peutérire sous la forme de I'Ed.1, ou fi j est une force volumique
appliqueea l'especek. Le tenseur des contraintes pour un fluide Newtoniegarilibre thermo-
dynamique local est constié#ude la pression et des visc@sitde cisaillement et de compression.
Le tenseur s’exprime sous la forme de I'Eq2, avec les paragtresu et A pour les viscosés de
cisaillement et de compression.

e a%u, = (?_xli] + P 2=t Yidfi | (5.1)

Dérivée particulaire Contraintes Forces de volume

o o ouj | du I -
oij = Tij — péij = ll(a_xi+@_xj + /lmélj - Pdij (5.2)
Tenseur de contraintes Viscosité de cisaillement Viscosité de compression Pression

Onintroduit le paramatre de viscosi de volume = 2/3u+ A. La théorie ciretique des gaz7()
montre que ce dernier par&ine est directemen@i 'indice de compressibiitZ par I'Eq,5.3.

P
k=2/3u+1= ,11.002(?T - 1) = 41.002(Z - 1) (u> 0), (5.3)
P
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Pour un gaz parfait , i.&Z = 1, la viscosié de volumex ainsi cefinie devient nulle, ce qui donne
I'hypothese de Stokes :
k=2/3u+1=0 (u>0) (5.4)

On remarque que la viscositle compression est comparahlene pression. La divergence de
la vitesse est le terme source, tandis gudepend du fluide et peddtre positif ou @gatif. Dans le
cas d'un choc hydrodynamique, cette visa@gifluence directementdpaisseur du choc.

En 1949, Von Neumann et Richtmyer/®) proposent une viscogien compression localement
préponcrante autour des chocs. D’'un point de vue formel, un tenseur de contraéniféent la
relation de Stokes, avec une augmentatiode la viscosié en compression, est introduit (Eg5).

En interpétant cette augmentation comme un sépmnt local de pressigpf (Eq.5.6), le tenseur
des contraintes peut se-ecrire comme dans I'Ec.7.

ou ou ou
Jij modified = (__,U"‘/l)_k + ((’3X.J 8XI) P (5.5)
, OUg
p=-1— e (5.6)
ou ou ou;
Tij modified = 8x:z (6x.l * ox )— (p+ p')dij (5.7)
j

Il restea determiner la valeur dé&, ou plubt de p’. Pour garantir une influenceegligeable
des que I'on loigne du choc, la viscogitartificielle de compressioreégend de la divergence de
vitesse au caé. L'ensemble est adimensianpar la taille de la cellule et la der&sitOn obtient une
forme telle qu’exprinde dans 'Eq5.8, ajus€e gacea une constante sans dimens@ggry. Pour
I'ensemble de ces travaugynry = 1 s’est illusté commeetant la valeur optimale.

=-A'—=-C AXEA(V - UO) —
0% VNRWO ( ) A%
Dans un code compressitd@ dimensions, cette viscoséipeut se calculer de plusieurs nixeis.
Onretiendra I'Eg5.9qui conserve la masse par construction. Cependant, I'expression est identique-
ment nulle dans le cas mono-dimensionnel. On retiendra a@aement 'Eq5.10. Ces viscosés

seront @sigrees par I'acronyme "VNRV” pour "Von Neumann-Richtmyer Viscosity”.

(5.8)

aUk BUJ apl.h
=-AU—==-C V0lee)?/3 ma 5.9
o ¥ vNRV(V Oler) X|—— Xax; | ox (5.9
, OUg ouj| Oy
Pl =-A— % ~Cynrv(VO0lgen)?? max N ax; 8x.| (5.10)

Ce moctle simple agit sur les gradients de pression avec auatgur du deurime ordre. Les
mockles plusélaboés de I'hyperviscosit agissent sur les gradients de té@mgiure et d’esgces,
avec des oprateurs d'ordr&leve, comme par exemple le melé de Fiorina et Lele en 2006%)
sur maillage structaé-.
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5.4.1 Applicationa une onde de Riemann

L'onde de Riemann est une onde acoustique d’amplitude finie qui se propage dans un milieu
infini monodimensionnel. Dans le caséare (petites perturbations), cette onde est une perturba-
tion qui se propaga la vitesse du sog, et le profil de cette perturbation conserve sa forme pen-
dant son éplacement. Dans le cas nondaire, les variations de la vitesse de propagation ne sont
plus regligeables. Les zones de compression, avec unecramupe plu€levee, se propagent plus
vite que les zones dectente. C’est pourquoi une discontiruépparé. Dans I'exemple que nous
etudions, de l'aié 370°K, soit une vitesse du son de 38/ s, subit une perturbation non Baire
de vitesse de 106/s, ce qui provoque une variation de te@nature de 40K, soit 20m/s pour la vi-
tesse du son. Avec une longueur cagaistique de 16, on trouve un temps convectif = 25.88ms
Des le premier temps convectif, une discontiawst fornée. Par la suite, la perturbation perd son
intensié dans le choc, dissipateurdiergie.
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Fic. 5.3 — L'onde de Riemann. Setma au troig#me ordre avec viscoséide Von-Neumann Richt-
myer. Solution analytique (trait plein), Simulation (trait interrompu)
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La Fig. 5.3 montre I'évolution de I'onde de Riemann, d'&s la solution analytique issue de
Landau & Lifchitz ©1) jusqu'a presque 20 temps convectifs. Un&efa ceni& de troiseme ordre
stabili€ par la viscosé de Von-Neumann Richtmyer suit bien la solution analytique. &grel
tremblement est visible au voisinage gauche du éhibe 1.93t. puis diminue jusqu disparition
compkteat = 19.32.. On note urécart de position d’environ 40n ap®es avoir parcouru 200,
soit un cecalage de @%.

Afin de se convaincre de Ifcacié de la VNRYV, le scemaa éte appliqe seula I'onde de
Riemann. At = 19.32, le ptenonene de Gibbs a totalemenétduit la solution, comme le montre
la Fig. 5.4.a. Avec une viscodt artificielle plus classique’() bage sur 'augmentation directe
de la viscosi cirematique, une solution stable est obtenue (cf. Figb) mais des oscillations
sont encore visiblea gauche du choc. Ainsi, la viscasiartificielle classique est fisante pour
stabiliser le scema sur une solution continue, mais la quatle la solution devient inflisante en
cas de discontinués.
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Fic. 5.4 — L'onde de Riemann. Solution analytique (trait plein), Simulation (trait interrongpu),
t = 3.86¢t
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5.4.2 Applicationa un tubea choc

L'onde de Riemann n’est pas reproductible &mentalementa fortiori avec une perturba-
tion de plusieurs ordres de grandeur de pression. Le autieoc est donc un dewrne cas test
intéressant pour notre validation. L'exence du tub@ choc est un long tubaise rompt un dia-
phragme gparant deux volumes des conditions initiales fierentes de pression et de dedslte
demi-espaca la pression la moinglevee s’appelle 'amont, son con@ghentaire s'appelle I'aval.
Les profils de pression, dergsjtvitesse et tenggature ont une allure autosimilaire. lls sont ana-
lytiguement connus (c.f Hirsch/()), ce qui fait du tubex choc un excellent cas test nérigue.

L’ évolution de ces profils est illuge en Fig5.5. Cette solution fait intervenir une onde de choc,
c.a.d. un saut brutal spr P, T, U se propageant vers I'amont. On y voit aussi un faiscealetnte
faisant varier contitment des grandeurs de 'aval versétat interngdiaire, et enfin une disconti-
nuité de contact visible syr, T qui $£pare létat internédiaire de letat choqé.

P [Pa] u [m/s]

100000.0 T 800.00 T T

80000.0 -

600.00 - b

60000.0 -
400.00 - ~
40000.0 -

200.00 - ~
20000.0 -

0.0 L L 0.00 L .
0.0m 2.0m 4.0m 6.0m 8.0m 10.0m 0.0m 2.0m 4.0m 6.0m 8.0m 10.0m

TIK] p[Kg/m’]
800.0 T T 1.0 T T

600.0

400.0 -

200.0

L I L L 0.0
0.0m 2.0m 4.0m 6.0m 8.0m 10.0m 0.0m 10.0m

Fic. 5.5 — Evolution d’'un choc dans un tuldechoc, solution analytique Pamont/Pavar = 100,
Tempgerature initiale constante

Sil'on se concentre sur le choc mobile issu du talehoc, on voit sur la Fidh.6 que I'approche
de Von Neumann-Richtmyer esffieace, en maintenant une dizaine de points daé@ymlsseur du
choc. Le scBma cent& de troistme ordre TTGC détd'une viscosé artificielle classique com-
mencea osciller @rieusement autour du choc. Une fois que la visé0gNRV remplace la viscost
artificielle classique, on peut constater la posiée la solution.

Ainsi, 'approche de Von Neumann-Richtmyerégenée dans cette #se fonctionne sur des
chocs forts. Elle autorise I'utilisation de gaihas cenérs au troiggme ordre sur des chocs mobiles
forts. De plus la viscosit est active seulement lorsque la divergence de la vitesse est forte.



5.4. Viscosié de Von Neumann-Richtmyer

P [Pa] u [m/s]
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a) Pamont/ Paval = 10
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0.0 . . . . . -200.0 . . . . .
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3;
TIK] p[Kg/m’]
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b) I:’amont/Paval =100

Fic. 5.6 — Comportement de la simulation nemngue autour de chocs forts.
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5.5 Outils d’analyse

La Simulation des Grandes Echelles autorise le calcul de structures instationnaires. Les tech-
niques d’'analyse issues deséogteurs de moyenne renseignent sur les q@sntitoyennes (Mo-
ments d’ordre 1) et les fluctuations moyennes (Moyennnes RMS, moments d’ordre 2), mais ne
peuvent pas rendre compte d’'un caésetinstationnaire orgaréis

Prenons pour exemple la couche délamge obseie par Brown et Roshko §) illustrée en
Fig. 5.7. Cet écoulement grere et transporte des tourbillon®drorganigs. Les oprateurs de
moyenne donnent par exemple la croissance de la couché&ldage, mais pas d’information sur
I'organisation instationnaire.

Il est donc recessaire d'introduire d'autres outils d’analyse petuidier les sysimes instation-
naires. Ce point est particaliement important dans le cadre de cetéséh car il permettra de mettre
en valeur I'inerét principal d’'une simulation des grandeshelles par rapport auxathodes RANS.

Ces outils sont essentiellement éasur I'analyse spectrale, parti@kment adage aux configu-
rations instationnairestablies. Quelques outils de cette famille, sorsenés ici, en vue de leur
applicationa I'analyse de jets soustendus. La thse de L. Larchédque 02) introduit ces outils
du point de vue formel, et permet de les reconstruiregralement. La description gsente s'at-
tachea cecrire l'interpgétation de ces outils, @donner une ige de leur potentiel. lls seront ensuite
appligues aux jets sousédendus. On peltgalement obseér leur applicatiora I'écoulement de
cavite par L. Larche&que £4; 93).

Fic. 5.7 — Couche de élangea fort gradient de den&t Pression 8 atm.,&liuma 10.6 njis, Azote
a4 ms,pn,/pHe = 7.
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5.5.1 Evolution spatiale de spectre

La premere étape de Btude d'unécoulement instationnaire concerne souvent la localisation
spatiale des structures. Dansagoulement comportant une direction @veloppement prividgiee,
I'analyse sera fait selon cette direction. On calcule aigsidlution spatiale du spectre. Les dées
nécessaires sont collées en placant unése de 'sondes’ nuériques aligeées sur la ligne d’ana-
lyse. Les signaux temporels de vitesse issus de chaque sonde subissent une &arsdoFnu-
rier. Il suffit ensuite de tracer la norme de cette transfrde Fourier selon deux coordé@es, la
fréequence et la position spatiale de la sonde dont est issu le signal pour localiser les structures. La
Fig. 5.8illustre ce que donnerait un tel outil appliga unécoulement contenant un&fuence fon-
damentale et ses harmoniques. Le mode fondamanialkilohertz existe &s la position initiale.

Il est accompagmde tous ses harmoniques : 2,3,4,5 kHz. Chacun des modes tippageessive-
ment. Plus le mode est de hauteduence, plus la distance de dissipation est courte.

Cet outil peut se gréraliser en cartes spectral@sleux ou trois dimensions spatiales et une
dimension féquentielle. Il est cependant moins parlant, car plé&de a visualiser. On paferera
alors utiliser un outil plus puissant dit P.O.0.1J (Proper Orthogonal Decomposition) qui diminue

le nombre de dimensions de I'analyse en retenant uniquement la localisation spatiale des modes les
plus intenses.

Distance [m]

=

0 L ﬂ
4 5

1 2 3
Frequence [Khz]

kHz

Fic. 5.8 — Evolution spatiale d'un spectre
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5.5.2 Analyse Spectrale Fequence-Nombre d’Onde

La deuxeéme question que I'on peut se poser suecoulement complexe concerne leatientes
vitesses de convection et de propagation acoustique. Comment, par exemple, identifier la vitesse de
deux ondes acoustiques se propageant en sensé®pige la pesence instationnaire de grandes
structures tourbillonaires ? L'analyseefluence-nombre d’onde introduite par Capan) (fonc-
tionne selon un principe proche de la PIV (Particle Image Velocimery) : si deux signaux temporels
enregistesa des endroits fliérents pesentent u@tat commun écak en temps, on peut eduire
la vitesse de la structure asseea cetétat. En PIV, cettat commun est la psence d’un traceur
(particule). Dans I'analyseé&quencmombre d’onde, c’est la modulation déduence, visible dans
I'espace de Fourier eévelee par la magnitude de l'interspec8gg entre deux signauk etG. Le
décalage en temps est contenu dans la phaSgge

Matheématiquement, l'interspect@-¢ est le produit de la transfore de Fourier (alkggee TF,
notée™) du signal temporél par le conjugé de la TF du signal temporél :

Sk (X, X5, f) = F(x&, F)G* (%3, f) (5.11)

Ici, f estlaféquence. On obtient ainsi la matrice des interspe{m(efs]j, obtenus sur une ligne de
n sondesXi-1, placées enX;, Xj) dans la direction de@eloppement deécoulement :

[w(f)]j = Sk, R (X, X, f) (5.12)

Le vecteur des nombres d’ondesissocesa chaque sonde et reofij(k)]; = i : On introduit
I écart spatial entre les sondes en multipliant la mafii¢é)] a gauche ek droite par le vecteur
des nombres d’onddg(k)]. On notera en particulier que les sondes peu@ irégulierement
réparties :
FNO(f,K) = 7" (Q y(f) i#(K) = Z y(f);eF9e (5.13)
il

Plus localement, l'identification d’'une@&me sinusiale (frequencef, amplitudes, vitessel) de
la formegcoq2nf(x/u — t)) dans les signaux issus d’'un doublet de sonépais de la distance
AX, conduita I Eq.5.14 qui fait interveniruy, projection ded sur le support dex dans la direction
orthogonale de propagation. Si I'onde de vitesse propage dans une direction faisant un aagle
par rapport la ligne de sondes, along = u/cog«), cf. Fig.5.9.

A
,BCOS(Zﬂf (X ax_ t)) = ﬂcos(27rf (l - t) + A¢) (5.14)
Ux Ux
Dans cette expression® repiesente le dcalage en temps. Pa&fihition Ag = 27 f Ax/uy, Soit :
Uy = ZﬂTf (5.15)

ou k = Ag/Ax. Afin d’éviter le ptenonene de repliement, le nombre d’onde est léit2r/2AX.
La résolution en fequencef,es est impoge par le nombre d’enregistremenig. et le pas de temps
At selon I'EQ.5.16 et se ramanea la moité de l'inverse de la dée d’enregistremenyfec.

fNyquist _ 1
Nrec 2 * NrgcAt

= 0.5/trec (516)

fres =
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o0
u/cos()

Fic. 5.9 — Onde sinusdale de vitesse traversant une ligne de sondes avec un angleéd&tion
.

Ainsi, la vitesse minimale observahlg, sur un domaine &quentiel fres, N fres] (N de I'ordre de
100) est donee par 'Eq.5.17
NAX
trec
La vitesse minimale observable impose le temps de simulation et I'espacement des sondes. Par
ailleurs,N fies doit étre dans le domaineéquentiel €solu, imposanit < 1/(N fes). Le choix de
ces deux paragtres doit se faire avant dealiser la simulation.

La Fig.5.10donne un exemple désultat typique de I'analyseéquence-nombre d’onde. Ony
voit des structures appartenant gamme de équences [BO0MHZ] convecées paraéllement aux
sondesa la vitesse des/5000/314 = 100m/s. De la néme margre, une onda lkHz et ses har-
moniquesa 2 3, 4,5kHz se propagent vers I'amont et I'aval aux vitesses ¢ = 100+ 360m/s.

Il est interessant de noter que les structures deme féquence (par ex.KH2) se propageant
en des sens oppés ont puétre distingées. De plus, la psence de la structure adveetsur la
gamme [0300(HZ] ne cache pas les structur4, 2 et XHz L'analyse féquence nombre d'onde
décompose ainsi les signaux temporels par rapptetir vitesse de convection. Autrement dit, cet
outil permet d'identifier les vitesses de propagation diedintes structures,&me si elles corres-
pondent une néme féquence. La direction de la ligne de sondes jouedlagarucial.

(5.17)

Umin =
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Nombre d’onde [rad/s]
+u

u+cC

Frequence [kHz]

Fic. 5.10 — Analyse fequence nombre d’'onde
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5.5.3 Bicolerence

Les simulations aux grandéshelles peuvent reproduire des processus complexes d’interactions
non linéaires entre les @monenes dynamiques deftirentes fequences. La bic@rence permet
d’'observer en étail ces processus. D'un point de vue spectral, degguences sources et f,
peuvent se combiner non éairement pour alimenter le€fjuences ciblef + f, et f; — f,. L'inter-
spectre du produit de deux sondes soufels)G( ) et du signal d’une sonde ciblé(f, + f,) met
statistiquement e@vidence ces interactions. L'Ef.18donne I'estimateur de bicénence complet.
Le nunérateur comporte l'interspectre entre le produit des deux TF sofideX>(f,) multiplié
par la TF cibleH*(f; + f,) conjucge. Cet interspectre est moy@nsur tous les triplets de sondes,
une oferation noée( ). L'opération de moyenne conserve la norme du @rateur si son argument,
i.e. le Ephasage sourble, est fortement cogé. On garde ensuite le module du rénakeur,
opération noée||. Enfin, on dfectue une normalisation d’a&s la moyenne du signal source et du
signal cible, visibles au&hominateur.

(E(G(EA“(f+ )
([Feér) (JAct + )

L'estimateur de bicobrence est non nul si une interaction entre deux signaux sources estebserv
sur le signal cible, avec unéghasage constant. La normalisation permet d’observer les interac-
tions entre des &équences d’amplitudeds varées. Par contre, I'estimateuegkrére en forme
indétermiree lorsque desé&quences obseresf; et f; ont des amplitudes nulles.

La bicokerence se repsente sur une cardedeux dimension§; et f,. Une troiseme dimension

implicite est pésente f; + f,. Les interactions peuvent concerner des additions-{l@0= 110H2)

ou des soustractions (16010 = 90H2) dans I'espace &quentiel. C’est pourquoi, sur un domaine
frequentiel dona [0 - 1000HZ, le domaine dévaluation de la bic@rence £tend sur des valeurs
frequentielles algbriques : £1000HZz 100(HZ] x [-100HZz 1000HZ. On notera que la &quence
nulle correspondi la composante stationnaire, c.a.@cbulement moyen. Ce domaine contient
cependant deux fois lesémes informations caBic(fq, f2) = Bic(—fy, —f2). Les positions telles
quefi + f, < 0 sont donc igndres. Par ailleurs, si les signaux sour€est f, sont interchangeables,
on aBic(f1, f2) = Bic(f,, 1), ce qui annule la pertinence du domaiie< f;.

Trois cartes de bic@rences s@matiques permettent d’illustrer le propos :

— La fig. 5.11a montre plusieurs interactions (symbe)ares locali€es. La prengre ((Hz +
1kHz — 1kH2) traduit I'alimentation d’'un mode& 1kHz par I'écoulement moyen z).

Ce mode fondamental interagit avec lueme pour deer le premier mode harmonigie
2kHz (kkHz + 1kHz — 2kH2). Le deuxeme mode harmonique est ensuite nourri par le
fondamental et son premier harmoniqukHikz+2kHz — 3kH2), et ainsi de suite. Finalement,
la bicorerence montre comment un mode interagissant n&@ailiament avec lui Bme peut
créer toute une famille d’harmoniques.

— Lafig.5.11b correspond au cas opg@odJn fondamental et ses harmoniques (1,2,3,4,5 kHz)
sont alimengs par Iecoulement moyen. Comgiad cet apport dnergie, il n'y a pas d'inter-
action non lirgaire entre les modes.

— Lafig.5.11c montre trois lignes d’interactions qui alimentent chacune un modgeetkHz
Une ligne ininterrompue implique I'excitation du mode par 'ensemble du spectre. Dans ce

(5.18)

BicZgp(f1. f2) =
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cas particulier, trois modes partioklement &ceptifs recoivent deé&nergie par un signal au
spectre plein (bruit blanc, dirac).
Une carte de bicdirence ewele le sénario des interactions dans sorémtali€. Elle dfirme ou
exclut les liens entre deux phonenes, et @termine le sens du transferédergie. En un mot, elle
sert de "test de parter@it parmi les modes psents.

N N N N [ ) [ ) [ ] [ ]
. LU N Ve e e s o
. Y e e s \\\\9
F2 [kHz] RN N N S N N
N R N Y .8
N 'Y ,
4 -3 -2 - i 2. 3. 4 . 8

F1 [kHz]

F2+F1 [kHz]

a) Creation d’'un fondamental et s@plication en harmoniques par interactions nogdines
A \\\\ \\\\ \\\\ \\\\ ~ AN \\\\ \\\\ \\ \\\
& l \\\\\ \\\\\ \\\\ " \\\\\ \\\4\ \\\]\o

©
F2 [kHz]

N

-4 3 -2
F1 [kHz]

F2+F1 [kHz]

b) Création d’un fondamental et ses harmoniques ggrdulement moyen
A

©

F2 [kHz]

! !
-9 3 -1
F1 [kHz]

F2+F1 [kHz]

c) Excitation de trois modes patrticuliers par I'ensemble du spectre (par ex.un bruit blanc)

Fic. 5.11 — Cartes de bicéhnence
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Le résultat de I'estimateurgbend avant tout des dodes qu'il traite. C’'est pourquoi I'utilisation
de la bicolérence se fait par rappartune question &s pécise. Par exemple : "Dans cette chambre,
est-ce le mode tournant acoustigu&0Mz ou le tourbillon de jet PVC de éme féquence, ou
encore une combinaison des deux qui forment des fluctuadi@®Hz en sortie ?”. La question
impose la localisation des doaes sources. La Fig.12 montre scematiquement o placer les
sondes avec les poinEs pour capter I'injection(G pour le mode tournant ¢4 pour la sortie. Une
fois les signaux obtenus, oaalise une bicokrence entre le jet et luiéme FFH, Fig.5.12a), une
bicorerence entre le jet et le mode tournaRGH, Fig. 5.12b) et une bicoarence entre le mode
tournant et lui tme GGH, Fig.5.12c). On notera que dans le cas b), les souFee$sG n’étant
pas intercheangeables, il egtoessaire de repsentelF2 < F1.

Linteraction(® du cas a) signifie que le jet alimente seul le mad@ Mz en sortie. Linterac-
tion @ du cas b) ewele que c’est la conjonction entre jet et mode tournant qui alimente la sortie.
Linteraction® du cas c) signifie enfin que le mode tournant sollicite seul la sortie. Paggqoest,
si I'analyse des trois bic@ltences&wele que I'on a l'interactiorp mais pas2 et®, alors on en
conclut que le mode de sortie est du aux interactions n@ailias du jet d’'injection avec lui-éme.

Le mode tournant ne joue aucuie direct () ou indirect (). Cet exemple montre comment il est
possible de prouver qu’un pmonene dynamique estla source d’'une instabiéit I'intérieur s’'une
simulation nungrique. La simulation des grandeshelles devient gicea ce type d’exploitation un
outil d'investigation actif.

a) | A

400 N 400

4

-400 2
AN
%

400 N 3 400

0

%
\?0

—-400 400

Fic. 5.12 — Choix gonetrique de donges source§ etG et ciblesH
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5.5.4 Applicationa la couche de nelange de Brown et Roshko

Il est indispensable de @senter ces outils dans le cadre de l'intétation d’'unécoulement
fluide reel. En revenant sur I'exemple de la couche @édamge compressible obséer/par Brown et
Roshko, ces derniers ont fourni dans leur article les trajectoires des tourbillons eaesgistr une
canéra rapidea 8000 images par seconde. Ces dmmsont reproduites en Figl3 Le s@&nario
gue nous prendrons s'inspire de cette figur@cdulement moyen alimente une prénai classe de
tourbillons sit@es entre tmet Scmde distance aval. Cette pregng classe enégere une deuxime,
avec des tourbillons deux fois plus gros entcen&t Scmde distance aval. Cette classngrea son
tour une troistme classe de tourbillons encore deux fois plus gagsartir de cmde distance
aval. Toutes les classes de tourbillons sont co®eszt une vitesse commune deé658m/s. Les
frequences temporelles assms aux classes |, Il et Il sont respectivement 1392691Hz et
346Hz Ce sé&nario contient des informations sur largration de plusieurs classes de tourbillons,
sur leur taille et sur leur transport.

[em]
10

7.5

25

Fic. 5.13 — Trajectoire des tourbillons obsesv Pression 7 atm.,@luma 10.6 nis, Azotea 4 nys,
PNy /PHe = 1.
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Commencons par la position deffélrentes structures. La Fig.14montre ce que donnerait une
évolution spatiale longitudinale de spectre pour la couche&eamge compressible, confoement
au sénario que nous avons retenu. Elleé&ciatise le &sultat obtenu d’ags les sighaux de sondes
placges longitudinalement dans la couche ddange. Il est aisd’en deduire les localisations spa-
tiales et fequentielles de chaque mode :

— Mode |, Féquence 1393z, Position [m 5cim]

— Mode I, Frequence 69z, Position [25cm 5¢cm

— Mode lll, Fréequence 348z, Position [25cm +0]

Cela permet de@imiter la zone [5cm 5¢cm, qui pourraitétre le tleatre dechange&nergtiques
entre les dférents modes. C’est pourquoi I'analyse par bé&raeimce sera alimesg par des signaux
provenant exclusivement de cette zone peigite.

10

7.5

Distance [cm]
[9)]

25

0 | | |
346 691 1392

Frequence [Hz]

Fic. 5.14 — Skma de levolution spatiale de spectre pour la couchdange de Brown et Roshko

Poursuivons par la vitesse démlacement des filérentes structures. La Fi§.15 montre ce
gue donnerait une analyseefuence - nombre d’onde pour la couche dedamge compressible,
conformeément au senario gue nous avons retenu. Cette analyse commence par le dimensionnement
de la ligne de sondeasplacer dans coulement. La vitesse de convection minimaleuest4m/s.
Pour la trouver sur uneéguence de 200y, il faut 3141 6rad/s de nombre d’onde maximal. On
note au passage qu200Hz, 5.618m/s correspondend 22368m/s, et 106m/s correspondend
1185m/s. Le nombre d’'onde maximal impose de disposer des sondeséespde 1 1Pmm Le
résultat de I'analyse est semmati®€ sur la Fig.5.15 Trois vitesses de convections setathent
nettement. Tout d’abord, les trois classes de tourbillons sont c@®asecka néme vitesse, .bm/s.
Ensuite, deux vitesses de convection sont visibles sur toute la gammeedasricesa 4m/s et
10.6m/s, révelées par les iavitables perturbations que contiennent les flux d'azote eilidim.
L'analyse féquence-nombre d’onde a mis éwnidence la vitesse de convectioggrparticulere
de toutes les structureggrées par la couche deéatange. Malge leurs diferences de taille, des
tourbillons issus du cisaillement ont |l2&me vitesse degplacement.
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Nombre d’onde [rad/s]
3000 A +4m/s

+5.618m/s

1500 |
+10.6m/s

-1500 |

-3000 ; 1 ; L
346 691 1392 2000

Frequence [Hz]

Fic. 5.15 — Skema de 'analyse &quence - nombre d’onde assseEa la couche ralange de Brown
et Roshko

Enfin, 'analyse par bicdrence est illusée. On retrouve dans la Fi§.16les trois feéquences
346,691, 1382Hz correspondant aux trois égjories identifies par Evolution spatiale de spectre
en Fig.5.8 Pour plus de lisibilié, I'axe des fequences ciblef + f, estégalement traesur la figure.
Chaque lieu de bicd@rence non nulle contribue au mode&sur cet axe. Les structures de la classe
| présentent une interaction significative avegcbulement moyen® = 1392+ 0 —» 139ZHz
Ensuite la classe Il interagit avec la class&l = 1392- 691 — 691Hz. Enfin la classe Il interagit
avec la classe Il ® = 691 - 346 — 346Hz Cet outil met erévidence la cascade enéfigjue du
scenario retenu écoulement moyers> Mode | — Mode Il — Mode IIl. Le s@&nario de transfert
énergtique appaiia sur I'analyse par bicdrence. Si il y avait eu une alimentation de tous les
tourbillons par Iecoulement moyen au lieu de la cascade, les interactipmes 3 auraientéte
absentes. Par contre, on aurait tredes interactions (6940 — 691H2) et (346+ 0 — 346H2). La
bicoherence est donc un outil puissant de coefygnsion degcoulements.
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Fic. 5.16 — Bicolerence assogea la couche ralange de Brown et Roshko
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5.6 Simulations

Lesécoulements supersoniques sofiiciiesa aborder par la simulation des granéekelles,
car on y rencontre des nombres de Reynolds éteves. Dans ce cas, seule une petite partie du
spectre de la turbulence est cakeil Cependant, I'article soun@dg’hysics of Fluid®t reproduit ici
montre que pour une simulation de cette courte gamme de Reynolds, une grandé gliafdit
mation est cependant disponible. Pour mieux illustrer fiacdilte du probkme, une Etude dimen-
sionnelle en termes de nombres de Reynolds ésigmite ci-dessous.

5.6.1 Analyse dimensionnelle

Le nombre de Reynolds compare l'inertie et la vis@drlusieurs grandeurs deference sont
possiblesRe= UD/v caracérise un jet complet de diagtre D, de vitessaJ et de viscosiv. On
peut ensuite introduire pour chaqgéeheller un Reynolds turbulenRg(r) = u'(r)r/v. Dans une
turbulence homagne isotrope, le flux &nergie des grandes vers les petéekelles est constant-
dans la zone inertielle. Energie cigtique est dissige aux petite€chelles. La dissipatioa(r) a
uneéchelle de taille caragtistiquer est le ratio de Bnergie ciitiqueu’?(r) divisee par lechelle
de tempg /u'(r) : € = u3(r)/r. L échelle de Kolmogoroy est la plus petite deécoulement. Elle
correspond I'equilibre entre inertie et dissipation visqueuse,Re(n) = 1 :

1/4
n= (V—g) (5.19)
€

Sachant que &chelle inégralel; subit une dissipation identique, onia= u®/e. Il vient donc la
relation entre legchelles de Kolmogoroy et integralel; :

I u/3/
Et B (v3/6)i/4 = Re’* (5.20)

Les esultats de I'analyse dimensionnelle pour les cas des jets supersoniqéssiaak ce chapitre
sont reporés dans le tableabi 1. Les vitesses!’ et taillesl; caracéristiques sont estiees respec-
tivementa 5%U et 30%D. L échelle de Kolmogorov est de I'ordre derf pour les deux cas. Les

Grandeur | Jet de Chuech Jet de Seiner
Ulm/sg| 360 720

u'[m/g 18 (5%U) 36 (5%U)

D[m] 95103 5107

l¢[rm] 2.85103 (30%D) | 1.51072 (30%D)
n[m] 6.3410° 571106

Re 229530 2416 107

Ra(ly) 3443 36241

Tas. 5.1 — Analyse dimensionnelle des jets de Chuech et Seiner

ReynoldsReen jeu sont &sélewes, donc les grandégshelles de céicoulement ne sont pafecés
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par la dissipation visqueuse. La turbulence du jet de Seinénsgappe sur uneatade de plus que
celle du jet de Chuech. Létudes quantitatives se feront déference sur ce dernier.

Concernant la compressibéitle Mach convectif doit se calculer en tenant compte deélaca-
tion du fluide duea la pression d’injection, approet parAU = \/Wp On trouve ainsi les valeurs
0.679 et 139 pour les Mach convectifs respectifs des jet de Chuech et Seiner, ce qui signifie que les
effets de compressibitsont pesents dans la turbulence, tout partietgéiment dans le jet de Seiner.
Ainsi, les deux configurations retenues sont des jets fortements turbulents et compressibles.

5.6.2 Echelle de coupure

La simulation des grandeéxhelles filtre les variables uneéchelle de coupure. En dessous de
cetteéchelle, les structures sont n@idées. Au-dessus, elles soétsolues. Letude dimensionnelle
de la turbulence permet d’estimarpriori la qualie globale de la SGE. La Fig.17 trace dans
un graphique Log-Log le Reynolds turbuleéR&(r) en fonction de Echelle pour les deux jets.
La borne inérieure de la gamme des Reynolds estdipar |echelle de Kolmogoroy. La borne
superieure est fige par la longueur iegralel;. Les échelles de coupure deStnm (Chuech) et
2.5mmpartagent les gammes de Reynolds en parissiues (blanches) et meldées (grises). Elles
corresponden la taille de ésolution du jet sur le maillage, prise &iun vingteme du diaratre.

On voit sur la Fig5.17que dans chaque jet seule ureedde estasolue. Avec la puissance actuelle

des calculateurs, il est possible de baisser la coupure d’'un facteur compris entre 2 et 10. Nous nous
limitons ici a des simulations pe@solues, dest@esa tester I'approche de la simulation des grandes
échelles.

5.6.3 Publication

L'article reproduit ci-apés est en cours de soumission au joulPlaysics of fluidsll illustre
I'application de la viscos# artificielle de Von Neumann-Richtmyarun jet supersonique en SGE
et les outils d’analyse spectrale introduitépgedemment.
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Fic. 5.17 — Gammes de Reynolds nétidees et @ésolues lors de la simulation des jets de Chuech et

de Seiner.
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LARGE EDDY SIMULATION OF A
SUPERSONIC UNDEREXPANDED JET

A. Dauptain, B. Cuenot, P. Sagaut
CERFACS, 42 ave. G. Coriolis 31 057 Toulouse Cedex 1, France
T.J. Poinsot
IMFT, 1 Allée du Professeur Camille Soula 31 400 Toulouse, France

Keywords: Large Eddy Simulations, Supersonic, Underexpanded Jets

Abstract. Weakly underexpanded jets have been investigated numerically, with a compressible explicit Large Eddy
Simulation code. The study is mainly focused on the near injection zone. The LES approach gives a correct description
of the flow compared to experimental results. Three types of injections has been applied to the flow: laminar, uncorre-
lated white noise and correlated modes. Each injection type has an impact on the shockwaves, giving insight on their
acoustic activity. Spectral analysis enhances the frequency response of the flow to the pattern injected. Bicoherence
statistics proves the non-linear production of harmonics. Spectral tracking of coherent structure showed the strong
penetration of upstream oblique waves in the supersonic core of the jet. This work points out the critical impact of
turbulence injection in such jets, in particular concerning the unsteady behaviour of the shock structure.

I. INTRODUCTION
A. Context

An underexpanded jet is the flow resulting from the discharge of a high pressure tank. In this flow, the gases are
expanded to an intermediary low pressure state, then recompressed to the ambient state. This flow is encountered in
various applications. In fundamental physics, particle accelerators use strongly underexpanded jets. Indeed, a small
amount of particles must be injected with the same velocity, the same direction. These requirements are obtained
with the intermediary low pressure state of underexpanded jets, providing a rarefied gas with a good homogeneity of
velocities [22].

In aeronautical turbines, particular care is taken of the fatigue of engines. After years of operations, some cracks
appear in the walls of the engine. This concerns in particular high pressure compressor stages, combustion chamber,
and high pressure turbine. Because of the pressure gap betwen the two sides of the wall, possible flow leaks become
underexpanded jets. Like a high pressure water jet can cut plastic sheets, the resulting jets can destroy devices nearby.
It is a matter of safety, and the operation or the control of the engine can be altered [15].

In rocket launchers, cryotechnic igniters starts the combustion of second stage engines (e.g. Vinci) with the au-
toignition of two reactants. Fuel and oxidizer, injected in near vacuum conditions, are mixed in the interaction of two
underexpanded jets. These configurations are focused on the near-injection region, in the first diameters of the jet
development.

B. Basic physics of underexpanded jets

Underexpanded jets are generated by an injector fed with a gas at a high pressure compared to the ambiant
pressure. After injection, the fluid is expanded through a complex pattern of expansion/recompression zones, The
Nozzle Pressure Ratio (NPR), i.e. the static pressure at the nozzle divided by the ambiant pressure, and the Mach
number at the injection are both essential parameters. For this study, we will consider only sonic jets, i.e. without
diverging nozzle at the exit.

Fig. 1 shows a typical sonic underexpanded jet at NPR 4.7 [34], with a Schlieren visualization done at the Institute
of Theoretical and Applied Mechanics (ITAM) of Novossibirsk. A first cell of expansion is clearly visible, but the flow
is blurred drownstram by the growth of turbulent motion. This picture illustrates distinctly the struggle between
inviscid structures and turbulence.

In Case of sonic jets with a NPR slightly superior to unity, the jet is said weakly underexpanded (Fig. 2, NPR = 1.2),
showing typical series of several expansion/compression cells often refered as ’diamond shock pattern’. For higher
pressure ratios, the cells become barrel shaped [5, 28] because of the reflection of the expansion fan on the slip line
(Fig. 2, NPR = 3) [4]. These structures can be commonly observed on the exhaust of jet engines, especially in
afterburner regime. The strongest compression zones lie in the downstream tip of compression bundles. For weakly
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FIG. 1: 1/30 sec. Schlieren picture of a sonic jet, NPR=4.7 (Courtesy of ITAM, Novossibirsk [34])

underexpanded jet, these discontinuities are located at the end of each ’barrel’, and the extremum of the compression
occurs at the downstream rim of the barrel.

For pressure ratios higher than 4, the jet is said highly underexpanded (Fig. 2, NPR ~ 10), and presents an intense
expansion zone limited by a barrel shaped weak shock, itself ended by a strong disc-shaped shock [6, 9, 16]. This
shock pattern, sometimes referred to the 'Mach Bottle’ is the inner side of the compression zone surrounding the
jet. A thin and intense mixing layer makes the outer side of the unique expansion cell. Turbulence is created in a
convective curved zone througg the development of longitudinal vortices by the Goertler instability [35]. For NPR
rising from 2 to 4 [7], the barrels become thicker, the disc shaped shocks appear at their bottom, and their number
decreases to one.

These flows contain strong discontinuities with huge pressure jumps in the shocks, and ’slip lines’, i.e. curved and
narrow mixing layers, between supersonic flow and fluid at rest. The balance between the mixing effect of turbulence
and the inviscid segregated flow controls the development of the plume. The inviscid compressible flow near the
injection becomes downstream a nearly incompressible viscous flow. Such jets generate strong acoustic noise near
the injection. The Screech phenomenon, first observed by Powell [24] corresponds to a coupling between structures
convected downstream by the jet and acoustics travelling upstream outside of the jet [25]. This particular feature,
critical for the acoustic fatigue in high speed aircraft, has been experimentally [21] and numerically [19] analysed.

i Mixing . f
| region | ' i

Mixing

',\ // region

Actual Shear
jet & layer
boundary
Mach
Jet i
boundary disk
Oblique Invicid Oblique
Core shock je shock
waves boundary waves
NPR=1 NPR=1.2 NPR=3 NPR=10

Increasing pressure ratio

FIG. 2: Evolution of under-expanded jets plumes for an increasing pressure ratio

Supersonic jets have been numerically investigated very early in the 1950s with the Method of Characteristics [4, 9].
This Euler-based method gave the inviscid parameters of plumes such as the length and diameter of the barrel shock.
Finite differences schemes with shock capturing techniques allowed to capture stationary viscous flow properties [1, 7,
8], with good matching of the plume development compared to experiments. Recently, Large Eddy Simulation gave
more quantitative results on noise generated by adapted and weakly under-expanded supersonic jets [2]. The impact




5.6. Simulations 111

of turbulence is difficult to take into account in RANS as no turbulent model is available for the curved supersonic
mixing layer.

The screech phenomenon is commonly simulated with Unsteady RANS approaches [29] associated to specific tur-
bulent models [32], bidimensional [12, 14, 18] and three dimensional LES [13] and finally DNS [20] in a simplified
framewrork.

LES is usually applied to supersonic flows through a Riemann Solver Approach. The numerical schemes involved
(MUSCL, WENO) are accurate but CPU-time consuming, and often limit simulations to small and/or structured
grids. The Flux Corrected Transport (FCT) approach uses compact centered schemes and artificial viscosity. This
last strategy is rarely encountered in the bibliography, but shows some advantages. Compact centered schemes are
compatible with unstructured grids, which is useful in complex geometries. Riemann solvers approach is built upon a
gas law, and assumes that the fluid is non reactive. FCT approach avoid these hypothesis, allowing easier developments
towards combustion and real gas applications. In this frame, this paper presents the results of a FCT approach on two
under-expanded jets. The analysis of steady and unsteady features resolved shows the informations available through
these computations.

C. Organization of the paper

The paper is organized as follows. Sec.II presents the numerical method, clarifying the advantages and drawbacks
of the explicit fully compressible approach. The simulations are validated in Sec. III. Calculated profiles of mean
and fluctuating values calculated are compared to experimental profiles of Seiner [28] and Chuech [5] on Pressure
and Velocity field. Sec. IV shows observations of a fluctuating diamond-shock pattern. It starts with the temporal
evolution of the profile of pressure on jet axis. The localization of acoustic activity for three different excitations of
the jets follows, preparing the spectral part of the paper. Then, Sec. V gathers the acoustic analysis of the jet. It
begins with the spatial evolution of frequency spectrum with downstream distance. A bicoherence analysis follows,
proving any non linear coupling between main modes. In the end, a coherent structure tracking isolates the main
acoustic fluxes and their direction of propagation.

II. NUMERICAL METHODS
A. Governing equations

LES involves the spatial filtering operation:

oo
[(@,t) = / fla' )G (', x)da’ 1)

J—o0

where G denotes the filter function and f(x,t) is the filtered value of the variable f(z,t). The filter function is defined
as G(2',x) = g(a’ — x) with properties g(z) = g(—z) and j:r;o g(z)dz = 1. In the mathematical description of
compressible turbulent flows, the primary variables are the density p(z,t), the velocity vector u;(x,t)and the total
energy E(z,t). The application of the filtering operation to the instantaneous transport equations yields [23].
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In 2, one uses the Favre-filtered variable [10] f= pf/p. The fluid follows the ideal gas law p = pRT and e, = C, T
where T stands for temperature. The tensors of viscosity and Von Neumann-Richtmyer artificial viscosity, and the
heat diffusion vector read respectively

- dui | Ou 2 Qug 5. .
Tij = K (011 + Bri) +§0m 6’] 3)
. = _\or

g = s

In 3, p is the fluid viscosity following Sutherland’s law and A is the heat diffusion coefficient following Fourier’s
law. The objective of LES is to compute the largest structures of the flow (these structures are typically larger
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than the computational mesh size), whereas the effects of the smaller scales are modelled. This scale separation is
obtained through the filtering operation 1, and the unknowns T;j,QZ correspond to the so-called subgrid scale (SGS)
(c.f. [11, 26])). The unkresolved SGS stress tensor Tj; requires a sub-grid turbulence model. Introducing the concept
of SGS turbulent viscosity most models read [30]:

. 1

Ty = (wiy — i) = =205 + 3T~uf5i]‘ (4)

with

- 1 (00 | od;\ 20 .
Sij=5{7-" L) - 50 (5)
2 3%;‘ at, 3 0zk
In equations 4 and 5, SNLJ is the resolved strain tensor and v the SGS turbulent viscosity.Dimensional analysis yields
v x lsgs X v/qsas, where lggg is the length scale of the unresolved motion and /gsgs its velocity scale. In the
Smagorinsky model [30] used here, the expression of v; follows:

v, = (CsA)*/25;;S;; (6)
In 6, A denotes the filter characteristic length and is approximated ll/the cubic root of the cell volume, and Cs =

(0.1 — 0.18) is the model constant. The SGS energy flux Q; = Cp(Tuy — Tu',j) is modelled by the use of the eddy
diffusivity concept with a turbulent Prandlt number Pry = 0.9, so that x; = 141C),/Pry and

< or
Qi = —Kio—

oz, (7

Note that T is the modified filtered temperature and satisfies the modeled filtered state equation p = [)RT.

The description does not intend to be comprehensive and for further information the reader is referred to [26]. The
numerical implementation of LES in the computer code AVBP is also given. Further information about AVBP is
found in [27].

B. General description of the code

The LES code (AVBP) solves the LES transport equations on structured, unstructured or hybrids grids (cf:
http://www.cerfacs.fr). The numerical approach is based on finite volumes schemes using the cell-vertex
method [27] and offers third-order spatial and temporal accuracies. Variations in the filter sizes due to non-uniform
meshes are not directly accounted for in the LES models. Changes in the cell topologies and sizes are only accounted
for through the use of the local cell volume, i.e. A = Vctéf Grid refinement needs therefore to be carefully controlled
for the LES model to operate efficiently. Such effects are beyond of the scope this work although great care has been
taken to minimize the consequences on the predictions.

Concerning artificial viscosity aspects, the Jameson formulation, with the second order and fourth order coefficients
set respectively to 1/40 and 1/256 is used, triggered on by sensors on strong gradients. The Von Neumann-Richtmyer
viscosity [33] is also used to handle shocks. The right hand side of the momentum transport equation receives the

term prN B /9x;. Tt performs a local perturbation of the pressure field triggered by the velocity divergence, which
thickens shocks. This tensor is expressed as

VNR _ 2
Pij =-A

A Buk 5
max — Ok,
k=1,n (?:p, kt
A dimension analysis of this term shows a negligible effect on acoustic perturbations. Indeed, using subscript ¢ for

reference state, subscript .. for quantities related to acoustics and F' for the frequency of acoustic perturbations, the
Von Neumann-Richtmyer term related to acoustics sizes:

251 ®)
J

VNR] 2 [oul?
P57, ~ poA? 8] .
= (%]
pocg |0z
2 PS AR . ©)
R poch kg S
(Puco) €0




5.6. Simulations 113

Term 1 is the size of Euler terms in Eq. 2.b. For acoustic features, term II is negligible. Hence, the VNR term is
negligible as long as term III is lower than unity, i.e. F < co/A. This last condition is always verified, since the
maximal frequency reachable in an explicit code is ¢ /A.

C. Inlet conditions

The inlet is a Dirichlet supersonic inlet. Three versions are tested. Case 1 is a laminar supersonic inlet. In Case 2, a
random noise is added to the velocity at each node. The amplitude of the perturbation is about 5%. In Case 3, several
coherent perturbations are added on the velocity field, following the approach of Smirnov [31]. The strength and scale
are set assuming an homogeneous isotropic turbulence spectrum. The local amplitude of the coherent perturbations
follows approximately the fully developed RMS velocity profile of a turbulent duct. A constant pressure outlet is set
downstream with an NSCBC weak formulation allowing small inflows.

The serie of cases investigated begins with the jet described in Chuech [5](M; = 1; NPR = 1.2). Cases 1,2 and 3 are
all related to this jet, differing by their respectives injection conditions. Case 1 injects a sonic under-expanded laminar,
i.e. without any temporal perturbation of the mean profile. In Case 2, the injected velocity receives a perturbation
5?1(.%’, t) of random magnitude and direction. The random step is estimated at each iteration for each node and shows
a flat power spectral density. The perturbation is then considered as a white noise spatially and temporally non-
correlated. Case 3 uses the turbulence injection previously presented, with the RMS profile on velocity inspired from
fully developed flows (FDF) : 5% to 7% from the axis to the rim, with a circumferential layer, 1/10D thick , reaching
15% at the rim. Case 4 is the jet studied by Seiner and Norum [28](M; = 1.99; NPR = 1.47), with the same turbulent
injection.

Case| M; [INPR| D |Experiment| Injection |Magnitude of pert.[% of U;]
1 | 1| 1.2 |9.5mm| Chuech [5] | Laminar -

2 1 | 1.2 |9.5mm| Chuech |White noise 15%
3 1.2 |9.5mm| Chuech Turbulent FDF-like profile
4 |1.99] 1.47 | 50mm | Seiner [28] | Turbulent FDF-like profile

TABLE I: Parameters of the four cases simulated
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III. VALIDATIONS
A. Inviscid phenomenas

The diamond shock pattern is a repetition of expansion and compression zones. In the comparison of two similar
jets, the small differences on these compressions/expansions accumulate over the downstream distance. Hence the
longitudinal pressure profile is a rough test for the validation of simulations.

The experiment of Seiner gave the longitudinal pressure profile of a Mach 1.88 weakly underexpanded jet (NPR =
1.47). These conditions give a long diamond shock pattern with ten compression/expansion cells visible down to
x = 25D. The simulation of this jet is compared to this experimental data. To set up the plot of Fig. 3, a hundred
of probes are distributed on the jet axis, for 0 < 2 < 20D. No interpolation is used. The mean pressure profile is
displayed, with error bars giving the minimum and the maximum pressure recorded at each location.

The cell length observed is 2.5D in the simulation, to be compared with 2.6D in the experiment. The oscillations
vanishes at = 20D in the simulation, and = 25D in the experiment, while the difference of extremas is growing
downstream, reaching the amplitude of the mean signal oscillations around x = 15D. One can note that the oscillations
of minimas are slightly decayed downstream.

This LES proved a fair agreement between experiments and simulations concerning the inviscid structure. However,
the simulation overestimates dissipation. The fluctuating nature of the flow must now be investigated.
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FIG. 3: Seiner jet and Case 4 : Mach 1.99 and pressure ratio 1.47 (verifer si resultats meilleurs avec turb FDF)

B. Viscous phenomenas

Turbulence is visible through the development of the jet plume. The fluctuations can be measured at the first order
with averaged quantities of velocity @, and at the second order with the Root Mean Squared velocity upars = u2 — 2.
Chuech held experimental measurements of this nature on a sonic weakly underexpanded jet (NPR = 1.2), both on
longitudinal and radial locations. The simulation of this jet is profiled the same way with a hundred of probes in
the jet axis for # < 20D and four orthogonal rakes of ten probes. The unstructured grid imposed slightly staggered
probes, but no interpolation was necessary. Mean and fluctuating quantities has been averaged according to the
Reynolds definition, from 8.25ms to 10.5ms. This time must be compared to the convective time, i.e 0.65ms for a
particle travelling the twenty first diameters.
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The comparison between simulation and to Chuech’s data is displayed in Fig. 4 for longitudinal results and in
Fig. 5 for radial results. Fig. 4.a points out the longitudinal segregation between the potential core (0 to 5D) and
the turbulent decay of the plume (7D and downstream). Simulated velocity profiles oscillate in the potential core,
as expected by theory. Experimental measurements are steady but give a spatially averaged profile where the global
increase of the velocity is visible. Concerning the different injections, the transition zone of Case 3 is located around
5D, like in the experiments, at least 3D upstream of the transition zones found for Cases 1 and 2. In Fig. 4.b, the
RMS values are normalised by the centerline velocity. Case 1 begins with a low fluctuating level around 4%, kept
until 10D. The fluctuations jumps up to 30%. Case 2 start with 15% of RMS velocity, but this is quickly damped
down to 3%. Then it rises up around 8D, reaching the level of 25%. Case 3 starts with 5% of RMS fluctuations, and
keep this level until 4 — 5D where the profile rises up to 20%. Longitudinal profiles shows then that the turbulence
injection develops a correct jet concerning the fluctuations level. The transition zone is slightly underestimated.

Fig. 5 shows the speading of the jet for the three cases. The first plane 2/D = 0.2 confirm the accuracy of the
injected profile on mean velocity. Fluctuations are negligible for Case 1, and lower than 3% for Case 2, while the
imposed level was 15% 0.2D upstream. Case 3 shows the correct level of fluctuations in the core of the jet. High
magnitude of RMS in the turbulent layer are damped down to 10%. Profiles of mean velocity for the three planes
z/D = 5,10, 20 follow the autosimilar classic behavior of free jets.

These results show again a good agreement between simulations and experiments concerning the viscous part of the
flow. The injection of coherent structure, i.e. Case 3, shows the best performances, especially at the beginning of the
jet. The two other injections underestimates the spreading of the jet. The differences fade out with the development
of the jet. The hierarchy of performances for the three injections is conform to intuition: Turbulent like injection is the
best choice, followed by the white noise injection. The inner processes leading of these differences may be investigated
with the analysis of the exhaustive data produced by these numerical simulations.

00 50 10,0 150 200

a) Mean b) RMS

FIG. 4: Mean and RMS values of longitudinal velocity for Cases 1,2,and 3 compared to experiments
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IV. RESULTS
A. Temporal evolution of pressure along the axis

The diamond shock pattern is not steady, as observed in Fig. 3. This unsteadiness must be investigated from a
temporal point of view. Previous numerical investigation has been focused on shock motion, in order to study the
receptivity of a sreeching jet [17]. The simulated jets are not screeching, but the same mechanisms are present.

The jet of Seiner (Mach=2, NPR=1.47) is used here, with the pressure records of a hundred of probes on the jet
axis. The local pressure is mapped versus time in the range [9, 11.5ms] and centerline location for z < 20D on Fig. 6.
The averaged local velocity u(z) and the speed of sound ¢ are computed from the dataset, and are represented with
lines on the pressure map. Sound speed slopes lines (white) going upstream and downstream are placed on each
alignment of three pressure minima.

For © < 7D, the vertical stripes of the pressure map show three quasi-steady compression expansion cells. For
7D < x < 15, the cells are more and more staggered. Beyond = = 15D, coherent cells are not visible anymore. In the
staggered region, several peaks are visible both for both maximas and minimas. These peaks travel downstream at
the sonic speed, according to the reference slope +c. The locations of these peaks are also aligned with the reference
slope of upstream sonic speed —c. The reference slope u proves that these peaks are definitely not advected.

Fig. 6 shows that the peaks observed on pressure extremas are at the crossroads of structures travelling downstream
and upstream at the sound speed. The advected coherent signal does not affect directly the diamond shock structure,
a more complex process is in action.
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0.0105

Time [s]
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0.0095

0.009

FIG. 6: Temporal evolution of the Pressure on the Seiner jet
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10
B. Distribution of acoustic sources

The fluctuations observed on Fig. 6 were measured on the centerline, but strong unsteady processes also take place
in the mixing layer. The RMS value of the density gradient norm is used as an acoustic activity indicator on Fig. 7,
showing \V?J\ rms on longitudinal planes for the three types in injection used in the simulation of the Seiner’s Jet
(Mach 1, NPR = 1.2). These planes are direct cuts, i.e. without azimuthal averaging.

The spreading of the jet increases from Case 1 to Case 3: ~5° for laminar injection, ~7° for white noise injection,
~9° for turbulent-like injection. The acoustic activity zone is concentrated closer to the injection in Case 3, compared
to Case 1 and 2. Close to the injection, Case 1 is very quiet, excepted on the diamond shock structure. Narrow zones
of activity are located on the end of each expansion/compression cell for all simulations. The zoomed views displayed
on the left hand side show that peaks are higher but lose their strenght quicker for Case 3, compared to Cases 1 and
2. A regular and intense activity is visible in the mixing layer of Case 3 (z < 7D), with peaks at the crossing of
compression zone with the mixing layer. On the opposite, the mixing layer of Case 1 and 2 are quiet with transient
high peaks on the same spots.

To summarize, each of the three cases simulated has its own scenario of development. Compared to Case 2, Case
1 starts with a quiet cell and develops slower. On the opposite, Case 3 simulation is quickly developped. Compared
to centerline shock, the mixing layer is almost inactive for Cases 1 and 2, while it is preponderant for Case 3.

Case 1

Case 2

Case 3

FIG. 7: Acoustic sources indicated by Density gradient fluctuations ‘Vp| RMS Left: Near injection close up (3D x 3D), Right:
overall aspect (20D x 6D)
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C. Longitudinal evolution of spectrums

In order to identify the three different scenarii, it is usefull to evaluate the energy distribution between the scales,
and its evolution over the jet development. A temporal Fourier transform gives this information. Velocity records of
forty probes in the mixing layer (x < 10D) are available for a temporal range long enough to perform a Fast Fourier
Transformation (16384 samples). The frequency resolution is 465Hz. The left hand side of Fig. 8 is a mapping of
the FFT Power Spectral Density (PSD) versus frequency (abcissa) and probe location (ordinates). The left hand side
plots are the FFT results for five equidistant positions z/D = 0,2.5,5,7.5,10. Scale is logarithmic for Frequencies
and PSD. A running average over five consecutive points has been applied to clean up the spectrums.

The spectral map of Case 1 shows the progessive filling of the spectrum from low frequencies. From an empty
energy spectra, the successive FFT grow up smoothly to a developed spectrum. The only exception is the brutal
growth of the 20000 Hz mode, at x/D = 6, followed by a broad 16000 Hz mode, at /D = 8. The main part of the
growth occurs in the zone 0 < z < 2.5D.

The white noise of Case 2 is visible on the first profile (z/D = 0). High frequencies are quickly damped while low
frequencies are growing up. For x/D = 7, the flow reaches a developed spectrum. The map traduces the apparition and
disparition of several peaks, roughly corresponding to 15000, 21000, 28000 and 34000 Hz for the range 0.5D < x < 3D.
Then, a complex distribution of energy is rising beyond « > 3.5D for the frequency range [0,30000Hz]. The main part
of the evolution occurs again in the zone 0 < z < 2.5D.

The turbulent-like injection of Case 3 leads to a initial spectrum already developed at high frequencies. The energy
of low frequencies [0,400000Hz] at = = 0D is as low as in Case 2, excepted for the modes 10000 and 14000 Hz. The
other visible modes are 57000, 120000, 180000 and 340000 Hz. The spectral map shows a continuous evolution from
the first spectrum to the developed one, the energy concentrating toward low frequencies. Developed spectrum is
almost reached at x/D = 4.

Fig. 8 is giving information about the development of each case. The simulation of Case 1 fills up the energy spectrum
with the lowest frequencies, i.e. the largest structures and the mean flow. Case 2 proved a selection of several modes
by the white noise in the very first diameters, followed by the growth of low frequency modes [0,30000Hz]. Case 3
develops straightly the same low frequency growth [0,30000H 2] closer to the injection. All cases lead to developed
spectra similar in shape and amplitude, but the three scenarii are very different from a spectral point of view. The
most discriminant behavior is probably visible in the first diameters, where the variations of energy distribution are
the highest for all cases.
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FIG. 8: Power Spectral Density along the mixing layer (FFT estimation)
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D. Bichorence Spectrum Analysis

Fig. 8 indicated that a spectral analysis focused between /D =1 and /D = 2 would allow to investigate further
the differences between the three screnarii of jet development. As this is a restriction to a small region, simple energy
transfers might be reachable. Bicoherence analysis is designed to identify the energy transfers between the frequencies.
The quantity Bic%,cn is defined in Eq. 10 where F', G, H are the Fourier transforms of the velocity signal recorded
at the location F,G, H, a longitudinal triplet of probes separated by a tenth of diameter. In this equation * is used
for the conjugate form, and () is the averaging on 32 triplets spread in the mixing layer. Quantity BicZy; is then
mapped in the Fig. 9 for Case 1,2 and 3. A peak in the right half (F'1 > 0) means that modes F1 and F2 feeds the
mode F'1+ F2. A peak in the left half (F1 < 0) means that modes F1 and F2 feeds the mode F2 — F1. All peaks
over the thresold 0.35 are circled.

‘<F(f1)é(f2)1:1*(f1 + ,f2)>‘2
e ) (i rl)

To ease the understanding of this tool, the initial /D = 1 and final /D = 2 spectra are displayed on the right hand
side of the figure.

Concerning Case 1, the vertical alignment of correlations (F1 > 2000Hz, F2 ~ 0Hz) means that the mean flow
feeds all the range of frequencies. The diagonal (F2 — F1 ~ 0) means that all the frequencies feeds the lowest one,
i.e. the extreme left of the spectrum.

Case 2 gives several diagonal alignments of correlations (F14+F2 ~ 15000, 21000, 28000, 34000, 40000, etc...) meaning
that all F'1 frequencies feed several modes, as a white noise is expected to do. The same analysis on higher frequencies
(F1, F2 > 100000H z) showed no bicoherence, indicating that the high frequencies injected are simply damped, not
redirected to low frequencies.

Case 3 contained an intense 10000Hz mode in the near injection region. The peak 0-10000Hz on the Fig. 9 proves
that this mode is still fed by low frequencies, one diameter after injection. A broad concentration of significant
10000-10000Hz interactions are also revealed by the bicoherence analysis, feeding the 20000 Hz mode. Then, a last
concentration of peaks in the region [—6000 < F'1 < 6000,20000 < F2 < 26000] explains the broad energy stripe
in the range [20000,26000H z] by a two-ways transfer from 20000Hz to 26000Hz (F1 > 0 peaks), and back (F1 < 0
peaks). No significative correlation can be seen beyond 30000Hz.

Fig. 9 enhances the contrast between the three scenarii. The laminar injection (Case 1) leads to a development
feeded by the low frequencies, i.e. the largest structures. The white noise injection excites several modes in the jet.
The evolution of spectrum, in Fig. 8 shows that these singular modes are quickly replaced by the developed spectrum.
The turbulent-like injection excites only the [0, 30000H 2] range, leading sooner than Case 2 to the developed spectrum.

(10)

Bickan(fi, f2) = <
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E. Frequency-Wavenumber Spectrum Analysis

The previous analysis enlighted the development of the jet downstream. The temporal evolution of the pressure
waves along the axis (Fig. 6) revealed that both upstream and downstream sonic velocity carried the fluctuations.
The frequency-wavenumber analysis allows to track the advection velocity of coherent structure, giving the energy
balance between upstream and downstream directions. This is particularly interesting in the near injection region,
where the receptivity of the jet is important.

Nine rakes of ten probes are placed longitudinally at [D < x < 2D],2r/D = 0;+0.3,;+0.4;+0.5;+0.6 in the
simulations of Cases 1,2 and 3. Each rake gives the necessary data to perform a Frequency-Wavenumber Spectrum
Analysis (FWSA), using the interspectra between all the probes, as introduced by Capon [3]. The distance between
probes being Az, the phase decay A®(f) observed between two signals of frequency f is interpreted in the wave-
number form A(f) = A¢(f)/Ax = 2nAd(f)/At. A peak on the FWSA map, located at the position (f, \) indicates
that a coherent signal of frequency f is travelling trough the probes at the speed 27 f/\. Fig. 10 gives on the right
hand side the results at the center line, referring to the central rake (r = 0), and on the left hand side the mixing
layer results, referring to the other rakes. Concerning the mixing layer, the data recorded at the outer side of the jet
gave the same FWSA results as the inner side data. Hence, all mixing layer results are averaged. As all the spectra
are fading out with the high frequencies, the FWSA coherence must be normalized. Fig. 10.a and .b gives the norm
nrwsa(f) used for each case, taken as the coherence of frequency f averaged over all the wavenumbers.

The convective speed expected inside the sonic jet is +c. The related acoustic speeds are then 0 and +2c. How-
ever acoustic waves propagate also in the still air surrounding the jet, leading to the acoustic speeds —c and +c.
Consequently, FWSA may capture the velocities —c¢ (external upstream acoustic), +c (external downstream acoustic,
internal convection) and +2¢ (internal downstream acoustic)

First, the norm npwsa(f) profiles confirm the coherence fading out for high frequencies in both centerline and
mixing layer region, in particular for Case 1 (Fig. 10.a,.b). The laminar injection of Case 1 has shown a spectrum
limited to low frequencies. FWSA finds out these frequencies travelling downstream (+c¢) in the mixing layer (f <
40000H z). A large range of structures is also identified, that travels upstream (—c) in both regions. Due to the
normalization, the upstream of waves for f < 40000H z is hidden by the downstream traveling part. White noise
injection of Case 2 and Turbulent noise of Case 3 show only downstream travelling structures. Their velocity matches
(4c¢) excepted in the mixing layer of Case 2, where the velocities are observed between +0.6¢ and +c.

The large structures created in Case 1, and the injected structures in Case 2 and 3 are all captured by FWSA and
convected by the jet at the velocity +c. However, the laminar injection being very quiet, some upstream travelling
acoustic structures are observed, and should be linked to the feedback process occuring in screeching jets.
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5.6.4 Analyse de l'instabilie du jet

La simulation des grandéshelles aee des structures instationnaires sur lesquelles une valida-
tion est recessaire. Les spectregduentiels d’analyse sont absents desultats ex@rimentaux de
S.G. Chuechet al. (29). C’est pourquoi un travail de recherche parisur l'instabilié du jet aéte
enga@ pour cette thse entre le CERFACS et le SINUMEF

En dfet, Z. Mazen a ffectle uneétude de stabili linéairea partir d'un champ de base fourni
par la simulation des grandéshelles. Ces travaux ogte encades par le Pr. J.C. Robinet au labora-
toire SINUMEF de 'ENSAM de Paris, dans le cadre du stage de Master de Recherche de I'Ecole
Polytechnique, du ®l mars au 12 juillet 2005. Il s'agit d'une @thode de collocation spectrale
qgui montre la croissance de modes normaux dangdestions aux petites perturbations d’Euler
simplifiees équations de Rayleighl£3). Le rapport complet1(04) détaille I'établissement des
équations, discute I'hnypodise forte d’un jet paradle, et pesente lesasultats. Les modes normaux
utilises comme petites perturbations sont de la fokne X(r) exg@*%-«Y dans des coordois
cylindriquesx, r, 8,t. Ainsi, le modeq = 0 correspond au vortex axisytrique visible par un "rond
de funee”, tandis que le modg = 1 est le vortex inclié a 45 vers l'aval entre les directions
azimutales et longitudinales. En fixant le mode azimuthal ,desltats d’amplification spatiale de
chaque mode sont obtenus. Le tabléairecense les modes les plus instables, c.a.d. les grandes
valeurs deJJ(—ap), prouvant que le mode = 1 est le plus amplié, suivi parg = 0,q= 2 etq = 3.

La simulation aux grandeschelles de ce &éme jet excié par un bruit blanc montre que la
perturbation alimente plusieurs modes, comme l'illustre les spectre bagsefrces pria x/D = 1
etx/D = 2 de laFig5.18 On remarque notamment la croissance de pics autour kid4525kHz
et enfin 1/5kHz des fequences tout fait comparables auxsultats de I'analyse laaire.

L'angle des structures principalggdans la couche de @ange par rapport au mode= 0 est
connu par la relatiop = arccos((b8/M.)) établie par N.D. Sandham et W.C. Reynoldg%) en
analyse ligaire, puis confiri@e par les DNS de D.J. RishaXY). Cette relation donne dans le cas de
Chuechp = 33, et dans celui de Seingr= 66°. Les preméres structures turbulentes observables
dans les deux simulations montrent sur la Fig.9un accord satisfaisant avec cettédhe.

Ce travail de comparaison s‘are concluant : la SGE excite des modes propres du jet qui corres-
pondent aux@sultats d’une analyse Baire de I'instabilié non-visqueuse du jet. Ces modes peuvent
ensuite interagir non limirement entre eux, ce qui alimente de nouveaux modegagiesince plus
élevee evelés par I'analyse de bicéhence spectrale.

!Laboratoire de Simulation Nuanique en Mcanique des Fluides
2Ecole Nationale Sigrieure d’Art et Metiers
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Nombre d’onde Facteur d’amplification Frequence la

azimuthal spatial temporelle| plus instable
gq=0 ag = 4.65714- 1.37481 | wo = 2.49 17.3kHz
g=1 ap = 4.45556— 1.43825 | wo = 2.27 158kHz
q=2 ao = 4.40144- 127974 | wo = 2.08 14.48kHz
g=3 ap = 4.15484— 0.94270 | wo =185 | 1288kHz

Tas. 5.2 — Resultats d’'une I'analyse de stal#liinéaire éfectle sur un champ de base obtenu par
SGE du jet de S.G. Chuechy).
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ANE Ee by %0 T L1

a) Cheng’s CaseM; = 0.679  a) Seiner’s CaseM. = 1.39

Fic. 5.19 — Vitesse longitudinale obséessur le cylindre/D = 0.55, et angle des pre#ties struc-
tures turbulente obtenues par analyséadine de l'instabilié.



5.7. Elements particuliers au calcul de jets supersonigues 129

5.7 Elements particuliers au calcul de jets supersoniques

5.7.1 Conditions aux limites

Les conditions aux limites sont des framés artificielles que I'on choisit powtudier un
domaine de calcul fini. Afin de diminuer leur influence, on peut les imposer en augmentant la
précision de leur formulation, ou bien létigner significativement du domaine d’indérLes cal-
culs pésenés ici utilisent la deuxime option giice au maillage non structurUne zone tampon
entoure la zone utile de calcul. La grande lieede @&rafinement du maillage autorise une zone
tampon tés grande, et rend les perturbations issues du domainérdtinfinitésimales. La formu-
lation NSCBC des conditions limites1 18) est utili® en sortie de domaine, mais s&gision est
superflue : desésultats identiques sont obtenus avec des parois solides. P@soulement ex-
terne supersonique comme un jet libre, illéstn Fig.5.204a, le bruit de jet dispateavant d'avoir
pu traverser la zone tampon. Enfin, le jet se dilue c@étgohent avant de toucher une condition aux
limites de sortie. Pour uacoulement interne comme une chamareaute pression se vidant par
une tuyere, illustée en Fig5.20b, la zone tampon r&sente unéservoir infini. Ainsi, la tugre
peut s’amorcer et seédarmorcer au cours de la simulation sans qu'il seitassaire d'adapter la
condition limite de sortie. A 'usage, la zone tampon diminue I'impact des conditions aux limites.
Son interaction avec la zone utile de calcul revignine condition aux limitesés absorbante, tout
en maintenant la pression comme le ferait @searvoir infini. Cette stragjie demande cependant de
suivre quelquesagles de mise en place.

Domaine de calcu

Zone Tampon

a) Ecoulement externe

Domaine de calcul

s

Zone Tampon

b) Ecoulement interne

Fic. 5.20 — Deux fagons d’utiliser une zone tampon en supersonique.

Le passage du domaine de calaula zone tampon exige une variation faible et continue des
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mailles. Dans le cas contraire, la zone tampd@eates perturbations parasites dans la solution : elle
est "bruyante”. Cette contrainte se traduit par un ratio maximal entre le volume de deux cellules
adjacentes. L'ordre de grandeur du ratio volumique est de 2 pour un maillage de bonne qualit
, Soit un ratio de 25 sur les cdis des cellules. Les zones tampons utilisent conjointement une
augmentation de la taille des cellules avec une augmentation de la vésadsitielle. On prendra

soin de placer le gradient de visc@sitI'aval dans une zor& pas de maillage constant, comme sur

la Fig.5.21 En dfet, 'addition des deux variations (maille et viscé}ipeut rendre la simulation
bruyante localement. Avec une zone tampon qui respecteefgesénon&es peccdemment, le

gain en robustesse est substantiel. Par contre, le faible ratio entre les cellules petieseaiteux

en terme de maillage. Cette technique est @tlisans tous les travauxgsenés dans cette #se
faisant intervenir un jet supersonique.

Augmentation de taille des cellules Augmentation de la viscosite artificielle

Fic. 5.21 — ®grgation du gradient de maille (quadrillage) et du gradient de vigcasitficielle
(dégradk de gris)
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5.7.2 Quelques pecisions sur des calculs en supersoniques

Nombre de Mach sur une condition aux limites
Le traitement des conditions aux limites est construit ddapies hypotbses faites sur I'egtieur
du domaine de calcul. Le cas d'@toulement supersonique sortant du calcul est simple. Par sa
nature hyperbolique, la solution proche de la frergine épend pas du milieu edtieur. Il est
utile de mentionner un contre exemple subfil [becoulement est supersonique maépend du
milieu exérieur. Soit une chambre de combustion suivie d’'un distributeur transsoaiquées
inclinéesa 45 deges, acélerant le fluidea Mach = 1.1. Dans le domaine de calcul danen
Fig. 5.22 le nombre de Mach vaut 1.1 sur toute la condition de sortie, mais le Mach local@ssoci
aux conditions aux limites vautlLx cos(45)= 0.77. Ainsi, le domaine de calcul ne profite pas
du caractre hyperbolique deé&coulement. Il faut lui gférer un domaine se terminant par des
frontiere orthogonales aux lignes de courant, illagtar la Fig5.23 Malgré I'apparente simplici
de ce propos, il estatessaire d'insister sur le caract directionnel du nombre de Mach.
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Fic. 5.22 — Domaine de calcul d’'une chambre de combustion suivie d’un distributeur transsonique

Periodique

Domaine de calcul

Fic. 5.23 — Domaine de calcul corégl’'une chambre de combustion suivie d’un distributeur trans-
sonique
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Les jet supersoniques adayits
Un jet supersonique est dit 'ad@psi sa pression estgalea la pression du milieu ambiant. L'ex-
pansion de Prandtl-Meyer initiale est donc quasi-inexistante. Paegoest, les jet 'adaps’ sont
vierges de toute structure supersonique. Cependant, si le jégestrhent divergent (demi angle
de quelques degs), la quanté de mouvement radial contenue dans I'expansidhit sumodifier
substantiellement la pression du fluide. Cette subtdit confirnde par le Dr. Zapryagaev :

Avis du Dr. Zapryagaev sur les jets adapés non-paralkles, Fevrier 2006

"Dear Antoine,

(...)About your question : "In other words, does an adapted non parallel jet can develop diamond
shock structures ?” | think it is possible. Term "adapted” is characteristics of one from some
gasdynamic parameters of supersonic jet in local region (nozzle exit only). Therefore if only one
from jet parameters is adapted to ambient condit®g & Pambien) but angle of velocity vector

« is nonparallel of axis you have diamond structure. If you haye = Pampienrande = 0, the

jet (without viscosity) is a parallel flow without any structures. For your case, how | understand,
for Meyir = 1 any disturbanceRje; # PambientOr @ # 0 i.e boundary is nonparallel) is a cause

for appearance of diamond structure. You can see a likewise phenomena - pseudoshock which
corresponds to transform supersonic flow to subsonic flow in channel. (...)

Best regards

Valery Zapryagaev”

Dr. Valery lvanovich Zapryagaev, Lecturer, Russian Academy of Sciences Siberian Division;
Institutskaya Str. 4, Novosibirsk 630090, Russia

Il faut donc noter qu’un jet supersonique dont la pression est adapir la section de sortie peut
présenter des structures de compregsixpansion si il n’est pas strictement pagdla I'injection.

Il est fort probable que les ekpmentateurs aier@te les premiers spectateurs du paradoxe jet
adapé/ écoulement en diamants. Effat, un jet fortement supersoniqudéch = 2 par exemple)
doit étre acélere au moyen d’urecoulement divergent. Cependant, il fagaliser une augmenta-
tion de section tout en minimisant 'encombrement du dispositif. La comparaison de deux injecteurs
coaxiaux montre Bvolution de la solution technologique. La Ed4a montre une coupe de I'in-
jecteur utili€ par Cheng et Wehrmeyeid) en 1994. Dans cetteegnetrie, le fluide subit une diver-
gence centrifuge. Au contraire, dans I'injecteur choisi par Cutlérén 2001 illuste en Fig5.24b,
la divergence est centgépe. Les lignes de courant éxieures sont rigoureusement pabdba I'axe
du jet. La geon®trie choisie par Cutler permet d’obtenir un jet fortement supersonique en concen-
trant les perturbations de pa&llsmea I'intérieur. Les exprimentateurs ont ada@pleur installations
pour ealiser urecoulement peu pertugtpar les pbnonenes supersoniques. Afin de suivre au plus
pres les ésultats exprimentaux, les simulations n@mques doivenégalement prendre en compte
la composante radiale des vitesses ingesspar les@onetries de chaque injecteur.
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a) 1994 - Jet coaxial de Chengy b) 2001 - Jet coaxial de Cutlet 1)

Fic. 5.24 — Deux types de divergents messur des jets coaxiaux
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Ecoulement proche des bords d’un injecteur supersonique.

Les bords d’'un injecteur supersonique posent un grabl nungrique : la ligne sonique est
décake du bord sur certaines simulations. La FH@5montre la solution nugérique donge par
deux codes. Les deux utilisent des solveurs de Roe. Le premier est un code de reches el
lors de la tikse de D. Chargy?(). Le second est un code commercial bien cCOnFILENT 6.0. Les
contours de Mach permettent d’indentifier clairement une structure de jet fortementé&endtd
avec un disque de Mach nettement mé&.qn observe dans les deux cas énalage &s net de la
ligne sonique marquant les bords du jet sur le plan d’injection. Cette figure met démience un
comportement img@vu des simulations parftirencesglements, ou volume finis, comg@sa une
résolution par la rathode des caraatistiques qui suppose une expansion @mnsur le coin. Il faut
donc analyser le@talage obseévdans ces simulations.

Jun 12, 2004
LUENT .0 fasi, couged e}

a) D.Chargy, Solveur de Roe,1981 b) Y. DucretUENT 6.0, 2004

Fic. 5.25 — Contournement obvérdans des simulations de jets soésetidus, Contours du hombre
de Mach

Cependant, il essttonnamment dicile de prouver teroriquement que cette ligne de glissement
doit correspondre au bord :
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Extrait de discussionsélectroniques avec le professeur G. Mungal et le docteur D. Chargy
sur I'apparition de contournements, Fevrier 2004

Dear Antoine, (...) Concerning your final point about the slip line, | do not see why it could not
be possible (to observe a decayed slip line), but we never looked there experimentally. Sincerely
Godfrey

Godfrey Mungal, Professor Mechanical Engineering Department Stanford University, Stanford,
CA 94305-3032

(...)Une chose est sure : il est nariquement &s dificile de calculer leg€coulements d'arére
corps. Iy a desfets nunériques que I'on condle difficilement

Le mockle de Prandtl Meyer esffectivement un magle ideal avec attachement du choc sur
I'aréte. Et le second medke(ligne &cake) ne me choque pas, Narguement on observe des
vitesses qui glissent le long de la paroi : la recirculation "n’arrive pas au coin” , ce qui justifie

la solution obtenue. Je ne sais pas dire si cela est physique ou non : La nature ne connait pas les
"coins”!

Merci de me tenir informer car le sujet esténéssant.

Dr. Didier Chargy INCKA-Simulog - Groupe Robinson Agence de Cannes

Lorsque I'on observe Ecoulement&el pes d’'une injection supersonique, il existe wuhelle
en dessous de laquelle le bord de l'injection ne peut gt consiéré comme gonétriquement
parfait, c’esta dire formant un angle droit. Prenonsé&goulement de coin contenant une expansion
de Prandtl-Meyer ceréte sur ce coin, situation illu&e par la Fig5.26a. A uneéchelle beaucoup
plus petite, c.a.d. en dessous de lagsion d'usinage de l'injecteur, ce coin ne forme plus un
angle droit parfait. Supposons que la forme de ce bord d'injection soit arrondie, commeé dastr
Fig. 5.26b. L'expansion de Prandtl Meyer existe toujours, mais la liyteeh = 1 est &cake vers
I'extérieur. Le fluide rampe le long de la paroi, s'alre puis se recomprime rapidement, formant
une petite ligne de choc contre le plan d’injection, qui se transforme en ligne de glissement plus loin
en aval. Ainsi, la ligne sonique marquant la fréné du jet estdgerement &cake vers I'exérieur
lorsque I'on regarde sisamment prs. Cette observationanea la reflexion suivante : L'expansion
de Prandtl-Meyer cerée sur un coin orthogonal est une approximation qui permet de simplifier le
probeme de lecoulement de coin. Cependant, choisir un pogtrgetrique pesentant plusieurs
états physiques est une singularmatiématique.

Le décalage que nous avonadlit ne remet pas en cause lagence d’'une expansion de Prandtl-
Meyer. C’est gacea cette propéte que le Dr. Katanoda, professeufuniversié de Kyoto etablit
le test permettant de fligrencier un @calage physique d’'une aberration rarique. Suitea une
conversation par courrié@ectronique sur ce sujet, il propose simplementé&téier la conservation
de I'entropiea l'intérieur de I'expansion. Une expansion de Prandtl-M&tant rigoureusement
isentropique le long des lignes de courant, si une variation de I'entropie @parsolution est
non physique. Ce test est utilisable sur le champ d’entropie@ennFig.5.27 correspondant au
jet illustré en Fig.5.25a. La ligne de courant la plus proche de la paroi traverse trois contours
d’entropie au niveau du coin. Le coutournement obserst donc non-physique, d’'&srle criere
du Dr. Katanoda. Lorsqu’unétalage appaitedans une solution, le test de I'entropie permet ainsi
de \erifier la validie de la solutiora cet endroit.
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Fic. 5.26 — Expansion de Prandtl Meyer

Conseils du Dr. Katanoda sur I'apparition de contournements, Mars 2004

"Dear Antoine

Thank you for an interesting inquiry. | have never seen underexpanded jets flowing ( with a
decayed slip line) in both of my experimental and computational work.

Solution similar to (the decayed configuration) can be seen at around the starting iterations in
computation if you put atmospheric condition as initial one. However, | have never seen ( a
decayed configuration ) in steady state. In steady state, when air-flow of Mach number 1 truns 90
degrees it has to be accelerated to nearly Mach 7.0. | wonder if your computational result is like
that or not. | recommend to check entropy distribution along stream-line around the nozzle lip.
Regards,

Hiroshi Katanoda

Dr. H. Katanoda, Lecturer, Department of Mechanical Systems and Environmental Engineering ;
The University of Kitakyushu

Fic. 5.27 — Isolignes d’entropie sur un jet sowstehdu. D. Chargy
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Calcul de jets fortement sous-étendus
Nous avons vu dans la section pedente que le calcul degkoulement proche de l'injecteur peut
faire apparttre un contournement non physique. Lorsque I'on augmente le rapport de pression, la
difficulté s’aggrave, menat unéchec du calcul vertlPR = 3. Afin d’éviter ce prol@me, il est
possible d'utiliser une injectionatake. Inspiee de la strétgie des lois de parois pour la turbulence,
cette injection calculea priori I état du fluide p&s de 'injection par lagsolution de I'expansion de
Prandtl-Meyer. Le sddma de la Fig5.28 montre un domaine de calcu#gaé du plan d’injection,
et les profils d’en&e qui lui sont assoes. Cette strégie augmente la taille du profil d'eé#,
tout particulerement pour les grands rapports de pression. Pagéqaest, I'injection est mieux
discietise.

= =

Domaine de Calcul P u Urad

Fic. 5.28 — Injection écake

La méthode de l'injection @cake a permis de traiter avec sesaun jet sonique psentant un
rapport de pression de 3. Cette simulatioat@ operée sur un maillage de 500000 tetdzes. Le
diametre du jet vaut 1®m le coe d’'un €traadre 05mm Le calcul commence par un jet sonique
adapé dont la pression augmente de 1 bar chaque milliseconde. Les contours de Mach sd@# illustr
sur la Fig.5.29 Il montre clairement un disque de mach intense, et ésgmce d’'une deuxine
cellule de @tente et compression. Ce calcéhdontre I'dficacié de la stratgie d'injection @cake
pour la simulation de jets fortements sowteahdus.

Dans cette simulation, les variations des quéatitans la couche deatange sont dues princi-
palement du bruit nurérique. Il est enfet impossible de distinguer une structure nette dans cette
zone, néme au moyen d'un cite Q (/3) par exemple. Ceé&faut implique que cette simulation ne
peutétre consiéree comme une simulation aux granéeselles. Malge cela, le calcul montre un
phénonene inéressant. La figure Fig.30montre I'isosurfaceM = 1. Cette surface se plisse en al-
lant vers I'aval, et les plis ainsi foras sont instationaires. Un telle observation prouve que le calcul
ainsi pog& developpe une vortidi longitudinale, avec des vortex altémet aliges dans la couche
de nelange paradllement au jet. Il s’agit du premier pas vers l'instabilite Grtler, pésente dans
la couche de elange courbe des jets soustehdus.

En paraltle, des calculsfiectiés par le Dr. A. Beer en 2005 ont repo@i$ss limites des simu-
lations. Tout d’abord, un jet sonique fortement soéseddu avec un rapport de pressddRR= 10
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Fic. 5.29 — Contours de Mach d’un jet soustenduNPR= 3, Mach= 1. Code AVBP.
Fic. 5.30 — Isosurfaces Mach 1 (blanc) et gradients de defwits) d’'un jet sous&tenduNPR =

3, Mach= 1. Code AVBP.

est

simué avec un maillage de seulement 250000 naeuds. On peut observer 'alluréristigae

de ce jet sur la Figh.32 avec une seule cellule détnte termiée par un disque de Mach. Pour les
rapports de pression s@ipeurs, la couche de cisaillement exige une plus grande datesipoints,
et donc un maillage plus lourd.

Ensuite, une configuration plus complexe@sidee : deux jets fortement sougtdndus PR =

5, Mach = 1) entrent en collision avec un angle de 80a simulation montre une jonction des deux
jets en un seul, pluétroit dans le plan d'impact, qui contient encore des cellulesé&lente et
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Fic. 5.31 — Comparaison entre le gradient de dénsit le nombre de Mach de la simulation, et la
strioscopie d’'un jet analogue issue de Thompsati)

0 400 800 m/s

Fic. 5.32 — Contours de vitesse longitudinale et ligne sonique d’'un jet fortement étarsdd
NPR= 10 Mach= 1. Avec I'aimable autorisation d’A. Beer. Code AVBP.

compression (Cf. Figh.33. Ce comportement est compax celui obser& sur les strioscopies de
l'université de Kinki sur des jets presentant un rapport de pression et un aggterhent diérent,
respectivementl PR= 2 et Angle= 30°. Le calcul n'ayant paété reali€ dans ce but, il n'y a pas
de comparaison quantitative avec I'éxnce de Kinki.

L'impact de deux jets estagéralement&ali€ dans le but d’'augmenter leakange entre les deux
jets. La SGE montre avec la Fi§.341' écoulement complexe instationnaire et Ielamge éicace
mais inhomogne céé par cette interaction sur un maillage de 800000 nceuds. La morphologie
pour le moins 'originale’ de la zone d’intetr profite pleinement des avantages d’'un maillage non-
structué. Ainsi, les travaux de A. Beer prouvent que I'approche prepasitorise la simulation de
configurations complexes.
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Fic. 5.33 — Calcul de I'impact de deux jets fortement soageddus NPR= 5, Mach= 1, Angle=
60°. En haut : contours de pression et ligne sonique (noir) de la simulation. En bas strioscopie de
deux jets sous@tendus&aliea I'universie de Kinki. Avec I'aimable autorisation d’A. Beer. Code

AVBP.
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Fic. 5.34 — Calcul de I'impact de deux jets fortement soateddus NPR= 5, Mach= 1, Angle=
60°. Isosurface de ciétreQ (73). Avec I'aimable autorisation d’A. Beer. Code AVBP.
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Chapitre 6

Combustion Supersonique

6.1 Objectif

La combustion utilise conjointement les processus éange hydrodynamique et deaction
chimique. Les SGEaactives sont largement appli&psa des systmesa combustion subsoniqué o
le mélange hydrodynamique est bien plus lent quééetion. Le fort rapport @chelles donne liea
difféerentes approches de la combustion, telles que la flabpaissie, ou encore le suivi de flamme.
Pour une combustion supersonique, lédanges hydrodynamiques sont aussi rapides que la com-
bustion. Le travail de simulation se focalise alors sur la ogtitipn entre les deux @nonenes.

La simulation de la combustion supersoniquet@relativement peétudiee. La moélisation
de I'impact direct sur la chimie de la turbulence compressildealilement supersonique n’est pas
encore tés cevelopgee. La tendance actuelle consigteugmenter lagsolution des simulations tout
en gardant une chimie laminaire. Un article de Jeung {lustre bien cette tendance :8tudie la
géométrie de scramjets par unérge de simulations Unsteady-RANS au déume ordre (Schema
MUSCL) sur des grilles structaes (384000 cellules en 2D) avec un&mia cirétique complet pour
I'hydrogene (8 espces , 25&actions).

L'approche propase dans ce chapitre poursuit cette tendance. La simulation des geghedss
implique un maillage fin et tridimensionnel. Une chimie simplficompense le &bsuppémentaire
en terme de calcul. L'outil final s’applique dans ce chapiti jet coaxial stationnaire en situation
d’autoallumage. Outre sa ressemblance avec un allumeur cryotechnique de mé@epuelfasexige
une chimie simplie d’'autoallumagegénlie gace aux esultats du Chapitré Ce chapitre permet
d’éprouver I'approche actuellement obssdans la bibliographie pour des simulations au grandes
échelles, et identifie lesfiiicultés et points dlicats d’'une SGE d’allumage d’'un moteur &as

6.2 Description de la flamme de Cheng

Le brileur de Cheng4®) est, tout comme un allumeur de moteuréasryotechnique, un jet
coaxial supersonique d’hydrége et d’oxy@ne s’enflammant par auto-allumage. Cetteteignce
a été construite pour comprendre la combustéonirétique chimique finie utiliée en propulsion
supersonique, principalement les (sc)ramjets. Lideor coaxial, illuste et cbtaille en Fig.6.1,
produit la flamme cBtude. Le jet central sonique d’hydemge froid (540K) fournit le carburant.

143
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Un large jet coaxial chaud (125K, Mach 2) riche en oxygne apporte I'oxydant et la chaleur. Ce

gaz est chaftié par une combustion @alable pauvreg( = 0.364). Pour information, en prenant

pour I'hydrogene un pouvoir calorifique igfieur de 12MJ/kg, le prechaifage dgage 206W. La

flamme externe est en eagime pauvred = 0.123), ce qui assure la consommation coetglde
I'hydrogéne, @gageant au passage une puissance kid/4i3a flamme exérieure est photograpie

dans le domaine visible sur la Fi§.2. Le degagement de lurare de la flamme se fait au detle

25 dianetres en aval de l'injection. Un faibléédagement de lurdie transitoire se produit autour

de 13 diangtres. Le jet turbulent est visible sur la photographie de type schlieren de I&.Eig.
L'agitation de I'ecoulement et I'angle du flash cachent les structures supersoniques internes telles
gue le éne de sillage de I'injecteur d’hydrege.

La configuration retenue regroupe donc lesnties du jet supersonique coaxial, et de la com-
bustion supersonigue en auto-allumage. Driscoll a paposdimensionnement de flammes super-
soniques48) qui donne dans le cas de Cheng une flamme atteignant 30@ué&snSeule la partie
amont de cette flamme nousénésse ici, dans les 50 premiers déras. La couche de @&ange
interne hydogne-oxy@ne y joue undle central. La couche deétange externe oxyme-exérieur
a un Ble secondaire, car elle peut autorisef&@oulement en diamant. Pour une preraétude, sa
simulation ctaillee n'est pasé&cessaire.

On notera que la flamme a une apparence de flangtezidée. Cependant, le mode de stabili-
sation est I'auto-allumage, non la propagation. Dans ce mode, le contact entre legaldiix est
suivi obligatoirement d’une combustion. On ne parlera donc pas de flammeésttachétaclee
mais de flamme auto-alluee.

Dimensions :

Diametre int. de I'injecteur carburant .Zomm A

Diametre ext. de l'injecteur carburant .&amm i ¥

Diametre int. de I'injecteur comburant 7Bmm \

Injection de comburant chaud :

Alimentation en air £2%) 00735kg/s

Alimentation en hydrogne ¢2%) 000017%kg/s

Alimentation en d’oxygne ¢3%) 00211kg/s

Pression 10RPa »

Temperature 125K 1 water

Mach 20 Water R in
ater [~

Vitesse 1420n/s out |

Fraction molaire d’'oxygne 0201 R

Fraction molaire d’azote .b44

Fraction molaire d’eau .55 Air with

Injection de carburant : excess Oy N \\@

Alimentation hydrogne (¢3%) 0000362g/s B SR

Pressure 11RPa N jj S

Temperature 54K I

Mach 10 H Water in

Vitesse 1780n/s H 4 4? Fuel

Fraction molaire d’hydrogne 10 Water out

Fic. 6.1 — Coupe et&ails du biéileur de Cheng.
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Fic. 6.2 — Photographie dans le domaine visible de la flamme de Chéhg (
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I
x/D

Fic. 6.3 — Photographie type Schlieren de la flamme de Chzf)g (



6.3. Etude dimensionnelle 147

6.3 Etude dimensionnelle

6.3.1 Turbulence

Bien que turbulence de la configuration de Cheng élmigrée de la turbulence homege
isotrope (THI), I'hypotlese de THI donne un cadre d’analyse pour une prasméstimation des
échelles caraétistiques.

Les némes paragtres que dans le Chapsont reporés dans le Tableabil La viscosié est
calcuke par les outils du National Institute of Standards and Technology. Dans la simulation, une
loi puissance uniquesimy = 1.788 10°T2686 est utilige. Le Reynolds principal du jet est proche
de 140 000. Le jet d’hydrame a un Reynolds dix fois plus faible. Les vitessé®t taillesl;
caracéristique sont estiée respectivemerét 20%U (conformément au choix de Cheng)) et
10%D (d’apres la Fig6.3). L échelle de Kolmogorov est de I'ordre dem.

Grandeur Jet Oxydant Jet Hydrogene
v[Kg.m1.s77] 1.81810% 2.697 104

vp [Kg.mtsl] | 1763104 546310
U[m/s| 1420 1780

u'[m/s) 284(20%)) 356(20%4J)

D[m]| 17.7810°° 236103

le[m] 1.7810°3 (10%D) | 2.36 104(10%D)
n[m| 4.6410° 3.1810°

Re 138878 15575

Ra(l) 2778 311

Tags. 6.1 — Analyse dimensionnelle de la dynamique de la flamme de Cheng

Les Reynoldfkeobsenges sonklewes, donc les grandéshelles de cetcoulement ne sont pas
affecées par la dissipation visqueuse. La turbulence issue du jet d’h§miecgst bien plus faible
gue I'oxydant. De plus, la viscosity est largement sévallee ¢103%) bien qu’elle soit correcte
pour I'oxydant (3%). Cependant, leabit massique de carburant répente % du cebit total, ce
qui permet de @gliger la turbulencémise par ce dernier.

La gamme de Reynolds [15 060 000] esh la porée de la simulation des grandashelles.

Il convient de péciser les echelles @sentes, et de les comparer @ohelles deésolution pour
anticiper la quali¢ des calculs.
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6.3.2 Echelle de coupure

La Fig. 6.4 trace dans un graphique Log-Log le Reynolds turbulRafr) en fonction de
I'échelle pour le jet de carburant et le jet d’'oxydant. La borneriatire de la gamme de Reynolds
est fixee par lechelle de Kolmogoroy. La borne sugprieure est fige par la longueur iggralel;.

L’ échelle 01lmm est choisie pour partager les gammes de Reynolds en pagaseas (blanches)
et mocklisées (grises).

La Fig. 6.4 montre la diference de traitement des deux jets. Le jet de carbur&septe une
décade et demie métisee pour moins d’'une&tade eésolue. Au contraire, le jet d’'oxydant pese
autant déchelles &solues que madisées sur une&tade et demie.

En prenant unéchelle de coupure delinm, la turbulence du jet d’oxydant est correctement
calcuke par la simulation des grandashelles. La turbulence du jet de carburant est caécalec
moins de pecision, mais son influence eggligeable compé&ea celle de I'oxydant.

Re,(r)4

1000}

100 |

10 |

Fic. 6.4 — Gamme deéchelles couvertes par les jets de carburant et d’oxydant, et choix d’'une
échelle de coupura 1 10*m
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6.3.3 Compressibilie

Le brileur de Cheng utilisant un jet coaxial supersonique, ffetsade compressibiétsont pro-
bablement pFsents dans la dynamique, induisant une turbulence compressible. Cela pourrait exiger
I'utilisation de moales de turbulence compressibles. Limportance deed®de compressibiét
peutétreévaliee par une nouvelle analyse dimensionnelle.

Une couche de cisaillement entre deux fluides 1 et 2 produit de la turbulence compressible si le
cisaillement est diisammengleve. Pour Ievaluer, il faut d’abord avoir une vitesse de convection
U, qui depend des caragtstiques de chaque fluide : vitedde,, vitesse du so 2, rapport des
chaleurs massiqueg . Cette vitesse donne pour chaque fluide un Mach convégtib = Uc/C1 2
indiquant I'impact de la couche limite sur le fluide. La 'pression conveciyealoit &treéquivalente
dans les deux fluides, ce quiemea I'Eq. 6.1 :

y1—1 5 (%) y2—1 2 (%)
(l - Mc,l) = (1— s MC,Z) (6.1)

Cette relation 8termineU. et permet d’en @duireMc 1 et M¢ 2. Le Mach convectif indique le degr
de compressibilé pour le fluide. PouM; < 0.3, la turbulence grérée est incompressible. Pour
M > 0.3, la turbulence gréeréee est compressible.

Pour la couche de @fange carburafixydant, le calcul d&J; donne 1527 5. Cela implique un
Mach comvectif valant Q49 pour I'oxydant et 143 pour le carburant. Pour la couche delamge
oxydantexterieur, le calcul d&J. donne 4585 nys. Cela implique un Mach comvective valar@i.
pour I'oxydant et 127 pour I'exérieur.

Ainsi, le melange entre hydra@me et oxydant chaud qui nousénésse est soumisune turbu-
lence faiblement compressible. La turbulence de la coucheatinge exérieure est s fortement
compressible, mais n’a pas d'influence majeure sur les premiers stades de la combustion.

Dans le cadre de notétude, les mogles de combustion et de turbulence qui ne prennent pas
en compte de turbulence compressible sont dofitsants.

6.3.4 Melange ®actif

Par cefinition, la partie du ralange par agitation turbulente aux petiéebelles est en dessous
de la ésolution de la SGE. Or l'auto-allumage commenes k& mise en contact des de@actifs,
c.a.d. au dbut de la couche deé&tange annulaire quépare I'hydrogne de I'oxygne. C’est dans
cet endroit que le manque desolution est le plus critique.

Cela se traduit par une surestimation du tauxédetion chimique. Enfeet, les zonea gradients
tres forts contiennent peu deehange, donc peu de taux deaction, comme illusérdans la Fig6.5.

Si les gradients sont dimigs par manque de di&tisation, le rélange, donc la&action, sont
plus intenses.ll est possible d’introduire des &led de rélange de sous-maille qui diminuent la
combustion lorsque le gradient se rapproche de la taille du maillage, comme Villaetead o1 4 6).

Nous verrons plus loin que la flamme supersonig@s@nte une combustiores feterogene,
avec de fortes variations locales dé&lange. Si I'on souhaiteésoudre ces variations locales, Le
mockle de sous-maille ne peut pager l'instationnari tres forte de la couche dealange.

La temps chimique caraatistiquet; de la €action en jeu dans la flamme de Cheng est proche
det. = 510°s. Le temps caraétistique de la turbulendese situe autour dg = 110°8s, d’apres
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Réducteur Réducteur Fratl:tion de
neaucteur —_— Mélange

0

Oxydant Oxydant

Fic. 6.5 — $giegation eelle de sous-maille

le Tableau6.1. Limpact de la turbulence sur le temps deaction se mesure avec le nombre de
Damldhler Da = ti/tc, et vaut iciDa = 210 3. Par consquent, la chimie est congement pi-
lotée par la turbulence. Cela se traduit par ues ggrande éterogeréité dans I'avancement de la
réaction : statistiquement, on peut trouver en tout point de la coucheetimge, toutes les frac-
tions de nélanges assagea un avancement déaction allant de I'absence deactiona la reaction
compkte.

L'utilisation de fonctions de deng&is de probabilé (PDF) est sans doute la meilleuréttmode
actuelle pourétudier une combustion aussktbrogene. Une fonction statistique peut repenter
la diversie des nelanges et des taux d’avancement de€laction, au moyen d’hypodises faites
sur la loi de micro-rélange. Les diérentes magires d'utiliser cette technique o tesées par
Mobus et al. (106), précigement sur la flamme de Cheng, en utilisant un code RANS gmaudre
la dynamique. Notons au passage que féudion diféerentielle, essentielle pour I'autoallumage,
compligue grieusement le calcul de la combustion par PDF. Les techniques de PD#gaterhent
utilisables en LES, auélriment de la gdictivité : dans une approche LEStale, I'feterogereité
d’un écoulement devraétre €solue, pas mdisée.

Dans le souci d’aborder progressivement ce poifiiaile, les simulations [@senges ici se
limitent a une combustion 'laminaire’, sans prendre en compte I'impact de la turbulence ou de la
segiegation dans un mede de combustion de sous-maille. Ce choix permet d’observesddution
de I'héterocereéité de la combustion supersonique par la simulation des graéadedles. Il faut
s’attendrea une surestimation dué@tange, et donc de la vitesse @action.
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6.4 Création d’un schema cirétique simplifie
6.4.1 Thermodynamique

Les cktails du béileur en Fig6.1donnent une descriptiongrise des&actifs avant combustion.
La thermodynamique permet une description tout augsiipe de etat déquilibre de ces gaz as
combustion. Letude est focalée sur le ébut de la flamme, doncdquilibre n’est pas encore atteint
dans tout le jet. Chaque particule fluide du jet est danétanhsit@ entre letat initial, connu, et
I état dequilibre final @duit de la thermodynamique.

La composition mdiculaire d’'un nélange d’atomes tend vers @tat dequilibre pour une
énergie (pression et terapature) donee. Cette composition s’obtient par le calcul en minimisant la
fonction de Gibbs{6) qui depend des propetes thermodynamiques de chaque ecole (enthalpie
de formation et enthalpie sensible). Ces pregs sont disponibles dans des tables (Ex : tables JA-
NAF (23)). Les calculs pgsents sont faits avec le module EQUIL de lainbaCHEMKIN 11 (81).
Comme la flamme de Cheng est une flamme é@@sion (les eactifs sont initialemengpaés) seul
le mélange stcechioatrique est calcél. La temg@rature du ralange initial est choisie proche de
celle du comburant largement majoritaigel 200K. Le mélange stcechigtrique initial est étaille
dans le Tablea@.2

La composition des produits de combustion obtenue &silite dans le Tableat 3. Bien que
I'eau soit le produit principal de l&action hydrogngoxygene (80% de la masse), on trouve encore
de I'oxygene (9%) et du monoxyde d’hydrege (85%) dont la formation est endothermique.

Dans la flamme que no@sudions, ceétat deéquilibre correspond I'extréme limite que chaque
particule fluide eactive peut atteindre. Aucun point ne pouigtee plus chaud que 2648K. La
combustion d’'un rélange stcechioatrique d’hydrogne et d'oxygne purs initialemena 1200
°K, ménea une temprature de fin de combustion de 3188. La flamme est globalements
pauvre ¢ = 0.123), donc le ralange entre les gaziidés et 'oxydant en eXas donne en aval une
temperature de combustion global@srinerieure.

Especes| Fractions molaires Fractions massiques
H> 0.2867 0.0299
Oz 0.1434 0.2376
N> 0.3880 0.5628
H,O 0.1819 0.1697

Temperature déquilibre | 1200°K
Masse molaire moyenne19.3[g/mol|

Tas. 6.2 — MElange steechiogtrique initial

Pour simplifier la construction de la @tique chimique, il est igressant de se ramereeta
productioriconsommation d’egtes fictives. Ces egpes fictives ref@sentent chacune unatange
précis d’esgces. Leur utilisationéduit significativement le nombre de parnes, un avantage
indispensable pour l&glage de la cigtique d’'autoallumage.

Le bilan thermodynamique peedent part du principe gue I'oxydant est uglange d’oxy@ne
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Especes| Fractions molaires Fractions massiques
Ho 0.0453 0.0042
(0} 0.0161 0.0238
N> 0.4350 0.5629
H.O 0.4605 0.3832
OH 0.0288 0.0226
H 0.0104 0.0005
O 0.0039 0.0029
Temperature déquilibre 26439 °K
Masse molaire moyenne 21.65[g/mol|
Enthalpie de formation moyenne—-105755K j/mol|

Tas. 6.3 — MElange Final

(0.201 moles) dilad dans de I'azote (0.544 moles) et de I'eau (0.255 moles). Cependant,dioxyg
de I'air ambiant peut participex la combustion. Pour prendre en compte ce daugi oxydant, il
faut raisonner sur unéaction entre hydrame et oxygne non dilés : 08903 moles d’hydrogne
réagissant avec.£451 moles d’oxygne ,a 1200K. La description du produit de cettéaction
non dilleée est donge dans le Tableatl4. On y remarque que ceétangeP contient toujours les
especes minoritaire®H, O etH. Par ailleurs, son enthalpie de formation estirdure de 34% aux
—23892XK j/mol de I'eau pure. on verra par la suite que celamgeP pourraétre utili€ pour la
cinétique d’'auto-allumage.

Especes| Fractions molaires Fractions massiques
H> 0.1254 0.0158
Oz 0.0446 0.0890
H.O 0.7107 0.7982
OH 0.0797 0.0845
H 0.0289 0.0018
O 0.0107 0.0107
Masse molaire moyenne 16.04[g/mol|

Enthalpie de formation moyenne-157966K j/mol|

Tas. 6.4 — Melange produiP
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Le chapitre4 a proue que, en situation d’'auto-allumage, kaction commencait par une
phase d’induction, suivie d’'un emballement thermique. L'inducti@eam ensemble d’espes in-
termédiaires sans augmentation de té@mgture. Lors de I'emballement, ces inté&adliaires se trans-
forment rapidement en produits finaux tout eéggdgeant de la chaleur. Gt internédiaire est
pris en compte pour mé@diser un auto-allumage en deétapes : induction puis emballement.

Le mélange d’'espces interradiaires @pend de la ten@ature et du mlange initial. Par contre,
sa production ne@bage presque pas de chaleur, ce qui signifie qu’il a une enthalpie de formegion tr
faible. Nous choisissons unétange interradiairel inspiré du nelangea I'equilibre P, lui méme
produit de la éactionH, /O, purs. Une partie de I'eau @sente danB est re-dissoé&e en hydrogne
et oxygene, afin de rendre I'enthalpie de formation moyenéagligeable, tout en conservant les
atomes.

Le Tableau6.5 décrit le nelange interradiaire arbitraire. L'enthalpie de formation moyenne
vaut —210[K j/mol], limitant le degagement de chalear01% de la chaleur globaleédage. Le
mélange contient uneés forte proportion d’hydragne et d’'oxy@ne. Au contraire, la proportion
d’eau est faible, plus faible @me que le monoxyde d’hydrege. Ce rélange nommal est produit
de facon quasi isotherme. Lors de sa formation, il geégation d’eau d’'une part (exothermique) et
d’intermédiaires eactionnelOH, O, H d'autre part (endothermique). Par construction, il contient
la méme proportion d’atomeld et O, et peut @rérer les produit$ sans apport d’hydrame ou
d’oxygene supm@mentaire.

Especes| Fractions molaires Fractions massiques

Ho 0.5905 0.0987
Oz 0.2817 0.7473
H.O 0.0381 0.0569
OH 0.0599 0.0845
H 0.0021 0.0018

o 0.0008 0.0107
Masse molaire 12.06[g/mol|

Enthalpie de formation —210[K j/mol]

Tas. 6.5 — MElange interradiaire arbitraird
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6.4.2 Ciretique chimique

L'etude thermodynamique @cadente a condud la cEfinition de deux egjres ficitived et P.
Elles vontétre utiles pour construire une éifque chimique. Deuktapes ireversibles, unétape
d’'induction (Eq.6.2), et une d’emballement (E§.3) constituent I'approche la plus simple.

La cinétique chimique utilise une loi d’Arémius pour chaquetape. La variable d’avancement
Qs de l'induction utilise les fractions massiqu¥g, et Yo,, la densié p et la temg@ratureT, avec
les paramtresAs 1, Ea 1, vi,» Vo, (cf. EQ.6.4). La variable d’avancemei@, de I'emballement ther-
migue utilise pour variables les fractions massiq¥ieda densié p et la tem@ratureT, avec les
paranetresAs 2, Ea2,v| (cf. EQ.6.5).

Dans cette approchie deuxétapes simplifies, la ciitique est dtermirée par 7 paragtres. |l
reste don@ determiner le jeu de paragtres qui conduifi deuxétapes corecutives d’'induction
et d’'emballement comme illusétren Fig.6.6. De plus,a la lumire du Chap4, 'emballement
thermique doit @marrerty = tym) .

Ce mockle ciretique est appligaia une configuration d’auto-allumad&M| (cf. chapitre allu-
mage). |l est comparabieun scéma ciretigue complet du point du vue thermodynamiqués que
le mélange des 6 espesH,, Oz, N2, H2O, P, | est converti en elangeH,, O,, N2, H,O, OH, O, H
grace aux tableeauk4et6.5.

Les criere utilis pourétablir cette cigtique favorisent la simplidt du scema,a la seule
condition d’observer le comportement inductiemballement. D’autres choix utilisant plus de pa-
rametres oneté envisag : etapesaversibles, @pendance en terapature, @pendanca un troiseme
corps. Chacune de ces voieéta exploEe puisecarée. Le nombre de paratres augmente la dif-
ficulté de mise au point sans gain apgrable sur la @cision finale du s@&ma.

06694, + 033470, — | (6.2)
| > 0751 (6.3)
Eax, (PYi,\*2 (pYo, |
= Argexpl—aty(PIHz) ™ (L0 6.4
@ = Anentg) () (G2 64)

Eaz, (oY1 )"
Q2 As 2 exp- RT (V\A) (6.5)
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Fic. 6.6 — Modkle de combustion
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Le jeu de paramtres retenus favorise largement la preraitape. Ainsi, le fait que les deux
étapes soient suessives et que seule la deexie soit exothermique implique un emballement
thermique brutal :

B 5, 20000 (pYu,\' (pYo, '
Q1 = 110%exp(- T %(WHZ) (Woz) (6.6)
1
Q = 11(?exp(—2;$ ('OWYI') (6.7)

Fig. 6.7 — SclémaPI

Les exposants des ésges sont tous fesa I'unité. Dans la formulation Arinius, ils sont
€égaux aux co@écients stoechiogtriques, mais le rappovh2 =2X V’Oz fixe une forte épendance
en hydro@ne. Cela entiaerait une gaction trop brutale. Lagbendance ligaire sur chaqueactif
entrdne une eaction assoée plus progressive, c.a.d. plus de robustesse pour le calcul.

Les temps d’auto-allumages obésen configuration HMI sont trés sur la Fig6.8en fonction
de la fraction de ralange. Les ciétiques utili€es sont les sémas de Yetterl(c5) de Baurle (0)
et le sclema PI, avec une thermodynamique coetpl(JANAF (L39). On observe que le temps
d'allumage le plus court est d’envirday = 510 °sec Le sctemaPl ne reproduit naturellement
pas la @pendant en fraction dea@tange. Au contraire, ilffectue un allumage en bloc de I'ensemble
des nélanges.

Si I'on regarde la moi#e en temgrature de la couche deétange HMI cf. Fig.6.9, on obsere
une bonne correspondance entre l&tigque compite de Yetter et la citique simplifee du schma
Pl. D'apres ce test d’autoallumadgéMl, le sclemaPl réalise un auto-allumage similaire au éoia
complet de Yetter du point de vue dévolution en temerature. La @pendance envers leétange
n'est pas capté@e par le schmaP|. Pour retrouver unegpendance correcte, on prendra leésnh
de Baurle.

6.5 Simulations

Ces simulations ont fait I'objet d’'une d’'une session pkigilors de la coirence internationale
CY-LES, complexfects in large eddy simulaticenuea Limassol en septembre 2005. Larticle qui
'accompagne est deséra terme un journal, et est Egralement reproduit ci-a@s :
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1 Introduction

Supersonic combustion is a promising field of investigation. It is involved in

supersonic ramjets (scramjets) or in rocket engine devices. The extreme oper-
ating conditions of these applications, such as Mach 7 airflow for scramjets or
ambient vacuum for rocket engine ignition, induce expensive and non-realistic
ground based experiments. The use of CFD may help to fill the gap between
affordable test devices and the final design.
The work of Cheng and Wehrmeyer [1] with the supersonic burner (SSB) at
the NASA Langley Research Center (LaRC) provided accurate experimen-
tal data about the dynamics, the mixing and the combustion conditions at
various locations downstream the injector.

Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS) simulations already success-
fully predicted the mean flow properties, using a turbulent combustion model
based on Probability Density Functions (Toone et al. [2]; Mobus et al. [3]).
Large Eddy Simulation can use a similar approach, the Filtered Density Func-
tions(Pope and Givi [4, 5]) with a high computational cost. The computations
can be optimized for steady configurations with the in situ adaptive tabula-
tion (ISAT) [6]. The present work is a first attempt to apply Large Eddy
Simulation (LES) to this configuration, in order to predict fluctuation levels
and investigate the unsteady behavior of the flame. In the frame of devel-
oping a tool able to simulate various combustion regimes (propagating and
auto-igniting flames) in complex geometries, the FDF approach requires an
unaffordable computational cost. Hence, the present work observes a LES
where combustion is fully controlled by the resolved scales.
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2 Experiment Description

The SSB sketched in Fig. 1 produces an axi-symmetric flame from a sonic
pure hydrogen cold jet (Diameter D = 2.36mm) surrounded by a largely
supersonic (Mach 2) jet of hot products generated by a lean combustor. It
gives an auto-ignited flame, i.e. fuel and oxidizer are reacting as soon as they
are mixed. However, photographs of the experiment [1] showed that there is
no emission of light for 0 < z/D < 25. The SSB global equivalence ratio is
close to 0.1. The Reynolds number is 100 000 and the convective mach number
is 0.12.

Cheng and Wehrmeyer measured temperature, oxygen and nitrogen con-
centrations and velocity with coherent anti-Stokes Raman spectroscopy and
laser Doppler velocimetry. They obtained simultaneous measurements of tem-
perature and concentration of major species (Hz,02,Na,H>0) and OH radi-
cals with ultraviolet spontaneous vibrational Raman scaterring combined with
laser induced predissociative fluorescence. Measurements were made in the
radial direction at the downstream locations z/D = 0.85,10.8,21.5,32.3 and
43.1, z being the downstream distance and D = 2.36mm the inside diameter
of the fuel jet.

Dimensions

Nozzle exit inner diameter 17.78 mm
Fuel injector inner diameter 2.36 mm
Fuel injector outer diameter 3.81mm
Vitiated Air Exit Conditions

Pressure 107 kPa
Temperature 1250 K
Mach number 2.0
Velocity 1420m/s
O2 mole fraction 0.201

N> mole fraction 0.544
H>0 mole fraction 0.255
Fuel Exit Conditions

Pressure 112 kPa
Temperature 540 K
Mach number 1.0
Velocity 1780m/s
H; mole fraction 1.0

Table 1. Experimental parameters.
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Lifted flame x/D=25
Outer mixing layer

Inner mixing layer

|

X Hot produc!‘s
t with excess O , H,
Fig. 1. Sketch of Supersonic Burner

installed at NASA Langley Research Fig. 2. Skin and middle plane of the
Center unstructured mesh

3 Computational Domain

The computed domain is a half sphere of radius 70D shown in Fig. 2. The
plane boundary is set as a tri coaxial inlet. At the center, a sonic fuel inlet
is specified with a turbulence injection. It is surrounded by an oxidizer inlet
with a second turbulence injection. The turbulence injected in the fuel has an
integral scale of 0.8mm and a RMS velocity of 180m/s, while in the oxidizer
the integral scale is 6mm and the RMS velocity is 125m/s. A co-flow of 20m/s
is finally imposed on the outer ring. The convex boundary on the sphere is a
freestream outlet for subsonic zones. All boundary conditions are set with the
NSCBC method [7].

The mesh contains 807 520 tetrahedras for 139 560 nodes, allowing a res-
olution of 25 to 30 nodes in the diameter of both fuel an oxidizer jets. It is
designed to resolve the main structures occuring around the cylindrical mixing
layer between oxidizer and fuel in the first ten diameters.

4 Models

Simulations were performed with the code AVBP developed at CERFACS.
The multi-species fluid dynamics solver involves a Third order Taylor Galerkin
Compact (TTGC) scheme for space direction, and a third order Runge-Kutta
scheme for explicit time advancement. A specificity of the present flow is the
necessity of handling chemistry and turbulence but also shocks: LES is not
well established for non-reacting flows with shocks and is still exploratory
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when combustion must also be taken into account as it is the case here. For
the present computation, the following strategy was used:

1. a penalty method on Euler fluxes based on the Von-Neumann Richtmyer
viscosity [8] was employed to capture the shocks.

2. local sensors were used to add artificial viscosity in strong gradient zones
(typically near the inlet conditions).

3. chemistry was modeled explicitly by using Arrhenius rates. The focus is
on the resolved impact of turbulence on combustion.

4. Subgrid stresses are modeled with a Smagorinsky model.

In a very first approach, the chemistry model is a two-step scheme (Table 2).
The produced species pool P results from the equilibrium mixture reached
after a stoichiometric combustion between Oxydant and Fuel. The induction
step is mimicked through the non-exothermic formation of an intermediate
species pool I .

Chemical kinetics are fitted on autoignition. According to the work of
R. Knikker et al. [9], the ignition time of a mixing layer between hot oxi-
dizer and cold fuel can be estimated from the homogeneous mixing ignition
time. Simulation performed with the CHEMKIN package and the 9 species -
19 reactions scheme of Yetter et al. [10] predict the minimum ignition time
tgf\[” = 5.6 107°s. The simplified chemistry model detailed in Table 2 is
designed to give the same minimal ignition time for a one-dimensional auto-
igniting mixing layer.

Step reaction A B Eo
Induction|0.68 H> + 0.340, = I|1.010™ 0 20000
Run off 1= 0.73P 1.010° 0 27000

Table 2. The two-steps auto-ignition scheme based upon the ignition time
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5 Results

The simulation leads to a lifted flame as in experiement. Fig. 3.a shows
the abrupt rise of temperature of 1500K around z/D = 15 on the instanta-
neous image. This rise is smoothed downstream over 5D on the time averaged
image. The lift-off length is then around z/D = 17, to be compared with
the experimental value of /D = 25. The fluctuating nature of the reactive
mixing layer is illustrated on Fig. 3.b where the production of P is plotted.
Strong large structures comparable to Kelvin-Helmoltz eddies can be seen in
the lift-off region 0 < /D < 15. The pressure field in Fig. 3.c presents two
diamond-shock patterns relative to Oxidizer and Fuel injection. The shock
pattern relative to the fuel moves in response to the turbulence injected so
it vanishes quickly on the average field before /D = 2.5. The shock pattern
relative to the Oxidizer gets stronger from the injected static pressure ratio
of 1.05 up to 1.3. The pressure oscillation, which reaches 0.6 Bars, is strongly
coupled with the reaction zones (See Driscoll et al. [11] ).

5.1 Longitudinal evolution

Along the longitudinal axis, the mean velocity, temperature, water concen-
tration and mixture fractions are compared to experimental data. In Fig. 4.a,
the axial velocity decreases from hydrogen to hot products bulk velocity (1780
to 1420 m/s) in the first ten diameters. An acceleration about 200m/s occur
because of the diamond-shock pattern. The mean inlet velocity is slightly
higher than the experimental one because of mesh requirements, to keep the
correct mass flow rate

The mean temperature and water concentration show similar behaviors
(Figs. 4.b and 4.c), reaching their maximum around z/D = 17, then decreas-
ing slowly to 50% of the maximum value at /D ~ 60. An induction zone
is visible up to 2/D ~ 10 then the equilibrium is reached as fast as the ex-
periment. This too fast combustion is due to the simplified kinetic model of
Table 2. Finally, the slow decrease is the result of diffusion that is too fast in
the range 20 < /D < 70, where the Smagorinsky model is active on an un-
derresolved grid. This effect is also visible on the mixture fraction longitudinal
(Fig. 4.d) and transversal profiles (Fig. 5.d).

5.2 Transverse evolution

The mean profiles of velocity, temperature and water concentration on
Fig. 5 show a fair agreement with experimental data. Fig. 5.a shows that the
simulated jet spreads radially over 10D, as in the the experimental evolution.
Temperature and water concentration profiles of Figs. 5.b and 5.c present the
correct evolution but the main ignition occurs before /D = 21.5, much closer
to the injector than in the experiment.
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The RMS profiles of velocity, temperature and water concentration are
plotted on Fig. 6. The injected coherent structures give strong velocity fluctu-
ations (Fig. 6.a). The first profile at /D = 0.85 shows clearly the difference
between fluctuations of the fuel and the oxidizer jets. These fluctuations are
weakly damped during their convection downstream in spite of the diffusion by
the Smagorinsky subgrid scale model on the coarse mesh. Temperature and
water concentration fluctuation levels are similar to the experimental mea-
surements, with the same discrepancy already observed on the mean profiles
due to the advanced ignition.

6 Conclusion

A first attempt to simulate the supersonic flame experiment of Cheng and
Wehrmeyer [12, 1] with a Large Eddy Simulation approach has been performed
and obtained some agreement with the experiment. The lifted flame is clearly
captured with a two-step chemistry. The simulation reproduced the fluctuat-
ing mixing layer between oxidizer and fuel developed 15 diameter downstream
to the injection, and the complex diamond-shock pattern coupled with com-
bustion as observed by Driscoll et al. [11]. Despite a very coarse mesh leading
to over-diffusion by the Smagorinsky subgrid-scale model, the mean quanti-
ties of velocity and temperature are reasonably predicted in terms of shape,
amplitude, and evolution. The level of fluctuations are of the order of the
experimental values. These first results are very encouraging and prove that
a LES based only on resolved scales is already an efficient tool to study the
main features of supersonic reactive flows.
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6.6 Analyse de I'teterogénéite

Lintérét de I'exgerience de T.S. Cheng vient en grande partie des mesures sieadtea la
temperature et de la concentration deséxsgsH,, O,, OH, H,0, a plusieurs positions sur I'axe de
la flamme. Ces informations indiquent l€lange dans la flamme (ricipauvre) et 'avancement de
la réaction (inductiofdégagement de chaleur). L'accumulation des mesures sur une loagodep
donne aussi la fluctuation de ces deux grandeurs. La simulatio@érigure aux grandeschelles
produit une solution instationnaire, dont les variations peuggetcompagesa I'expérience. Pour
réaliser la comparaison, des sondes @éscaux points de mesure éxpnentaux enregistrent les
fractions massiques et la teémature. Les dorges obtenues sont directement comparables aux
observations de T.S. Cheng. La simpkcie la cigtique chimique et du maillage utiéis dans
cette simulation vétre visible sur ces comparaisons. Nous saurons donc quel biais est introduit
par l'utilisation d’'un scikmaa deuxétapes. Le premier point de mesux¢pD = 0.85 etr/D =
0.65, se situe dans le sillage annulaire éparateur des jets coaxiaux. A cet endroit, la couche de
mélange est encore fine, ce qui impliqgue une grande sensibilitesultat par rappo#d la position
de la sonde. L'ensemble des observationseexpentales de la Figh.10 (o), se regroupent sur la
ligne en pointiles correspondant auélange sanstaction (trait interrompu). Les ions hydroxydes
(Fig. 6.10c¢) sont inexistants, montrant que laaction d’'induction n’est pas encore igig. On
remarque que les points sont disgersutour de la stoechi@tnie au voisinage des temmm@tures
et concentrations initiales. En particulier, la tedmgture du ralange varie avant combustion entre
1000 et 1500K.

Les observations nueniques ¢) trahissent unébut de eaction d’induction significatif (Figs.10.c).,
bien que les@&actifs principaux n’aient pas enc@ vraiment toucés, comme le prouve la courbe
de I'hydrogene (trait interrompu, Figs.10a). Le sillage du &parateur coaxial est initiaisavec
de l'azote pur, ce qui induit un biais sur les courbes de I'hydnaeg de I'oxy@ne et de I'eau
(Fig. 6.104,.b,.d) : compdra l'air, c.a.d. nélange oxydant deéference, I'azote pur diminue la
fraction de neélange obse#®, et c&écale donc tous les points de mesure vers la gauche.

A cette position, la phase d’induction est significative dans la simulation alors qu’elle est tou-
jours regligeable dans I'exgrience. Ceci est le fait de la surestimation délange par le calcul.
L'utilisation d’un mockle de ggiegation, ou bien plusisement 'augmentation de l&@solution du
maillage, permettrait de diminuer cefet.
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Le second point de mesure,D = 10.8 etr/D = 0.65, se situe au milieu de la zone d’induction,
dans la couche de @ange instationnaire des deux jets coaxiaux. Les observatiobsirentales
(o) de la Fig.6.11, sont toujours sur la ligne deatange sanséaction (trait interrompu). La dis-
persion des points de mesure a augraehit fait du nélange. La dispersion de la teémature reste
entre 1000 et 1508K.

Les points de la simulation nuarique ¢) montrent une&action d’'induction en plein essor. En
effet la masse molaire des radica@¥ atteint son maximum, 0.06 (Fi¢.1Qc). Les Eactifs sont
en partie consomés, au vu des quelques points qualsignent de la courbe @ange sansaction
(trait interrompu) , comme le prouve la courbe de I'hydrog (Fig.6.10a,.b). Enfin, quelques
points concernant la fraction molaire de I'eau ou la témagure se sont disp&s vers la courbe
d’équilibre adiabatique (trait plein, Fi§.10d,.e), prouvant que quelques poches de fluides sont
pas&es par cet endroit en ayant cogtgiment éagi.

La surestimation du Blange est encore en cause. Cependant, le calcul montre une grande
dispersion des points de mesure, illustrant la capaiit la SGEa reproduire uneé&action tés
héterogene : des particules fluidésdifférents stades de laaction (non-&ctives, en phase d’'induc-
tion, en phase d’emballement thermique) passent paéhaerendroit.
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Le troiseme point de mesure/D = 215 etr/D = 1.1, est plaé en amont de la flamme visible
sur la photographie de I'exgpience, Fig6.2. Les observations egpimentalesd) de la Fig.6.12,
sont disperses de facon presque honéog entre les courbesatjuilibre adiabatique (trait plein)
et de nélange sansgaction (trait interrompu). Le nuage de points de la terafure est @anmoins
plus proche de &tat non-eagi (Fig.6.12.c,.e), indiqguant encore unegmondrence de la phase
d’induction. On noteegalement I'accumulation des points vers les zones les plus padvee9)
cau®e par la combustion globalement pauvre.

Les points de la simulation nwarique @) sont tous regrogs pés I'equilibre adiabatique, ce qui
signifie que lagaction a atteint son terme. Le choix d’'une thermodynamique sigpkifglee sur la
stoechiondtrie explique les &calages visibles entreeljuilibre atteint par le calcul etdfuilibre ob-
tenu avec une chimieataillee, particukerement visibles sur I'eau et I'ion hydroxyde (Figl2.c,.d)
dans les zones rich@s> 0.05. Enfin, le domaine de dispersion délange O< Z < 0.1 correspond
a la diversié obseree dans I'exprience.

Ainsi, la comparaison calci@xperience montre que la thermodynamique simdifs’approche
de facon satisfaisante decfjuilibre adiabatique. De plus, la SGE est en mesure de reproduire
I'héterogeréite du nelange. Il faudraa I'avenir une analyse plus quantitative de la dispersion des
points pour peciser cette tendance. En revanche, la combusét@ndgene simude atteint son terme
trop tot, toujours en raison de la surestimation delamge.
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Le quatreme point de mesure/D = 323 etr/D = 1.1, se situea l'intérieur de la flamme.
Les observations edimentales ) de la Fig.6.13 sont toujours s disperses. La concentra-
tion d'ion hydroxyde atteint son maximum (Fi§.13c), ce qui implique que leseactions in-
termédiaires d’induction sont toujoursgsentes. La concentration d’eaképasse @me l'eéquilibre
adiabatique (Fig6.13d) du coé riche, tandis que lefactifs sont en dessous de leur coubre
d’équilibre (Fig.6.13a,.b). Enfin, la concentration en eau varie entre les courbestmge non-
réagi, et de ralangea I'équilibre (Fig.6.13d).

Les points de la simulation nuarique @) s’accumulent vers les zones pauvres. L'eauémadse
pas la concentration @quilibre (Fig.6.13d) confornémenta la ciretique et la thermodynamique
retenue : I'espce interngdiaire | est pauvre en eau, donc la concentration locale ne ppatser
celle de I'espce des produits P.

Cette position est le lieu le plusterogene dans I'exprience, avec des concentrations en ions
hydroxyde et en eau quigassent largemeneéfjuilibre adiabatique. Les choix thermodynamiques
et cinétiques pesents pour la combustion ne reproduisent pas casguienes. Le @passement des
concentrations @&quilibre adiabatique dans I'e&pgence peut bierls tre reproduit en utilisant une
thermodynamique et une @tique chimique compte.
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Le cinquéme et dernier point de mesusgD = 431 etr/D = 0, est plus en aval 'intérieur
de la flamme. Les observations éxpnentales«) de la Fig.6.14lorsqu’elles sont comp@as aux
positions plus en amont (Fig.13 Fig. 6.12) commenceng se concentrer verséuilibre. La
combustion reste és lettrogene, avec des concentrations en ions OH toujéleges, entre 0.02
et 0.06. Par ailleurs, on trouve encore beaucoup dmmges riches.025 < Z < 0.1 a plus de
guarante diamtres d'injection en aval, alors que la flamme globale est pauvre. Cela signifie que le
jet central ne s’est pas encore coitpment relang: a cette position

Au contraire, les points de la simulation nérque @) sont enterement limiés aux zones
pauvres (Fig6.14e). Cette observation signifie que la positigfD = 43.1 est hors de la zone
utile du calcul. La &gion centrale est infisamment &solue pour conserver des poches riches
convecées dans écoulement.

La dispersion du mlange est un bon indicateur dedtarogereité locale. La Fig6.14montre
que le domaine utile de la simulation est bieremdura quarante diagtre en aval, puisqu’aucune
poche de ralange riche n’appatizaussi loin, contrairemerdt I'expérience.

L'analyse pesente montre que la SGE appkga la flamme de Cheng reproduit une longue
phase d’induction, suivie d’'un emballement thermique brutal. Par ailleurs, les zones l&spluss
autorisent la combustioréterogene qui a lieu dans ce type de flamme. Une augmentation significa-
tive de la finesse du maillage permettrait de diminuer la combustion initiale, trop rapide par rapport
a I'expérience, et de conserver éferogereité de I'ecoulementéel plus loin en aval. La thermody-
namique et la ciatique chimique simpliéie reproduisent le comportement global de la flamme au
premier ordre. Des progs sont encore possibles sur les quatre panas du scbma ciretique
PI, actuellement trop brutal lors de la transition indugionballement thermique. Concernant
les plenonenes de @passement dyuilibre, il est peferable d'attendre la puissance de calcul
nécessaire pour un sema complet (s@ma de Yetter(55), car les scemas simplifs soukvent
plus de questions qu'ils n'ereglent.
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Chapitre 7

Conclusion

7.1 Récapitulation

Pour commencer la conclusion, voici lacapitulation du contenu scientifique de cettesth
L'auto-allumage, les jets supersoniques soétendus et la combustion supersonique en sont les
trois themes principaux. Btat de 'art (Chaj®) a défini un angle de recherche pour chacun de ces
themes. Apes introduction deéquations&solues et de la @thode nurarique emploge (Cha),
les travaux peEsenés ci-avant ont ménaux Esultats suivants :

Le phenorene d’auto-allumage a mo#étau chapitré un comportement complexe erégence
de difusion diférentielle. Le couple &thangoxygene s’auto-allume plus lentement lorsque les
réactifs sont initialementépagés (LMI), compaé au cas idal d’'une configuration pmelangee
(HMI), avec un retard de 100% sur le temps d'allumage. A I'ogpds temps d’'auto-allumage
du couple hydrogngoxygene ne varie presque pas entre les deux configurations. Il s'agit d'un
cas particulier a le mecanisme de fiusion diférentielle compense letthi de I'allumage d a la
séglegation deséactifs.

Le chapitre5 montre comment un code de simulation des gradbelles utilisant un séma
centé de troistme ordre peldtre adag# auxécoulements supersoniques. Lathode utilise prin-
cipalement la viscogitartificielle de Von Neumann- Richtmyetr4) pour calculer des chocs sans
modifier le scikma nungrique et le maillage. Outre les cas test du tabehoc et de I'onde de
Riemann, cet approche a permis de traiter avecésulgs chocs des jets soustehdus. L'analyse
pousg&e de ces simulations valide cette approche, et montre la richesse des informé&éesgar
une SGE.

Le chapitre6 décrit une simulation de flamme supersonique auto-@kinCette flamme est
un cas test de la NASA deséaa I'étude de la cigtique chimique intervenant dans les super-
statokacteurs. La simulation utilise une etique chimique simplifie gace aux esultats du cha-
pitre 4, et reproduit clairement la longue zone d’induction endothermique ésistajue de cette
flamme.

Cette somme d'information ouvre de nouvelles posséslitD’'un point de vue industriel, les
configurations de gprétrie complexe prsentant des @monenes transitoires sonéedormaisa
portee. D’'un point de vue scientifique, I'outiegelop@ peut directement prendre en compte une
thermodynamique de gagels, en vue de configurations supercritiques. &umg, cette tkse a
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produit des avar@es notables sur le chemin de la simulation des moteueg$usyotechniques par
la SGE, et les communications scientifiques qui assureagiéirhite de I'ensemble.

7.2 Analyse

Il est utile d’ajouter une analyse des options prises durant caiteth’'ensemble de ces tra-
vaux est desti@a s’approcher de la simulation de gtonenes supersoniquesactifs dans des
géometries complexes. Par la suite, ces simulations sé&temdues des pbBnonenes transitoires
et supercritiques. Ainsi, les techniques les [@usllees obser@s dans Btat de I'art ne peuverdtre
retenues :

En premier lieu, letude du chapitrd prouve que I'hypothse tes commune d’un nombre de
Lewis priségala un est éfinitivement inutilisable dans une combustion par auto-allumage. Les
résultats de l'auto-allumage du couple hydrngoxygene, compdrs au couple &thangoxygene,
ont fait I'objet d’'une session pleieie auQuatrieme colloque international sur la technologie des
lanceurs : propulsion liquide pour lanceurs spatiaax.iege en écembre 2002, puis d'une pu-
blication dansCombustion Science and Technolagy 2003 £2) en collaboration avec le Dr R.
Knikker.

En second lieu, Btat de I'art montre que léoulements supersoniques ont toujaiesabor@
dans la simulation des grandeshelles par des techniques de solveurs de Riemann. Le besoin d'un
maillage non structér et d'un fluide eactif suivant une loi de gagels rend ce choix technigue in-
appropre. Cette constatation a diédes travaux du chapitfe Un article destigé au journaPhysics
of fluidsprésente la simulation de plusieurs jets sogeddus, puis I'exploitation intensive de leurs
résultats.

Enfin, I'étude de combustion supersonique du chagitreontre la ceation d’'une cibtique
chimique simplifee destiBe au processus d'auto-allumage, un point qui n'existait pas dans la
littérature. Les ésultats d’'une simulation utilisant cette efique ont fait I'objet d’une session
pleiniere lors de la comirence international€Y-LES, complexfcts in large eddy simulatiore-
nuea Limassol en septembre 2005. Un article, désdinerme au journaCombustion and Flame
reprend I'ensemble de ces travaux et termine ce chapitre.

Ainsi, par trois fois ces travaux ont priégjieé des techniques simples comges aux standards
actuels. Il est amusant de constater que le readar’sobréte’ facea un probéme plus complexe
suit I'un des obscurs pceptes du @&ebre métre de stratgie chinois Sun Bin"C’est par son
aspect fort qu'une chose perceptible I'emporte sur une autre. Néanmoins, il est impossible d'utiliser
I'aspect fort d’'une chose pour venir a bout de tout. C’est pourquoi les raisons pour lesquelles une
chose I'emporte sur une autre sont toujours les mémes, mais les choses qui peuvent 'emporter sur
d’autres dfferent les unes des autres” L'art de la Guerre siecle avant J.-CCette citationégere
misea part, nous retiendrons que la stgie utiliee nous permet de continuer levéloppement de
I'approche SGE vers des configurations pléealistes des points de vue scientifique et industriel.
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7.3 Perspectives

Pour terminer, voici les travaux actuellement en cours gabdlent directement de cette&te.
Deux nouvelles thses se&roulent au CERFACS depuis le mois de Novembre 2005, toujours dans
le cadre de 'allumage des moteurséas cryotechniques, soutenues par la SNECMA et le CNES.

La premere est meee par Guilhem Lacaze. Son objectif final est daliser des simulations
d’écoulementséactifs transitoires puis de jets fortement soateddus comprenant de la combus-
tion supersonique et une injection diphasique. Le premier point est largemené&etgurd’hui,
avec la simulation de I'allumage "dur” d’'une chambre de combustio@ix@ntale. Dans ce dis-
positif instale au DLR de Lampoldhausen, une chambre initialement pleine d’azote est progressive-
ment remplie d’hydrogne et d’'oxy@&ne. Un allumage par lasegdenche la combustion brutale du
prémeélange, faisant augmenter la pression juad@ubars. La grsence d’un jet supersonique coaxial
en injection, d'une tugre amorée en sortie de chambre, et d’'une phase de remplissagéacive
extemement longues font de ce cas test un calcul pagi@rient dficile. Des esultats concrets
sont céja disponibles, et ont fait I'objet d’une session pléiaia I'atelier organié par la SNECMA
"Third International Workshop on Rocket Combustion Modelitenu a Versailles en Mars 2006.

La seconde thse est conduite par Thomas Schmitt. Elle se focalise sur &asopknes super-
critiques. En fet, lors de I'allumage les terépatures et pressions atteintes font que les gaz ne
suivent plus une loi de gaz parfaits. Il faut datadier les corequences d’'une telle perturbation du
syseéme @quations habituellemebtudg, puis adapter en comguence le code de SGE voulu, ici
AVBP. Le travail initial consiste choisir une nouvelléquation détat, puis de grérer la thermo-
dynamique qui lui est ass@a. Par la suite, les lois de transports dé&ess et de chaleur devraient
evoluer. Pour finir, les simulations&@toulement supercritiques devront s'accommoder de gradients
de densits au comportement n@rique aussi critique que des chocs hydrodynamiques.

Au terme de la thse pesente, "Allumage des moteurs &&s cryotechniques”, Ifeort de re-
cherche dans ce domaine continue en prise directe aveedabats pesenés dans ce document.
D’ici peu, de nouvelles simulations vont voir le jour, prenant en compte de nouveaaoipbnes
physiques et profitant de 'augmentation continue de la puissance de calcldtiéqdurront-elles
conforter un peu plus l'ide que la simulation nuenique est un outil d’investigation scientifiqae
part entere, mais comme dirait R. Kiplingcéci est une autre histoire...
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Annexe 1 : Lois du vol spatial

Konstatin E. Tsiolkovski (1857-1935), Robert Goddard (1882-1945) et Hermann J. Oberth pro-
posent les lois&gissants le vol des fass au @but du vingttme sécle. Leurs travaux sont des
développements de laénanique grérale. Nous allons ici retrouver les relations principales, et
réaliser quelques dimensionnements dedésssimples. Nous eréduirons les contraintes princi-
pales de la construction des &&s.

9.1 Lois du mouvement

Sir Isaac Newton a pseng les trois lois du mouvements et la loi de la gravitation universelle,
dans "Principia Mathematica Philosophiae Naturalis.” en 1686 :

1. Tout objet ayant un mouvement uniforme conserve ce mouvement, sauf si une féreeuest
lui est appliq@e.

2. La relation entre la masga d’un objet, son son aétérationa et la forceF qui lui est ap-
pliquée estF = m&; dans cette loi, la direction du vecteur force est Erme gue la direction
du vecteur acelération.

3. Pour toute action, il y a unéactionégale et oppd=e.

4. Tout objet dans I'univers attire tout autre objet avec une forceé&briyr la ligne des centres
des objets, proportionnelle au produit de leurs masses et inversement proportionnellé au carr
de la distance leseparant. La constante de la gravitatigegalement approée par I. New-
ton, vaut 667321011 m?/(kg.s%).)

9.1.1 Mouvement dans le champ gravitationnel terrestre loin du sol

Un corps de massa place a une distancd du centre de la Terre, avéd désignant la masse
de la Terre et grand devant le rayon de la Terre, subit la force :

mx 4.002 164

s (9.1)

I:terre =
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PHILOSOPHIA

NATURALIS

PRINCIPIA
MATHEMATICA

Autore T 5. NEWTON, Trin. Coll. Cantab. Soc. Mathefeos
Profeffore Litcafiano, 8 Socictatis Regalis Sodali.

IMPRIMATUR:
& PEPYS, ReSe. PR ESES le
Fulii 5. 1686,

| LONDINI

Juffa Secteratis Regie ac Typis Tofephi Streater. Proftat apud
plures Bibliopolas.  Awm MDCLXXXVIL

Fic. 9.1 — Isaac Newton egtl’origine, entre autres, des loiggissant le vol spatial

Le travail Tjij, nécessaire pour emmener ce corps de sa distance imgial€infini, c’est a dire de
le libérer du champ gravitationnel &rit :

* Mm 11 KMm
b do d2 d do do ( )

On peut donc en&Huire la vitessé& donnera ce corps au @&part de la surface de la terre (i.e.
do = 6.37 1Fm), pour que sorenergie cigtique corresponde au travail dediation :

m\2
MYip _ KMm => Vjjp = %M = 11200n/s (9.3)
2 do do

En poussant plus loin legdeloppements des lois du mouvement de Newton, on peut retrouver
les trois lois de Kepler (1605) :

1. Le mobile décrit une orbite elliptique dont le point d’attraction est un foyer;

2. Ladroite mobile-point d’attraction balaye des surfaces proportionnelles au temps qu’elle met

a les balayer;

3. Le carré du temps de révolution est proportionnel au cube du demi-grand axe a de I'ellipse.

Le parangtre principal d’'un mobile dans un champ gravitationnel est la vitesse ragi@le
Compaéea la vitesse de libration localevji, (r), elle cetermine si le mobile est captif, c.a.d. sa-
tellise, ou s'il est libre. Par exemple, les cétas peuvengtre sur une orbite terrestre, solaire ou
extra-solaire. Par coéguent, I'incEment de vitesse qu'un lanceur peut donaeyon projectile
détermine I'essentiel de la performance du lanceur.
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9.1.2 Mouvement dans le champ gravitationnel terrestre pes du sol

Pres du sol, le champ gravitationnel s€=luit une force verticale constante. Avec la deme
loi de Newton inégtee sur le temps de l'instaty a I'instantt;, on conné le mouvement vertical
du mobile au travers de son @berationa,(t) (Eq. 9.4), sa vitesseV,(t)(Eq. 9.5 et son altitude
Z(t)(Eq.9.6).

F = —-mg& —mg= may(t) = mV,(t) = mz(t) (9.4)
Vy(t) = Z(t) = —gt + Va(to) & AV, = g(ts - to) (9.5)
Z(t) = —gt?/2 + Vy(to)t + Z(to) (9.6)

Ceséquations sont la base de la balistique. On éduit entre autres qu’'au premier ordre, un
projectile de vitesse initial®ii; et d’anglea a une apoge zapo = % et une poex =
sin(2a)Vi%it/g. Un mockle plus pécis prendra en compte si besoin les frottements du milieu, pro-
portionnels au caérde la vitesse et qiieduisent la po#e, ou encore la force de Coriolis quéer
une ckviation laérale,

9.2 Loiduvol d'une fusee

Dans un moteur fuee, deux forces motrices soat’oeuvre. Tout d’abord, la troisme loi de
Newton implique que si un sy@mneéjecte une masse un tauxq[Kg/s| et a une vitesse relative
d’ejection Vg[m/d], il subit en retour une force oppesFeject = qVe. Ensuite, la pressioPmet
réegnant dans un moteur ®rsétant ditérente de la pression @teurePey;, le moteur subit une
force de pressiofft press = (Pmot — Pex)Pe, Ae €tant une section éjection des gaz de I'ordre du
diametre maximal de la tudre. On notera que cette force est d’autant pitisace que la pression
exterieure diminue, c.a.d. que I'air se &fie'. La variation de cette force explique la variation des
performances d’'un moteur suivant qu’il se situe au sol ou dans le vide spatial. Par exemple, le
premierétage de la fuge lunaire ar@ricaineSaturn Vperd au @collage 12% de sorffecacié par
rapport au vide.

Afin de gauger I'ficacie de chague moteur fes, on le compara un moteuéquivalent iéal
de pousée constant&equiy €t de consommation constarnmigiy = % pendant le temps de vt
ats.

I:equiv = m(t)V(t) (9-7)
& I:equiv _ o
fto o ot = fto V(t)ot (9.8)
DA 1 () = V(t) - V(to) (9.9)
Qequiv to = T 0 .

ICette caraétristique rendue publique notamment par R. Goddard, fit un petit scandadbatodl vingtéme sicle,
guand le bon sens congi@it que la pesence d'un milieu matiel sur lequel s’appuyestait forément peféerable. Ce
contre-sens vient de la propulsion p&tibe quiévoque plus facilement un tire-bouchon dans dgdi qu’unejection de
matiere. Une Rlice reste cependant un motéureaction, pouvant fonctionneffeeacement dans un fluide non visqueux.
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Fequiv (m(tl)
In
Qequiv m(tO)
L’ équation finale du moteur &édl, Eq.9.10, montre que les deux paré&tnes essentiels d'un
moteur fuge sont la forcéquivalente d’une part et le rapport entre masses initiales et finales d’autre
part. Cette approche fut introduite en 1900 par le russe Tsiolkovsky. Il introduisit les guaimtit
dite "impulsion sgcifique’, et le rapport de masBg, ce qui nenea I'Eq. 9.11

) = AV (9.10)

1 |Fejec Fores
Ispxgxln(Rm)zAV=ft[ jeell) + P 5(t)]at (9.11)

to rn(t)

Ces deux paragrtres sont les deux clefs des nouveaux moteuéefuud e rapport de masse devient
le parangtre principal de construction. Il donne en premier lieu &t des fuées multiétages.
L'application nungrique montre par exemple que la&edunaireSaturn VVdans une version mono-
étage verrait sa masse multgdi par 238, comme indigé dans le Tablea@.2. Un tel engin est
beaucoup plus flicile a mettre au point du point de vue de ésistance des n&iaux. Limpulsion
specifique est une quantitplus abstraite ngq:‘jq = Isp x g. Multipliée par l'acéléeration de la
pesanteur, elle donne une viteségekment suprieurea la vitesse éjection des gaz propulsifs,
mais l'interet est ailleurs. Limpulsion gxifiqgue est donge au premier ordre par la nature des
carburants, et seulement au second ordre par I'optimisation technique du moteur. Ainsi, connaissant
la charge utile et I'indement de vitessa donner, on @duit des travaux de Tsiolkovsky la nature
des carburants et la masse du lanceur. Le nomliagks dpend alors d’'une optimisation entre
efficaci€ de la propulsion et contraintes structurelles.

Pour \érifier la pertinence de ces outils, voici I'exemple exempleci@ du V2. Le cahier des
charges seasume ainsi : "une arme de type missile balistique capable d’envoyer une charge militaire
d’une tonnea 300 km de distance”. Le tir optimétant gali€ a 45 degés, on trouve une vitesse
initiale de 1715 ifs. Un calcul ballistique plus complet prenant en compteckstance de l'air
augmente cette vitesse initiale de 25%, soit environ 2360hbe couple OxygngAlcool est le
mélange le plus performant utilisable, et permet dé&spune impulsion gzifique proche de 200s.
Il vient alors le rapport de mass$&, = exp(Vinit/(Isp.g)) = 3.23. Il reste don@ construire une
structure de fuse capable deesistera la masse total®lo = 3.23 * (Mcharge + Mstruct + Mmot)
et le moteur correspondant, capable de soulever cette masse totale. La solution deereepenbl
1944 est une structure de 1 torgguigee d’un moteur de 2 tonnes, soit une masseéolhge de
presque 13 tonnes, comme indigdians le Tablead. 1.
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Tas. 9.1 — Caradristiques du VA4

Charge utile 900 Kg
Rm 3.2
Vitesse finale| 2317 mis (300km)
Masseétage 11905 Kg
avide 3100 Kg
Masse totale 12 805 Kg
avide 4 000 Kg
Isp 203 s

Tas. 9.2 — Caradiristiques dé&aturn V

Charge utile 47 000 Kg
Vitesse finale| 10 886 nis (Lune)

Etage 1 Etage 2 Etage 3 Mono-étage
Masseetage| 2 286 217 Kg| 490 779 Kg | 119 000 Kg || 6 960 000 Kg
avide 135218 Kg | 39048 Kg 13 300 Kg 135218 Kg
Masse totale 2 942 996 Kg| 656 779 Kg | 166 000 Kg || 7 007 000 Kg
avide 791997 Kg | 205048 Kg | 98 300 Kg 791 997 Kg
Rn 3.71 3.2 1.69 38.45
Isp 304 s 421s 421 s 304 s
AV 391457 ks | 4807.76 nis | 2163.98 nis || 10 883 nis
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Chapitre 10

Annexe 2 : Jets supersonigues
sous-cetendus

10.1 Methode des caradristiques

La méthode des caraatistiques est la plus ancienne technique @#ipour €soudre legquations
d’Euler dans la configuration d’'un jet supersonigue. On remarque tout patemiént la thse
de I.S. ChangZ{1) parue en 1945 etatliee si@cifiquement aux jets supersoniques sogteiadus.
Cette nethode profite du caraate hyperbolique desquations d’Euler dans wtoulement super-
sonique dans un cas stationnaire bidimensionnel. Elle ésepée et disciie dans de nombreux
ouvrages 137 y 4).

Dans le livreCompressible Fluid Dynamiake P.A. Thompsonl{3), cette néthode est applicu
a un jet sonique sousetendu par un rapport de pression statigjlfeR = 2. Le résultat du calcul
est reproduit dans la Fid.0.1, avec 8 lignes caragtistiques pour &crire I'expansion initiale et
5 lignes caradristiques pour calculer le reste du champ. Un calcul identiqueeabtr avec une
routine écrite en FORTRAN 9outilisant 20 lignes caraétistiques, avec pougésultat la Fig.10.2
On y observe clairement le faisceau detahte de Prantdl-Meyer et sa prena 'reflexion’ sur
I'axe de synétrie. Il interagit ensuite avec la ligne de glissement : il se transforme en faisceau de
compression tandis que la ligne de glissement se courbe vers le centre. Le faisceau de compression
se 'reflechit’ sur I'axe de syratrie, avent de se concentr@id’approche de la ligne de glissement.
Cette coalescence montreepiement que les caraistiques les plus en aval se croisent, c.a.d.
gu’un choc faiblea lieua cet endroit.
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Fic. 10.1 — Feseau de lignes carécistiques pour un jet sousttndu obtenu par Thompson()

=2

I,NPR

tistiques (8 pour I'expansion initialdyjach

ae

avec 5 lignes car

Fic. 10.2 — Reseau de lignes carécistiques pour un jet soustbndu obtenu avec 20 lignes ca-

racéristiques Mach

=2

1,NPR
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Cette routine estéutiliste pourétudier le comportement diéseau de caraatistiques pour
differents rapports de pression. Afin de prolonger le calcul, si deux édsdicfues se croisent, celle
du cot aval est stogge. Par ailleurs, le calcul fait appé@ra un choc droit (ligne verticale)éd
que les rapports de pression et de dénsittre I'axe et I'exérieur permettent deévifier la relation
de Rankine-Hugoniot. Les equations uéks correspondeatunécoulement bidimensionnel plan.
Un autre jeu déquations accompagrd’un algorithme plus complexe permet d@soudre les cas
axisynetriques.

Dans le cas d’un jet faiblement souétendu (Fig10.3a), la structure en diamant semble pou-
voir se epetera l'infini. Dans un ecoulement visqueux, la turbulence et la viseatiisipent cette
structure. Pour un rapport de pression un peu ple (Fig.10.3b) des cellules ovides ont rem-
place les cellules en diamant. La structure est encepétitive. Des lignes caragtistiques dispa-
raissenta chaque fin de cellule, diminuant laégision du calcul, c’est pourquoi on ne tient pas
compte de la dilatation des cellules ver I'aval. Un jet fortement s@srdiu possde un éseau de
caracéristiques plus complexe (Fig0.3c¢). En dfet, le faisceau deédente commenca coalescer
depuis l'inérieur du jet @s la reflexion sur la ligne de glissement. Cette coalescence se traduit par un
choc faiblea l'intérieur de la cellule de&tente. Ce choc faible s’intensifie vers I'aval, avargt
terming par un choc droit, ce quétimite un volume oviale ferné que I'on appelle parfois "bouteille
de Mach”. La n&me structure est visible pour les je@ssfortement sousatendus (Fig10.3d). Le
choc faible remonte jusga’l'injection lorsque I'on augmente le rapport de pression.

La méthode des caraatistiques reproduit explicitement dans un temgs faible les principaux
élements non-visqueux d’un jet soustendu. Elle donne par ailleurs des informations utiles sur
I'origine de chaqué&lément non-visqueux psent dans un jet sougtgndu. Cet outil est aujourd’hui
utilisé pour calculer &s péciment l'inerieur de la cellule deétente (12). Ce type détude
permet de &gler I'alimentation en gaz réfieé d’'un acélérateur de particules.
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Fic. 10.3 — Reseaux de lignes carécistiques de jets soustbndus
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10.2 Tallle des bouteilles de Mach

Il est utile de conridre la taille de la cellule de&tente avant #me d’en faire le calcul, d'aps
le rapport de pression statique et le Mach d'injection. Le€grpentations, thories et simulations
variees permettent deeduire des lois qui donnent cette information. Avant de commencer la revue
des Esultats exprimentaux et nu@riques, on note que léguations d’Euler ne&pendent plus
de la viscosit. Ce @tail entrdne que la solution est igghendante deéchelle de longueur. C'est
pourquoi les coglations suivantes sont adimensiées par le diagtre d’injection D.
Trois parangtres sont essentiels :
— Le Mach de sortie Mg, c.a.d. le nombre de Mach moyen dans la section de sortie du jet.
— le rapport des chaleurs sgcifiguesy, également moyernsur la section de sortie du jet.
— le rapport de pressionNPR(Nozzle Pressure Ratio), soit la pression statique moyenne dans
la section de sortie du jet diege par la pression statique du fluide entourant le jet. Dans
certainesttudes, c’est le rapport de pression totdleR,: qui est utili€, égal au pecedent

multiplié par le facteur &+ MTZV soit 1.7 pour un jet d'air sonigue. Ce facteur est obtenu par
I'Eq. 10.1:

P + piz M2
NPRot = —o—2- = (1+ —7) NPR (10.1)
Pstateo 2
La longueur de ces bouteilles c.a.d. la position norréaks; /D depend de ces trois parétnes
le la facon suivante 3 o (Me)™1(y)"%3(NPR~%°. Trois grandes classes deethodes permettent
d’obtenir ce esultat. Il y a tout d’abord, de multiples célations exprimentales, comme celle de

Lewis & Carlson ©7), donree en Eq10.2 valide sur la plagdPRe [1, 100, d'une pgcision de

AY

10%, avec urecart maximum de 31% par rapport aux expnces de Epoque.

X
5 = 0.69M, (yNPR?® (10.2)
Ensuite on trouve les athodes de calculs aux caraigstiques comme celle de Hanson & Pal-
mer (112 qui profitent du caraére hyperbolique desquations de Naviers-Stokes ecoulement
supersonique. Sur la plagéPR e [1, 1004, un code de calcul pdit la position du disque (Corre-
lation Eq.10.3 avec une erreur igfieurea la dispersion de€sultats exprimentaux.

% — 0.8736(NPR?52069 (10.3)

Enfin, des simulations plus classiques de volumes finis pelwteatutilisees, comme I'ont fait
Cumber §8). Un code volume finis RANS, avec un &ha du deuxime ordre, un mage de
turbulence typé — € et une correction du taux de dissipation prdmgar Sarkar, fonctionne sur
la plage,f—; € [1,40]. Malgré la dispersion de€sultats exprimentaux propds, le code semble
sur-estimer jusqal 30% les dimensions des bouteilles de Mach. Son comportement esaapr
par la corélation Eq.10.4

% — 1.2182(NPR4236 (10.4)

L'ensemble des sources menantes esultats est li¢t de margére non exhaustive dans le ta-
bleau10.1, puis repésengé sur le graphiqué0.4 Le graphique sugrieur de la Fig10.4 montre
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Date Auteurs Type Plage NPR| Approximationxy/D = A(NPRB
1953 NACA Expériences [4,100] A =0.9857B = 0.4584
1958 A.P.L. Expériences [6,80] A =0.8846B = 0.5278
1958 | Adamson & Nichols §) Calculs [2,100] A =0.986B = 0.5025
1962 Love & al. Expériences [7,25] A =0.8034B = 0.4021
1962 | Eastman & Radtke=(?) | Calculs M.O.C.| [7,25] A =0.7035B = 0.4525
1962 Crist & al. (37) Expériences [2,40] A=1049B = 0.4644
1964 | Lewis & Carlson £7) Corrélation [1,100] A=0.69Mgy%® B =05
1981 Addy & al. Expériences [2,5] A=1231B=0.38495
1985| Ewan & Moodie (7) Expériences [2,12] A =0.6964B = 0.5846
1998 | Hanson & PalmerX(1?) | Calculs M.O.C.| [1,1000] A =0.8736B = 0.52069
2002 Cumber & al. 88) Calculs F.V. [1,40] A=12182B =0.4236

Tae. 10.1 — Compilation des fierentes sources concernant le rapggrtD. M.O.C : Méthodes aux
caracéristiques, F.V. Mthodes Volumes Finis

des esultats peu dispets, donnant une erreur de 20% maximum sur I'ensemble des rapports de
pression. Cette dispersion est d’aborégamte dans legsultats exprimentaux, notamment avec

les observations de Ewan & Moodig1), inferieures de 10% aux autres éxi@nces et coélations.

La tendance globale des éqences montre une&dgere accumulation dessultats vers I'enve-
loppe sugrieure du nuage de points. La dgation de Lewis {7) est en bon accord aveésultats
experimentaux. On notégalement un bon accord entre les deux simulations aux éasdicfues,

dites "M.O.C."(Method Of Characteristics) : Eastman & Radtke vs. Hanson & Palmerétizoate

de calcul du disque de Mach n’est pas exactementiae De plus, 38 a@es &parent ces deux si-
mulations et cette Bthode est &s sensibl@ la puissance de calcul mise en ceuvre. Matgla, les
résultats de Eastman sont téufait corrects, ce qui prouve I'excellent rapporé€isioniColt Calcul

des néthodes M.O.C. Les athodes volumes finis dites "F.V."(Finite Volumes) ont fait leurs preuves
dans lescoulements supersoniques. Ici, les simulations de Cumber & al. s’approchent de I'enve-
loppe sugrieure desésultats pecddents. De la Bme margre, des ex@riences, coglations, et si-
mulations concernent le diatre du disque de Mach. L'ensemble des sources mareaed esultats

est lise de marére non exhaustive dans le tablddu2, puis represeitsur le graphiqué0.4 Dans

le tableau, on voit uneés grande dispaétdans les co@lations, avec un exposant sur le pagam

NPR (Exposant B) variant de 0861.7. Le graphique igfieur de la fig Fig10.4 montrea nou-

veau une faible dispersion dessultats, donnant une erreur de 10% maximum, exception faite des
résustats de Crist, sur I'ensemble des rapports de pressionesdsats exprimentaux de Crist
s’éloignent des autregsultats de plus de 30%. On notera cependant que égttedsexeriences

est la plus ancienne de I'ensemble bibliographiqueseng ici concernant les tailles de disques

de Mach. Les simulations F.V. de Cumber & al. , ainsi que les simulations M.O.C. de Hanson et
Eastman se placent au milieu désultats exgrimentaux.
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Date Auteurs Type Plage | Approximationdy/D = A(NPRP
1962 Crist & al (37). Expériences | [2,40] A =0.3306B = 0.59021
1980 Antsupov & al. ©) Exp.& Corr. [2,40] A =0.05106B = 1.731661
1980 Lamkin & al. Correlation [1,6] A=0.1955B =0.6769741
1985| Ewan & Moodie ¢7) Expériences | [2,14] A = 0.08905B = 1.263585
1998 | Hanson & Palmerl(12) | Calculs M.O.C.| [1, 1000] A=0.273B=0.6769741
2002 Cumber & al. §9) Calculs F.V. [1,40] A=0.2517B=0.7729036

Tar. 10.2 — Compilation des fierentes sources concernant le rapdgrtD. M.O.C : Méthodes aux
caracéristiques, F.V. Mthodes Volumes Finis
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Fic. 10.4 — Positiorxy /D et dianetre du disque de Madth, /D en fonction du rapport de pression
normali€ NPRc.a.d. le rapport de pression totale, dans leMas= 1 (Jet Sonique) ey = 1.4
(Fluide proche de l'air).
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10.3 Analyse du champ lointain d’'un jet sous-étendu
Le concept d’'autosimilaiét est utili€ dans les jets de fluide Reynoldsélee. Birch & al.
étendent ce concept aux jets so@teshdus dans deux articles traitant respectivementa&@sidsances

axiales de concentration4) et de vitessel(5). La section psente rappelle @vement lesésultats
de cet outil.

10.3.1 Dianetre virtuel du jet

Niveau3 ... . 3

Niveau2 ...............

Niveaul ..............|.. ..

Fic. 10.5 — Jet de fluide meade : Niveau 1, conditions dans |éservoir; Niveau 2, condition
I'orifice ; Niveau 3, conditions aj@s cetente

En supposant d’abord que les forces visqueuses sgtigeables dans la zone détente (du
niveau 2 au niveau 3), puis qu'il n'y a pas d’efitrament du fluide ambient, on pe@trire la
conservation de la masse et du moment sous la forme de)Eet Eq.10.6:

p3V3Az = p2V2ACp (10.5)

paV3As = paV3ACE + Ax(P2 — Ps) (10.6)

Au passage, les airés = 7d?/4 etA, = nd2/4 sont introduites. Un cdicent de perte de charge
Cp est ajout au niveau 2. Les grandeuks et V3 sont alors donges par les EdLO.7et Eq.10.8

paV2A,CE

As =
P2 - P3 + p2V22C2D

(10.7)




200 Chapitre 10. Annexe 2

P, - P3
10.8

p2V2Lp (10.8)
Ce jeu dequations &té établi par Hess & al. (1973)
(Shapiro, 1953), on peut relier le niveau 1 au niveau 2 :

V3 = V2CD +

. En utilisant les relations isentropiques

v

p,=p, (2| 10.9
=25 (109

1
2 \ T W
P2 = P1(7+ l) RT, (10.10)

R 2
V2= (7+1) (10.11)

Sachant que le fluide retrouve sa térgiure totale ags le disque de Mach, on a la ralation

T3 ~ T1. Ainsi, la vitesseVs et le dianetre virtueld, du jet s’expriment en fonction des grandeurs
du niveau 1 par les Eq.0.12et Eq.10.13

- 867

10.12
von (10.12)

1
d\/ P]_ 2 v-1 V2
—=1[Co=|——| — 10.13
d \/ ng(y+1) Vs (10.13)
Dans le cas des jets fortements soéseddus, c.a.d. dans le cas de I'H.14 I'equation
Eq.10.13se simplifie vers la forme de I'equation Efp.15

V3=V2 CD+

-y

Py =

23 _ NPR 10.14

P1 z (7 + 1) (10.14)
d 2 \i1 1

1

& _ \pR/ZC, ( ) : (10.15)
d y+1) »Ci+1

Limportant dans cette relation est que le ditne virtueld, dépend du rapport de pression
totale NPR selon une loi du type% o« NPRY2 Ce fésultat peutre compae avec les dférentes
cortelations donnant les tailles des bouteilles de Mach. En supposant uettBata disque de Mach
dTM proportionnela la longueur de la bouteille de I\/Iaé‘gﬁet au diangtre virtuel du jetequivalent
dv

4. On obtient la relation de I'EdL0.16 qui est toud fait compatible avec I'ensemble dé&sultats
experimentaux.

% o dFM o XFM « NPRY/2 (10.16)
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10.3.2 Vitesses et concentrations axiales

Les cecroissances de vitesse axibdlg/Uq(x/d,) et de concentration axialg,/Cp(x/dy) sont
décrites par des lois hyperboliques, BE.17et Eq.10.18 valables loin de l'orifice, c.a.ci‘.‘dv—"W >
1.

Uax K
U‘;(X) _ X_Oi“(ov (10.17)

Cax k a 1/2
C‘;(X) - X_Oi“(ov (Z—g) (10.18)

Dans cesquations, la concentration deférenceCy est la concentration moyenne deactif
dans la section de sortie du jet, et la vitesse &ferencelUg est la vitesse virtuell&/s issue de
I'équation Eq.l0.12avecCp = 1.0. Une constante deédiation hyperboliquék et une origine
vituelle X, apparaissent, communs aux deux lois. lls sont introduits tels que la granésangr
devient infinie SiX — Xgy = kad,.

0 f X

ov

Fic. 10.6 — Jet sonique sougtendu (Trait plein) et son jet sonique adapguivalent (Trait inter-
rompu). En champ lointain, le€droissances de vitesse et de concentrations sont hyperboliques.
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15.0

10.0 -

Vo / Vaxe

50

0.0 ‘ ‘ :
0.0 100.0 200.0 300.0 400.0

x/d

Fic. 10.7 — Donkes exprimentales de vitesse axiale pour un jet sonique fortement siapdll
(NPR=31). L'abcisse est normaée par le diaratre de l'orificed. La vitesse est normaée par la
vitesse du soa la pression egtrieure (zone gtendue) eh la temgrature totale du jet (tendpature
du reservoir).

La Fig.10.7montre le profil de vitesse axiale d’un jet sonique fortement sé@tsrdlu. Comme
c’est inverse de la vitesse qui est &acineévolution hyperbolique se traduit par une droite. On
observe donc unévolution hyperboliqgue poux/d > 200. Dans la zone proche de l'orificee
[0, 200] appart une forte @viation, qui marque &loignement d’'un&gime hypeerbolique.

L'Eqg. 10.17peut aussi s’ecrire sous la formfiiae de I'Eq. 10.19 La Fig.10.7permet donc de
calculera partir de ésultats exprimentaux les inconnuegy etk.

Uo Xxd Xy d
Uaxe(X) = am\/ - le = aX+,8 (1019)
Le résultat du calcul des deux inconnugy etk a partir de ésultats exprimentaux est @seng
dans la Fig10.8 pour desNPRallant de 1a 80. Le facteur de&Viation est toujours croissant. Par
contre, l'origine virtuellexy, tend vers une limite aux alentours dedS@tteintea 20% pes s
les NPR suprieursa 20. Les Eql10.20et Eq.10.21donnent des cogtations qui permettent de
retrouver cegvolutions.

kd,/d = 3.956(NPR®>29 (10.20)

%V = 171971+ 7.43486Ln(NPR (10.21)

Les profils de concentrations et de vitesses axiales, une fois &s@igec ces deux paratres,
permettent la coalescence désultats exprimentaux des jets soug&@ndus, quelque soit le rapport
de pression NPR. La constante davihtion hyperboliqué ne cepend pas du rapport de pression.
On trouve exprimentalemenk = 4.83, ce qui est proche de la valeur de cette constante pour les

jets subsoniquesk = 4.89.
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Fic. 10.8 — Evolution du facteur&viationk et de I'origine virtuellex,, en fonction du rapport de
pression NPR
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Fic. 10.9 — Donges exprimentales de vitesse axiale et de concentration axiale pour 26 jets soniques
fortement sous&tendus PR e [2.47,75.92]). L'abcisse est normake par le diamtre virtuel du
jet. La vitesse est normadie par la vitesse virtuells issue de Equation Eq10.12avecCp = 1.0
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Chapitre 11

Annexe 3 : Cait de calcul

11.1 Contrainte du calt de calcul

La contrainte du cat de calcul est essentielle dans la simulation @rique. Cette annexe donne
un apercu des moyens de calculs actuellement disponibles. Les observations et prospectives qui
suivent sont tiees du rapport au ministre deédlucation nationale, de I'enseignement &sigur
et de la recherche, intitelLa politique francaise dans le domaine du calcul scientifiqa& de
Mars 2005 et &dige par Mr. E. Sartorius et Mr. M. &bn. Les donees quantitatives concernant
les supercalculateurs suivent la loi de Mdoee se @riment en quelques semaines. Cependant, les
tendances et politiques de calcélgluent bien plus lentement, et il faut plusieursé@emavant de
voir des mutationsféectives dans les moyens de calculs d’un pays @oAmant d’aller plus loin,
voici les grandeurs qui permettent de comparer les supercalculateurs entre eux.

La puissance de calcul d’'un supercalculateur est neesenflopsi.e. floating point operation
per secondopérationsa virgule flottante par seconde). La puissance menéiemst dite 'puissance
de cite’, de 5a 10 fois suprieurea la puissance de production nominale. Il faut noter que la mesure
dépend de I'application. Leffopset leurs multiple$ sont adagits aux calculs de nombresas.

La puissance de stockage d’un supercalculateurggalement intervenir dans sémaluation glo-
bale. Celle ci se mesure ectets

11.2 Panorama des moyens de calculs

En France, quatre structuresbergent les supercalculateurs : Le CINES (Centre Informatique
National de 'Enseignement Sépeur), I'IDRIS (Institut du Eveloppement des Ressources en
Informatique Scientifiqgue - Direction des Applications Militaires), Epdrtement Sciences et si-
mulation de I'information du CEA-DAM (Commissariat’Energie Atomique) et 'IN2P3 (Institut
National de Physique Nughire et de Physique des Particules). Les moyens de calculéetto M

lla puissance des calculateurs double tous les 18 m@sans. En termes mdmatiques, si\t est le temps de
t
doublement de la puissance de caleg., cette loi sécrit :Pegc(t) o (2”“)
2Rappel des f@fixes grecs utiligs :kilo (K) :10° mega (M):10° giga (G):10° tera (T):10'2 peta (P):10'

205
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France ne sont pas mentid@®ici, car ils sont exclusivemenédiés aux pevisions. On notera
également que le 'IN2P3 se distingue par sa puissance de stockagét befibrdre duPoctets

bien plus que par la la puissance de calcgatpe par ses fermes de calculateurs. Ces structures
sont pésenges dans le Tabledl. 1

Centre CINES IDRIS CEA IN2P3
Personnel 50 50 190 60
Localisation Montpellier Orsay Bruyeres le Chtel Villeurbanne
Colit total 5.4 M EURan 9.2 M EURan 10 M EUR/an 8.8 M EURan
Principaux | IBM-SP4 :1.85flops | IBM-SP4 :6.5flops | HP-SCA45 :2.Zflops 654 biprocesseurs
Calculateurs| SGI-O3800 :0.8flops | NEC-SX5 :0.3flops | NEC-SX6 :0.4flops | IBM,NEC,SUN :1.8flops

Tas. 11.1 — Descriptif des structures accueillant les supercalculateurs ouverts au calcul scientifique
en France en Nov. 2005.

On trouveégalement des centres de calculs de taille ingelimire, ou nesocentres. lls mettent
en commun des moyens de calcaill¥&chelon egional, @gageant des puissances de I'ordre d&0.1
1Tflops Il y a enfin des moyens de calculs locaux in&sifbour les besoins specifiques d'é@ugiipe
industrielle, militaire, ou de recherche. Le rapport migigtl 2005 fait remarquer que dans Eal
I'essentiel des calculs devraie@tres traigs dans les gsocentres, tandis que les calculs dss tr
grande ampleur seraient ins&dlsur les grands supercalculateurs. C’est pourquoi les rapporteurs
pointent du doigt le fractionnement des calculateurs. figt,esur ''lBM-SP4 du CINES, 10% de la
production utilise au moins la magtide la puissance de la machine (128 processeurs sur 256), 31%
utilise le quart (64 processeurs), 54% le haitie (32 processeurs). Inversement, plus de la enoiti
de la production pourrait se faire sur une machine de UfRps

La conclusion fondamentale du rapport miargl 2005 concerne le retard de la France dans
le paysage eurd@en et mondial du calcél hautes performances. Les statistiques de I'organisation
ARCADE?® montrent que la puissance de calcul de la Fran@&menrame@e au produit irétrieur
brut oua la population, se situe aux toutes deras places de I'union eureenne. A |echelle
mondiale, la liste du 'top 500’ estloquente. Ce classement des 500 supercalculateurs les plus
puissantsétabli par les univergis de Mannhein et du Tenessee, est @ftrence mondiale. Dans
le classement de novembre 2005, la France n'y fait afijpargue 8 machines, dont la preme de
situea la 62 place.

11.3 Cait des codes de calculs

Un code de calcul performant est pafidition un programme qui profitefficacement des
capaciés du supercalculateur qui I'egute. Or les supercalculateurs ont des architecturesegri
L'architecture paraélle distribue des morceaux du préfriea des processeurs traitant le€mgions
une par une. L'architecture vectorielle confie le pesbea un processeur capablefiéctuer simul-
tanément une grande quaritl’'opérations identiques. Chaque architecture impose un algorithme

Shttp ://www.arcade-eu.info/index.html Organisation eurdg@ene non-gouvernementabut non lucratif des-
tinéea favoriser lesechanges de svaoir et d’informations sur les politiques et les infrastructures @menukgicalcul
intensif
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Rang autop500 NonyInstitut Pays Puissance

1 Blue Gene U.S.A 280.6Tflops

7 Earth Simulator Japon 35.9Tflops

8 Mare Nostrum Espagne 27.9Tflops

9 Stella Pays-Bas | 27.4Tflops

13 EPFL Suisse 18.2Tflops

16 Méteo Corée du sud| 15.7Tflops

26 Méteo Chine 10.3Tflops
33-34 ECMWF Royaume-uni| 9.2Tflops
36 APAC Australie 9 Tflops
37 HWW-U. Stuttgart| Allemagne 9 Tflops

51 U. Sherbrooke Canada 6.9 Tflops

62 CEA-DAM France 5.8 Tflops

Tas. 11.2 — Extrait du classement 'top 500’ des supercalculateurs en aawiNov. 2005. La
puissance mentioie est celle @gag avec le banc d’essai n@mque LINPACK

de programmation gzifique. Cette contrainte augmente avec la taille du calcul.

Ainsi, faire migrer un code peaspour une architecture vers une autre architectureiantra
une perte significative de performances. De plus, la maintenance @tdeogpement augmente en
complexig, ce qui géve le cdit humain du code. C’est pourquoi les performances d'un code de
calcula hautes performancegpkndent bien plus de la politique de s@veloppement que de la
gualite de ses programmeurs.

Un algorithme i@alement optimis prend en compte les egtions et la gestion de laGmoire
de toute la chime de calcul. Or, trop souvent, les programmesgtants (maillage, partitionne-
ment) ou suivants (stockage et analyse des @desnne bréficient pas du ime dfort 'politique’.

En dfet le calcul parafile ©ali® au @&but de It 2005 sur le supercalculateur IBM Blue Gene
du T.J. Watson Research Center avec le code AVBP, I'absence d'un partitionneme’iparll
compligle frieusement le probine. Au deh des contraintes techniques, c'est le travail humain
qui pose proldme lors de simulations de grande ampleur. Si leesgstde stockage et d’a&&s aux
produits de simulation n’est pas pérsbase pour traiter des masses de édesnles outils d’analyse
deviennent inutilement complexes.

11.4 Cait des SGE psenges

Cette section expliqgue comment estinaepriori le cdit de calcul d'une simulationfiectiee
par AVBP. Prenons un pradne physique quelconque. Son volume de calcul estaiseparN
points, et contient des volumes de calculs de tailleesepre ouégalea Ax, longueur de la plus
petite structure qui sera sin@d. La vitesse maximalg présente dans le calcul (vitesse maximale
convective en supersonique, vitesse maximale acoustique en subsonique) donne une estimation du
pas de temps maximal pour un code explicite comme AVBP< Ax/U. Le pas de temp<el est
pris 30% plus faibleCFL = 0.7) pour stabiliser le calcul. Enfin, le temps cagaistigue maximal
du prenoneneétudi tmaxpermet de donner le nombre @&rations requises; = tmaxU/(CFL.AX).
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Le produitN.n;; donne une estimation de la taille nariqueT,, du probEmeétude.

Tn = NotmaxU/(CFL.AX) (11.1)

Du point de vue du supercalculateur, seule une fraction de la puis$ipgede cete est
dévelopgee lors de I'ekcution du code. Les pertes sont de plusieurs origines. Il y a tout d’abord
I'accélerationS U (Speed-updue exclusivement au parélismée'. Ensuite, on trouve I'icacié E
CodegCalculateur. Pour un codeédlement paradle, un supercalculateufi@hant 10 flopsde
puissance de éte ne devellopera quedl flopseffectif (E=10%). Enfin, I'utilisateur ne demande
qu’'un nombre limié de processeurs, par rapport au nombre total®". La puissancefEective est
donc donge par la relation

Peff = np/ﬂt;?t * B« SU(Np) * Perete (11.2)
Parametre Jet de Chuech, Chdp. | Flamme de Cheng, Chdp,
Points (N) 507 337 139 560
Taille min. (AX) 1.1710%m 4.810°m
Vitesse max () 360m/s 1650m/s
Pas de tempsi\t) 1.2010"s 1108s
Temps caractfay) Ims Ims
Iterations(y) 8330 100000
Taille num.(T,) 42310 1.4010°
Puis. cetePerete) 80G flops 80G flops
Total Processeursif") 40 40
Processeurs demaesl1,) 16 16
Accéleration § U(16)) 1 1
Efficaci€ (E) 15% 15%
Puis. dfectivePes) 4.8Gflops 4.8Gflops
Efficacié 10Qus/proc/it./noeuds| 15%us/proc/it./noeuds
Durée 89500s/25h 45200G5/125
Heures CPU 400 2000
Colt 400CEUR 2000 EUR

Tas. 11.3 — Estimation du dd de deux simulations nueniques pesenées

4Un code paraéile ideal SU = 1 demande une seconde céexition sur 10 processeurs lorsque dix secondes sont
nécessaires sur un seul.
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Les lanceurs spatiaux ont aujourd’hui besoin de moteursefusryotechniques capables de s'al-
lumer plusieurs fois au cours duéme vol. L'allumagettant un nécanisme exémement dlicat
dans les conditions en vol, il esécessaire de&lelopper et d'utiliser des outils gxis et fiables
pour aider au @veloppement de cette technologie. Cetéséh@veloppe la simulation des grandes
echelles (SGE) pour traiter l&oulements transitoires supersoniqueectifs. Diférents aspects
sont aborés : ciretique chimique de I'auto-allumage effdision ditérentielle, traitement nuénique
desécoulements supersoniques, combustion. Des comparaisons avec dessdexgrimentales
sur des configurations acamhiques permettent de valider leavéloppementséali€s et de com-
prendre en étail le mecanisme d’auto-allumage. Sur la base de éssltats, des simulations SGE
de configurations industrielles sont maintenant envisageables, afirdr les diérents egimes
transitoires d’allumage.

Mots clefs :Simulation des grande<chelles, combustion, auto-allumage, supersonique

Abstract

Today, space launchers require cryotechnic rocket engines able to reignite during flight. The ig-
nition phases in flight conditions are particularly critical and the development of restartable engines
needs accurate and reliable tools. The present thesis develops a Large Eddy Simulation approach
(LES) for the study of unsteady supersonic reactive flows. Several aspects are treated : chemical
kinetics, auto-ignition and éferential difusion, numerical methods suited to supersonic flows and
their discontinuities, combustion. Comparisons with experimental data on academic test cases va-
lidate the models, and give detailed insights into the auto-ignition process. Based on these achie-
vements, LES of industrial configurations may be now envisaged, allowing the study of unsteady
ignition regimes and the optimization of devices.

Key words :Large eddy simulation, combustion, auto-ignition, supersonic
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