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Résumé

Ce mémoire de fin d’étude se concentre sur I'étude des moteurs-fusées et des aspects liés aux
écoulements a l'aide de la modélisation CFD (Dynamique des Fluides Numérique) . L'objectif
principal est d'analyser les performances des injecteurs cryotechniques utilisés dans les
systemes propulsifs & base de H2/O2 et CH4/Os.

Ce mémoire de fin d’étude a été consacrée a une étude approfondie de la technologie et a
I'analyse de la bibliographie des résultats précédents dans le domaine des réactions H2/O- et
CH./O5. Cette étape nous a permis de positionner notre recherche dans le contexte approprié,
de comprendre les avancées existantes et de guider nos propres simulations numériques . Ces
informations préliminaires ont été essentielles pour interpréter nos résultats et formuler des

conclusions solides par la suite.

La deuxiéme partie se concentre sur la modélisation CFD des écoulements dans les moteurs-
fusées. L'outil de simulation ANSYS Fluent est utilisé pour résoudre les équations de
conservation de la masse, de la quantité de mouvement et de I'énergie, en tenant compte des
conditions de pression, de température et de débit. Différents modeéles de turbulence, tels que
le modele k-¢ et le modéle RNG , sont comparés pour évaluer leur capacité des

caractéristiques des écoulements complexes dans les moteurs-fusées.

Dans la troisieme partie de ce mémoire, nous avons effectué une étude de la dynamique des
fluides computationnelle (CFD) afin de valider les résultats numériques obtenus
précédemment. Pour garantir une comparaison juste, nous avons maintenu les conditions de

pression et de température identiques a celles utilisées dans les expériences.

En utilisant des logiciels de simulation CFD avancés, nous avons utilisés des modeéles
numériques représentant les réactions chimiques entre le dihydrogéne (Hz) et le dioxygene
(O2), ainsi qu'entre le methane (CHa4) et le dioxygeéne (O2).

Les résultats de ce mémoire permettront de mieux comprendre les écoulements dans les
moteurs-fusées. Cette recherche contribuera également a I'amelioration des performances et
de I'efficacité des systémes propulsifs, ouvrant ainsi la voie a de futures avancees dans le

domaine de I'exploration spatiale et des voyages interplanétaires.
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Abstract

This master research focuses on the study of rocket engines and aspects related to fluid flows
using Computational Fluid Dynamics (CFD) modeling. The main objective is to analyze the
performance of cryogenic injectors used in H2/O2 and CH4/02-based propulsion systems.
This thesis was dedicated to an in-depth study of the technology and analysis of the literature
review of previous results in the H2/02 and CH4/02 reactions field. This step allowed us to
position our research in the appropriate context, understand existing advancements, and guide
our own numerical simulations. These preliminary pieces of information were essential for

interpreting our results and formulating solid conclusions thereafter.

The second part focuses on CFD modeling of flows in rocket engines. The simulation tool
ANSYS Fluent is used to solve the conservation equations of mass, momentum, and energy,
taking into account pressure, temperature, and flow conditions. Different turbulence models,
such as the k-e model and the RNG model, are compared to evaluate their capability in
capturing the characteristics of complex flows in rocket engines.

In the third part, we conducted a Computational Fluid Dynamics (CFD) study to validate the
previously obtained numerical results. To ensure a fair comparison, we maintained identical
pressure and temperature conditions to those used in the experiments.

By utilizing advanced CFD simulation software, we employed numerical models representing
the chemical reactions between hydrogen (H2) and oxygen (02), as well as between methane
(CH4) and oxygen (O2).

The results will contribute to a better understanding of flows in rocket engines. This research
will also contribute to the improvement of performance and efficiency of propulsion systems,
thereby paving the way for future advancements in the field of space exploration and

interplanetary travel.

[ii]
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Introduction générale

Les moteurs de fusée sont les éléments essentiels des lanceurs actuellement utilisés. Ce sont
des systéemes complexes qui générent une force de poussée extrémement élevée (pouvant
atteindre jusqu'a 12 000 kN), comparée a un maximum de 500 KN pour les moteurs d'avion.
Du point de vue de I'énergie, les moteurs de fusée sont des systemes de conversion d'énergie
qui produisent des puissances dans les chambres de combustion supérieures a celles des
centrales nucléaires classiques Ces niveaux énergétiques tres élevés se traduisent par des
conditions de pression considérables dans les chambres de combustion et des débits de
propergol pouvant atteindre jusqu'a 1000 kg/s.

Dans la plupart des cas, une défaillance dans le systéeme propulsif entraine la destruction du
lanceur et la perte totale de la mission. En effet, 50% des échecs de missions de lanceurs sont
dus a des pannes dans le systéeme propulsif. Depuis les années 50, d'importants efforts ont été
déployés pour améliorer les performances et la fiabilité des systemes propulsifs chimiques.
Des matériaux spéciaux ont été développés, la conception des composants a été optimisée et

le comportement du systeme a été soigneusement analysé.

Dans les récents essais, les moteurs utilisés étaient propulsés par de I'hydrogene (H2) et de
I'oxygene (O2) en raison des échecs de plusieurs missions de lanceurs. Ainsi, des tests ont été
effectués sur des moteurs utilisant du méthane (CH.) et de I'oxygéne (O.). Cette étude
comparative a pour objectif de déterminer quel moteur offre de bons résultats en utilisant la
simulation ANSY'S Fluent.

En outre, nous discuterons des résultats numériques de I'étude de I'écoulement en sortie de
I'injecteur, notamment les températures, les structures des flammes et les fractions des
mélanges. Nous aborderons également les défis et les perspectives futures dans ce domaine
de recherche, en mettant en évidence les avancées technologiques et les opportunités

d'innovation.




CHAPITRE 01 :

Etude technologique et ¢tat de ’art




Chapitre 01 Etude technologique et état de 1’art

1.1 Introduction

L'étude technologique et I'état de I'art jouent un réle fondamental dans la recherche
scientifique et technique. Elles permettent de cartographier et d'analyser les avancées
actuelles, les tendances émergentes et les lacunes dans un domaine spécifique,
fournissant ainsi un cadre solide pour l'avancement des connaissances. Dans le
contexte d'une theése, cette étude approfondie de la technologie et de I'état de I'art est
d'une importance primordiale pour orienter la recherche, évaluer la pertinence et

I'originalité des travaux réalisés, et identifier les opportunités pour I'innovation.

L'objectif de ce chapitre est d'entreprendre une étude technologique complete et une
analyse de I'état de I'art dans le domaine mécanique. Cette étude vise a fournir une
compréhension approfondie des avancées techniques, des applications existantes et des
défis scientifiques et technologiques actuels.

L'état de l'art est essentiel pour évaluer les avancées récentes dans le domaine de la
recherche. Il permet de mettre en lumiére les travaux pionniers, les innovations
majeures et les développements les plus récents, en identifiant les chercheurs et les
institutions qui ont contribué a I'avancement de la discipline. En analysant I'état de
I'art, ce chapitre cherchera a identifier les lacunes et les problemes non résolus, offrant
ainsi une base solide pour la proposition de nouvelles approches, méthodologies ou
technologies.

En plus de I'analyse des avancées technologiques, ce chapitre accordera une attention
particuliére aux aspects pratiques et applicatifs. Elle explorera les cas d'utilisation
actuels, les succes industriels et les domaines ou les technologies étudiées ont un
impact significatif. Cette analyse sera complétée par une évaluation critique des limites
et des défis rencontrés dans la mise en ceuvre pratique de ces technologies, ouvrant

ainsi la voie a des recherches futures pour surmonter ces obstacles.



Chapitre 01 Etude technologique et état de 1’art

1.2 Qu'est-ce qu'un moteur cryogénique ?
Un moteur cryogénique est un type de moteur-fusée qui utilise des gaz liquéfiés
comme carburant et oxydants. Le terme cryogénique fait référence au fait que ces gaz
liquéfiés doivent étre conserves a des températures cryogeniques, c'est-a-dire a des

températures trés basses (inférieures a -150 degrés centigrades)

Figure 1.1 : Moteur-fusée a méthane testé avec succes [35]

Les premiers cas de fusées cryogéniques ont été observés dans le cadre du
programme spatial américain de la NASA : la mission Atlas-Centaur, conduisant la fusée
Saturn V vers la Lune, utilisait un moteur cryogénique.

Alors que différents modeles présentent divers modes de fonctionnement, un moteur
cryogeénique utilisera genéralement de I'oxygeéne liquide (LOX) et de I'nydrogéne liquide
(LH2) comme propulseurs, au lieu des options de carburant de fusée conventionnelles.

Parmi les avantages de ce modeéle (que nous verrons plus en détail ci-dessous), il y a
le fait qu'un moteur-fusée cryogénique offre plus de force par kilogramme de propulseur,
augmentant ainsi I'efficacité du moteur.

Contrairement aux moteurs électriques, dont la puissance provient d'un mouvement
de rotation, les moteurs cryogéniques sont des moteurs a réaction. Pour fonctionner, ils
projettent de la masse dans une direction et s'‘appuient sur la poussée de réaction dans la

direction opposée. Une petite quantité de carburant va a la turbine.
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Pour ce faire, ils s‘appuient sur des debits massiques elevés d'oxydants et de
carburant. Comme nous lI'avons dit plus haut, ces éléments sont I'oxygeéne liquide (LOX)
et I'nydrogene liquide (LH2), qui doivent étre stockés dans des réservoirs cryogéniques
specialement congus, capables de maintenir des températures de (-183 degrés C et -253
degrés C.)

De plus, ces moteurs peuvent s'appuyer sur différents types de cycles, y compris
ceux basés sur un cycle de détente, un générateur de gaz, une combustion étagée ou un
cycle alimenté en pression. .[3]

1.2.1 Moteur fusee
Un moteur fusé est un type de moteur a réaction utilisé pour propulser des fusées et des
engins spatiaux dans I’espace. Le principe de fonctionnement des moteurs de fusée est
basé sur la loi de conservation de la quantité de mouvement, également connue sous le
nom de la troisieme loi de newton. Selon cette loi, chaque action produit une réaction

égale et opposée.
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Figure 1.1: Principe d'action-réaction du moteur fusée. [Image source : Wikimédia
Commons]

Un moteur fusée utilise une réaction chimique pour produire une force propulsive. En
brulant un carburant et un oxydant dans une chambre de combustion, une réaction
exothermique se produite, produisant des gaz chauds a haute pression qui s’échappent de
la tuyere arriéere de moteur a une vitesse tres elevée. Cette force propulsive est ce qui

permet a la fusée de prendre de ’altitude et de se propulser dans I’espace.

1.2.2 Avantages et inconvénients des moteurs cryogéniques
Parmi les principaux avantages des moteurs cryogéniques figurent :
- Plus écologique que les autres options
- Non toxique et non corrosif

- Capable de réduire le colt des opérations de lancement
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- Impulsion efficace et hautement spécifique

- Plus slrs que les autres options en termes de sécurité au sol, ils ne sont pas

hypergoliques

Les inconvénients de ce type de moteur incluent :

- L'hydrogene liquide présente une faible densité

- Leur stockage cryogénique nécessite des équipements complexes qui doivent

étre soigneusement adaptés par des experts en génie cryogéenique

- Présente la nécessité de concevoir un systeme d'allumage

Il existe plusieurs types de moteurs de fusée, notamment les moteurs a combustible

solide, les moteurs a combustible liquide, les moteurs ioniques et les moteurs nucléaires,
et chaque type de moteur a ses propre avantages et inconvénients, en fonction des

besoins en espace de la mission.

1.3 Moteur fusée a ergols liquide :

1.3.1 Définition

Un moteur a propergol liquide est un type de
moteur-fusée qui utilise des carburant et d’oxydant
stockés sous forme liquide pour créer des réactions
chimiques a haute énergie, créant ainsi une force
propulsive. Ces moteurs sont tres couramment
utilisés dans les missions spatiales et sont
considérés comme les plus performants.

Le systeme de propulsion a ergol liquide se
compose d’un réservoir de carburant et d’un
réservoir de comburant, tous deux reliés & une
chambre de combustion. Les deux liquides sont

injectés dans la chambre de combustion ou ils sont

brulés ensemble, produisant une énorme quantité

Figure 1.3 : Prise de vue durant un test
au hanc 361

de gaz chauds et a haute pression qui s’échappent de
la tuyére arriére du moteur.
Le choix de carburant et d’oxydant utilisés dans les moteurs a ergols liquides dépend

de la mission et des exigences de performance. Les combinaisons courantes incluent
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I’hydrogéne liquide comme carburant et 1’oxygene liquide comme oxydant, ou le

kéroséne comme carburant et I’oxygene liquide comme oxydant.

Les moteurs a ergols liquides sont appréciés pour leurs hautes performances, leur
contréle précis de la poussée et leur capacité a étre allumés et éteints plusieurs fois pour
effectuer des manceuvres orbitales complexes. Cependant, leur complexité, leur cout
élevé et leur maintenance intensive en font également des systémes de propulsion tres

exigeants. [1]

1.3.2 Comment fonctionne un moteur de fusee
Il existe différentes paires propulsives, en particulier trois types principaux :

1.3.2.a Propulseurs cryogéniques : tels que les coupleurs Oxygéne Liquide/Hydrogéne
Liquide - LOX/LH2, Oxygene Liquide/Méthane Liquide - LOX-LCH4 : Ces coupleurs
permettent des performances optimales mais nécessitent des mises en ceuvre complexes
pour maintenir l'ergol a I'état Liquide (température d'ébullition Teb = 21 K pour
I'nydrogéne, Teb = 90 K pour I'oxygeéne, Teb = 110 K pour le méthane).

1.3.2.b Couple de type oxygene liquide/hydrocarbure (ex : kéroséne) : le kéroséne
est liquide a température ambiante, il n'y a donc pas de difficultés de mise en ceuvre
pour les ergols cryogéniques, et il permet aussi d'avoir une densité supérieure aux
ergols cryogéniques, ce qui permet d'obtenir une propulsion compacte possible
systeme.

1.3.2.c Les propulseurs stockables comme le couple NTO/UDMH (mélange a base
de tétroxyde de diazote et d'hydrazine) : ils peuvent étre stockés longtemps Un systeme
d'allumage complexe est nécessaire. lls peuvent étre utilisés sans le cuivrage complexe

requis pour les systemes cryogéniques, mais avec des performances moindres.

Le liquide utilisé est bralé dans une chambre de combustion avec des niveaux
de pression variant entre 30 bars et 200 bars. Le rapport entre le débit de comburant
QLOX et le carburant QFUEL, le rapport de mélange Rm = QLOX/QFUEL, est un
indicateur de base du processus de combustion et du fonctionnement du moteur.

Les gaz issus de la combustion peuvent atteindre des températures de l'ordre de
3500K (pour un couple LOX/LH2 avec un rapport de mélange Rm=6). lls sont ensuite
pulvérisés a travers des buses convergentes-divergentes, qui permettent d'obtenir des

vitesses de sortie d'environ 4500 m/s.
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Pour fournir le debit de propulseur nécessaire et des niveaux de pression et de
température appropriés a la chambre de combustion, il existe différents types de
construction. Le systeme le plus simple est un cycle pressurisé : dans ce cas le niveau
de pression de l'alimentation directe de la chambre au réservoir moins la perte de
charge dans la ligne, et le débit est obtenu par (Blow down), c'est-a-dire par simple
déchargement du réservoir. L'inconvénient est que le niveau de pression réalisable est
limité en raison du poids accru de la structure de stockage.

Ce cycle est limité aux moteurs de faible poussée, par exemple autour de 30 kN,
avec des pressions de chambre de I'ordre de 10 bars.

Un cycle de turbopompe peut limiter la pression dans le réservoir a quelques bars.
Pour faire tourner la pompe, il faut utiliser une turbine alimentée par des gaz chauds
provenant d'un générateur de gaz dédié ou d'ergols chauffés au contact de la chambre
de combustion principale.

Si le flux dair alimentant la turbine est ensuite réutilisé dans la chambre
principale et contribue a la poussée totale, on parle de cycle a flux intégré, alors que si
ce flux d'air est éjecte a I'extérieur de la chambre et constitue une perte de débit dans le

sens de la poussée, on parler d'un cycle d'écoulement dériveé.[4]

Arrivée carburant Arrivée comburant

Générateur

Turbine d
\ e gaz

Gaz réinjectés

Injecteurs

Chambre de
combustion

\ Col de la tuyére

Circuit de

'
refroidissement'

Tuyere

Figure 1.4 : Schéma moteur -fusée a
ergols liquides et flux intégre. [37]
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1.4 Pourquoi I’injection cryotechnique ?

L'injection cryotechnique, également connue sous le nom d'injection de
carburant cryogeénique, est une technique utilisée dans la propulsion spatiale pour
augmenter les performances des moteurs fusées. Elle consiste a utiliser des fluides
cryogéniques, tels que I'hydrogeéne liquide (LH2) et I'oxygene liquide (LOX), comme
carburants.

Les raisons pour lesquelles I'injection cryotechnique est utilisée sont les suivantes :
» Haute densité d'énergie :

Les fluides cryogéniques ont une densité d'énergie beaucoup plus élevée que les
carburants conventionnels. Par exemple, I'nydrogene liquide a une densité énergétique
trois fois supérieure a celle de I'essence. Cela signifie qu'une quantité plus petite de
carburant cryogénique peut produire plus d'énergie, ce qui permet une augmentation

de la charge utile ou une réduction de la masse totale du vaisseau spatial.

» Haute performance :

Les moteurs fusés qui utilisent des fluides cryogéniques ont une performance
supérieure a celle des moteurs utilisant des carburants conventionnels. Les fluides
cryogéniques ont des températures tres basses, ce qui leur permet de se vaporiser
rapidement lorsqu'ils entrent en contact avec des gaz chauds dans la chambre de
combustion. Cela produit une poussée plus élevée et une augmentation de la vitesse

d'éjection des gaz d'échappement, ce qui augmente l'efficacité du moteur.

> Faible pollution :
Les fluides cryogéniques sont des carburants propres qui produisent peu de polluants
lorsqu'ils sont brdlés. Ils ne contiennent pas de soufre ou de métaux lourds, et leur
combustion produit principalement de I'eau et du dioxyde de carbone. Cela réduit

I'impact environnemental de la propulsion spatiale. [7]
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1.4.1 Des principales raisons pour lesquelles I'injection cryotechnique est utilisée :

1.4.1.a Conservation des aliments : L'injection cryotechnique est utilisée dans
I'industrie alimentaire pour congeler rapidement les aliments et préserver leur fraicheur.
En injectant des cryogenes tels que de I'azote liquide ou du dioxyde de carbone sous
forme de neige carbonique, les températures trés basses permettent de refroidir
rapidement les aliments, ce qui réduit la formation de cristaux de glace et préserve ainsi

la qualité des aliments.

Figure 1.5 : Bonbonne contenant de

[’azote liquide

[Jeffrey m.Vinocur, Wikimedia

1.4.1.b Production de matériaux : Dans certaines industries, l'injection cryotechnique
est utilisée pour produire des matériaux spécifiques. Par exemple, dans la fabrication de
métaux, I'injection de cryogenes peut étre utilisée pour refroidir rapidement un matériau

fondu, ce qui améliore ses propriétés physiques et sa structure cristalline.
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1.4.1.c Stockage des échantillons biologiques : Dans les laboratoires de recherche et
les banques de tissus, I'injection cryotechnique est utilisée pour congeler et stocker des
échantillons biologiques tels que des cellules, des tissus et des organes. Les
températures cryogéniques permettent de maintenir ces échantillons a des tempeératures

tres basses, ce qui préserve leur viabilité et empéche leur détérioration.

Figure 1.6 : Stockage cryogénique des échantillons. [10]

1.4.1.d Traitement médical : L'injection cryotechnique est également utilisée dans
certains traitements médicaux. Par exemple, la cryothérapie est une technique qui
consiste a utiliser des températures trés basses pour détruire des tissus anormaux, comme
des cellules cancéreuses. L'injection de cryogenes dans les tumeurs permet de les geler et
de les détruire de maniere ciblée

1.4.1.e Recherche scientifigue : L'injection cryotechnique est utilisée dans de
nombreuses expériences de recherche scientifique. Par exemple, dans la physique des
particules, les accélérateurs de particules peuvent utiliser I'injection cryotechnique pour
maintenir les aimants supraconducteurs a des températures tres basses, ce qui permet de

génerer des champs magnétiques intenses nécessaires aux experiences.

Cependant, l'utilisation de [l'injection cryotechnique nécessite une infrastructure de
stockage et de manipulation des fluides cryogéniques, qui doivent étre maintenus a des
températures trés basses pour rester liquides. Cela peut entrainer des codts supplémentaires et

des défis techniques lors de la conception de missions spatiales. Malgré cela, l'injection
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cryotechnique reste une technique populaire pour les missions spatiales en raison de ses
avantages en termes de performances et de faible pollution. [13]
1.5 Description de quelques bancs d’essai cryotechnique
Les bancs d'essai cryogéniques sont des installations utilisées pour tester et qualifier les
composants et systemes qui seront utilisés dans les systemes de propulsion cryogénigues.
Voici quelques exemples de bancs d'essai cryogéniques :

1.5.1 Banc d'essai de propulsion cryogénique de la NASA (CPL) :

Ce banc d'essai est utilisé pour tester les composants de propulsion cryogénique, tels
que les moteurs fusées et les systemes de stockage et de transfert de fluides cryogéniques. Il
est équipé d'un réservoir de stockage de LH> de 30 000 gallons et d'un réservoir de stockage
de LOX de 50 000 gallons, ainsi que de diverses pompes, soupapes et autres équipements

pour la manipulation des fluides cryogéniques.

Figure 1.7 : Mise a feu du moteur © NASA [45]

Le CPL est une installation de pointe équipée de réservoirs de stockage de grande
capacité pour I'hydrogéne liquide (LH2) et I'oxygéne liquide (LOX), les principaux carburants
cryogeniques utilises dans les systémes de propulsion spatiale. Il est congu pour recreer les
conditions extrémes de température et de pression auxquelles ces fluides sont soumis lors du

fonctionnement des moteurs-fusées [21]
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1.5.2 Banc d'essai cryogénique de I'ESA (CEM) :
Ce banc d'essai est utilisé pour tester les composants et les systemes cryogéniques pour
les missions spatiales de I'Agence spatiale européenne (ESA). Il est équipé de réservoirs de
stockage de LH> et de LOX, ainsi que de différents systemes de mesure et de contréle pour la

surveillance et la manipulation des fluides cryogéniques.

1.5.3 Banc d'essai de propulsion cryogénique de I'Inde (CEPT) :
Ce banc d'essai est utilise pour tester les moteurs-fusées cryogéniques pour les missions
spatiales de I'Organisation indienne de recherche spatiale (ISRO). Il est équipé de réservoirs de

stockage de LH, et de LOX, ainsi que de différents systéemes de mesure et de contrdle pour la

surveillance et la manipulation des fluides cryogéniques.

1.5.4 Banc d'essai de propulsion cryogénique de la Russie (TsSKB-Progress) :
Ce banc d'essai est utilisé pour tester les moteurs-fusées cryogéniques pour les missions
spatiales russes. Il est équipé de réservoirs de stockage de LH2 et de LOX, ainsi que de
différents systémes de mesure et de contrble pour la surveillance et la manipulation des

fluides cryogéniques. [22]

1.5.5 Banc d'essai de propulsion cryogénique de Mascotte
1.5.5.a Présentation générale
L'installation d'essais de combustion cryogenique MASCOTTE a été développée par
I'ONERA pour étudier les processus fondamentaux intervenant dans la combustion des
ergols cryogéniques, a savoir I'oxygene liquide (LOX) et I'nydrogéne gazeux (GH2). Trois

versions de cette installation d'essais ont été construites depuis le début du projet en 1991.

Les premiers essais a pression atmosphérique ont été réalisés en janvier 1994, tandis que

des pressions jusqu'a 10 bars ont été atteintes a I'automne 1995.
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Figure 1.8 : Banc d'essai
MASCOTTE en combustion. [20]
1.5.5.b Caractéristiques du banc

Le banc d’essai Mascotte est représenté dans sa version basse pression (pression de
fonctionnement jusqu’a 1 MPa) dans sa version la plus récente (Figure 1.8) la pression de

fonctionnement de 7 MPa permet d’étudier les processus a une pression.
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Figure 1.9 : Schéma du banc d'essai MASCOTTE en version basse pression [5]

Supérieure a la pression critique de 1’oxygeéne liquide (50,9 bars). Le systeme est
composé d’un injecteur coaxial isolé (injection de 1’oxygeéne liquide par la partie centrale et
de I’hydrogeéne gazeux par la partie annulaire extérieure), permettant d’alimenter une

chambre de combustion de section carréee de 50 mm de c6té en ergols cryogéniques. En
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fonction des valeurs souhaitées pour J et M, les dimensions de 1’injecteur (essentiellement
diamétre d’injection de I’hydrogéne) sont adaptées (permettant de faire varier la vitesse et le
débit en fonction de la pression et de la température d’injection). La chambre de combustion
est composée de sections interchangeables dont 1’une est munie de hublots en silice fondue,
autorisant les diagnostics optiques sur toute la longueur du dispositif. La pression statique

dans la chambre de combustion est déterminée en adaptant le diamétre du col de la tuyere. [5]

1.5.5.c Domaine de fonctionnement
Les points de fonctionnement sont selectionnés a une pression donnée en fonction des
valeurs de J permettant d’encadrer la valeur JF us = 10 généralement rencontrée dans les
moteurs fusés réels. Le tableau 1 présente alors les valeurs des débits d’ergols ainsi que les
parametres de similitude pour les différents points de fonctionnement.
Tableau 1.1: Point de fonctionnement du banc MASCOTTE considéré au cours des
stimulations du dispositif MASCOTTE [5]

POINT PRESSION miox(9s™Y) my,(g.s ) M J
(bar)

A 1 50 15 3,3 13,4
C 1 50 10 5,0 6,3
A-10* 10 5 50 23,7 2,1 14,5
C-10 9,5 50 15,8 3,1 6,5
A-30 30 50 25,2 2,1 14,5
C-30 28 54 17 3,1 6,5
A-60 66 100 70 2,1 14,5
C-60 58 100 45 3,1 6,5

Pour une méme pression, les deux valeurs de J considérées sont alors de I’ordre de 6,5
et de 14,5. Les valeurs du rapport de mélange pour I’ensemble de ces points de
fonctionnement sont comprises entre 2,1 et 5,0 pour les différentes pressions envisagées
(dans le cas du moteur Vulcain le rapport de mélange est de I’ordre de 5,3). Ce banc d’essai
permet également de faire varier la température d’injection de 1’hydrogéne. C’est ainsi qu’il
peut étre introduit a température ambiante (de 1’ordre de 300 K) ou a basse température (de
I’ordre de 100 K). L’oxygene liquide est quant a lui injecté¢ a 80 K. Cette température étant
inférieure a sa température d’équilibre a pression atmosphérique, elle permet d’assurer une

injection d’oxygene sous forme totalement liquide et non diphasique.
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1.5.5.d Diagnostics appliqués

En fonction du phénomene physique considéré, de nombreux diagnostics peuvent étre
employés. Ils permettent la caractérisation aussi bien de la phase liquide que de la phase
gazeuse, avec un ecoulement réactif ou non. Le tableau 1 présente les différentes techniques

utilisées en fonction du processus étudié [5]

Tableau 1.2: Diagnostics appliqués sur le blanc
MASCOTTE [5]

Phénoméne physique diagnostic
Sonde a fibre optique cinématographie rapide PDPA

Atomisation de ’oxygene liquide LDV bicomposantes

Diffusion Raman
Vaporisation de I’oxygéne liquide PLIF de I’oxygene gazeux

Emission et PLIF du radical OH ombroscopie
Spectroscopie

Thermomeétrie DRASC sur H;

Thermomeétrie DRASC sur H,O

Combustion turbulente

Stabilité basse frequence Microphone

) Fluxmetre
Transferts thermiques o o
(Capacitif et pelliculaire)

e La sonde a fibre optique cinématographie rapide PDPA (Phase Doppler Particle
Analyzer) est un dispositif utilisé pour mesurer les caractéristiques des particules dans
un écoulement de fluide, telles que la taille, la vitesse et la trajectoire. Cette technique est
souvent utilisée dans la recherche en mécanique des fluides pour étudier les écoulements
multiphasiques, tels que les écoulements liquide-gaz ou les écoulements de gouttelettes.

e La LDV (Laser Doppler Velocimetry) bicomposantes, également connue sous le nom
de PIV (Particle Image Velocimetry) bicomposantes, est une technique de mesure de la
vélocité utilisée pour étudier les écoulements de fluide. Contrairement a la LDV
unicomposante qui mesure uniguement la vitesse le long d'une seule direction, la LDV
bicomposantes permet de mesurer simultanément les composantes de vitesse dans deux
directions perpendiculaires.

e Le principe de base de la PLIF (Planar Laser-Induced Fluorescence) de I'oxygéne

gazeux consiste a exciter I'oxygene gazeux présent dans I'écoulement a l'aide d'un laser
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ultraviolet. Lorsque I'oxygéne est excité, il émet une fluorescence a une longueur d'onde

spécifique. Cette fluorescence est ensuite détectée et enregistrée a l'aide d'une caméra ou

d'un systeme de détection approprié.

e La thermométrie DRASC (Distributed Raman Amplification-based Temperature
Sensing) est une technique de mesure de température basée sur lI'amplification Raman
distribuée. Elle est utilisée pour mesurer la température le long d'une fibre optique sur de
longues distances.

e Un fluxmeétre, également appelé débitmeétre, est un dispositif utilisé pour mesurer le
débit d'un fluide, c'est-a-dire la quantité de fluide qui s'écoule a travers un point donné
par unité de temps. Les fluxmetres sont largement utilisés dans diverses industries et
applications pour surveiller, contréler et réguler le débit des fluides.

A titre d’exemple, la figure présente le banc Mascotte en fonctionnement a une
pression de 10 bars sur lequel une visualisation par tranche laser stroboscope est appliquée,
pour observer 1’écoulement dans la chambre de combustion.

1.5.5.e Cloture

Ce dispositif Mascotte, en raison de la variété des diagnostics applicables, permet
d’obtenir des informations importantes sur la structure du brouillard d’oxygene liquide, ainsi
que sur la forme de la flamme prenant place dans des conditions similaires a celles
rencontrées dans les moteurs fusés réels.

Ces bancs d'essai permettent aux ingénieurs de tester et de qualifier les composants et les
systéemes cryogeniques dans des conditions similaires a celles qu'ils rencontreront lors des
missions spatiales. Cela garantit que les systémes fonctionneront correctement dans des
environnements extrémes et contribue a la réussite des missions spatiales. [6]

1.6 Caractéristique de I’écoulement en sortie d’un injecteur cryotechnique

L'écoulement a la sortie de l'injecteur dépend de plusieurs facteurs tels que la

géomeétrie de l'injecteur, la pression d'injection, la viscosité et la densité du fluide injecté,

ainsi que la vitesse de I'écoulement environnant.

Le mélange a la sortie de l'injecteur peut varier en termes de distribution et de
concentration du fluide injecté. Si I'injecteur est bien congu et fonctionne correctement, le
mélange a la sortie sera généralement homogeéne, avec une distribution uniforme du fluide
injecté dans I'écoulement environnant. Cependant, dans certaines situations, le mélange
peut étre inhomogeéne, avec des zones de concentration plus élevée ou plus faible du fluide

injecté.
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La qualité du mélange a la sortie de I'injecteur est importante car elle peut avoir un
impact sur les performances du systeme dans lequel I'injecteur est utilisé. Par exemple, si
le fluide injecté est un carburant dans un moteur a combustion interne, un mauvais

mélange peut entrainer une combustion inégale et une perte de puissance.

Pour les fluides cryogeniques tels que I'azote liquide, I'nélium liquide et I'nydrogene
liquide, I'écoulement est généralement supersonique a la sortie de I'injecteur. Cela signifie
que la vitesse d'écoulement est supérieure a la vitesse du son dans le fluide, créant ainsi un
choc de détente. Le fluide se refroidit considérablement en traversant le choc de détente,

ce qui peut causer des problémes de givrage et d'accumulation de glace.

Pour éviter ces problémes, on utilise souvent des injecteurs de type convergent-
divergent pour les fluides cryogéniques. Ces injecteurs permettent de réduire la vitesse

d'écoulement a la sortie de l'injecteur et de minimiser les effets du choc de détente.

L'écoulement a la sortie de l'injecteur (injection spray) peut présenter plusieurs

caractéristiques, notamment :

La forme du spray : elle peut étre conique, en éventail ou cylindrique, selon le design de
I'injecteur et le type de carburant ou fluide injecté.
La taille des gouttelettes : elle peut varier en fonction de la pression et du débit
d'injection, ainsi que de la viscosité du fluide. Des gouttelettes plus petites peuvent
améliorer la combustion et réduire les émissions.
La distribution des gouttelettes : elle peut étre uniforme ou non uniforme, selon la
conception de l'injecteur et la pression d'injection.
La vitesse de sortie : elle peut influencer la propagation du spray et la facon dont il se
mélange avec l'air ambiant.
La stabilité du spray : elle peut dépendre de la conception de I'injecteur et de la qualité
du carburant ou du fluide injecté. Un spray stable peut améliorer la combustion et réduire
les émissions.

L'écoulement a la sortie de I'injecteur (cold flow) est généralement caractérise par les

parametres suivants :

Vitesse de sortie : C'est la vitesse a laquelle le fluide sort de I'injecteur. Elle dépend de la

pression a l'intérieur de I'injecteur et des propriétés du fluide.
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e Distribution de la vitesse : La distribution de la vitesse du fluide a la sortie de I'injecteur
peut varier en fonction de la géométrie de I'injecteur et des propriétés du fluide. 1l est
important de s'assurer que la distribution de la vitesse est uniforme pour éviter les zones
mortes ou le fluide ne circule pas efficacement.

e Forme du jet : La forme du jet de fluide a la sortie de I'injecteur peut étre déterminée par
la géomeétrie de l'injecteur. Il peut étre un jet continu ou un jet dispersé en fonction des
propriétés du fluide.

e Température : La température du fluide a la sortie de l'injecteur peut varier en fonction
de la température initiale du fluide et de la quantité d'énergie qui lui est transférée pendant
I'écoulement.

e Pression : La pression du fluide a la sortie de I'injecteur est un parametre important car
elle peut influencer la performance de l'injecteur et le comportement du fluide apres la
sortie.

En résumé, les caractéristiques d'écoulement a la sortie de I'injecteur sont la vitesse de
sortie, la distribution de la vitesse, la forme du jet, la température et la pression du fluide.
Ces paramétres sont importants a prendre en compte pour s'assurer que l'injecteur

fonctionne efficacement et en toute sécurité. [9]

1.7 La structure de la flamme H2/O2 et CH4/O2
Dés le début de la recherche sur la combustion, on a compris que la substance chimique

les réactions du processus de combustion consiste en I'oxydation du carburant. Par exemple,
il était clair que lorsque I'nydrogene-oxygene est brdlé, de I'eau se forme, et lorsque le
méthane-de I'oxygéne est brilé, de I'eau et du dioxyde de carbone se forment :
2H; + O, — 2H20 (1.2)
CHs + 202 — 2H20 + CO2 (1.2)

1.7.1 La Longueur :

La longueur de la flamme dépend de la vitesse de propagation de la réaction de
combustion et de la convection de la chaleur générée par la flamme. En général, une flamme
de pré mélange H2/O2 a pression atmospheérique et a température ambiante peut avoir une
longueur de I'ordre de quelques centimetres a quelques dizaines de centimeétres. Cependant, a
des pressions plus élevees et a des températures plus élevées, la longueur de la flamme peut
étre plus grande en raison d'une vitesse de réaction plus élevée et d'une convection de chaleur

plus importante.
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Il convient de noter que la structure de la flamme H2/O; peut varier considérablement en
fonction des conditions expérimentales et de la méthode d'observation utilisée pour I'étudier.
Des techniques telles que la spectroscopie et la visualisation optique peuvent étre utilisées
pour étudier la structure de la flamme avec une résolution spatiale et temporelle élevée.

La zone de préchauffage : cette zone se situe a I'extrémité de la flamme et est
caractérisée par une faible température. Dans cette zone, le combustible et I'oxydant sont

chauffés a des températures suffisamment élevées pour que la combustion commence.

La zone de combustion : cette zone se situe juste apres la zone de préchauffage et est
caractérisée par une température élevée. Dans cette zone, le combustible réagit avec

I'oxygene pour produire de la chaleur et de la lumiére.

La zone de postcombustion : cette zone se situe a I'extrémité de la flamme et est
caractérisée par une diminution de la température. Dans cette zone, les produits de
combustion continuent a réagir avec l'oxygéne de l'air pour former des produits de

combustion stables.

La longueur de la flamme dépend de la vitesse de combustion, de la concentration de
combustible et d'oxydant, ainsi que de la température. En général, la longueur de la flamme
augmente avec une concentration plus élevée de combustible et une vitesse de combustion
plus lente, mais diminue avec une concentration plus élevée d'oxydant et une température
plus élevée. La longueur de la flamme peut étre mesurée expérimentalement en utilisant des
techniques telles que la visualisation de la flamme ou la mesure de la vitesse de propagation

de la flamme.

La flamme CH4/O> se compose d'une zone réactive externe et d'une zone de combustion
interne. La zone réactive externe est également appelée zone de prémélange, ou le méthane
(CHa) et I'oxygene (O2) se mélangent avant la combustion. Cette zone est caractérisée par une

flamme bleue, qui est souvent utilisée pour le chauffage et la cuisson.

La zone de combustion interne, également appelée zone de post-mélange, se produit
lorsque les produits de combustion de la zone réactive externe (CO. et H20) se mélangent
avec l'air ambiant. Cette zone est caractérisée par une flamme jaune, qui est souvent associée

a des feux de camp ou des bougies.

La forme de la flamme dépend de facteurs tels que la composition du combustible et de

I'oxydant, la température et la pression de la flamme, ainsi que des conditions
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environnementales telles que le deébit dair et le confinement de la flamme. Les flammes
peuvent avoir des formes variées, notamment des flammes coniques, des flammes

lamellaires, des flammes turbulentes, des flammes en éventail, etc.

1.7.2 La Forme
La flamme produite par la réaction de I'nydrogéne (H>) et de I'oxygéne (O-) est une flamme
de couleur bleue et a une forme conique. La pointe de la flamme est la région la plus chaude,
ou les températures peuvent atteindre jusqu'a 2 500 degrés Celsius. Cette région est suivie par
une zone intermédiaire de couleur claire ou les températures sont moins élevées, et enfin une
zone externe de couleur jaune qui est la moins chaude. La forme de la flamme peut varier en
fonction de facteurs tels que le débit d'oxygene et d'hydrogéne, la pression et la composition

de l'air ambiant.

1.7.3 Angle d’épanouissement:
La structure de la flamme H2/O> se référe a la maniere dont les réactifs H. (hydrogene) et
O (oxygeéne) interagissent lors de leur combustion pour former de l'eau (H20) et de la
chaleur. L'angle d’épanouissement fait référence a l'angle formé par la flamme ou elle se

sépare en deux parties distinctes : la zone de préchauffage et la zone de combustion.

La flamme H2/O2 a une structure en forme de cone, avec une zone de préchauffage a
I'extrémité inférieure du cbne et une zone de combustion a I'extrémité supérieure. Dans la
zone de préchauffage, les réactifs sont chauffés et se mélangent pour former un mélange
inflammable. Lorsque ce mélange est exposé a une source d'ignition, il s'enflamme et une

flamme se propage dans la zone de combustion.

L'angle d’épanouissement de la flamme H2/O2 dépend de plusieurs facteurs, tels que la
composition des réactifs, la pression et la température de la flamme. En général, I'angle
d’épanouissement est plus grand pour les mélanges riches en oxygene, et plus petit pour les
mélanges riches en hydrogene. Les valeurs typiques pour l'angle d’épanouissement de la

flamme H2/O; varient de 30 a 60 degrés.

La flamme CH4/O. se compose d'une zone de réaction et d'une zone de postcombustion.
Dans la zone de réaction, le méthane (CHs) et I'oxygene (O2) réagissent ensemble pour
produire de la chaleur, de I'eau (H2O) et du dioxyde de carbone (CO.). Cette reaction

chimique est exothermique, ce qui signifie qu'elle libére de la chaleur.
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La zone de postcombustion se trouve a l'arriere de la flamme, ou des réactions
supplémentaires se produisent entre les especes qui ont été produites dans la zone de réaction.

Ces réactions produisent généralement de I'eau, du dioxyde de carbone et de I'oxygene.

En ce qui concerne l'angle d'épanouissement de la flamme CH4/O,, cela dépend de
plusieurs facteurs, notamment de la composition du mélange, de la pression et de la
température. En général, les flammes de méthane et d'oxygene ont tendance a avoir un angle
d'épanouissement relativement faible, ce qui signifie qu'elles se propagent rapidement et de
maniere efficace. Cependant, cet angle peut étre modifié par différents facteurs

environnementaux et de la combustion.[8][6]

1.8 Description des modelés de turbulence

La modélisation de la turbulence est la construction et l'utilisation d'un modele
mathématique pour prédire les effets de la turbulence. Les flux turbulents sont monnaie
courante dans la plupart des scénarios de la vie réelle, y compris le flux sanguin dans le
systeme cardiovasculaire, le flux d'air au-dessus d'une aile d'avion, la rentrée de véhicules
spatiaux, entre autres. Malgré des décennies de recherche, il n'existe pas de théorie analytique
pour prédire I'évolution de ces écoulements turbulents. Les équations régissant les
écoulements turbulents ne peuvent étre résolues directement que pour des cas simples
d'écoulement. Pour la plupart des écoulements turbulents réels, les simulations CFD utilisent
des modeles turbulents pour prédire I'évolution de la turbulence. Ces modeles de turbulence
sont des équations constitutives simplifiées qui prédisent I'évolution statistique des

écoulements turbulents.
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Modeling of Fluctuating Flamefront

Figure 1.10 : Modélisation CFD de la combustion turbulente.[38]

La simulation numérique des flammes est un domaine en plein essor apportant des
ameéliorations importantes & notre comprehension de la combustion. Les principaux
problémes et les fermetures connexes de la modélisation de la combustion turbulente sont
passés en revue. Les problémes de combustion impliquent un couplage fort entre la chimie, le
transport et la dynamique des fluides. Les propriétés de base des flammes laminaires sont
d'abord présentées ainsi que les principaux outils développés pour la modélisation de la
combustion turbulente.

Les liens entre les fermetures disponibles sont éclairés a partir d'une description
générique des outils de modélisation. Ensuite, des exemples de modéles numériques pour les
taux de combustion moyens sont discutés pour la combustion turbulente prémélange.
L'utilisation de la simulation numérique directe (DNS) comme instrument de recherche est
illustrée pour le transport turbulent se produisant dans la combustion prémélange, la
modélisation gradient et contre-gradient des flux turbulents est abordée. Enfin, une revue des
modeles pour les flammes turbulentes non prémélanges est donnée.

1.8.1 Modéle de turbulence RANS

Prenons comme exemple un écoulement autour d'un corps. Nous pouvons étudier le
flux avec une expérience. Si le nombre de Reynolds est grand, le flux autour du corps sera

turbulent. En prenant un instantané du flux, nous verrions que le flux initialement organisé et
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ordonné développerait un mouvement chaotique dynamique avec une large gamme de

tourbillons.

En zoomant sur une région en aval du corps, nous continuerions a voir des structures de
plus en plus complexes et petites qui varient dans I'espace et le temps. Si on répétait plusieurs
fois I'expérience dans les mémes conditions, on verrait a chaque fois une évolution différente
du débit. Cependant, si nous surimposions les différentes solutions et calculions une moyenne
d'ensemble, nous commencerions a reconnaitre des structures cohérentes a la fois dans
I'espace et dans le temps. Si le flux n'a pas de variations temporelles ou de périodicité, nous
pourrions également faire la moyenne des résultats dans le temps pour augmenter

I'échantillonnage de la moyenne.

Nécessitant une quantité modeste de matériel, de temps de calcul et d'effort humain, les
méthodes RANS/URANS et les sous-modeéles sont fortement appliqués pour divers
problémes de dynamique des fluides computationnels. L'implémentation de LES est rare mais
possible dans certains cas qui nécessitent spécifiquement beaucoup plus de facilités de calcul
contre URANS/RANS. :

e SPALART-ALLMARAS

- Modéle a une équation

- Pas de fonctions murales

- Stable avec une bonne convergence

- Pratique : écoulements aérodynamiques, écoulements transsoniques sur les profils
aerodynamiques

- Limitations : Résolution des écoulements de cisaillement, écoulement séparé,

turbulence décroissante

K-EPSILON

- Modele a deux équations (énergie cinétique turbulente et dissipation)

- Utilise les fonctions murales

- Bonne convergence et faibles besoins en mémoire

- Pratique : Interactions de flux externes compressibles/incompressibles avec une
géométrie complexe

- Limites: pas précis pour les murs antidérapants, les gradients de pression

défavorables, la forte courbure dans I'écoulement et les écoulements de jet
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e K-OMEGA

- Modele a deux équations (énergie cinétique turbulente et dissipation)

- Omega utilisé car il est plus facile a résoudre qu’epsilon

- Utilise les fonctions murales

- Bonne convergence et faibles besoins en mémoire

- Pratique : Semblable a k-epsilon précision améliorée pour les flux internes, les
courbures, les flux séparés et les jets

- Limitations : Difficile a faire converger et sensible aux conditions initiales
Pour calculer les grandeurs techniques d'intéréts, ces débits moyens suffisent. Par

exemple, les coefficients de force agissant sur un avion dans une certaine condition de vol,

Ou sur une voiture dans une attitude spécifique.

Une opération de moyennage peut étre appliquée aux équations de Navier-Stokes
pour obtenir les équations moyennes des écoulements de fluides appelées équations de
Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS). Celles-ci sont tres similaires aux équations
d'origine mais contiennent des termes supplémentaires dans les équations de quantité de
mouvement appelés termes de contrainte de Reynolds qui sont inconnus et doivent étre

modélisés.

Les modeles de turbulence visent a représenter l'effet de la turbulence via la
fermeture de termes de contrainte de Reynolds inconnus. Les modéles de turbulence sont
généralement classés en fonction du nombre d'équations supplémentaires nécessaires pour
modéliser I'effet de la turbulence sur I'écoulement. Les modéles vont de relations
algébriques tres simples a une fidélité et une complexité accrue a mesure que le nombre
d'équations utilisées augmente. La modélisation RANS est I'approche la plus courante et la
plus répandue dans les applications industrielles. Si le flux d'intérét est caractérisé par des
piéces mobiles ou une caractéristique de flux périodique, ceux-ci peuvent étre résolus a
I'aide de RANS instables (URANS).

Tous les modéles RANS ont certaines limites en raison des hypotheses de
modélisation utilisées pour dériver la formulation mathématique du modele. Pour certaines
applications, il peut étre nécessaire d'utiliser des approches plus détaillées qui, au lieu de
modéliser toutes les échelles de turbulence, tentent de résoudre les structures les plus
énergétiques de I'écoulement. Cette approche est appelée simulations aux grandes échelles
(LES). [24]
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1.8.2 Large Eddy simulation (LES)
La simulation aux grandes turbulences (LES) est un modéle mathématique de turbulence
utilisé dans la dynamique des fluides computationnelle. Il a été initialement proposé en 1963
par Joseph Smagorinsky pour simuler les courants d'air atmosphérique, et exploré pour la
premiére fois par Deardorff (1970). Les applications LES sont actuellement appliquées dans
une grande variété d'applications d'ingénierie, y compris la combustion, 1’acoustique, et les

simulations de la couche limite atmosphérique.
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Figure 1.11 : Champ de vitesse turbulente LES. [40]

La simulation d'écoulements turbulents en résolvant numériquement les équations de
Navier-Stokes nécessite de résoudre une tres large gamme d'échelles de temps et de longueur,
qui affectent toutes le champ d'écoulement. Une telle résolution peut étre obtenue avec la
simulation numérique directe (DNS), mais le DNS est colteux en calcul et son co(t interdit la
simulation de systemes d'ingénierie pratiques avec une géométrie ou des configurations
d'écoulement complexes, tels que des jets turbulents, des pompes, des véhicules et des trains

d'atterrissage.
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L'idée principale derriere LES est de réduire le colt de calcul en ignorant les plus
petites échelles de longueur, qui sont les plus colteuses en calcul a résoudre, via un filtrage
passe-bas des équations de Navier — Stokes. Un tel filtrage passe-bas, qui peut étre consideré
comme une moyenne temporelle et spatiale, supprime efficacement les informations a petite
échelle de la solution numerique. Cette information n'est cependant pas sans importance et
son effet sur le champ d'écoulement doit étre modélisé, une tache qui est un domaine de
recherche actif pour les problémes dans lesquels les petites échelles peuvent jouer un réle
important, comme les écoulements proches des parois ; écoulements réactifs, et écoulements

multiphasiques

RANS

Figure 1.12 : Modélisation CFD d'un jet turbulent par différentes
approches. [39]

DNS : Ecoulement & trés petite échelle (ex : couches limites turbulentes). Actuellement
informatiquement insoluble pour la plupart des problemes.

LES : Vise a résoudre le colt de calcul que pose DNS et révéle les tourbillons cachés
derriere la moyenne dans RANS. Bon pour les simulations 2D a I'échelle cdtiere et
éventuellement les simulations 3D a I'échelle du laboratoire avec un code paralléle
hautement optimisé.

RANS : C'est la méthode la moins codteuse en calcul qui est utilisée pour la modélisation

turbulente, mais elle n'est vraiment pas tres bonne lorsque certains phénomeénes ne peuvent
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pas étre moyennés, comme les instabilités. Les ondes acoustiques sont egalement
modélisées de maniére incorrecte car ce sont des processus intrinsequement instables qui ne
peuvent pas étre moyennés, de sorte que les modélisateurs augmenteront généralement la

viscosité turbulente et numérique pour supprimer les ondes acoustiques du systeme.

Cela montre la principale différence entre LES et RANS. [28]
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Figure 1.13 : Des nombreuses méthodes pour modéliser
les problémes d'écoulement turbulentiel. [39]
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1.9 Description des modelés de combustion

L'interaction turbulence/combustion est un phénoméne complexe impliquant
plusieurs processus physico-chimiques qui se produisent simultanément. Il existe différents
modeles pour décrire ces interactions, qui peuvent étre regroupés en deux catégories
principales : les modéles cinétiques et les modeles de turbulence.

Les modeéles cinetiques décrivent la réaction chimique qui se produit entre le
combustible et I'oxygéne pour former des produits de combustion. Ces modéles sont bases
sur des équations de réaction chimique et des lois de la thermodynamique pour décrire les
taux de réaction, les températures et les concentrations de chaque espéce chimique impliquée
dans la combustion. Les modeéles cinétiques peuvent étre subdivisés en modeles homogenes
et modéles hetérogenes, selon que les réactions se produisent dans une phase unique ou
plusieurs phases (par exemple, la phase gazeuse et la phase solide).

Les modéles de turbulence, d'autre part, se concentrent sur l'interaction entre la
turbulence et la combustion. La turbulence peut affecter la combustion en mélangeant le

combustible et I'oxygene pour créer des conditions propices a la réaction, mais elle peut
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également affecter la cinétique de la réaction et la distribution des especes chimiques. Les
modeles de turbulence sont bases sur les équations de Navier-Stokes et les équations de
transport pour décrire la cinématique et la dynamique de la turbulence, ainsi que les lois de
conservation de la masse, de I'énergie et de la quantité de mouvement pour décrire les
processus de combustion.

Il est important de noter que les modéles cinétiques et les modeles de turbulence ne sont pas
mutuellement  exclusifs. En  fait, pour décrire  complétement [l'interaction
turbulence/combustion, il est souvent nécessaire d'utiliser une combinaison de ces deux types
de modéles. [24]

1.9.1 Modéle EDM

L’Eddy dissipation est un concept utilis¢ dans la modélisation de la combustion pour
décrire la facon dont la turbulence affecte les réactions chimiques. Lorsque la turbulence est
présente, le mélange de combustible et d'oxygene est amélioré, ce qui augmente les taux de
réaction et conduit a une combustion plus compléte. Cependant, la turbulence peut également
dissiper I'énergie thermique produite par la combustion, ce qui peut réduire l'efficacité de la
réaction et la production de chaleur.

Le concept d’Eddy dissipation propose que la turbulence peut étre représentée par une
distribution statistique de petites échelles de mouvement, appelées tourbillons. Ces
tourbillons peuvent étre représentatifs de la turbulence, et peuvent étre modélisés en utilisant
les équations de Navier-Stokes. La dissipation d'énergie thermique dans ces tourbillons peut
ensuite étre calculée en utilisant des modeles cinétiques pour la combustion.

Plus précisément, la modélisation de I’Eddy dissipation consiste a diviser la réaction
chimique en deux étapes : la premiére étape est la production de radicaux, qui est une
réaction rapide et exothermique qui se produit dans les tourbillons de la turbulence. La
deuxiéme étape est la combustion réelle du combustible, qui est une réaction plus lente et qui
se produit a des échelles de temps plus grandes que celles des tourbillons.

En utilisant cette approche, les taux de production des radicaux peuvent étre calculés en
utilisant les équations cinétiques de la réaction chimique, tandis que la dissipation d'énergie
thermique peut étre calculée en utilisant les modéles de turbulence. Ces deux résultats
peuvent alors étre combinés pour prédire les taux de combustion et les températures dans le
systéeme de combustion.

L’Eddy dissipation est un outil important pour la modélisation de la combustion, car elle

permet de prendre en compte I'effet de la turbulence sur les réactions chimiques. Cependant,
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la modélisation de I’Eddy dissipation peut étre complexe et nécessite souvent des
approximations simplificatrices pour rendre le calcul plus faisable. [28]
1.9.2 Modéle Pdf (Probability Density Function)

Le modéle PDF (Probability Density Function) et les flamelettes sont des approches
utilisées dans la modélisation des flammes dans le logiciel ANSY'S Fluent, qui est un outil de
simulation numérique des fluides.

Le modéle PDF est basé sur la résolution de I'équation de transport de la densité de
probabilité. Il représente la distribution statistique des propriétés de la flamme, telles que la
fraction massique du combustible et de I'oxydant, la température, etc. Le modéle PDF permet
de prendre en compte les effets de turbulence, de mélange et de chimie complexe dans la
modélisation des flammes.

Les flamelettes, quant a elles, sont utilisées pour représenter les structures fines a
I'intérieur de la flamme. Elles sont des zones réactionnelles minces ou la combustion se
produit de maniére concentrée. Les flamelettes sont résolues en utilisant des modeles de
combustion plus détaillés, tels que les modéles de flamme laminaires ou les modeles de
dissipation de flamme.

En combinant le modele PDF et les flamelettes, on peut obtenir une modélisation plus
précise et réaliste des flammes dans ANSYS Fluent. Cela permet de prendre en compte les
phénoménes de combustion turbulente et de fournir des prédictions plus précises des
propriétés de la flamme, telles que la structure de la flamme, la vitesse de propagation, la
température, etc.

L'interaction entre les flamelettes et la turbulence est un phénoméne complexe qui peut
avoir un impact significatif sur la combustion. En présence de turbulence, les flamelettes
peuvent se déformer, se diviser en plusieurs flamelettes plus petites ou s'éteindre
complétement en raison de la dissipation de I'énergie thermique produite par la combustion.
D'un autre c6té, la turbulence peut augmenter le mélange de combustible et d'oxygéne, ce qui
peut favoriser la combustion et la propagation des flamelettes.

La modélisation de I'interaction entre les flamelettes et la turbulence est un domaine de
recherche actif dans la combustion. Les approches de modélisation incluent souvent des
modeéles de combustion a deux échelles, qui décrivent les processus de combustion aux
échelles de la flamelette et de la turbulence. Les modéles de flamelette utilisent souvent des
équations de transport pour décrire les propriétés de la flamelette, telles que la température et
la composition, tandis que les modéles de turbulence utilisent les équations de Navier-Stokes
pour décrire la cinématique et la dynamique de la turbulence.
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Les mode¢les de flammelette sont souvent couplés avec I’Eddy dissipation, qui décrit la
dissipation turbulente de I'énergie thermique produite par la combustion. Les modéles les plus
couramment utilisés pour cela sont les modéles RANS (Reynolds-Averaged Navier-Stokes)
et RNG (Renormalized Group) qui utilisent des équations moyennées pour représenter les
effets de la turbulence.

L'utilisation de I’Eddy dissipation avec des mod¢les de flammelette et des modeles de
turbulence est importante pour la modélisation de la combustion dans des applications telles
que les moteurs a combustion interne, les brdleurs industriels et les turbines a gaz. Ces
modeles permettent de prédire avec précision les performances des systemes de combustion,
y compris les taux de production de polluants tels que les oxydes d'azote et les particules.

Dans le calcul de la dissipation des tourbillons dans les simulations de combustion,
diverses approches et modéles peuvent étre utilisés. Une méthode couramment utilisée est le
concept de dissipation des tourbillons (EDC), qui repose sur I'hypothése que la vitesse de
réaction est contrélée par les propriétés de turbulence locales.

L'EDC s'appuie sur les parameétres clés suivants :

 Caractéristiques de la turbulence : les quantités de turbulence telles que I'énergie
cinétique turbulente (k) et le taux de dissipation turbulente (¢) sont calculées a l'aide de
modeles de turbulence tels que les équations Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS). Ces
modeles résolvent les propriétés moyennées dans le temps de I'écoulement, y compris la
turbulence.

* Vitesses de réaction : les vitesses de réaction sont généralement représentées a l'aide
d'expressions de vitesse de type Arrhenius, qui décrivent la dépendance de la vitesse de
réaction a la température et aux concentrations de réactifs. Les vitesses de réaction sont
influencées par les propriétés de turbulence locales.

* Echelle de temps de mélange : L'échelle de temps de mélange (1) représente le temps
caractéristique requis pour que les réactifs se mélangent et atteignent une composition
uniforme. Elle est liee a la taille et a la vitesse des tourbillons turbulents présents dans
I'écoulement.

En combinant ces paramétres, le concept de dissipation tourbillonnaire estime la vitesse
de réaction locale en fonction des propriétés de turbulence locales. La vitesse de réaction est
supposeée étre proportionnelle au produit des propriétés de turbulence (par exemple, k et €) et
d'une eéchelle de temps chimique -caractéristique (t). L'échelle de temps chimique

caractéristique représente le temps nécessaire pour que les réactions chimiques se déroulent.
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Globalement, le calcul de la dissipation turbulente consiste a modéliser l'interaction entre
la turbulence et les réactions chimiques pour déterminer les vitesses de réaction locales et la
dissipation d'énergie thermique dans le systeme de combustion. Cela aide a prédire le
comportement de combustion, le dégagement de chaleur et les performances globales du
systeme. Différents modeéles de combustion et modéles de turbulence peuvent étre utilises en
conjonction avec le concept de dissipation des tourbillons, en fonction des exigences
spécifiques et des complexités du systeme de combustion étudié. [32] [28]

1.10 Conclusion

Le moteur cryotechnique offre des avantages tels qu'une efficacité énergétique accrue,
une réduction des émissions et une performance améliorée. Cependant, des défis subsistent,
notamment la complexité de la mise en ceuvre et les colts associés a cette technologie. Pour
tirer pleinement parti de I'effet de moteur cryotechnique, des recherches supplémentaires sont
nécessaires pour optimiser les systemes, réduire les colts et améliorer la fiabilité. Dans
I'ensemble, ce chapitre met en évidence le potentiel de moteur cryotechnique et encourage
des efforts continus pour son développement et son application pratique
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1.1 Introduction

Ce chapitre se concentre sur la modélisation thermodynamique et numérique de
I'écoulement en sortie de l'injecteur, qui est un élément crucial dans de nombreux
domaines de l'ingénierie, tels que I'aérospatiale, la mécanique des fluides et la
combustion. L'injecteur joue un réle essentiel dans la distribution précise et efficace d'un
fluide, gqu'il s'agisse de carburant, d'air, de liquides ou de gaz, dans un systeme ou un
dispositif.

L'écoulement en sortie de l'injecteur est un processus complexe qui implique la
conversion de I'énergie potentielle en énergie cinétique, la formation de jets ou de
pulvérisations, ainsi que des interactions entre le fluide injecté et I'environnement
environnant. Comprendre et maitriser cet écoulement est essentiel pour optimiser les
performances, améliorer I'efficacité et réduire les émissions indésirables.

En somme, ce chapitre constitue une exploration approfondie de I'écoulement en
sortie de I'injecteur, mettant en évidence la géométrie et les domaines d'application. En
comprenant les mécanismes fondamentaux, les modéles et les paramétres influents, nous
pourrons améliorer la conception, I'efficacité et la performance des systemes d'injection,

ouvrant ainsi la voie a de nouvelles avancées technologiques et scientifiques.

11.2 Equation d’état pour gaz réel (PR, SRK, ARK, loi de mélange)

Il existe plusieurs équations d'état pour les gaz réels, chacune avec ses propres
avantages et limites. Les trois équations d'état les plus couramment utilisées sont
I'équation de Peng-Robinson (PR), I'équation de Soave-Redlich-Kwong (SRK) et
I'équation d'état d'Angier Redlich Kwong (ARK).

Les équations d'état pour gaz réel sont des relations mathématiques qui permettent
de décrire le comportement des gaz qui ne suivent pas les lois des gaz parfaits. Les
équations d'état les plus couramment utilisées pour modéliser le comportement des gaz
réels sont les suivantes:

11.2.1 Equation de Peng-Robinson (PR)
L'équation d'état de Peng-Robinson est une équation d'état cubique qui prend en compte

les interactions moléculaires et la taille des molécules. Elle est donnée par :

_ _RT a(T)
P_Vm—b V2 —2bVy,—b? (I1.1)

272
ou: a(T) =a* T o(T)
Pc
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« RT¢
Pc

Ou a*=0,427480 ; b*=0,086640, et:

a(T) =[1+ m(1—T)|

b=»b

P est la pression du gaz

V est le volume du gaz

T est la température du gaz

R est la constante universelle des gaz parfaits
a(T) et b sont des paramétres ajustables qui dépendent de la température et des propriétés
moléculaires du gaz.

11.2.2 Equation de Soave-Redlich-Kwong (SRK)
L'équation d'état de Soave-Redlich-Kwong est également une équation d'état cubique qui
prend en compte les interactions moléculaires et la taille des molécules. Elle est donnée
par :

p— RT a(T)
Vimn—b VA4 Vpyb

(1.2)
Ou :
Les parameétres a(T) et b sont définis de maniére similaire a I'équation PR.
11.2.3 Equation d'état d'Angier Redlich Kwong (ARK)
L'équation d'état d'Angier Redlich Kwong est similaire a I'équation de Soave-Redlich-
Kwong, mais elle prend en compte des corrections supplémentaires pour les interactions

moléculaires et la taille des molécules. Elle est donnée par :
RT a(T)
Vm—b+c  VZ+Vyb

P =

(11.3)
Ou:
~ RT,
- a
Pet "/ we +veb)

Les parameétres a(T) et b sont définis de maniere similaire a I'équation PR. [19]

c +b—- V¢

11.2.4 Loi de mélange
Les lois de mélange sont des équations qui permettent de modeliser le
comportement de mélanges de gaz. Elles combinent les équations d'état pour chaque
composant du mélange pour calculer les propriétés thermodynamiques du mélange dans
son ensemble. Les lois de mélange les plus courantes incluent la loi de mélange de Lewis

et la loi de mélange de Margules.
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Une des lois de mélange couramment utilisé sur le code de calculs Ansys-Fluent, est
la pondération par la masse volumique (Volume weighted mixing law ‘VWML’), ou elle
utilise les fractions massiques locales, pour I’estimation de la masse volumique du

mélange comme [19] :

1 _yn_VYi . .
e = Xioay 5 L=L23. . (11.4)

Il est important de noter que chacune de ces équations d'état a ses propres avantages

et limites en fonction du gaz et des conditions de température et de pression considérées.
Il est donc important de choisir I'équation d'état la plus appropriée en fonction de la
situation pour obtenir des résultats précis et fiables. [27]

11.3 Equations de I’Aero-thermochimie

Les éléments de thermodynamique et de cinétique chimique permettent de modéliser

I’aspect énergétique ( source d’énergie chimique ) du milieu réactif en tragant 1’équation
de conservation des especes et 1’équation de conservation de 1’énergie. Ce sont aussi des
équations qui permettent de résoudre ’aspect dynamique du courant par la densité du
mélange et ’influence des forces extérieurs, qui différent selon les especes chimique
formant le mélange.

Chaque probléeme de modélisation de la combustion est basé sur les équations de

I’ Aero-thermochimie listées ci-dessous sous leur formes générale [46]

11.3.1 Equation de continuité
Puisque la masse est maintenue lors des réactions chimiques , 1’équation exprimant la

rétention de masse est donnée comme suit :

dp | O0(puy) _
E-I- O_ul =0 (“5)

L’équation de conservation de mass pour 1I’espéce k s’écrit :

apYy | 0p(ui+Vi)Yr) _ 1
T 0x; - K (116

Avec V,; la composante i de la vitesse de diffusion Vi de 1’espéce k, Y, sa fraction
massique et wy, est le taux de production de I’espece k.
11.3.2 Equation de conservation de quantité de mouvement :

L’équation de conservation de la quantité de mouvement s’écrit sous la forme :

9 9 ap | 0ty
g (Pui) + - (pwyy) = — -+ a_x;+ pF; (1.7)

Laou:

7;; + Designe le tenseur des forces visqueurses




Chapitre 02 Modélisation numérique (VF)

F; : la force de volume agissant a distance sur le fluide

Avec
Tij = li(a_uH' %_26”8_1”] (11.8)

11.3.3 Equation de conservation de I’énergie
L’équation de conservation de 1’énergie pour un écoulement réactif peut s’écrire avec

la formulation de I’enthalpie comme suit :

0 d _ opP a]]h B(ui‘rij)
3t (Phe) + 5 (Phew) = o+ ox; ¥ Tox, (1.9)
Avec :
h_ _Hfoh N P Yk
Jj = =5 o T TR, — Dhegy (11.10)

La combustion fait apparaitre et disparaitre des espéces chimiques. Dans notre étude
la combustion de H2/O. (ou CH4/O2) qui fait diminuer la fraction massique de H2 (ou
CHoa) et O et fait apparaitre les produits de combustion ( CO2 , H20)

La combustion fait aussi intervenir plusieurs espéeces qui réagissent a travers plusieurs
réactions élémentaires ( mécanismes réactionnel ). Ces espéces sont caractérisées par
leurs fraction massique Y pour k=1 & N, ou N est le nombre d’espéce dans le mélange
réactif. [46]

Les fractions massiques Yk sont définie par :

my
Yk: I
m

Ou mg est la masse de 1’espece k présente dans un volume donné V et m la masse
totale du gaz dans le volume V
La pression totale d’un mélange gazeux est définie par la somme des pressions

partielles :

P =Xi_1P et szpkWiKT

La constante universelle des gaz parfait est R=8.3143 J/(mol*k)

La densité p , qui a été prise en considération dans les equations de conservations
précédentes est une somme des p;, de chaque espece chimique analysee , donc la densité
pour un mélange multi especes est donnée par :

p = YN_1pk
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Cette équation ferme le systéeme adéquation de Navier-stockes , ou T est la
température, R la constante des gaz parfait , p, = Y, p et Wk sont respectivement la
densité et la masse moléculaire de 1’espece k. [46]

Pour le mélange réactif étudier , la masse moléculaire moyenne du mélange W donne

par :

1 _ v~ Yk
w = k=17,

La chaleur spécifique a pression constante Cp est donné par
Cp=Xhe1Cor — Y (1.11)
Ou Cpy est la chaleur spécifique de ’espece k a pression constante , elle est donn¢e

par :

Cpre = 2.5 —

Wk
La chaleur spécifique a volume constant du mélange Cv est donnée par :
C,=Cp—r1
11.3.4 Equation de conservation des especes chimique
La détermination de la fraction massique pour chaque espéce , Yi , se fait par la

solution de 1’équation de transport de la i°*™ especes , qui a la forme suivante [46] :

a(pYy) | A(pdYy) _ _ﬁ[ _ He ] _
o + o ot (pD; 1 + SCt)Yl + R; (11.12)
Y; : est la fraction massique de I’especes i

Sc; : est la nombre de schimdt turbulent : %
t

11.4 Expression pour la fraction de mélange (Z) du jet

On utilise la relation qui définit la fraction de mélange, comme un scalaire passif [19] :

0
SYHZ - YOZ + YOZ

(11.13)

YR, + Y0,
Ou:s , Yy, Y?,Z : Y?,Z correspondent respectivement au rapport steechiométrique
massique (pour une combustion compléte, s = 8), a la fraction massique de I’oxygene, a
la fraction massique de 1’hydrogéne, a la fraction massique d’oxygeéne dans le jet
d’oxygene (1 dans notre cas) et a la fraction massique d’hydrogeéne dans le jet
d’hydrogene (1 dans notre cas).
Au niveau de la couche de mélange, les réactifs sont entierement consommés et la
flamme de diffusion se stabilise spatialement lorsque la fraction de mélange atteint sa

valeur steechiométrique Zst = 1/9. [33]
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11.5 Construction et maillage de modéle géométrique

11.5.1 Géométrie

[1.5.1.a Chambre de combustion

La chambre de combustion du banc d’essai MASCOTTE présente une section carrée
de 50 mm x 50mm. La téte d'injection est composée d'un seul élément d'injection coaxial
introduit partiellement de 10 mm a I’intérieur, de longueur Linj = 34 mm.

Le domaine de calcule est assimilable a la chambre de combustion du banc d’essai
Mascotte VO3 avec une longueur de Lch = 400 mm et un diametre de 50 mm (Figure
[1.1). Le tube de LO2 a un diamétre intérieur de D1 = 5 mm alors que celle du GH> est
DgH2 = 10 mm (Figure 11.2). L’épaisseur de la lévre d’injecteur de LO> est de 0,3 mm,

donc le diamétre extérieur (D2) de I’injecteur de LO est de 5,6 mm.

I -

Smm | ~ S0mm
22mm

34mm _7“—”1:"".

10mm
16mm

400mm

Figure 11.1: Schéma de la chambre de combustion avec dimensions

11.5.1.b Injecteur :
L'injecteur MASCOTTE est un élément coaxial composé d'un noyau d'oxygene
liquide entouré d'un flux d'hydrogene gazeux a grande vitesse, ce qui garantit d'excellentes

propriétés d'atomisation
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LOX  e——> D1 D2 D3

Figure 11.2 : Les dimensions de I'injecteur

Les dimensions de I'injecteur sont indiquées ci-dessous
Tableau I1.1 : Les dimensions de I'injecteur en mm.

D1 D2 D3

DIAMETRE 5.0mm 5,6mm 10mm

11.6 Conditions aux limites a I’entrée de I’injecteur
Les conditions aux limites prises pour 1’étude numérique des deux couples H2/O2 et CH4/O>

permettent de donner le méme rapport de mélange que 1I’expérience sur le banc d’essai.

Tableau I1.2 : Les conditions opératoires de Hz/O>

Vitesse d’injection Température statique | Intensité de turbulence
(m/s) (K) %

GH: 256 287 5

LO: 18.8 85 5

Tableau 11.3 : Les conditions opératoires de CH4/O>

Vitesse d’injection Température statique | Intensité de turbulence
(m/s) (K) %
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GCHg4 65 287 5

LO:; 8.33 85 5

1.7 Modeéle de la turbulence

11.7.1 Modele k —¢ :
Le modéle k — & standard (Launder et Spalding, 1972) se base sur le concept

Bousinesq (1977). Les termes des contraintes de Reynolds sont :

_ 1fou oy,
sy = 2((,,xj+axi) (11.15)
k2
He = pVe = PCM? (11.16)

Avec CM = 0.0845

L’énergie cinétique turbulente est définie par :
k= Suwy = 2(uf +uf +ud) (11.17)
Le taux de dissipation € de I’energie cinétique k est donné par :

g = p2uti (11.18)

ax]-xj
L’adaptation des constantes standards du mod¢le donné par launder et spalding (1974)
Rend le systeme d’équation opérationnel. Elles sont réunies dans le Tableau :

Tableau 1.4 : Constantes de modéle k —¢
Cmu C£1 sz Oy O
0.09 1.44 1.87 1 1.3

Il est indispensable de savoir que le modele k-¢ est applicable aux écoulements a

nombre de Reynolds élevé.

11.7.2 Modele RNG k-¢
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Le modéle RNG, développé par le groupe de renormalisation (Yakhot & Smith,

1992) consiste en une estimation au cours du calcul de la constante Cel |,
remplacée dans 1’équation de dissipation par " Cel donnée par 1’expression (6).
Cette expression ajoute un terme fonction du taux de déformation n a 1’équation

du taux de dissipation le rendant ainsi moins diffusif.

Ce; = Cel — 1T 5
Avec
k |p
n=— |-
€ |n,

Les constantes du modele RNG ont pour valeur, Tableau I1.5
Tableau 11.5 : Constantes de modele RNG k-¢

Cll Cgl C£z O-S 770

0.0845 1.42 1.68 0.85 0.85

La différence principale entre la version standard et RNG k —¢ est dans 1’équation du
taux de la dissipation turbulente d’énergie. Dans les écoulements a taux de contraintes
élevés, le modéle RNG prévoit une faible viscosité turbulente (c’est-a-dire un taux de
dissipation € élevé et une production de turbulence k faible) que le modele standard.
Bien que le modéle RNG k —¢ a été découvert pour faire mieux que le modéle
standard pour les écoulements avec une grande courbure des lignes de courant, et
aussi non encore validé intensivement par les chercheurs que le modele k —.

La version standard de k — € et RNG k —¢ est valide pour les écoulements turbulents

loin des parois. [34]

11.8 Calcule CFD
Plusieurs methodes de résolution sont disponibles, dont les méthodes Simplec,

Simple et Coupled, qui sont couramment utilisées.
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11.8.1 Méthode Simplec : La méthode Simplec est une approche simplifiée de la
résolution des équations de conservation dans Fluent. Elle repose sur une boucle de
calcul itérative ou les équations de conservation sont résolues séquentiellement. Dans
chaque itération, la pression est corrigée pour satisfaire la condition de conservation
de la masse. Cette méthode est généralement utilisée pour les simulations transitoires
et les cas de faible couplage entre les équations.

11.8.2 Méthode Simple : La méthode Simple est une approche plus avancée de la
résolution des équations de conservation. Elle utilise une boucle itérative ou les
équations de conservation sont résolues simultanément, permettant un meilleur
couplage entre les variables. La méthode Simple prend en compte les interactions
entre les différentes équations de transport, telles que la vitesse, la pression et la
turbulence. Elle est plus précise et robuste que la méthode Simplec, mais elle
nécessite également plus de ressources de calcul.

11.8.3 Méthode Coupled : La méthode Coupled est une méthode entierement couplée
qui résout simultanément toutes les équations de conservation dans Fluent. Elle offre
la plus grande précision et convergence, mais elle est également la plus colteuse en
termes de temps de calcul. La méthode Coupled permet une interaction compléte
entre toutes les variables, garantissant une résolution précise des phénomenes

physiques complexes
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Tableau 11.6 : Choix du schéma de discrétisation

Gradient

Pression

Momentum

Energie cinétique turbulente
Taux de dissipation turbulent
Energie

Fraction moyenne du mélange

Ecart de fraction de mélange

Cellule des moindres carreés
Standard

Premier ordre au pres
Premier ordre au pres
Premier ordre au pres
Second ordre au prés
Second ordre au prés

Second ordre au prés

Tableau 11.7 : Choix de schéma de control

Pression

Densité

Forces du corps

Momentum

Energie cinétique turbulente
Viscosité turbulente

Energie

Température

Fraction moyenne du mélange

Ecart de fraction de mélange

0.3

0.7

0.8

0.7

0.8

0.8

0.8
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11.9 Conclusion

La modelisation thermodynamique de I'écoulement en sortie de l'injecteur implique
généralement la résolution des équations de conservation de la masse, de I'énergie et de la
quantité de mouvement, ainsi que la prise en compte des propriétés physiques et des lois
de comportement des fluides. Des technigues avanceées, telles que la simulation numérique
des fluides (CFD), sont souvent utilisées pour résoudre ces équations et obtenir des
résultats détaillés sur les champs de température, de pression, de vitesse et de composition
des especes chimiques.

En utilisant des modeles thermodynamiques appropriés, il devient possible d'analyser les
performances de I'injecteur, d'optimiser la conception de la chambre de combustion, de
prédire les caractéristiques de la flamme et de minimiser les émissions polluantes. Les
modeles thermodynamiques permettent également d'évaluer I'efficacité énergétique de la
combustion et de comprendre les phénomeénes de transfert de chaleur qui se produisent a la

sortie de I'injecteur.

En conclusion, la modélisation thermodynamique de I'écoulement en sortie de l'injecteur
est un outil essentiel pour la conception et I'optimisation des systemes de combustion. Elle
permet de prédire et d'analyser les propriétés thermodynamiques de I'écoulement,
fournissant ainsi des informations précieuses pour améliorer I'efficacité, la performance et

la durabilité des systémes de combustion.
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CHAPITRE 03 :

Résultats et discussion




Chapitre 03 Résultats et discussion

I11.1 Introduction

Les modeles de turbulence, tels que K-Epsilon et RNG K-Epsilon, ont un impact sur
plusieurs aspects lors de la modélisation de la combustion, y compris la température, la
fraction de mélange (2), les especes chimiques et la structure de la flamme. VVoici comment
ces modeles peuvent influencer ces parametres :

Température : Les modéles de turbulence affectent la prédiction de la température en
modeélisant les échanges de chaleur turbulente. Ils jouent un réle dans la prédiction de la
dissipation turbulente, qui influence les transferts de chaleur et donc la température. Des
modeles de turbulence plus précis peuvent mieux capturer les gradients de température et les
interactions thermiques dans le systeme.

Fraction de mélange (Z) : Les modeéles de turbulence influencent la prédiction de la
fraction de mélange, qui est utilisée pour représenter la distribution spatiale des différentes
especes chimiques dans le systeme. Des modeles de turbulence plus sophistiqués peuvent
mieux capturer les effets turbulents sur les gradients de concentration et améliorer la
prédiction de la fraction de mélange.

Espéces chimiques : Les modeéles de turbulence ont également un impact sur la
prédiction des espéces chimiques présentes dans la combustion. Les interactions turbulentes
peuvent affecter les taux de réaction chimique, les processus de mélange et les profils de
concentration des especes. Les modéles de turbulence peuvent améliorer la prédiction des
especes chimiques en capturant ces interactions turbulentes de maniére plus précise.

Structure de la flamme : La structure de la flamme, y compris I'épaisseur de la zone
réactive et la forme de la flamme, est influencée par les modéles de turbulence. Une
modeélisation précise de la turbulence peut aider a capturer les effets de la turbulence sur la
propagation de la flamme, tels que la turbulence pré-mélangée et la turbulente
diffusionnelle. Des modeles de turbulence avancés peuvent mieux représenter la structure de

la flamme et améliorer la prédiction des caractéristiques de la combustion.

Il convient de noter que I'effet des modeéles de turbulence sur ces paramétres dépend de
la nature spécifique de I'écoulement, des conditions aux limites, de la géométrie et d'autres
facteurs propres a chaque cas d'étude. Des validations expérimentales et des analyses
détaillées sont présentés dans ce chapitre pour évaluer l'influence des modéles de
turbulence sur la temperature, la fraction de mélange, les espéces chimiques et la structure

de la flamme dans un cas particulier.
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111.2 Etude du cas H2/O2

Le code CFD ANSYS Fluent v.22.2 a éte utilisé pour une simulation axisymétrique en
2D (deux-dimensions).

Nous avons employé un maillage quadratique, la grille de calcul utilisée est illustrée a
(Figure 111.1) et elle se compose de 326120 Cellules rectangulaires. Il a été obtenu en
utilisant environ 328984 nceuds pour une région d'environ 50mm X 424mm.

Avant de choisir cette grille différents maillages avec raffinement ont été appliqués a
la géométrie comme le premier par exemple avec 188000 cellules mais on n’a pas obtenu
un bon résultat de calcul alors on a augmenté le nombre des cellules avec un raffinement
seulement au zone de mélange au voisinage de la sortie de I’injecteur jusqu’a le maillage

utilisé dans cette étude (Figure 111.2).

Figure 111.1 : Maillage avec raffinement quadratique du domaine de calcul
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Le modele K-epsilon avec PDF et le modele RNG K-epsilon avec PDF sont deux
extensions des modeéles de turbulence K-epsilon classiques, visant a améliorer la prédiction
des écoulements turbulents avec des variations complexes de densité et de composition.
Ces deux approches ont été utilisés pour représenter la distribution de variables scalaires,

telles que la fraction de mélange ou les espéces chimiques.

GH2

||

Figure 111.2 : Zoom du maillage au niveau de I'injecteur

K-Epsilon : Le modele K-Epsilon est une version améliorée du modéle K-Epsilon
classique. Il vise a mieux capturer les effets de la turbulence dans les écoulements
complexes en introduisant des termes de transport supplémentaires dans les équations de
transport des moments turbulents. Ces termes additionnels sont basés sur la structure de
Reynolds du fluide et visent a améliorer la prédiction de la turbulence dans les régions a
fort cisaillement et avec des gradients de vitesse élevés.

RNG K-Epsilon : Le modele RNG K-Epsilon est une autre amélioration du modéle
K-Epsilon classique, introduite par Yakhot et al. Il utilise la théorie du chaos pour fournir
une correction supplémentaire dans les équations de transport des moments turbulents.
Cette correction permet de mieux prendre en compte les effets turbulents complexes, en
particulier dans les écoulements fortement tourbillonnaires et avec des écoulements a

séparation.
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111.2.1 Effet des modeéles de turbulence (K-Epsilon, RNG)

Les contours obtenus pour le température de flamme (Figure 111.3) ont permets de
statuer que le modele K-epsilon avec PDF offre une représentation plus précise de la
forme et la température de la flamme H2/0O2 avec le modéle de combustion de la
fonction de densité de probabilité (PDF). Cela permet de modéliser de maniere plus

réaliste la distribution des fractions de mélange, telles que la température.
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Figure 111.3 : Comparaison des Conteurs de température (K) des

modéles K-epsilon avec PDF et RNG K-epsilon avec PDF

Le modele RNG K-epsilon, bien qu'il puisse fournir des résultats acceptables dans
de nombreux cas, peut avoir des limites dans sa capacité a présenter des bonnes résultats

dans cette étude. Pour cela I’approche k-¢ — PdF sera utilisé pour le reste des calculs.
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I11.2.2 Validation de la température sur I’axe

Le tracé de température sur I’axe permet d'analyser des phénomeénes tels que les
gradients de température, les zones de mélange, les zones de convection thermique. Il
peut également aider a identifier les zones de recirculation, les tourbillons et d'autres

structures turbulentes qui peuvent influencer le transfert de chaleur.

Plot de température en fonction de la distance axiale a la sortie de I'injecteur
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Figure 111.4 : La température sur [’axe de [’approche K-epsilon - PDF

La figure ci-dessous représente la température (K) en fonction de la distance axiale de
la sortie de I’injecteur (m) par rapport « K- epsilon+PDF » et « CFD de Poschner ». Les
résultats montrent une Iégere similitude entre les deux courbes. Entre [Om-0.1m] de
distance, les deux courbes étaient identiques, le plot de temperature était égal a 85 k qui
est la température du Oz au niveau de I’injecteur. D’autre coté, on a noté une allure assez
proche a I’expérimental avec les deux courbes.

Au voisinage de 0.15 m de distance, le plot de température (CFD de Poschner)
a augmenté jusqu’a ce qu’il atteigne la pic de 2800k. En parallele, le profil de
température (K-epsilon+PDF) a commencé a augmenter jusqu’a qu’il atteigne 600k. A
cet intervalle [0.1m-0.15m], On a remarqué que les deux courbes ont été en état
d’augmentation continue. A I’intervalle [0.15m-0.2m], on a marque que les 2 courbes

ont été en opposition, concernant « Poschner », le plot de température a commence a
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diminuer jusqu’a 2300K. Contrairement « K-epsilon+PDF», on a noté une augmentation
continue de température jusqu’a les 2500K.

A Tlintervalle de distance entre [0.2m-0.4m], les valeurs de température
concernant la courbe de Poschner restent toujours en diminution jusqu’au 1600K,
comme on a marqué une allure proche de cette courbe a I’expérimentale a cet intervalle.
Revenant au K-epsilon, la courbe montre que les valeurs de températures ont continué a
augmenter jusqu’a le pic 2900K mais a 0.25m de distance, ces valeurs ont diminué
jusqu’a qu’ils atteignent presque 2000k.

Notre approche K-epsilon avec PDF se base sur la résolution d'équations de
transport pour les grandeurs turbulentes, tandis que le modéle Poschner utilise une
approche basée sur la turbulence homogéne et isotrope. Chaque modéle fait des
hypotheses et utilise des relations spécifiques pour représenter le comportement de la
turbulence. Par exemple, le modele K-epsilon avec PDF suppose une distribution
probabiliste des grandeurs turbulentes, tandis que le modele de Poschner [41] peut

utiliser des approximations basées sur des équations plus simplifiees.
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111.2.3 La structure de la flamme H2/02

Le contour de fraction massique de OH permet d'analyser divers aspects de la
combustion, tels que la propagation de la flamme, les zones de préchauffage, les zones
de combustion compléte et incompléte. 1l est également utile pour identifier les zones de
réactions chimiques actives, les zones de production et de destruction de OH, et pour

évaluer I'efficacité de la combustion.
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Figure 111.5 : Comparaison du contour de fraction massique de

OH cas k-epsilon PDF avec cas expérimental et cas Poschner [41]

Si le cas expérimental Poschner et le cas du modéle K-epsilon avec PDF sont assez
comparables en termes de forme et longueur de flamme, les résultats peuvent montrer des
similitudes trés proche non seulement a la sortie et au niveau des lévres de 1’injecteur mais
aussi dans zone d’épanouissement de la flamme. Le cas expérimental est basé sur des
mesures réelles, ce qui leur confére une plus grande précision dans la représentation des
distributions de fraction massique de OH. En terme géneral la structure de flamme du

couple Ho/O; est assimilable aux résultats numérique de Poschner et expérimental [41].
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111.2.4 La fraction de mélange Z

La distribution de la fraction de mélange Z dans ce contexte offre une visualisation
graphique des résultats obtenus a partir du notre approche. Il montre généralement la
variation spatiale de la fraction de mélange Z le long d'une ligne de courant ou a travers
une section transversale de I'écoulement. Cette distribution peut mettre en évidence les
zones ou la fraction de mélange Z est faible et ou est élevé, ce qui permet de détecter des

phénomenes tels que les zones de mélange intense ou les interfaces entre les phases.

Plot de la fraction de mélange Z en fonction de la Distance axiale de la sortie de l'injecteur
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Figure I111.6 : Plot de la fraction de mélange Z en fonction de la
Distance axiale de la sortie de I'injecteur

L'évolution de la fraction de mélange de H2O> dans le systtme montre une
augmentation significative juste apres la sortie de l'injecteur, indiquant une réaction
chimique en cours. Cependant, a proximité de la position z=0, ou l'on s'attend a une
concentration plus élevée en oxygeéne, la fraction de melange de H2/O. reste
relativement proche de sa valeur initiale. Cette observation suggere une consommation

rapide de I'oxygéne dans la région proche de z=0.

La fraction de mélange de H.O> commence a augmenter de maniere significative. Cela
peut étre attribué a la progression de la réaction de combustion, ou l'oxygene réagit
avec d'autres composés présents dans le mélange, conduisant a une augmentation

progressive de la fraction de mélange de H20-




Chapitre 03 Résultats et discussion

111.3 Etude du cas CH4/02:

111.3.1 Effet des modeéles de turbulence (K-Epsilon, RNG)

Les contours de température (K) des modeles K-epsilon avec PDF et RNG K-epsilon
avec PDF pour le cas CH4/O2 peuvent différer en raison de leurs approches de
modélisation de la turbulence, de leur capacité a capturer les phénoménes chimiques,

de leur sensibilité aux conditions d'écoulement et de leur validation.
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Figure 111.7 : Comparaison des conteurs de température (K)
des modéles K-epsilon avec PDF et RNG K-epsilon avec PDF

Le modele K-epsilon comparé au modéle RNG offre une représentation plus précise
de la forme et la température de la flamme H2/02 avec le modele de combustion PDF

(Figure II1.7). Pour cela I’approche k-¢ — PDF sera utilisé pour le reste des calculs.
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111.3.2 Validation de la température sur I’axe

Plot de tempeérature en fonction de distance axiale a la sortie de l'injecteur
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Figure 111.8 : Plot de température (K) de modele K-epsilon PDF et expérimental et CFD de

Giorgi [43]

A une distance de 0,05 m, la courbe de température (Giorgi) a augmenté jusqu'a
atteindre le pic de 3100 K. En revanche, la courbe de température (K-epsilon+PDF) est
restée a température 85 K , jusqu'a une distance d'environ 0,035 m, puis elle a commencé
a augmenter jusqu'a atteindre 3500 K au méme région [0.05 — 0.06] que le CFD de Giorgi
et ’expérimentale. Entre les distances de 0,05 m et 0,055 m, les deux courbes ont montré
une augmentation continue. Dans l'intervalle de 0,055 m a 0,08 m, la courbe de
température (Giorgi) a commencé a diminuer jusqu'a 1100 K, tandis que la courbe de
température (K-epsilon) a montré une fluctuation continue jusqu'a 0,08 m. Entre les
distances de 0,08 m et 0,15 m, la courbe de température (Giorgi) est restée constante a
1100 K, tandis que la courbe de température (K-epsilon) a continué a diminuer jusqu'a
atteindre environ 1000 K a une distance un peu éloigné de la sortie d’injecteur. Cela
signifie que la longueur de la flamme du modele K-epsilon+PDF est plus long que la

CFD de Giorgi.
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111.3.3 La structure de la flamme CH4/O2

La combustion du méthane (CH4) dans un mélange avec l'oxygéne (O.) produit une
zone de flamme pré-mélangée, ce qui signifie que le carburant et l'oxydant sont
mélanges avant I'allumage. Cela est bien visible sur la figure 111.9 juste a la sortie de
I’injecteur. Lorsque le mélange CH4/O2 est enflammé, la flamme se propage dans la

zone de réaction ou le carburant et I'oxygene se consomment mutuellement.
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Figure 111.9 : Comparaison du contour de température cas k-epsilon PDF avec cas expérimental et
cas CFD de Giorgi [43]

On trouve la zone de préchauffage ou le méthane et I'oxygene réagissent pour former
des radicaux réactifs tels que CHs et O. A la sortie de I’injecteur, on trouve la zone de
combustion primaire se situe juste apres la zone de préchauffage et c'est la que la
combustion principale a lieu. Les radicaux réactifs produits dans la zone de
préchauffage se combinent avec le méthane et I'oxygéne pour former des produits de
combustion tels que le dioxyde de carbone (CO) et I'eau (H20). au environ de [0.02 —

0.04] la température arrive a une valeur la plus élevée d’environ 3550 K. La température
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atteint son maximum dans cette zone, et la réaction est généralement plus rapide que la
diffusion des especes chimiques.

Dans la derniére zone de la flamme [0.06-0.1m] qu’il s’appelle zone de post-
combustion on remarque les produits de combustion se refroidissent et se diluent
progressivement avec les produits non réactifs de l'air environnant. Les espéces
chimiques résiduelles se diffusent et se mélangent avec l'air environnant, conduisant a
une diminution de la température.

Tant que le contour de I’espéce OH dans 1’expérimental est moins visible. Nous ce
comparons aux calculs CFD de Giorgi ou une similitude est remarquée par rapport a la
longueur de la flamme, alors que I’angle d’épanouissement est moins développé dans

notre cas de K-épsilon-PDF.
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111.3.4 La fraction de mélange Z

Plot de la fraction de mélange Z en fonction de |a Distance axiale de la sortie de l'injecteur
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Figure 111.10 : Profil de la fraction de mélange Z en fonction de la

distance axiale de la sortie de I'injecteur

La figure ci-dessous représente le profil de la fraction de mélange Z en fonction de la

distance axiale de la sortie de I’injecteur par rapport « K-epsilon + PDF ».

Au début de distance [0-0.05m] , la fraction de mélange a une fluctuation jusqu’a
0.4, Lorsque le fluide est injecté par I'injecteur, une zone centrale se forme généralement,
caractérisée par une concentration élevée de la fraction de mélange Z. Cela s'explique par
le fait que le fluide est généralement mieux mélangé dans la région centrale de

I'écoulement, ou les effets de mélange sont plus forts.

Plus loin de l'injecteur, A I’intervalle entre [0.1 — 0.2m] les valeurs de la fraction est
en augmentation jusqu’a 0.85 proche a I’unité qui représente 100% du combustible (CHa),
la fraction de mélange Z atteint un état quasi-stationnaire ou s'égalise a la fraction de
mélange de l'environnement ambiant. Dans cette région externe, la distribution de la

fraction de mélange Z peut étre plus homogene.

On trouve que le profil de la fraction de mélange Z en fonction de la distance axiale
de la sortie de l'injecteur comprend une zone de transition ou la concentration augmente

progressivement, une zone centrale avec une concentration élevée de la fraction de
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mélange et une zone externe ou la fraction de mélange se stabilise ou s'égalise a celle de

I'environnement ambiant.

111.4 Discussion des résultats des deux couples H2/Oz et CH4/O2

La discussion des résultats comparant les résultats de H./O2 (hydrogéne/oxygene) et

CH./0> (méthane/oxygene) nécessite I'analyse de plusieurs facteurs
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Figure 111.11 : Comparaison des profils de la température sur

I’axe cas Hal O et CH4lO;
A une distance de 0,05 m, les courbes de température sont identiques, a I'exception
de CHs ou il y a des fluctuations. La courbe de température pour Hy est restée a 85 K
jusqu'a une distance d'environ 0,125 m, puis elle a commencé a augmenter jusqu'a
atteindre le pic de 2900 K. La courbe de température pour CH4 a augmenté jusqu'a son
pic de 3500 K a une distance de 0,06 m.

Dans l'intervalle de 0,225 m a 0,4 m, la courbe de température pour Hz a commencé
a diminuer jusqu'a atteindre 2100 K, tandis que la courbe de température pour CHs a
montré des fluctuations continues jusqu'a 0,1 m. Entre les distances de 0,1 m et 0,15 m, la
courbe de température pour CH4 est restée en diminution a 900 K, tandis que dans

I'intervalle de 0,15 m a 0,4 m, il y a eu une augmentation jusqu'a 1800 K.
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Donc, d’apres ces résultats en constate que le ceeur potentiel de la flamme est plus

¢loigné de I’injecteur dans le cas Ho/O2 que le cas CHa/Os.
Cela est da a plusieurs raisons, notamment :

L'hydrogéne (H2) a une masse moléculaire beaucoup plus faible que le méthane
(CHa). Cela permet d'obtenir une vitesse d'échappement plus élevée, ce qui se traduit par

une flamme plus long et une plus grande poussée spécifique.

Les calculs RANS, c’est vraie qu’ils nous ont données des résultats tres acceptable
pour le couple H2/0O2 comparent a 1I’expérimentale et CFD et ils ont pus bien capter la
structure de flamme tandis que pour le couple CH4/02 les calculs RANS présentent une

insuffisance pour capter mieux la structure de flamme de diffusion.
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I11.5 Conclusion

Les résultats peuvent montrer des similitudes trés proche non seulement a la sortie et
au niveau des levres de I’injecteur. Par exemple le K-epsilon avec PDF se base sur la
résolution d'équations de transport pour les grandeurs turbulentes, tandis que le modeéle
Poschner utilise une approche basée sur la turbulence homogéne et isotrope.

En conclusion, les résultats numériques obtenus pour le couple H2/O2 dans ce chapitre
ont montré une concordance satisfaisante avec les calculs CFD reéalisés par Poschner,
ainsi qu'avec les résultats expérimentaux disponibles. Cela indique que les modéles
utilisés pour simuler la réaction chimique entre le dihydrogene et le dioxygene sont
adéquats et peuvent étre considérés comme fiables dans cette configuration.

Dautre part, en ce qui concerne le couple CH4/O2, nos résultats numériques ont révélé
une certaine divergence par rapport aux calculs CFD et aux résultats expérimentaux.
Cependant, il convient de noter que le pic de température obtenu se rapproche bien aux
valeurs de validation. Cela suggere que les modeéles utilisés pour cette réaction
nécessitent des améliorations ou des approches plus avancées pour mieux reproduire les

résultats CFD et expérimentaux.
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Conclusion générale

Les moteurs utilisant le mélange CH4/O. (méthane/oxygéne) peuvent présenter
certains avantages, tels qu'un stockage plus facile, une disponibilité plus grande et des
colts de carburant plus bas. De plus, les moteurs a méthane peuvent étre utilisés dans des
situations ou les avantages spécifiques de I'hydrogéne ne sont ni nécessaires ni

justifiables.

En revanche, le mélange H2/O> (hydrogéne/oxygéne) présente généralement des
avantages en termes d'efficacité énergétique, de propreté environnementale et de rapport
poids/puissance par rapport au mélange CH4/O2. L'hydrogéne est un combustible tres
efficace et propre, produisant une combustion complete sans émissions de CO:
significatives. De plus, I'hnydrogene a une densité énergétique plus élevée que le méthane,

ce qui signifie gu'il peut fournir une plus grande quantité d'énergie pour un poids donné.

Il est important de noter que le choix du mélange dépend des exigences spécifiques de
chaque application. Les moteurs utilisant le melange CHi/O2 peuvent offrir des
avantages en termes de stockage plus facile, de disponibilité et de colts moins élevés du
carburant. De plus, les moteurs a méthane peuvent étre utilisés dans des situations ou les
avantages spécifiques de I'nydrogene ne sont pas nécessaires ou justifiables.

En conclusion, le mélange H2/O> présente généralement des avantages en termes
d'efficacité énergétique, de propreté environnementale et de poids spécifique par rapport
au mélange CH4/O,. Cependant, des considérations telles que la disponibilité, la sécurité
et les colts peuvent également influencer le choix du mélange de carburant dans

differentes applications.

En somme, cette étude met en évidence I'importance de développer des modeles
précis et sophistiqués pour representer les réactions chimiques complexes, en particulier
celles impliquant des combustibles tels que le méthane. Les résultats obtenus pour le
couple H2/O2 démontrent la fiabilité des modéles utilisés, tandis que les résultats pour le
couple CH4/O2 soulignent la nécessité des autres approches plus avanceées pour une

représentation plus précise
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Il est recommandé de poursuivre la recherche dans ce domaine en utilisant des modeéles
plus avancés, en prenant en compte d'autres parameétres et en effectuant davantage
d'expériences pour valider les résultats numeériques. Cette approche permettra d'améliorer
notre compréhension des réactions chimiques complexes et de mieux prédire les

performances  dans  diverses  applications  industrielles et  énergétique
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