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Résume

Les aubes directrices des turbines a gaz sont exposées a des températures tres élevées
provenant de la sortie de la chambre de combustion. Ces températures peuvent atteindre
2000 K nettement supérieures aux températures autorisées par le matériau de fabrication de
ces aubes. Il devient donc nécessaire de protéger les parois de ces aubes par des processus de
refroidissement. L'un de ces procédés de refroidissement est le film de refroidissement qui
consiste a faire passer de ’air froid (900 K) soutiré du compresseur a travers plusieurs orifices
usinées sur 1’extrados de 1’aube. Un deuxieéme procédé aussi souvent utilisé est I’impact de
jet. Ce procédé consiste a frapper la paroi intérieure de 1’aube par des jets d’air froid afin de la
refroidir. Dans cette thése, une étude numérique tridimensionnelle 3D a été utilisée pour
I’utilisation de ces deux meéthodes. Le code de calcul Fluent a été utilisé et une analyse de la
répartition de la température et de la vitesse du flux mélangé d’air de refroidissement et des
gaz chauds pour mettre en évidence 1’effet de refroidissement et le compromis qui existe entre
le bon refroidissement et la perturbation des gaz chauds par les gaz de refroidissement.

Mots-clés : Refroidissement par film, turbine a gaz, aube.



Abstract

Gas turbine guide vanes are exposed to very high temperatures from the outlet of the
combustor. These temperatures can reach 2000 K, well above the temperatures authorized by
the material from which these blades are made. It therefore becomes necessary to protect the
walls of these blades by cooling processes. One of these cooling processes is film cooling,
which consists of passing cold air (900 K) drawn from the compressor through several holes
machined on the upper surface of the blade. A second method that is also often used is jet
impact. This process consists of hitting the inner wall of the blade with jets of cold air in order
to cool it. In this thesis, a three-dimensional 3D numerical study was used for the use of these
two methods. Fluent computer code was used and an analysis of the temperature and velocity
distribution of the mixed flow of cooling air and hot gases to highlight the cooling effect and
the trade-off between good cooling and the disturbance of the hot gases by the cooling gases.

Key words: Film cooling, gas turbine, blade.
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INTRODUCTION GENERALE

Pour améliorer les performances des turbines a gaz, il est nécessaire
d’augmenter le taux de pression des gaz entrant dans la chambre de combustion.
Lorsque la température de ces des gaz sortant de la chambre de combustion est
trés éleveée, ils influent sur les aubes directrices de la turbine et peuvent méme
les fondre car la température de ces gaz est nettement supérieure a la
température de fusion du matériau des aubes de turbine.

Un systeme de refroidissement doit étre développé pour refroidir les
aubes de turbine qui ne peuvent pas supporter ces pressions thermiques.
De nombreuses méthodes ont été proposees pour refroidir les aubes des turbines
a gaz. Parmi ces méthodes, on cite :le refroidissement par film et par impact de
jets, qui sont des méthodes courantes de refroidissement par perforation pour
faire passer 1’air a grande vitesse le long la paroi de I’aube par ces orifices afin
de former un film d’air qui s’aplatit sur la paroi et forme ainsi un film tres fin
d’air froid sortant du compresseur et isole ainsi la paroi de I’aube de la chaleur
des gaz chauds qui émanent de la chambre de combustion afin d’assurer une
longe durée de vie d ces aubes . Le refroidissement par impact de jet consiste a
frapper la paroi intérieure de 1’aune par de ’air froid qui sort du compresseur lui
aussi. Ce systéme assure le refroidissement interne des aubes

Dans ce travail, les deux méthodes ont été utilisées par une étude de
simulation numérique en 3 dimensions par 1’utilisation du code de calcul Fluent

Nos résultats ont été focalise sur le contour de la température le long de
I’aube et les profils de température et des vitesses sur plusieurs stations le long

de I’axe longitudinale de 1’aube (X)
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CHAPITRE |

1.1 Développement historique de la turbine a gaz

Parmi les procureurs de la turbine a gaz moderne, on doit mentionner les inventeurs
des moteurs thermiques fonctionnant avec un gaz permanent (plus précisément avec 1’air
chaud), bien que ces moteurs aient ¢té congus d’apres le principe des machines a vapeur a
piston. Ces inventions ont, en, effet permis de déterminer les différentes transformations qui
doivent étre subis par un gaz permanent servant de fluide moteur, transformations dont le
cycle thermodynamique de la turbine a gaz. D’ailleurs certains cycles de cette machine
portent encore a présent les noms de leurs inventeurs : cycle de Joule, cycle d’Ericsson.

1791 : Premier brevet de turbine a gaz de John Barber, Angleterre.

1900/1904 : Premiers essais avec la turbine a air chaud selon Stolze.

1905 : Conception de la turbine & explosion selon Holzwarth.

1906/1908 : Construction de la premiére turbine a explosion par BBC pour Holzwarth

1928 : BBC reprend la fabrication d’une turbine Holzwarth améliorée.

1933 : Mise en opération de la premiére turbine Holzwarth de BBC, alimentée en gaz de haut
fourneau.

1934 : Développement de la chaudiére Velox suralimentée. Environ 80 compresseurs/turbines
a gaz furent installés

1937 : Mise en service du premier groupe compresseur/turbine a gaz “Houdry” aupres de
Marcus Hook Refinery , PA, Etats-Unis d’ Amérique. Puissance du groupe : 2000 KW.
1937:Commande portant sur le premier groupe de turbine a gaz a cycle simple : Mise en

service de la premiere turbine a gaz de 4000 KW a la centrale de Neuchatel.[1]
1.2 Définition de la turbine a gaz

Une turbine a gaz, appelée aussi turbine a combustion, est une machine tournante
thermodynamique appartenant a la famille des moteurs a combustion interne dont le role
est de produire de I'énergie mécanique (rotation d'un arbre) a partir de I'énergie contenue
dans un hydrocarbure(fuel, gaz...).

Le turboréacteur est une turbine a gaz particuliere qui utilise le principe de la

réaction pour propulser certains types d'avions rapides.[2]
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|.3Composants d’une turbine a gaz

1.3.1 Compresseur

Il augmente la pression de l'air lorsqu'il entre dans la chambre de combustion du
générateur de gaz. Remarque : l'air est comprimé afin d'optimiser le processus de combustion.
En effet, I'énergie libérée est proportionnelle & la masse et, par Consequent, a la pression de
I'air.[3]

1.3.2 Chambre de combustion

Elle fournit un espace pour la combustion et I'injection du combustible. L'air sortant
du compresseur est mélangé au combustible dans la chambre decombustion. Le mélange de
combustible est ensuite allumé et bralé. Cela augmente I'énergie thermique afin d'élargir la

quantité d'air et d'accélérer I'écoulement massique des gaz chauds dans la turbine.[4]
1.3.3 Turbine

Elle extrait I'énergie cinétique provenant des gaz en expansion et convertit I'énergie

en puissance sur l'arbre afin d'entrainer le ou les compresseurs.[4]

Chambres de combustion

Entrée - 2 »
du gaz Température dépendant
o du pourcentage d'air
—ompresseur T ¢ *

Entrainement

du compresseur

? Turbine ¢

Entrée d'air

# Alternateur
Vers la cheminée

Figure 1.1:Les éléments de la turbine a gaz.
1.4 Principe de fonctionnement de la turbine a gaz

Une turbine a gaz fonctionne de la fagon suivante :
e Elle extrait de 1’air du milieu environnant ;
e Elle le comprime a une pression plus élevée ;

e Elle augmente le niveau d’énergie de I’air comprimé en ajoutant et en brilant le

combustible dans une chambre de combustion ;

2
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Elle achemine de ’air a pression et a température élevées vers la section de la turbine,
qui convertit I’énergie thermique en énergie mécanique pour faire tourner I’arbre ; ceci
sert, d’un coté, a fournir 1’énergie utile a la machine conduite, couplée avec la machine
au moyen d’un accouplement et, de I’autre coté a fournir I’énergie nécessaire pour la
compression de I’air, qui a lieu dans un compresseur reli¢ directement a la section

turbine ;

Elle décharge a I’atmosphére les gaz a basse pression et température. [5]

PRINCIPE D'UNE TURBINE A GAZ

ECHAPPEMENT
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Figure 1.2: Principe de fonctionnement d’une turbine a gaz.
1.5 Classification de turbine a gaz

Pour classer les turbines gaz on trouve trois modes de classification selon

I'organigramme suivant :
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1.5.1 Mode de construction

e Turbine mono-arbre : le compresseur et la section de la turbine sont montés sur un
méme arbre ce qui permet & I’ensemble de tourner a la méme vitesse.
e Turbine bi-arbre: les deux sections de turbine ne sont pas reliées mécaniquement ce qui

leur permettent de tourner a des vitesses différentes.

Combustible Gaz Combustible
d'échappement Gaz
CcC cC
Ch Ch
CRD CRV U
h TE1Y 4 E2
TU .
Mono-arbre Air bi-arbre

Air
CR : compresseur d’air
CC : chambre de combustion
Ch : charge
TU : turbine
TE) : turbine d’entrainement du compresseur

TE: : turbine d’entrainement de la charge

Figure 1.3: Turbines & gaz a un arbre et a deux arbres.
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1.5.2 Mode de travail

On distingue deux types de turbine :

e Turbine a action: dans laguelle la transformation thermodynamique (la détente) se fait
uniquement dans les canaux fixes, les canaux mobiles jouent le réle de transformer
I’énergie cinétique acquise par la détente en travail mécanique communiqué au rotor

e Turbine a réaction : dans laquelle la détente se fait dans les canaux fixes et les canaux
mobiles, le rotor se présente en générale sous la forme d’un tambour sur lequel sont
fixées les aubes mobiles. Généralement, les derniers étages de la turbine

multicellulaire a actions sont a réaction.

4 ’/f Fixe
B Vpppices
WARKY ‘.\““ T
Mobil
Mobil ;\
Vo | =2 )
: =
& B . e
B 3 = \
]
= =
s Va 2 H
5 an =
2 2
-
4 PV A PV
P Py
—4 B 7 = J2kH N
“\ P
\ ) ,'__""\\\ P
N Py=p 2N )
L3 O B R — - Va._. R ipp—— .
1 v, 2 2
a-Turbine a action b-Turbine a réaction

Figure 1.2:Turbine a action et réaction.

1.5.3 Mode de fonctionnement thermodynamique

C’est pour ¢a il existe deux cycles thermodynamiques :

e Turbine a gaz a cycle ferme
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Les gaz chauds provenant d’une chambre de combustion ou d’un réacteur peuvent étre
employés directement comme fluide de fonctionnement primaire c.-a-d. par
I’extension dans une turbine a gaz, dans cette turbine le méme fluide est repris apres
chaque cycle.

e Turbine a gaz a cycle ouvert
C’est une turbine dont ’aspiration et I’échappement dans 1’atmosphére. Ce type de
turbines qui est le plus répandu se divise en deux classes :
v" Turbine a cycle simple : C’est une turbine utilisant un seul fluide pour la production
d’énergie mécanique apres la détente, les gaz sont perdus dans 1’atmosphére a travers
la cheminée
v" Turbine a cycle regénéré : C’est une turbine dont le cycle thermodynamique fait

intervenir plusieurs fluides dont le but est d’augmenter le rendement de 1’installation.
I.6 Domaines d’application des turbines a gaz

De nos jours la turbine a gaz connait une large utilisation et dans différents
domaines et en particulier dans le domaine des hydrocarbures a cause de leur grande gamme
de puissance et leurs propres avantages. Les domaines d’application des turbines a gaz se

devisent en deux catégories :
1.6.1 Domaines fixes (utilisation industrielle)

e Entrainements des compresseurs.

e Entrainements des pompes.

e Entrainements des alternateurs.
1.6.2 Domaines mobiles

e Pour la traction automobile
e Pour la traction ferroviaire.
e Pour I’application marine.

e Pour I’aviation (turboréacteur et turbo hélice). [7]
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|.7 Aube de turbine

1.7.1 Description

Dans les turbines a gaz la contrainte technologique majeure concerne la température
maximale que peuvent supporter tant les élements de la chambre de combustion que le
premier étage de la turbine qui sont soumis au flux des gaz d’échappement. Les piéces les
plus exposées sont en particulier les aubes du rotor turbine qui sont trés difficiles a refroidir et
particuliérement sensibles a 1’abrasion, il importe donc d’utiliser un combustible trés propre
(absence de particules et de composants chimiques susceptibles de former des acides) et de
limiter la température en fonction des caractéristiques mécaniques des aubages. Le probleme
d’autant plus difficile a résoudre que les formes des tuyeres fixes et des aubes mobiles des
turbines sont trés complexes. La turbine a gaz comporte deux couronnes d’aubages ; 1’une
fixe, ’autre mobile et des capacités qui assurent I’alimentation en fluide ainsi que son
¢chappement. Cet ensemble d’organes constitue un étage ou une cellule de turbomachine. La
partie active de la turbine est constituée par la roue au rotor qui porte les aubages mobiles
appelés encore aubes, pales ou ailettes et tourne a vitesse angulaire que 1’on supposera
constante autour d’un axe. L’espace compris entre deux aubages mobiles constitue un canal
mobile ou sous la réserve d’effets in stationnaires, 1’écoulement est considéré comme
permanent par rapport a un repére solidaire du rotor, les aubages mobiles ont une forme
aérodynamique trés complexe. La couronne d’aubages mobiles qui est portée par une roue
animée d’un mouvement de rotation a vitesse angulaire constante opere un échange d’énergie
mécanique entre le fluide et I’arbre, 1’écoulement relatif a ’espace tournant y est globalement
permanent : Les couronnes d’aubages qu’elles soient fixe au mobiles sont fréquemment
appelées grilles d’aubes, le role des aubes du rotor est de convertir de I’énergie cinétique des

gaz chauds sortants de la chambre de combustion en une énergie mécanique. [8]
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Figure 1.3:Profil d'une aube de turbine a gaz.
1.7.2 Les aubes du rotor

Comme une aile, une aube est composée d'un bord d'attaque d'une &me et d'un bord
de fuite, et son profil est optimisé pour respecter le domaine d'utilisation de I'étage du

compresseur auquel elle appartient. [9]

Vrillage de "'aube

2

Figure 1.4:Aube de rotor.
1.7.3 Aubes de stator

Comme les aubes du rotor, les aubes du stator ont une forme de profil d'aile. En
outre, I'angle d'attaque des aubes de stator peuvent étre fixes ou variables. Ces aubes a
calage variable sont portées par le carter du stator et sont réglables en position autour de
leurs axes pour optimiser I’écoulement des gaz. L'angle d'attaque des aubes est controlé en

fonction des conditions de fonctionnement par un systeme d'asservissement qui commande
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le déplacement d'une couronne rotative, extérieure au carter et reliée aux dites aubes par
des biellettes respectives.

Le systeme d'asservissement peut étre électrique, pneumatique ou hydraulique, il
est commandé par l'unité de commande de carburant.

Ci-dessous en bleu les aubes du stator (redresseur) et en rouge les aubes du rotor

Figure 1.5:Aubes de rotor et aubes de stator.

Les aubes de stator peuvent étre fixées directement sur le carter du compresseur ou
par un anneau de retenue qui est fixé sur le carter de stator. La plupart des aubes de stator sont
fixées par groupes (5 a 6 aubes) avec un pied en queue d'aronde. Ci-dessous a gauche les
aubes du redresseur (stator) sont fixées directement sur le carter de compresseur, a droite, les

aubes sont fixées au carter par une bague de retenue.[9]

Aubes fixées sur le carter

Figure 1. 6:La fixation d’aube sur le carter de stator.
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I.7.4 Choix du matériau pour réalisation d’aube

Bien qu'il ait connu depuis longtemps que l'augmentation de la température
d'entrée de turbine dans les résultats de moteurs aéronautiques dans les moteurs plus
efficaces, les limites de fusion des métaux ont certainement restreint ces températures. Par
conséquent, différents matériaux et revétements résistants a la température ont été
considérés. Un certain nombre d’alliages de revétement d'aubes de turbine sont présentés

dans la figure suivante.[9]

Figure 1.7: Développement de matériaux d’aube depuis 1940 a notre jour.
I.7.5 Forme de l'aube

L’aube a une forme aérodynamique trés complexe, elle se compose d’une section
de profil d’aile dans le sens de 1’écoulement des gaz, d’un joint en forme de queue
d’aronde (pied au sabot) reliant 1’aube au disque de turbine et souvent d’une jambe
(barriére thermique) entre 1’aile et la queue d’aronde permettant a la queue de fonctionner a

une plus basse température que la racine de 1’aile. [8]

10
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Alile

Pied

Figure 1.8:Aube d’une turbine a gaz.
1.8 Grille d’aubes

On appelle une grille d’aube, un ensemble fixe ou mobile d aubes (obstacles) placées
les unes pres des autres par un déplacement géométrique périodique, elle est utilisée pour

guider I"écoulement du fluide et pour échanger I'effort mécanique avec lui

/!

(a) (b) (©

a) Grille plane paralléle b) Grille cylindrique c¢) Grille plane radiale

Les grilles d'aubes peuvent étres
e Grille plane paralléle
e Grille plane radiale

e Grille cylindrique. [10]

e

Figure 1.9:Différente types de grille d’aube
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CHAPITRE 11

1.1 Introduction

Les turbines a gaz nécessitent une étude approfondie de leur comportement
thermique car elles sont plus sensibles aux gaz chauds de la chambre de combustion. La
chaleur transférée aux aubes augmente également de maniere significative, ce qui conduit a
leur défaillance ou peut étre a leur destruction. Il est alors nécessaire de choisir un systéme de
refroidissement avancé capable de le maintenir les pales en leur bon état. Il existe de
nombreuses méthodes de refroidissement parmi lesquelles, le refroidissement par impact de
jets et par film. Le premier cas consiste a créer un agencement spécial a I’intérieur des pales
de maniere a créer des jets internes et a refroidir I’intérieur de I’aube. Le deuxiéme cas (par
film), consiste a former un film d’air sur la paroi de 1’aube, cet air de refroidissement est
prélevé directement a la sortie du compresseur et est injecté par des rangées de trous placés
dans les zones critiques de 1’aube a refroidir. Ainsi, 1’air injecté forme une fine couche a la
surface de I’aube, qui I’isole » des gaz chauds. Ce cas apparait actuellement comme le

meilleur systeme de refroidissement des turbines.
[1.2 Phénomeéne de transfert de chaleur dans les turbines

L’échange de chaleur dans un étage de turbine est influencé par plusieurs parametres
ce qui nécessite la collecte d’informations détaillées sur le champ d’écoulement.

L écoulement est caractérisé par des régions a gradients de pression variables causant
d'importantes accélérations et décélérations, sous certaines conditions, des régions de
séparation peuvent apparaitre. Certaines turbines opérent sous des conditions transsoniques ou
les interactions ondes de chocs- couches limites peuvent influencer considerablement le flux
de chaleur.

D autres parts, la masse des gaz venant de la chambre de combustion a grande vitesse
tend a provoquer une transition rapide qui a son tour modifie considérablement les échanges
de chaleur dans les deux zones laminaire et turbulente. Dans les conditions de fonctionnement
réelles, le caractéere 3D de I’écoulement engendre d'autres modifications au champ de
températures et par conséquent au flux de chaleur. Le refroidissement des aubes quant a lui
modifie complétement les mécanismes d’échanges de chaleur dans les étages de turbines. En

résumeg, il est possible d'isoler un certain nombre d'effets différents qui sont importants et a

12
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prendre en considération lors de I’étude d’un probléme thermique en turbomachines [11], a
savoir :

e L’instationnarité due au caractére multi étage de la turbine

e Gradients de pression

e Cambrure

e Intensité de la turbulence

e Chocs- compressibilité

e Ecoulement secondaire et effets 3D. [10]

D’autre part, il est possible, du point de vue écoulement, de diviser le champ

d’écoulement en plusieurs zones a savoir :

e Région d arrét (stagnation région)

e Région laminaire

e Région de transition

e Région turbulente

e Région de séparation et de ré-attachement

Région de stagnation

La région de stagnation est une région trés critique du point de vue transfert de
chaleur, c’est la région ou la couche limite commence a se développer et influence I’échange
de chaleur sur I’aube. Le transfert de chaleur dans cette zone peut devenir tres important, et
elle est souvent la région ou le flux de chaleur est maximal. Le transfert de la chaleur dans
cette région dépend beaucoup de la turbulence d'entrée. Pratiquement un haut niveau de
turbulence de I'écoulement libre (plus que 10%) peut augmenter le transfert de la chaleur dans
la région de stagnation par 50% comparés au niveau de la partie laminaire. [10]

e Régions Laminaires
Le flux de la chaleur dans la couche limite laminaire est inférieur par rapport a celle

turbulente. L'état le plus critique dans la partie laminaire de la couche limite est certainement
quand elle devient turbulente. Dans la couche limite laminaire, il y a une relation directe entre
le frottement et le profil de vitesse et le profil de la température et le transfert de la chaleur.
Ca veut dire, que dans le cas laminaire simple. L’accouplement entre température et vitesse a
travers une variation de la densité peut étre négligé, le probléme de la maitrise du transfert de
chaleur dépend essentiellement du phénomeéne de frottement. [10]

13
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e Région transitionnelle
Quand on parle au sujet de la région transitionnelle pour le transfert de la chaleur dans
I’aube de la turbine, on fait habituellement référence a la transition qui se produit sur
I'extrados. Il y a bien sir aussi une transition qui se produit sur I’intrados, mais elle a,
habituellement, un effet moins dramatique sur le transfert de la chaleur, car ’accélération pres
du bord de fuite a tendance a cacher la transition sur le c6té 1’intrados.[10]
e Région turbulente
La région turbulente sur le c6té de I’extrados n'est pas influencée habituellement beaucoup
par I’écoulement libre. La courbure de I'aube peut étre importante quelquefois, notamment
pour les aubes avec courbure tres concave, Cela méne a un transfert de la chaleur diminué.
Par exemple, I’expérience montre que le transfert de la chaleur peut étre réduit de 15% a 20%
sur une surface concave comparée au méme cas de la plaque plane. [10]
e Région séparée avec ré-attachement
Les régions séparées affectent le transfert de chaleur naturellement. La séparation
considérable peut étre réalisée par un gradient de pression adverse trop fort, qui se présente
sous certaine condition. Elle se produit souvent prés de la pointe sur le c6té de I’intrados ou

prés du bord de fuite sur le coté de I'extrados. [10]
11.3 Nécessité du refroidissement

Il est connu que la puissance de la turbine dépend de la température des gaz a l'entrée
de celles-ci. Ainsi pour augmenter la puissance, les lois thermodynamiques (théoréme de
Carnot) ont conduit a rechercher une température d’entrée turbine (TET) la plus élevée
possible. [10]

Le niveau de température est cependant limite a durée de vie donnée, par la
technologie disponible. Un volume important de travaux de recherche est donc a réaliser dans
le but de repousser les barrieres technologiques car les matériaux utilisés doivent supporter a
la fois :

e Lestempératures élevees.

e Les contraintes (mécaniques thermique chimiques). [10]
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Figure I1.1: Evolution de la température d'entrée turbine.

Les parties de turbine a gaz qui ont recu un intérét particulier par le refroidissement
sont les aubes de turbines. Celles-ci peuvent étre refroidies par différentes méthodes.

Chacune d'elles utilise un fluide de refroidissement qui passe a travers 1’aube afin que
celle-ci garde sa résistance.

L'efficacité des circuits de refroidissement doit étre maximale car un préléevement
sur le cycle de I’air nécessaire au refroidissement, s’accompagne d'une perte de rendement
global, c’est 1a encore un domaine de prédilection pour 'aérodynamique et ses méthodes de
simulation numérique.

Les criteres d'un bon refroidissement découlent des principes de transfert de chaleur
dans une conduite fermée. Par conséquent pour obtenir un grand échange de chaleur dans de
tels systémes, il est nécessaire de satisfaire les deux exigences suivantes :

e Un écoulement du fluide de refroidissement bien étudié.

e Une grande surface d’échange. [10]
I1.4 Systémes de refroidissement par air

Les techniques de refroidissement par air ont évolué au cours de ces derniéres
décennies, mais le principe est reste inchangé : il s’agit d’utiliser 1’air présent autour de la

chambre, en I’injectant a I’intérieur.
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La température de cet air de refroidissement est de 1’ordre de 600 a 900 K suivant les
moteurs et les régimes de fonctionnement. L’air injecté¢ forme sur la paroi un film de
protection aérodynamique qui isole la partie solide des gaz chauds. A 1’origine, I’air de
refroidissement était injecté par de simples fentes. Les évolutions technologiques ont consisté
a rechercher des systemes plus efficaces pour injecter cet air et maximiser les échanges entre
I’air froid et la paroi. Différents systémes de refroidissement ont été mis au point par les
constructeurs. La (figure 1.2) représente les schémas de quelques-uns de ces systéemes. Le
plus simple consiste a injecter I’air par une fente percée dans la paroi. Ce systéme est efficace
en aval de la zone d’injection. La protection de la paroi est toutefois limitée, car le film de
refroidissement ainsi crée se mélange trés rapidement a 1’écoulement principal. Le
refroidissement par air injecté au travers d’une fente sera appelé par la suite refroidissement
par film (figure 1.2a). Une autre version consiste a injecter 1’air par une rangée de perforations
plutdt que par une fente. Cette version du refroidissement par film est couramment utilisée
pour refroidir les aubes de la turbine.

Le meilleur systéme de refroidissement est en réalit¢ basé sur ['utilisation d’un
matériau poreux qui laisse passer 1’air frais partout ou le refroidissement est nécessaire : c’est
le refroidissement par transpiration (figure 1.2b). Malheureusement, ce systeme idéal est
inutilisable en pratique dans les turbines a gaz aéronautiques pour des raisons économiques et
technologiques : les matériaux poreux coutent cher et leur résistance mécanique reste faible.

Le refroidissement par transpiration n’est donc pas utilis€ mais son principe est a
I’origine des systémes de refroidissement par effusion discrete, c’est-a-dire en injectant de
I’air par des petits orifices. C’est le principe de la multi-perforation (voir figure 1.2c) : la paroi
est percée de perforations de petit diametre (typiquement 0.5 mm), par lesquelles I’air est
injecté. Les jets ainsi crées coté chambre de combustion coalescent et forment le film de
protection a la paroi. La multi-perforation reprend le principe du refroidissement par
transpiration a travers un poreux, puisqu’elle protége la zone dans laquelle elle est utilisée, et
pas uniquement en aval, comme dans le cas du refroidissement par film. Ce systeme de
refroidissement permet de combiner les effets de la convection coté contournement de la
chambre de combustion (a I’extérieur), la convection interne a travers les perforations, et la

formation d’un film de protection a la paroi coté chambre de combustion [12].
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Figure 11.2:Exemples de systémes de refroidissement.

[1.5Technique de refroidissement

11.5. 1 Refroidissement par film

Le refroidissement par film est probablement la méthode de refroidissement des
aubes de turbines la plus rentable utilisée dans la technologie des turbines a gaz. Cette
technique est apparue dans les années 60, elle consiste a émettre de l'air de refroidissement
par des rangees de trous, ou des fentes, perpendiculaires au trajet des gaz de combustion pour
qu'un film protecteur de fluide "froid" se développe entre les gaz chauds et la paroi a refroidir.
Cette protection se dégrade progressivement, de I'émission jusqu'au bord de fuite. La création
du film perturbe la couche limite, et la compréhension des phénomeénes thermiques qui s'y
produisent constitue un champ de recherches important. Il est cependant difficile de
reproduire les phénomenes qui ont lieu dans une turbine, spécialement ceux dus a sa grande
vitesse de rotation [13]. Notons que ce mode de refroidissement sera donc I'objet que nous y

sommes particulierement intéressés
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Figure I1. 3: Principe du refroidissement par film.

I1.5. 2 Refroidissement par impact de jets

Ce procédé est une amélioration du refroidissement par convection (figure 11.4). Il
est réalisé par un aménagement spécial a I’intérieur des aubes de telle maniere a créer des jets
internes permettant un refroidissement plus efficace que par convection. Cette technique est
généralement utilisée dans la zone du bord d’attaque de I’aube, une région particuliérement

vulnérable du fait qu’elle est exposée directement aux gaz a hautes températures. [13].

Film cooling

Internal passege
cooling

impingement co

Figure 11.4: Différents types de refroidissement d’une aube.
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11.5. 3 Refroidissement par convection

C’est la plus simple technique a réaliser, et le premier procédé utilisé pour les
premieres générations des turbines a gaz. Le fluide refroidissant passe a plusieurs reprises a
travers des conduites judicieusement aménagées dans le corps des aubes et du rotor. Il est
ensuite éjecté par des trous positionnés sur les bords de fuites des aubes. Le refroidissement se

fait alors par convection forcee [13].
I1.5. 4 Refroidissement par transpiration

Pour ce fait, on utilise un matériau poreux permettant a 1’air de refroidissement de
s’infiltrer a travers les parois a refroidir. Ce procédé permet entre autres une distribution plus
homogeéne du fluide refroidissant sur la surface que par le biais du refroidissement par film,
d’ou une meilleure efficacité de refroidissement. Néanmoins, a cause des difficultés de

construction, ce procédé reste réservé a des applications tres restreintes [14]
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Chapitre 111 Simulation Numerique

CHAPITRE Il1

I11.1 Introduction

L’utilisation de logiciels pour la résolution de problémes physiques est de nos jours
tres fréquent. En effet, dans la plupart de ces problemes, surtout la résolution de phénomenes
(transfert de chaleur, rayonnement, changement de phase...) couplés a la mécanique des
fluides n’est possible que sous certaines hypotheses simplificatrices qui ne permettent pas de

faire une étude plus réelle des phénomeénes physiques observés expérimentalement.[15]
I11.2 Présentation de Gambit

GAMBIT est un logiciel de DAO (Dessin Assistée par Ordinateur) et de génération
de maillage (Mailleur). Ce logiciel permet de réaliser des géométries en 2D et 3D et de
construire le maillage. Gambit est largement répandus dans I'industrie (automobile
aéronautique, spatiale...etc.) en raison de son interface graphique puissante, il permet aussi de
réaliser tout type de géométries complexes (fixes ou mobile) associées a des maillages fixes

ou adaptatifs. Il engendre des fichiers (*.msh) pour Fluent.[16]

Le menu principal
—_——— jl ﬂi‘ﬂlﬁ petve PO | B | o5 | Pl | o |

& | EB| @] B2 s

Options d'affichage

Vérification du maillage

Figure 111.1: Vue globale de Gambit.
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I11.2.1 Création des différents éléments de la géométrie

Pour la création de notre géométrie, on choisit I’opération géométrie, (voir figure
11.2).

Creéation des
Différents éléments

de la géométrie

s s
Point J ( Ligne J Face J [ Volume J

[ o] | W@m
gl [2lolS ol |°"."_,|"'|—

SEEEE

Ginti Control Cisotvad Contros ol Cotrat

et B | E8 | RE I ER | »= | oo = I I 2 = | Actva P | PM ) G Acuve M | (M | ) | P | = |
So|@| @[] || Sol| @ M| o7 5| ~_=I_I_I_I_I So|l®|HE|o7| e |
d:lep| el | || leloF et | [ loFlmes] || | Lo @] et] «|

Figure 111.2: Création des différents éléments de la géométrie.

I11.2.2 Maillage sous GAMBIT

La génération du maillage (2D ou 3D) est une phase trés importante, vu 1’influence
de ses parameétres sur la solution calculé. Un maillage de trés bonne qualité est essentiel pour
I’obtention d’un résultat de calcul précis, robuste et signifiant et a un sérieux impact sur la
convergence, la précision de la solution et surtout sur le temps de calcul. Pour mailler la

géométrie, on procede par la sélection 1’opération maillage, (voir figure I11.3).[17]
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[ Maillage ]
‘ Linge \ Face \ ‘ Volume \

[ | i3]
Bt || =N =N §:==1

® [® | isi| I ® [® | ik

wlofc olel |elclols
%Eﬂlﬁl B | i :

o L <
[ mesnraces |
_— T i
eeeeee S - Appry I.‘elnull
=

......

||||||

= = S| @B ] ]
- | EF| @] 8| = P ey

Figure 111.3: Maillage sous GAMBIT.
I11.2.3 Conditions aux limites
Ce menu permet de définir les conditions physiques aux limites du domaine, a savoir
si les lignes (en 2D) ou les faces (en 3D) sont des entréees, des sorties de fluide, des surfaces

libres, des axes de symétries, des murs... Ici on ne définit que la nature, les valeurs de ces

conditions (vitesses, températures...) seront a définir sous Fluent. [18]
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Operation

EIET
3T

Specify Boundary Types Ensembles des limites définies
FLUENT 5/6
Action:

* Add ~ Modify

« Delste < Delete all Nom donné a la limite en train d’étre

Hame Type”” définie, ce nom est important car il sera
/ repris sous Fluent et les noms ne sont

pas clairs vousrisquez de mélanger les

limites (problématique pour fixer des

3 5
1 Show labels _| s%m conditions)
Name: || &
Type:
WALLg = | Type de limite choisi (le choix varie
Entity:

en fonction du solver choisi pour

W ﬂ résoudre le probléme)

Label Type
E\ Faces ou lignes définissant la
=K =
Remove I Edit I limite
apply | Reset | dose | Ensembles des faces que

comprendla limite

Figure 111.4: Conditions aux limites.

Chaque face extérieure au domaine doit faire partic d’une limite pour que le maillage
soit correct, sinon Gambit refusera de créer le point. msh utilisable par Fluent. L’icone bleu
renvoie & un menu similaire a celui-ci, mais qui concerne le ou les fluides présents a
I’intérieur du domaine. Si vous n’utilisez qu’un seul fluide, il n’est pas nécessaire de le définir
(Fluent le reconnait directement). En revanche, si vous avez deux fluides ou plus il est
conseillé de les définir séparément. [18]

Les types de conditions aux limites usuels sont :

e Velocity inlet : utilisée pour les écoulements incompressibles ou moyennement

compressibles, quand la vitesse d’entrée est connue.
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e Pressure Inlet :utilisée pour les écoulements compressibles incompressibles.

e Mass Flow inlet : on impose un débit massique connu a 1’entrée, il n’est pas nécessaire

d’utiliser Mass flow inlet en écoulement incompressible.

e Pressure Outlet : Spécifie la pression statique de sortie. L’utilisation de Pressure Outlet

sert a définir la pression statique a la sortie. L’utilisation de la condition Pressure

Outlet au lieu de Outflow a souvent comme conséquence une meilleure convergence.

e Outflow: I’Outflow est utilisée pour modéliser les sorties de fluide dont on ne connait a

priori les détails de la vitesse et de la pression a la sortie. Il n’est pas approprié pour

les calculs suivants :
v'Si le probléme possede une condition de pressure inlet
v'Si vous modélisez un écoulement compressible.
v'Si vous modélisez un écoulement instationnaire avec variation de la densité.

e Wall : est utilise pour delimiter les régions solides des régions fluides. En général on

utilise les propriétés d’une paroi lisse. Roughness Height =0 et Roughness Constant

=0.5.[15]
I11.3 Géométrie de I'aube et domaine de calcul

[11.3.1 Importation des coordonnés des points dans Gambit

Le logiciel va nous apparaitre une courbe de profil NACA0012 de corde 1m et pour
convertir la courbe en une esquisse que vous pouvez ensuite manipuler dans :
Gambit: File —, Import ICEM Imput —»name NACA 0012.

| >

File Edit Bolver
MNow ...

e

Bave

Save As ...

Print Graphics ...
Run Joumal ...
Closw Journal ...

View File ...

BCconnec

Figure 111.5: Menu création des éléments de la géométrie.
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[11.3.2 Dessin de la géométrie d’une pale par gambit

Figure 111.6:la figure 2D de profil NACAQ012.

Figure 111.7:1a figure 2D de profil NACAO012EXTRADOS.
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111.3.3 Création des différents éléments de la géométrie

File Edit Solver Help

Figure 111.8: Création des points.

File Edit Solver Help

Figure 111.9: Création des lignes de la géométrie.
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" re Edit Solver Haolp

Figure 111.10: Création des faces du domaine de calcul.

' Fie Edit Soiver Help

Figure 111.11: Géométrie de 1’aube en 3D.
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Figure 111.12: Disposition des orificesde refroidissement de profil NACA0012EXTRADOS.

File Edit Solver Help

Figure 111.13: Création des volumes.

28



Chapitre 111 Simulation Numerique

111.3.4 Maillage

Help

File Edit Solver

Figure 111.14: Maillage de volume.

111.3.1 Conditions aux limites

Specify Boundary Types ify Boundary Types

FLUENT 5/6 FLUENT 5/6
Action: Action:
4 Add ~ Modify % Acdd ~ Modify
~ Delete ~ Delete all «~ Delete ~ Delete all
Hame Type Hame Type
inlet WELOCITY_INLET symmetry 6 SYMMETRY
outlet OUTFLOW a interior. 7 INTERIOR
extrados WALL or-ex 1 VELOCITY_INLET —I
symmetry 4 SYMMETRY ar—exz YELOCITY_INLET
symmetry 5 SYMMETRY or-ex3 YELOCITY_IMNLET
] =K (5 =) = =

-1 Show labels _| Show colors 1 Show labels _I Show colors

Name: II Name: |§symmelry.5

Type: Type:
VELOCITY_INLET - I SYMMETRY = I
Entity: Entity:
Faces — I IY il Faces —i I II ll
Label Type Label Type
<1 e = | [ k<] [ =] [+
Remove | Edit | Remove | Edit |
Apply | Reset | Close | Apply | Reset | Close |
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Specify Boundary Types Specify Boundary Types

FLUEHNT 5/6 FLUENT 56
Action: Action:
@ add ~ Modify @ add ~ MAodify
~ Delete ~ Delete all ~ Delete ~ Delete all
Hame Type Name Type
or—ex3 WELOCITY_INLET or-ex7 WELOCITY_INLET
or-ex4 VELOCITY_INLET or-exd WELOCITY_INLET
or—-exs WELOCITY_INLET _l or-exs WELOCITY _IMLET
or-exb VELOCITY _INLET or-exl10 WELOCITY _INLET J
or—ex7 WELOCITY _INLET or-ex11 WELOCITY_INLET
= [ = ] [+ F<d [ ] [

1 Show labels _1 Show colors —1 Showr labels _1 Show colors

Name: Iisymme[ryﬁ Name: |symmetry.S
Type: Type:
SYMMETRY - I SYMMETRY — I
Entity: Entity:
Faces II .l Faces — III .l
Label Type Label Type
<] [ =] =3 <] [ =4 ) [+
Remove | Edit | Remove | Edit |
Apply I Reset I Close I Apply I Reset | Close |

Figure 111.15: Conditions aux limites dans 3D.
[11.3.5 Exportation du maillage de Gambit

Une fois que la geométrie a été créée, que les conditions aux limites ont été définies,
il faut exporter le maillage, en point.msh (mesh = maillage en anglais) pour que Fluent soit
capable de le lire et de "utiliser.

File —» Export—> Mesh

Solver

Print Graphics ...

Clean Joumal ...
View File ...

Export
Reconnect CAD

- Parasolid ...
IGES ...
STEP ...
Catia V4 ...
Catia V5 ...
ICEM Input _..
Vertex Data ...

Exit

Figure 111.16: Exportation du maillage.
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I11.4 Présentation de Fluent

FLUENT est un logiciel informatique de la mécanique du fluide dynamique (CFD)
pour simuler les problémes d'écoulement de fluide et du transfert de chaleur dans des
géométries complexes. Il présente une grande flexibilité des résultats et une adaptation avec
n’importe quel type de maillage. Il emploie la méthode du volume fini pour résoudre les
équations régissant un écoulement de fluide .1l fournit les possibilités d’étudier différents
types d’écoulements physiques suivants :[19]

e Ecoulement dans des géométries 2D ou 3D en utilisant des maillages adaptatifs non
structurés
e Analyse stationnaire ou in stationnaire
e Ecoulement incompressible ou compressible
e Ecoulement non-visqueux, laminaire ou turbulent
e Ecoulement Newtonien ou non-Newtonien
e Transferts de chaleur par convection, naturelle ou forcée ...etc.
e Principales étapes de simulation sous FLUENT :
Les étapes de génération de maillage (FLUENT):
1. Importation de la géométrie (*.msh).
Vérification du maillage importé.
Lissage du maillage (Smooth and swap the grid).
Vérification de I’échelle.
Choix du solveur.
Affichage de la grille.
Autorisation du transfert de chaleur.

Choix du modeéle de turbulence (dans le cas d’un écoulement turbulent).

© 0o N o g bk~ w DN

Définition des caractéristiques du fluide.

[EY
o

. Operating conditions.

[
[

. Conditions aux limites usuelles : Velocity inlet, pressure inlets, Mass flow inlets,
pressure outlet, outflow, Wall ...

12. Choix des criteres de convergence.

13. Initialisation des calculs.

14. Sauvegarde du fichier *.cas.

15. Lancement de la simulation.
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16. Post-traitement de la solution.
L’ensemble géométrie et génération de maillage se fait a 1’aide du logiciel Gambit

qui constitue un préprocesseur livré avec Fluent. [19]
I11.4.1 Démarrage de FLUENT

Avant d’afficher ’interface graphique de FLUENT, un choix du type de simulation
doit étre fait, quatre types s’imposent : 2D, 2DD (2D en double précision), 3D, 3DD (3D en
double précision).

Choisir le type 3ddp en simulation complete (full simulation)

Verasions

Selection

|."|||||||

Mode [Fullﬂllnuln"ml -l
Hun | Exit |

Figure 111.17: Choix du type des simulations.
I11.4.2 Importation de la géomeétrie (*.msh)

Pour commencer la simulation il faut importer le fichier (*.msh) généré sous
GAMBIT.
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File —Read —pCase

Simulation Numérique

FLUENT [3d, dp. pbns, lam]
File Grid Define Solve Adapt

Read >
Write >
Import >
Export...

Interpolate...
Hardcopy...

Batch Options...
Sawve Layout

Run...

RSF...

Exit

Surface Display Plot Report Parallel Help

< |

Case...

Data..

Case & Data...
PDF...

DTRM Rays... ‘1_s11192 .dmp**
View Factors...

Profile...

ISAT Table..

Scheme...

lournal...

nacal012ex
nacaldd12PLN
nacal012pl
nacal0l2ex2

Figure 111.18: Importation de la géométrie (fichier.msh).
111.4.3 Vérification du maillage importé

Ceci permet de vérifier si le maillage importé ne contient pas d’erreurs ou de
volumes négatifs.
Grid —» Check

EFLUENT [3d, dp. pbns, lam] — (] >
File Grid Define Solve Adapt Surface Display Plot Report  Parallel Help

Check L2

Info >

Polyhedra >

Merge...

Separate >

Fuse...

Zone >

Surface Mesh...

es,

Don Reorder >
Gri Scale...

Translate...

Do Rotat
CRatE.. = —4.990130e-001, max (m) = 2.000000e+000

Smooth/Swap... ¥

B R = S S O U U LU U TONR O

Figure 111.19: Vérification du maillage importé.
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111.4.4

Simulation Numérique

Lissage du maillage (Smooth and swap the grid)

Pour s’assurer de la qualité du maillage, il est pratique de lisser le maillage, cliquez sur le

bouton Smooth puis sur le bouton Swap. Répétez jusqu’a ce que FLUENT n’affiche que zéro

B FLUENT (3d, dp, pbns, lam] - 0 >
ile Grnd Define Solve Adapt Surface Display Plot Report Parallel Help

Check ~

Info > =

Polyhedra > Smooth Swap Info

Method Number Swapped

Merge... [skmess L] [l

Separate > Mini S Number Visited

Fuse... IO.B [.

Zone > Number of lterations

- S
Surface Mesh... ! =
es,

pon Reorder < Smoolh| Swap I Close Help
i Scale...

Translate...
Lo Rotat

Lol b - —5.990130e-001, max (m) = 2.000000e+000
Smooth/Swap... N
Figure 111.20: Lissage du maillage.
14 . . 9 r
I11.4.1 Vérification de I’échelle

Pour vérifier

les dimensions affichées correspondent aux dimensions physiques du

probleme.
Grid—Scale
B FLUENT (34, dp, pbns, lam]
File Gnd Define Solve Adapt
Check
Info }
Paolyhedra }
Don Merge...
Separate }
|Bri Fuse...
Do Zone b
Surface Mesh..,
vo Reorder )
Scale...
Translate...
Fa
Rotate...
ch Smoath/Swap...

Surface Display Plot Report Parallel  Help

]
1 Scale Factors Unit Conversion

| X4 Grid Was Created In|p, -
Yh Change Length Units

Zl
-4.990130e-001, max (n) = 2.000000e .
1.260000e-003, max (m) = 5.055210e- EDnmalnExtcnis

0.000000e+000, nax (m) = 5.000000e-  Xmin(m]-p.ugp1s  Xmax(mllz
.57857 Be-009 . Ymin (m] (9. 00126 Ymax (m] [g.5 5521

485381e-004

:051199 fe-001 Zmin [m] | Zmax [m] [g.5

t 2.49370ue-086
t 9.722995e-003
ner cell

e5,

Sl:al:‘ l.lnscsl:| Clus:| Help |

Figure 111.21: Vérification des unités.
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111.4.5 Choix du solveur

Define — Models — Solver

Simulation Numérique

FLUENT [3d, dp, pbns, lam]

File Grid Define

she
Done .

Grid Che

Pomain
®-Col
y-cot
Z-CoQ

Volume
ninir
maxir

tot

Face ar
ninir
maxir

Checkir

Checkir

Checkir

Checkir

Madels
Matenals...

Operating Conditions...
Boundary Conditions...
P Conditions.
Grid Interfaces...
Dymamic Mesh

Mixing Planes...

Turbo Topology...

Injections...
DTRM Ray
Custorn Field Functions...
Profiles...

Units...

User-Defined

[:rlEl:IIiIIH TALE LELLDY.
Checking bridge faces.
L Checkina riaht-handed cells

Sohe  Adapt Surface

Display Plot Report  Parallel

»

Help

Solbver...

Multiphase..,

Energy...

Wiscous..,

Radiation...

Species >
Discrete Phase...

lidificati Melting...

Solidification & Melting o8
HUDY, max (M) = 5.ouevove-oel
9
L]
"
- 006
- Ba3

=
Solver
# Pressure Based
" Density Based
Space
Ll
© mmetri
c syrnmetri |
= 3D
Velocity Formulation
= Absolute
T Relative
Gradient Option

* Green-Gauss Cell Based
T Green-Gauss Node Based
T Least Squares Cell Based

DK Cancel

Formulation
& Implicit
- i
Time

* Steady

" Unsteady

Porous Formulation

* Superficial Velocity
™ Physical Velocity

Help |

Figure 111.22: Choix du solveur.

I11.4.6 Affichage de la grille

définies aux préalables dans Gambit.

Display—» Grid
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Simulation Numérique

FLUENT [3d, dp, pbns, lam]

File Grid Define Sohe Adapt Surface

or-ex9
or-ex1@
or-ex11
wall
fluid
shell conduction zones,
Done .

Grid Check

Domain Extents:

x-coordinate: min (m) = -4.9
y-coordinate: min (m) = 1.26
Zz-coordinate: min (m) = 0.00

Volume statistics:
minimum volume (m3): 1.57857
maximum volume (mM3): 2.48538

total volume (m3): 6.05899

Face area statistics:

minimum Face area (m2): 2.49

maximum Face area (m2): 9.72
Checking number of nodes per c
Checking number of faces per c
Checking thread pointers.
Checking number of cells per
Checking Face cells.
Checking bridge Faces.
Checkina riaoht-handed cells._

Display Plot
Grid...

Report Parallel

Contours..
fectors
Pathlines..
Particle Tracks...
DTRM Graphics..
Sweep Surface..,
Zone Motion...
Qptions...
Scene...

Scene Animation...
Wi,

Lights..,
Colormaps...
Mouse Buttons...

Annotate,..

PDF Tables/Curves.,,

Help

lag
52
haa

B
Options Edge Type Surfaces & =
[~ Nodes o Al default-interior
¥ Edges " Feature
~
- Fal:e_s‘ Outine interior.7
™ Partitions
Shrink Factor ire Angle
C [20

Surface Name Pattern Surface Types =/ =|

axis -
M clip-surf
exhaust-fan
fan v
Outline | Interior
Display| Cnlnrs...| Close | Help |

Figure 111.23: Affichage de la grille.

111.4.7 Autorisation du transfert de chaleur

Cette fenétre permet d’autoriser les transferts de chaleur pour trouver lesdistributions

de température en découplant 1’équation d’énergie de celle de continuité.

Define—>Models —>Energy
Y FLUENT [3d, dp, pbns, lam]
File Grd Define Solve Adapt Surface Display Plot Report  Parallel
24958 Models » Solver...

Buildinc Materials... Multiphase...
gri Phases.. Energy...
mat ¢ - :
int Operating Conditions... Viscous...
dor Boundary Conditions... Radiation...
200 Periodic Conditions... Species

Grid Interfaces...
Dynamic Mesh
Mixing Planes...
Turbo Topology...

Injections...

OTRM Rays

Custorn Field Functions...
Profiles...

Units...

User-Defined

Discrete Phase...

ACoustIcE

Solidification & Melting...

Help

Energy
V' Energy Equation

OK | Cancel| Help |

Figure 111.24: Equation de 1’énergie.
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111.4.8 Choix du modele de turbulence (dans le cas d’un écoulement
turbulent)

Fluent propose différentes modélisations de 1’écoulement turbulent. Parmi lesquels
les écoulements non visqueux, laminaires, turbulents ... etc.

Define —Models——Viscous —K-epsilon (2 eqgn)

|a FLUENT [3d, dp, pbns, lam]

=2
File Grid Define Solve Adapt Surface Display Plot Report Parallel Medel et
dor Models > Solver... * Inviscid e Al
zor . . ~ Laminar [o.09
Matenials... Multiphase... ¢ SpalartAllmaras (1 eqn] |
Phase Energy... “ kepsilon 2 eqn) C1-Epsilon
: S © komega (2 eqn) 1.84
Operating Conditions... Viscous.., * Reynolds Stress (7 eqn) ‘
~ RO C2-Epsilon
Boundary Conditions... Radiation... S Dethries £ddy T
; " Large Eddy Simulation (LES) [1.92
Periodic Conditions.. Species K-epsilon Model TKE Prandt Number
; = [
Grid Interfaces... Discrete Phase... g:zda,d I e
Dynamic Mesh > Solidification & Melting. | ~ p o 11 User-Defined Functions
Acoustic Turbulent Viscosity
Mixing Planes... Near-Wall Treatment =
@ Standard Wall Functions |
Turbo Topology... * Non-Equilibrium Wall Funct Prandd Numbers
Iniecti ' Enhanced Wall Treatment | TKE Prandtl Number
et " UserDefined Wall Functions | aone
TRM Ra
A 1y | TOR Prandtl Number
Custom Field Functions.., ! none
Profiles... ‘
Units...
she ]
Done. User-Defined > OK | Cancel| Help |

Figure 111.25: Définir un écoulement laminaire.
111.4.9 Définition des caractéristiques du fluide

Les caractéristiques du fluide sont chargées a partir de la bibliothéque de données de
Fluent.

Define —, Materials
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Simulation Numérique

FLUEMT [3d, dp. pbns, ske]
File Grid Define Solve Adapt Display Plot
dorn Models > F=]

zor .
Materials... Name

Surface Report  Parallel

Help

Material Type

Order Materials By

Phases... [adr

Chemical Formula

Muid

Fluent Fluid Materials

j = Mame
" Chemical Formula

Operating Conditions... |
Boundary Conditions...
Periodic Conditions..

Properties

=] Fluent Database...

none

Grid Interfaces...

Density (kalm3] [constant
Dymnamic Mesh >

[1.225
Mixing Planes...

Viscosity [kgfm-s]
Turbo Topology... [canstamt

Injections...
DTRM Rays.

Custom Field Functions...

Profiles...

Units...
she

[1.7898e-05

Change/Create J

Delete Close

User-Defined Database...

Help

Done . User-Defined »

Figure 111.26: Définition des caractéristiques de fluide.

111.4.10 Operating conditions

Avant de choisir les conditions aux limites, il faut choisir d’abord la valeur de la

pression de référence « operating conditions ».
Define——»Operating conditions

B FLUENT [3d, dp, pbns, ske)
File Grid Define Sole Adaspt Surface Display Plot Report  Parallel Help
dor Models 3
zof Materials... Opera
Pressure Gravi
Operating Conditions... 2
Boundary Conditions... Operating Pressure [pascal] | [ Gravity
Periodic Conditions |1 01325
Grid Interfaces... Reference Pressure Location
Dynamic Mesh » x [I'll]
Mixing Planes... |ﬂ
Turbo Topology... ¥ [m] |B
Injections...
S Z (m) [o
Custom Field Functions...
Profiles...
_ OK | Cancel| Help
Units...
she
Done . User-Defined »

Figure 111.27: Operating conditions.

111.4.11Conditions aux limites usuelles

Define——Bondary conditions
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FLUENT [3d, dp, pbns, ske]
{File Gnd Define Solve Adapt 3Surface Display Plot Report Parallel Help
dor Models >

zof Materials... B Boundany C

Phases... Zone Type
Operating Conditions... default-interior » | |inletvent ~
Boundary Condit extrados intake-fan

Lol e fluid interface
Periodic Conditions... m mass-flow-inlet

) interior.7 outflow
Grid Interfaces... or-ex10 outlet-vent
Dynamic Mesh 3 or-ex11 pressure-far-field
Mii or-ex2 pressure-inlet

ixing Planes...

or-ex3 pressure-outlet

Turbo Topology... or-exd SyYmmet

) or-exh velocity-inlet
Al or-exb v | |wall v
DTRM Rays.. D
Custom Field Functions... |21
Profiles...
Units... Set... J Copy... | Close I Help

she
Done . User-Defined »
Figure 111.28: Conditions aux limites usuelles.
Velocity inlet :

Utilisée pour les écoulements incompressibles ou moyennement compressibles,

quand la vitesse d’entrée est connue.

Zone Name
linlet

Momentum | Thermal | Radiation | Species | DPM | Multiphase | UDS |

Velocity Specification Method IMagl’l“ude and Direction

Reference Frame IAbtolule

Velocity Magnitude [m/s) Ilooo [con.lonl
Coordinate System Ic.neolon X VY.2)
X-Component of Flow Direction [1 Icon'""“
Y-Component of Flow Direction [ lconslon!
Z-Component of Flow Direction |° 'con'lonl
Turbulence

Specification Method [K and Epsilon

L ptdtdpdudidid

Turbulent Kinetic Energy [m2/s2) |1 lcon.:.ng
Turbulent Dissipation Rate [m2/s3) |1 Icon".nn
OK I Cancel I Help I
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Zone Mame
linlet

Mormenturm  Thermal I Radiation | Species | DPM | Multiphase | UDS |

Temperature [k [15 00 |constant =

O ] l:.‘nn-:ell Herp[

X

Velocltylnlet

Zone Name
Ior—ex_1

Momentum | Thermal | Radiation | Species | DPM | Multiphase | UDS

Velocity Specification Method IMagnitude and Direction

Reference Frame |Abso|ule

Velocity Magnitude [m{s] Ignn Icnnstant

Coordinate System ICarl.esian =Y.

Lt ptdid e

X-Component of Flow Direction I1 Iconstan(

Y-Component of Flow Direction I1 I.;Dnstant

Z-Component of Flow Direction Ig It:Dnstant
Turbulence

Specification Method IK and Epsilon

Turbulent Kinetic Energy [m2/s2) I1 It:onstant j
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Figure 111.29: Vitesse d’entrée.
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111.4.12 Choix des schémas de controle de la solution

Solve ——-controls —solution

ﬂ FLUENT [3d, dp, pbns, lam]
File Gnd Define Solve Adapt Suface Display Plot Report Parallel Help
OF-ex_ Contrals > Solution... .
or-ex: o - B Solution Controls X
oF-ext Initialize ] Multigrid...
or-ex!  Monitors > Lirnits... Equations Z[ = Under-Relaxation Factors
or-ext - a
or-ext Animate b Multi-Stage.., : P ,W
or-exi Mesh Mation...
2::::2 Particle History > Density 4
or-exi Execute Commands.., Body Forces [{
or-ex?
wall Case Check... Momentum
8.7
fluid ‘ j
shell cor terate... g . .
Done.. P Pressure-Yelocity Coupling Discretization
Grid Check SIMPLE - Pressure |tandard -|
Domain Extents: M“““"'“““Firsi Order Upwind j
%x-coordinate: min (m) = -4.9908136e-001, nax (n) = 2.000000e+04
y-coordinate: min (m) = 1.268000e-0083, max (m) = 5.055210e-001 E"B'gy‘First Order Upwind j
z-coordinate: min (m) = 0.0000DOe+000, max (m) = 5.000000e-001
Uolume statistics:
minimum volume (m3): 1.578570e-009 J
maxinum volume (m3): 2.485381e-004
total volune (n3): 6.058990e-081 0K | Dmu"| C,"m‘ Help |
Face area statistics:
minimum face area (m2): 2.493704e-006

Figure 111.30: Choix de solution.
111.4.13 Initialiser les données

Cette fonction permet d’initialiser le calcul.
Solve — Initialize — Initialize

FLUENT [3d. dp, pbns, 1am]
File Grid Define Solwe Adapt Surfface Display Plot Report Parallel Help

or-ex_ Controls >

or-ex: L — |

or-ext Initialize » Initialize...

or-ex! Monitors > Patch... Compute From Reference Frame
or-ex= Animate > Reset DPM Source [i""e‘ 3 * Relative to Cell Zone
or-ext )  Absolute

or-exi Mesh Motion... Reset Statistics

or-ext Particle History 5 Initial Values

or-ext -

or-ex1 Execute Commands... Gauge Pressure [pascal) ,ni

::i:m Case Check... ¥ Velocity (mfs) ﬁ

she:iuigr Iterate.. Y Velocity [mfs) ﬁ

Done. Acoustic Signals Zvelocity (mis)[g
=

Grid Check
Init | Reset| A.ppl'yl Clnse| Hel|:||

Domain Extents:

Figure 111.31: Initialiser les données.
I11.4.14 Choix des critéres de convergence

Il s’agit ici de choisir les conditions qui doivent étre vérifiés pour que les calculs de

la simulation s’arrétent.
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Solve —>Monitors —» Residual

Simulation Numérique

B FLUENT [3d, dp, pbns,lam)]

or-ex_
or-exi
or-gxi
or-exl
or-ext
or-exf
or-exi
or-ext
or-ext
or-ex1
or-ex?
wall
fluid
shell cor
Done. hcoustc Sgnals.

Cantrols
Initialze
Monitors
Animate

Mesh Mation
Particle History

Execute Commands...
Case Check...

[terate..

Grid Check

Domain Extents:

)
H

)

File Grd Define Sohe Adapt Suface Display Plot Report Parallel Help

=

Options Storage Plotting
Residual..,  Primt Iterations (1000 = Window |p =

M Plot :I :I
Statistic... Normalization lterations: |1000 il
Fored 7 Normalize ¥ Scale Axes... | l:urw:s..,]

Convergence Criterion

Surface.. [absulute j
Volume... Check Absalute =

Residual Monitor Convergence Criteria

continuity = v B0

x-velocity v i~ 0.0

y-velocity =3 3 B.am

z-velocity v v B.ae

energy I I 1e-06 =

0K | Plot | I'-lennlm| Cam:ell Help |

Figure 111.32: critéres de convergence Solve.

111.4.15 Lancer les calculs en stationnaire

Pour commencer les calculs il faut d’abord choisir le nombre des itérations.

Solve —»lterate

ﬂ FLLENT [34, dp, phins, ske]
File Gnd Define Sohe Adapt Surface

triar Controls
triar
triar
triar
74 triar

74 triar
492 triar
G177 triar
1285 triar
5159 triar
27838 triar
62 triar

226 triar
473440 triar
53114 nodes
53114 node

Initialize
Monitors
Animate
Mesh Motion

Particle History

Case Check...

Iterate...

Acoustic ugnals...

Cmmgm g ===y e

Building...
grid,
materials,
interface,
domains,

Execute Commands...

Display

-

w

Plot Report Parallel Help

5, zone 9, binary.
5, zone 10, bi
s, zone 11, bi | &V ...,
5, zone 12, bi . C
5, zone 13, bi

5, zone 14, bi
e 15, binary.
e 16, binary.
e 17, binary.
e 18, binary.
, binary.

20, binary.
5, zone 21, bi
e 23, binary.

Number of lterations |1g5

Al
K1

Reporting Interval |1 ill

UDF Profile Update Interval |4 ﬁ

Iterate‘ hpplyl Clnse‘ Help|

Figure 111.33:Choix du nombre des itérations.
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Simulation Numérique

Residuals
— continuity
— X-velocity 1e+06
y-velocity ]
— z-velocity
energy 1e+04 —
epsilon i
1e+02 —
1e+00 —
1e-02 —
1e-04 =
1e-06 —
1e-08 T T T T T 1
0 20 40 60 80 100 120
lterations
Scaled Residuals May 17, 2023

FLUENT 6.3 (3d, dp, pbns, ske)

Figure 111.34: Allures de I’évolution des résidus de calcul.

111.4.16 Sauvegarde de fichier *. Cas

File —» Write — Case& Data

E FLUENT [3d, dp, pbns, skel
File Gnd Define Solve Adapt Surface Display Plot Report Parallel Help
Read > Case... 15, binary.
. 16, binary.
W rite > Data... 17, binary.
Import - Case & Data... 18, binary.
P BEE binary.
Export... - '@, binary.
DTRM Rays... , zone 21, binary.
Interpolate... iews Factors... 23, binary.
Hardcopy... Profile...
Batch Options... ISAT Table..
Save Layout Scherme...
Fun Journal...
87w naca0012ex
Exit nacal0l12
inlet T naca0012PLO1
outlet nacal02pl
extrados
= tru &

Figure 111.35: Enregistrer le fichier en *Cas.

111.4.17 Post-traitement de la solution

On peut visualiser les différents paramétres de calculs sous plusieurs formes. Les

principales sont par contours simples ou pleins, par vecteurs vitesses et par trajectoires des

particules.
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e Par contours :
Display — Contours
Puis choisir le parameétre a visualiser dans la liste disponible de la colonne Contours Of, et les
domaines a visualiser dans la colonne Surfaces.
Par exemple, le contour des pressions totales avec contours pleins (option Filled)

e Par vecteurs :
Display ——Velocity Vectors.
Puis choisir, de méme que précédemment, le paramétre avec lequel les vecteurs vitesses
seront coloriés et les domaines a visualiser dans la colonne Surfaces.
Souvent, le nombre de cellules étant élevé, on ne peut visualiser qu’un nombre limité de
vecteurs pour ne pas surcharger 1’affichage, c’est a dire, afficher 1 vecteur sur 20, ceci avec
I’option Skip. On peut aussi augmenter 1’échelle (la taille) des vecteurs avec I’option Scale.

e Par trajectoires des particules :
Display —» Path Lines
Puis choisir la surface a partir de laguelle on veut observer la trajectoire dans la colonne
Release From Surfaces. On peut ici aussi utiliser Skip. Les options Step Size et Steps
permettent de donner la longueur de la trajectoire des particules.
Plot — XY Plot
Cette fenétre permet d’afficher différentes courbe (pression, vitesse...) en parcourant le
profilé suivant X ou Y croissants. On met X a 1 et Y et Z a 0 si on veut se baser sur la valeur
en x sur I’abscisse.
On affiche la grille en cliquant sur Axes en cochant les cases Major Rules et Minor Rules

pour X et Y dans la rubrique Axis [19].

44



CHAPITRE IV
RESULTATS
ET
DISCUSSIONS



Chapitre 1V Résultats et discussions

CHAPITRE IV

V.1 Introduction

Le but de notre travail est de mener une étude numérique pour le refroidissement des
aubes de turbine a gaz par refroidissement par film cooling et par impact de jet. Notre aube
qui est en forme NACA 0012 perforée de 11 trous disposés en quinconce. De I’air froid (900
K) soutiré du compresseur sort de ces trous inclinés de 30° et de 45 ° forme une couche fine
qui constitue le film de refroidissement. Ce dernier se plaque sur la surface de 1’aube a
protéger et forme ce qu’on appelle le film d refroidissement (Film cooling en Anglais). Les
trous de refroidissement ont un diameétre de 10 mm et sont percés chaque 100 mm le long de
I’axe X de I’aube de 0.01 metre et la distance entre ces trous est de 0.1 metre. L’avantage du
film de refroidissement est de former une couche qui evite les gaz chauds de frapper
directement la surface des aubes directrices de la turbine a gaz ce qui évitera a ces aubes de
fondre par la trés haute température des gaz chauds (environ 2000K), mais malheureusement
I’air froid qui sort des orifices perturbent le bon écoulement des gaz chauds, ce qui crée un
compromis entre le refroidissement et le bon écoulement de 1’air chaud.

Dans ce chapitre, nous présentons les résultats obtenus a partir d’une simulation
numérique dans un plan tridimensionnel du processus de refroidissement d’une aube de
turbine a gaz au moyen d’un film de refroidissement. Nous montrons le comportement de
I’écoulement principal sur I’aube perforée. Les paramétres les plus importants de cette étude
sont vitesse d’écoulement et la répartition de la température pour un angle d’inclinaison des

orifices de refroidissement o= 30° et o= 45°.
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X0l X02 X03 X04 XO0S X08

X

Figure 1V.1: Stations de calcul.
IV.2 Refroidissement par film de refroidissement

IV.2.1 Contour de la température statique en fonction de la longueur

longitudinale de 1’aube (X)

IV.2.1.1 Angle d’inclinaison des orifices de refroidissement o= 45°.

- 1080
l 1020
990
960
930
200 Figure IV.2 : Contour de la température

Figure 1V.2: Contour de la température statique pour le profil NACA0012.

La figure (IV.2) représente la répartition de la température statique sur I’extrados de
I’aube perforées de 11 orifices en quinconce. On remarque une répartition progressive de la

température le long de la paroi de 1’aube. La température la plus basse a été obtenue au centre
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des orifices, cela est di a la température de 1’air de refroidissement qui sort des trous qui est
inférieure a celle du flux principal des gaz chauds qui sortent de la chambre de combustion, de
sorte que I’air peut absorber la chaleur du flux principal, et a partir de celui-Ci ces trous
forment un film de refroidissement sur I’extrados de 1’aube.

C’est I’'un des moyens les plus efficaces pour refroidir les aubes de turbine, car il
consiste a émettre de 1’air froid par des ouvertures inclinées au trajet des gaz chauds. Le
refroidissement du film stimule I’interaction directe entre 1’air froid et les gaz chauds,
produisant ainsi une température plus basse. Ce processus est a ce jour ’'un des problémes les
plus complexes des machines a turbine, c’est pourquoi les chercheures s’intéressent de plus en

plus a la compréhension et a I’amélioration de ce processus.

IV.2.1.2Angle d’inclinaison des orifices de refroidissement o= 30°.

1.50e+03
1.4T7e+03
1.44e+03
1.41e+03
1.38e+03
1.35e+03
1.32e+03
1.29e+03
1.26e+03
1.23e+03
1.20e+03
1.17e+03
1.14e+03
1.11e+03
1.08e+03
1.05e+03
1.02e+03
9.00e+02
9.60e+02
9.30e+02

9.00e+02 Figure IV.3 : Contour de température

Figure 1V.3: Contour de la température statique pour le profil NACA0012.

La figure (IV.3) représente la répartition de la température statique sur I’extrados de
I’aube perforées de 11 orifices sen quinconce d’inclinaison a un angle de 30. On remarque

une répartition progressive de la température le long de la paroi de 1’aube.

IV.2.1.1 Variation de la température statique en fonction de la longueur longitudinale de
I’aube (X)

IV.1.2.1.1.1. Angle d’inclinaison des orifices de refroidissement o= 45°.
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Figure 1V.4: Variation de la température en différentes station le long de la longueur longitudinale X

(de X=0,1 a X=0,8) pour Y=0.2 et a=45°.

Nous avons procédé a une discussion des résultats numériques que nous avons obtenus,

comme le montre la figure (IV.04). Ces résultats montrent I’effet de 1’espacement transversal
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suivant Y sur la distribution de la température, nous remarquons donc une augmentation de la
température chaque fois qu’on s’éloigne de la surface de 1’aube et que cette température
reprend la valeur des gaz chauds (1500 K).Tandis que lorsqu’on s’approche des orifices de
refroidissement, la température diminue progressivement ce qui signifie le bon
refroidissement de 1’aube par la formation du film de refroidissement sur la paroi de 1’aube.

L’aube est isolée des gaz chauds provenant de la chambre de combustion, préservant ainsi la

durée de vie des aubes de turbine.

150

140

=k
w
o
=]

i
o
Q
Q

Temperature (K)

110

Figure IV.5: Courbes de la distribution de la température statique sur la paroi de 1’extrados le long de
la longueur longitudinale de 1’aube (X) pour o= 45°.

La figure (1V.5) représente les courbes de répartition statique de la température sur la
surface I’extrados de 1’aube plusieurs stations. Ces résultats montrent 1’effet de 1’espacement
sur la repartition de la température. On note une amélioration de la répartition de la
température le long de la paroi et une diminution au centre des orifices d’injection, car 1’air de

refroidissement est moins chaud que le flux principal.

IV.2.1.2.1.2 Angle d’inclinaison des orifices de refroidissement o= 30°.
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Figure 1V.6: Variation de la température en différentes station le long de la longueur longitudinale X
(de X=0,1 a X=0,8) pour Y=0.2 et a= 30°.

La figure (IV.6) représente les courbes de la distribution statique de la température

sur la paroi extrados le long de la longueur longitudinale d’un angle inclinée a a=30° a
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difféerentes station (x=0 .1, x=0.8) amélioration de la répartition statique de température due a
I’effet de la distance y=0.2 ou la température apparait basse au milieu des évents de

refroidissement, pour former un film calorifuge au niveau de ces évents.
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Figure 1V.7: Courbes de la distribution de la température statique sur la paroi de I’extrados le long de

la longueur longitudinale de I’aube (X) pour o= 30°.

La figure (IV.7) met en évidence les courbes de distribution de température constante
sur la paroi de I’extrados de la pale inclinée pour un angle d’inclinaison des orifices a=30°.
Ces résultats montrent I’effet de 1’espacement Y le long de de la paroi suivant X sur la
distribution de température en différentes stations, la meilleure distribution de chaleur a été
obtenue prés de la surface a protéger, car il apparait une diminution de la température pres des
trous de refroidissement.

IV.2.2 Variation de la vitesse transversale Vx en fonction de Y le long

de la longueur longitudinale de I’aube (X)

IV.2.2.1 Angle d’inclinaison des orifices de refroidissement o= 45°.
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Figure 1V.8: Variation de la vitesse transversale Vx en fonction de Y le long de la longueur

longitudinale de I’aube (X) pour o= 45°.
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La figure (IV.8) Nous représente les résultats numeriques des vitesses suivant X elles
nous indiquent le comportement de I’interaction du flux d’air de refroidissement sur la paroi
de I’aube de la turbine a gaz. On remarque une nette augmentation de la vitesse a proximité de
I’orifice d’injection, 1’écoulement sortant des orifices perturbe 1’écoulement principal du fait
de I’impact du jet en aval de I’orifice puis 1’écoulement commence a revenir a son état normal
dd au mélange du jet avec le courant principal des gaz chauds sortant de la chambre de

combustion.

a504

4004

3504

300

25

sooll 1

Vitesse(m/s)

1504+

e
0.0

Y(m)

Figure 1VV.9: Courbes de la distribution de la vitesse transversale Vx sur la paroi de 1’extrados le long

de la longueur longitudinale de 1’aube (X) pour a= 45°.

La figure (IV.9)représente des courbes des vitesses suivant Y mettant en évidence la
distribution de vitesse transversale du flux d’air de refroidissement sur la paroi de la paroi de
I’extrados de 1’aube, on signale une nette augmentation prés des ouvertures, puis le flux

commence a revenir a son état normal, avec une augmentation de la distance des ouvertures.

IV.2.2.2Angle d’inclinaison des orifices de refroidissement o= 30°.
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Figure 1V.10: Variation de la vitesse transversale VVx en fonction de Y le long de la longueur
longitudinale de I’aube (X) pour o= 30°.

La figure (IV.10) représente les courbes de variation de vitesse transversale Vx le

long de la paroi de 1’aube avec les Iorifices inclinés a un angle de 0=30°, ou les résultats
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montrent 1’évolution des vitesses a différentes stations, et cela est dii a ’effet de la distance

(x)entre les trous d’air de refroidissement avec la sortie du flux principale.

Vitesse(m/s)

200 f 1 —

150 frh—

100 -+

50 JH

Y(m)

Figure 1V.11: Courbes de la distribution de la vitesse transversale Vx sur la paroi de I’extrados le long

de la longueur longitudinale de I’aube (X) pour a= 30°.

La figure (IV.11)représente la répartition de la vitesse transversale Vx sur la paroi de
I’extrados de 1’aube, ou il apparait quasiment la méme répartition aux différentes stations,ou
la vitesse du flux d’air de refroidissement augmente sensiblement a proximité des ouvertures,

puis le flux commence a devenir normal avec I’augmentation de la dimension(x) .

IV.2.3 Variation de la vitesse transversale VVy en fonction de Y le long

de la longueur longitudinale de I’aube (X)

IV.2.3.1 Angle d’inclinaison des orifices de refroidissement o= 45°.
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Figure 1V.12: Variation de la vitesse transversale Vy en fonction de Y le long de la longueur
longitudinale de 1’aube (X) pour o= 45°.
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La figure (IV.12) représente les courbes de la variation de vitesse transversale Vy sur
la longueur longitudinale de 1’aube (x)avec d’inclinaison des orifices de 45° en différentes
stations. Les caractéristiques de la vitesse semblent turbulentes en Xi,X> et Xz car elles
apparaissent croissantes puis progressivement décroissantes ,alors que dans les stations X4,Xs

et Xg on remarque des résultats opposé€s pour les premicres stations de la vitesse du flux d’air.
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Figure 1V.13: Courbes de la distribution de la vitesse transversale Vy sur la paroi de 1’extrados le long
de la longueur longitudinale de 1’aube (X) pour a= 45°.

La figure (1V.13) représente les résultats de la variation de la vitesse de I’écoulement
d’air de refroidissement transversal Vy le long de 1’aube (x) a différentes stations, telle qu’elle
apparait sur les courbes X1,X2,X3 croissante puis décroissante progressivement contrairement
a X4,Xs5,Xs.

IV.2.3.2 Angle d’inclinaison des orifices de refroidissement o= 30°.
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Figure 1V.14: Variation de la vitesse transversale Vy en fonction de Y le long de la longueur

longitudinale de 1’aube (X) pour o= 30°.
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La figure (IV.14) présente des courbes mettant en évidence la variation de la vitesse
transversale Vy du flux d’air de refroidissement le long de la longueur longitudinale d’une
aube perforée par des orifices inclinés d’un angle de 30°.Les résultats montrent les profils de
vitesse turbulentes en X1, Xz et X3 augmentant progressivement. Tandis qu’au stations Xa, Xs

et Xg on constate des résultats opposés aux résultats obtenus dans les stations précédentes.

Vitesse(m/s)
Mo

Y(m)

Figure 1V.15: Courbes de la distribution de la vitesse transversale Vy sur la paroi de I’extrados le long

de la longueur longitudinale de I’aube (X) pour a= 30°.

La figure (IV.15) représente des courbes montrant une variation de la vitesse du flux
d’air de refroidissement transversal Vy le long de la surface supérieure de 1’aube (x) dans 6
stations différentes.On remarque que les vitessesvarient d’une maniére croissante puis
décroissante progressivement dans les stations Xi,X2,Xs tandis que dans Xs,Xs,Xs, les

variations des vitesses varient s’une maniére OPpP0OSé aux premieres stations.
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V.3 Refroidissement par impact de jets et Refroidissement par film de

refroidissement
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Figure IV. 16: Contour de la température statique pour le profil NACA0012.

La figure IV. 16 montre la répartition statique de la température sur une aube de
turbine & gaz qui a été refroidie simultanément par deux technologies différentes, le
refroidissement par film sur I’extrados de I’aube travers 4 rangées de trous en quinconce
inclinés d’un angle a=45° et le refroidissement par impact de jets a travers 12 trous verticaux
parall¢les a 1°axe Y. Les trous d’injection pour le refroidissement par impact ont un diametre
égal a0.04 m et la distance entre ces trous et de 0.1 m. Ces trous sont alimentés en air frais
soutiré du compresseur et qui sert a refroidir I’intérieur de I’aube. La figure montre une bonne
répartition de refroidissement le long de la paroi de I’aube, ou les températures les plus
basses ont été enregistrées aux endroits ou se forment les jets, et cela du fait de la facilité de

pénétration de I’air de refroidissement.
IV.4 Conclusion

Les résultats de cette étude représentés par des courbes de variation de la température
statique et de la variation de la vitesse longitudinale Vx et transversale VVy en fonction de Y le

long de la longueur longitudinale de I’aube (X) pour 2 angles d’inclinaison des orifices de
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refroidissement o= 30° et o= 45°. Aux stations suivantes (X1 = 0.1, Xo= 0.2, X3=0.3,
X4=0.4, X5=0.5, Xg=0.8). En étudiant ces résultats et en les comparant, on note :

On voit que I'étalement du film de refroidissement sur la longueur de I'aube donne un meilleur
résultat pour I'angle d'inclinaison des trous de 45°que pour I'angle de 30°. Alors que, lors du
refroidissement des trous, il donne un meilleur résultat a l'angle d’inclinaison des troue s
3d0°par rapport a I'angle de 45°.En ce qui concerne la variation de la vitesse transversale VX,
il n'y avait aucune différence lors du changement de I'angle d’inclinaison des trous. Quant a

Variation de la vitesse transversale Vy Elle est meilleure pour 1’angle d’inclinaison de 30°.
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CONCLUSION GENERALE

Cette étude est une étude tridimensionnelle 3D dans le plan XYZ. Nous avons étudié
la variation de la température statique et la variation de la vitesse longitudinale Vx et
transversale Vy en fonction de Y le long de la longueur longitudinale de 1’aube (X) pour des
angles d’inclinaison des orifices de refroidissement o= 30° et o= 45°. L’outil de simulation
utilisé est le code de calcul Fluent pour comprendre et analyser les différents phénomenes
étudiés. La geométrie du domaine de calcul ainsi que son maillage ont été faits par Gambit.
Les calculs et les résultats ont été obtenus par le code de calcul Fluent. Les résultats trouvés
montrent le contour de la température statique le long de 1’axe longitudinal (X) ainsi que les
variations des vitesses longitudinales Vx et transversale Vy pour 2 angles d’inclinaison des
orifices de refroidissement égal a 30° et 45°. Les résultats trouvés montrent que la meilleure
formation du film de refroidissement est obtenue pour I’angle d’inclinaison des orifices égal a
45°,

En ce qui concerne la variation des caractéristiques de vitesse transversale Wy aux
differes stations, le flux d’air de refroidissement apparait mieux pour 1’angle de 30°.

Au cours de cette étude, nous avons acquis une compréhension du phénomene de
I’aspect thermique de refroidissement par film de refroidissement et par impact de jets.
Comme nous avions eu I’occasion d’acquérir quelques bases de 1’étude des écoulement et de

transfert de chaleurs par la simulation numérique
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