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Réesume

La multi-perforation est un sy&ine de refroidissement couramment uailgour refroidir les parois
des chambres de combustion des turbingsz @ronautiques. Le principe est de percer dans ces parois
des milliers de petites perforations par lesquelles de I'air de refroidissement et injéatérieur de
la chambre. Lors de simulations nanques de chambre de combustion,daalution de ecoulement
prés de ces parois multi-perfrgs est trop diteuse en temps de calcul. C’est pourquoi I'objectif de
cette these est de proposer un nadel prenant en compte I'effet de la multi-perforation séctulement
dans la chambre de combustioragtextérieur, dans le contournement. En vue de la éligdtion, des
Simulations des Grandes Echelles @it réalises afin d’acqérir une connaissance approfondie de
I’ écoulement autour des parois multi-peéfes. La configuration dtude est celle d'une paroi peréar
d’extension infinie, re@senée par une unique perforation dans un domai@goglique incluant les
deux dtés de la paroi. Une éthode spcifiqgue pour grérer I'écoulement la fois dans la perforation et
des deux otés de la paroi &€ cevelopee dans le cas isotherme puis aéepau cas anisotherme. Les
donrées ainsi gréréees ont permis d’orienter le travail de néidation vers les aspects les plus importants
de I'ecoulement de multi-perforation. Ce travail désh a about I'écriture d’'un modle adiabatique
de multi-perforation maintenant couramment uéilgans lequipe CFD-Combustion du CERFACS.

Mots clefs : Multi-perforation, Modtlisation découlement proche-paroi, @&danique des fluides
numérique, Simulations des Grandes Echelles.

Abstract

Effusion cooling is commonly used to cool the combustion chamber liners in aeronautical gas tur-
bines. The principle is to drill in the liners thousands of perforations through which cooling air is injected
inside the combustion chamber. In 3-D combustion chambers computations, the resolution of the flow
near the perforated walls is too expensive in terms of computational cost. The objective of this work
is to propose a practical model to account for effusion cooling in industrial computations of the flow
inside and outside the combustion chamber. Large Eddy Simulations have been performed in order to
get a deeper understanding of the flow around a multi-perforated plate. The configuration of interest is
an infinite perforated plate, the computational domain being reduced to a box containing only one per-
foration and including both sides of the plate. A specific strategy to generate and maintain the flow in
such a configuration has been developed for isothermal cases first, and then extended to non-isothermal
cases. The data from these Large Eddy Simulations have been analyzed in order to focus the modeling
effort on the most important phenomena for effusion cooling. This work has allowed the development
of an adiabatic model now commonly used for combustion chambers computations at CERFACS, in the
CFD-Combustion team.

Keywords : Effusion Cooling, Near-wall modeling, Computational Fluid Dynamics, Large Eddy Simu-
lations.
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Introduction g enerale

La volong d’'antliorer les performances des turbiregaz pousse les motoristasaugmenter le
taux de compression des gaz entrant dans la chambre de combustion. [Enatemepdes gaz diés
est donc de plus en pludeee et les parois des chambres de combustion, qui ne peuvent supporter
ces contraintes thermiques, doivéire imgerativement refroidies. Dans les turbiriegaz &ronautiques
modernes, une facores courante de refroidir les parois est d'utilises faulti-perforation». Ce systme
de refroidissement consistepercer la paroi de milliers de petites perforations qui permettent d’injecter
dans la chambre I'air frais circulaatl’'exterieur. La coalescence des jets d’'air aingésrforme un film
de protection qui isole efficacement la paroi des gaz chauds.

En plus de son influence sur la thermique, la multi-perforation moéifa@ement de magie signi-
ficative la dynamique et I'acoustique dé&doulement dans la chambre de combustion. En particulier,
les jets issus des perforations perturbent forteméablilement en proche paroi et peuvent avoir une
influence sur la position de la flamme. Les parois p&dsrsonégalement connues pour avoir un effet
d’attenuation des ondes acoustiques dans la chambre de combustion. Elles sont d’ailleges diilis
ce but en post-combustion. Ainsi léfudes thermo-acoustiques des instdslide combustion dans les
chambres devraiemat priori tenir compte des effets de la multi-perforation sur I'acoustique.

Les motoristes sont actuellement confé@mnau prol#me de la ref@sentation de la multi-perforation
dans les simulations numques. En effet, le @eloppement d’'une nouvelle chambre de combustion
se fait maintenant essentiellement via des simulationsénigunes de Bcoulement l'intérieur de la
chambre. Cependant, lasolution des milliers de jets issus de la multi-perforation segstd@iteuse en
temps de calcul, alors que I'industrie exige des temps de restitution courts. Les constructeurs dexturbines
gaz ont donc besoin de meliter I'effet de I1ecoulement de multi-perforation sur le pretsie considre,
gu'il soit acoustique, thermique ou dynamique. Ces trois @mlaktiques sont actuellemestudies au
CERFACS.

L'objectif de cette tlese est de proposer un n&del simple reproduisant les flux au niveau d’une paroi
multi-perforee afin de ref@senter les effets dynamiques et thermiques. En effet, uglmogpesentatif
de l'effet en proche paroi doit reproduire correctement les fluxépaux. Avant de prdedera la
mocklisation, il est donc indispensable d’aégu une connaissancegmise de ces flux qui sont pour
le moment mal connus. C’est pourquoi I'essentiel de ce travail a cérisiapprofondir la connais-
sance de Bcoulement de multi-perforation afin dérgrer les donaes @cessairea sa moélisation.
Les contraintes &ies aux dispositifs de mesure (taille des trous et &atpre de fonctionnement)
rendent difficile I'acquisition de ces do@es par des athodes ex@rimentales. Nous avons donc retenu
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I'approche nurarigue via la Simulation des Grandes Echellesoiue en proche paroi.

Dans cetté&tude, une stragie originale pour la simulation deeEoulement autour d'une paroi multi-
perfoiee est propde. Jusqé present, les simulations n@riques s’inéressaient aué&veloppement
spatial du film de refroidissement, eritrant ainsi une @pendance degsultats visa-vis de la range de
perforations consietée. Nous avons choisi de travailler dans un domaéregdique dans les directions
tangentiellesa la paroi afin de reproduire la&egnétrie d’une plaque perfée d’extension infinie et de
proposer un magle cependant uniqguement des conditions locales&@mlilement. Le domaine de calcul
comprend une partie proche paroi de la chambre de combustion, la perforation et une partie proche paroi
de I'extrieur de la chambre. L'egtieur de la chambre est sinrkupour deux raisons. D’une part, la
paroiétant pelepaisse, Ecoulemena I'extérieur a un impact direct sur la forme des jets. D’autre part,
la tendance industrielle actuelle est de simuler anquement la fois I'intérieur et I'exérieur de la
chambre. Un mogle — et donc des dodes — sont @cessaires pour les deudtes de la paroi.

Le développement de ces simulations de multi-perforation en domdriedique a demar&un
effort particulier de validation et de comparaison avec @ssiltats exprimentaux deéference. Ces
résultats deéférence sont disponibles uniquement pour des configuratiogsimgntales isothermes
échelle 10. C’est pourquoi une partie importante de ce travail est c@esata simulation griodique
d’une configuration isothermigrandeechelle. La comparaison montre uagrbon accord global entre
experiences et simulations. La configuratiogripdique engendre cependant deséaldhces i@vitables
avec les mesures car dans notre cas;dulement proche paroi est pleinemeavelopg alors gu'il
évolue d'une rangea l'autre dans les exriences.

L'analyse desésultats isothermes a permis de proposer unaieode paroi homagne simple qui
reproduit I'effet moyen de la paroi multi-perfeg sur Iecoulement affleurant les deu@tés de la paroi.
La performance de ce melk esgvallee par comparaison directe avec les dmades simulations. Les
sources d’erreurs sont alors ider#tés, ce qui permettaal’avenir d'affiner le modle propoé dans cette
these. Des teseposteriorisontégalement effeces afin de comparer des simulations utilisant le eded
et des esultats exprimentaux. La reproduction d’'une éqence @ deux canaux songpags par une
paroi perfoée montre la capaéitdu mo@le a reproduire I'effet moyen de la multi-perforation.

L'extension des simulationspiodiquesa des configurations anisothermesgalemenéte effectiee.
L'analyse des é&sultats anisothermes permet de donner plusieurs recommandations pour la prise en
compte des effets thermiques dans un &ledle multi-perforation. Il ne s'agit cependant que d’'un travail
préliminaire sur la moélisation des aspects thermiques. Néiiede confirme notamment I@cessi du
couplage fluide-paroi afin de prendre en compte dans les simulaoiosiigues les variations spatiales
de tem@raturea I'intérieur de la paroi, @gligées ici.

Le document s’articule ainsi : les chapitres 1 et 2 sont cogsaespectivement au rappel du contexte
industriel et scientifique &t I'étude bibliographique ded@toulement de multi-perforation. Le code de
calcul est ensuite psené au chapitre3. Le chapitre 4 dcrit la configuration de simulatiorépodique
et cetaille les nombreux testvaluant la @pendance degsultats d’'une simulation isotherme aux pa-
rametres nurdriques de Btude. Les étails de lecoulement dans ce cas isotherme soat@nés au
chapitre 5. Enfin, les chapitres 6 et 7 soatlés respectivemeidtla moetlisation isotherme &t I'exten-
sion de la nethode de simulation isotherme au cas anisotherme.
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Chapitre 1

Contexte industriel et scientifique

1.1 Lesturbinesa gaz

1.1.1 Principe de fonctionnement des turbinea gaz

Compresseur
Basse Pression

Tuyére

Compresseur Turbine

Haute Pression

FiG. 1.1 -Sclema de fonctionnement d’une turbiagaz &ronautique.

Une turbinea gaz est une machine tournante thermodynamique doritldeest de produire de
I'énergie par combustion. Un gmina de turbiné gaz &ronautique est psené sur la figure 1.1. Plu-
sieursélements caraétistiques sont moas en &rie : le compresseur, la chambre de combustion et la
turbine. Le compresseur et la turbine sont congsade parties fixes, les stators, et de parties tournantes,
les rotors. La turbin@ gaz possde un axe de rotation sur lequel sonEés ces parties tournantes. Le
compresseur et la turbine peuvéirte composs de plusieurstages : plusieurs rotors et stators sont alors
places en érie. Le compresseur fait subir une compression au gaz qui le traverse ; un gaz passant dans
une turbine subit uneélente. Le principe de fonctionnement d’une turtdngaz peuétre €sunt de la
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fagcon suivante :

1. Lair extérieur est admis dans le compresseur. Il y subit une ou plusieurs compressions, selon le
nombre détages (c’est le cas figure 1.1 bon sépareégalement compresseur basse pression et
haute pression). Sa tei@ature et sa pression augmentent.

2. En sortie de compresseur, une partie de cet air entre dans la chambre de combustion. Le carburant
y estégalement injeé et bille avec I'air. A cause de la combustion, la te&rgture augmente.

3. Les gaz Hilés sortent ensuite de la chambre de combustion pour passer par la turbine. L'action des
gaz billes sur les aubes de la turbine met en rotation I'arbre de la tushiae. De la rame fagon
gue pour le compresseur, la figure 1.1 montre plusietages pour la turbine. Le compresseur et
la turbine haute pression sont les parties les plus proches de la chambre de combustion.

4. Les gaz céchappement sont finalement ex@slsSuivant les applications, ils passent ou non par
une tuyere, qui acélere les gaz lirés.

Le travail issu de la combustion pediire €cugeré de diferentes facons, correspondardes appli-

cations distinctes.

— Les turbinesa gaz de grande puissance (@rpeure au ragawatt) sont surtout uti®s pour en-
trainer un alternateur, via la rotation de I'arbre de la turliirgaz, et produire dedlectricié.

— Dans le cas des turlimacteurs utiligs sur les avions, c’est la poéssinduite par Bjection des gaz
en sortie de turbine qui est rechegeh: une tugre dgéjection est alors pl&e en aval deétages
de turbines. Elle permet de transformer la pression des gamexgie cigtique, afin d’obtenir une
pous&e importante. Les turbeacteurs d’avion sont le plus souveéntlouble flux, comme sur la
figure 1.1. Le premieetage du compresseur, appebmpresseur basse pression, aaat&lérer
I'air pour récugerer la pousse. Seule une partie de l'air sortant du compresseur basse pression
entre dans le compresseur haute pression.

— Le turbopropulseur est uiacteur dont la turbine entree a la fois un compresseur et unélice.
Ce systme pésente un rendement freura celui des turbd@acteurs pour des faibles vitesses.
Dans les Blicopteres, les turb@acteurs entiaent une Blice horizontale.

Une description plus exhaustive des @iintes turbinea gaz est propée parLefebvre(1999 et Mat-
tingly (2005. Dans le cadre de ce manuscrit, nous nousr@iserons uniguement au cas des turlines
gaz @&ronautiques (turbopropulseurs ou tuésmmteurs).

1.1.2 Refroidissement des parties g&talliques des turbinesa gaz &ronautiques

Certaines parties atalliques de la turbina gaz, en particulier les parois de la chambre de combustion
et les aubes des turbines, sont exgessaux gaz lifes. Les tem@ratures atteintes en fin de combustion ne
peuvengtre suppoées par les matiaux utili€s : comme le f@ciseLefebvre(1999, les alliages base
de Nickel ou de Cobalt couramment utiiispour les parties @talliques des turbines gaz ne doivent
pas subir des teng@patures de fonctionnement &ujeuresa 1100 K, alors que les teramatures dans la
chambre de combustion atteignent facilement les 2000 K. Les paiiedlioues expdses doivent donc
étre imgerativement prégees.

Dans les turbinea gaz &ronautiques, les contraintes en termesédpree et de compadit inter-
disent cependant I'utilisation de protections thermiques partiedi comme lesécamiques utilises
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1.1 Les turbines gaz

pour les turbines gaz au sol. La protection des parois est alors asspar refroidissement, en uti-

lisant I'air présent autour de la chambre de combustion. Comraeigrplus haut, une partie seule-

ment de I'air admis dans la turbiriegaz sert directement la combustion. D’une part, dans les tur-
boréacteurs d’avion comme celui r&seng figure 1.1, seule une partie de 'air efitéapar le compres-

seur basse pression est destirau compresseur haute pression. D’autre part, I'air issu du compresseur
haute pression a trois destinations. Une partie est @éestita chambre de combustion, comme expiqu
préccdemment. Une deuxine partie de I'air est emplég pour la dilution des gazliés, afin de&duire

leur temg@rature avant leur passage dans la turbine. L'air restanageftoidir les parties solides sou-
misesa des contraintes thermiques importantes : les parois de la chambre de combustion et les aubes de
la turbine qui recoit les gaz chauds en sortie de chambre de combustion.

Cependant, le &ournement d’'aia des fins de refroidissement constitue une perte de rendement
pour la turbinea gaz, I'air utili€ pour refroidir les parois ne pouvant servir dans la zone primaire de
combustion o la dilution des gaz liités. La proportion d’air @diée au refroidissement atteint environ
40a 50% de l'air total dans les turbinaggaz actuelles.

Les tendances actuelles dans &veloppement des turbin@sgaz rend le refroidissement de plus
en plus difficilea realiser. Comme @cis parLefebvre(1999, les exigences en terme de rendement,
de production de polluants ou de éerde vie conduiser#t réduire la quanté d’air utilisee pour le
refroidissement, alors que les contraintes thermiques augmentent :
— Une anglioration du rendement est obtenue en augmentant le taux de compression deFmuext
La consommation en carburant peut aiése €duite. En enfe de chambre, les teémture et
pression sont plusle\ées. Les temgratures atteintes en fin de combustion le ggatement. Ceci
entrdne deux effets @fastes pour le refroidissement : une augmentation des transferts thermiques
par rayonnement et une diminution de I'efficéailu refroidissement, I'air de refroidissemeétent
plus chaud.
— L'évolution vers des normes de pollution de plus en plus drastiques onteplegssdustrielsax
modifier leurs chambres de combustion. Pour minimiser la production de polluargsiuletion
de la tempgraturea laquelle se fait la combustion est primordiale. La famille des oxydes d’azote,
lesNOy, se forme notamment dans les zonad’oxygene et I'azote atteignent des te@natures
eleees. D'importantes recherches sont actuellementeg®motamment gcea de nombreux
projets europens, pour mettre au point des &yaes efficaces permettant une combustion dite
pauvre, synonyme de faibles niveaux(i@,. Dans ces syémes, la combustion se fait erggence
d'une grande quanétd’air, ce qui éduit la proportion alloge au refroidissement. L&duction
d’'air de refroidissement permégalement uneéduction d'autres types de polluants, comme le
monoxyde de carbone ou les inil#s, dont la production est daaune mauvaise combustion.
— Le Facteur Radial de Terapature (FRT) en sortie de chambre diite le plus homogne possible
pour péserver l'inégrite des aubes de la turbine &tuen aval de la chambre. Le FRT est obtenu par
une moyenne azimutale du champ de téragure. On obtient un profil de tegature en fonction
de la direction radiale. A tengpature maximale de ce profil fe, un FRT plus homame sera
synonyme d’une meilleure performance. En augmentant le rapport entre air de refroidissement et
air dédié a la dilution des gaz chauds dans le coeur de la chambre de combustion, le profil de FRT
devient de plus en plus inhomége, la temprature proche par@itant plus froide.
— Ladugée de vie exige par les clients des constructeurs de turbingaz a singuirement augmeat
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au cours des ai@es. Les composants doivent maintenant pouvoir rester en fonctionnement pour des
milliers d’heures de vol. Pour garantir cette éerde vie, un refroidissement efficace des parties
solides est indispensable.

Pour toutes ces raisons, les constructeurs de turbilgeg &ronautiques chercheatmaximiser I'effi-

cacié du refroidissement des parois de la chambre de combustionaetiist-en augmenter |'efficaéit

tout en utilisant le moins d’air possible.

1.1.3 Les systmes de refroidissement par air

Les techniques de refroidissement par air@rdlue au cours de ces deenes @cennies, mais le prin-
cipe est regt inchang : il s'agit d'utiliser I'air présent autour de la chambre, en I'injectantintérieur.
La temperature de cet air de refroidissement est de I'ordre dez6000 K suivant les moteurs et les
régimes de fonctionnement. L'air injéctormea la paroi un film de protectioreaodynamique qui isole
la partie solide des gaz chauds. A l'origine, I'air de refroidissenégait injecé par de simples fentes.
Lesévolutions technologiques ont consigtrechercher des sgshes plus efficaces pour injecter cet air
et maximiser legchanges entre I'air froid et la paroi.

Diff érents systmes de refroidissement oéte mis au point par les constructeurs. La figure 1.2
présente les s@mas de quelques-uns de ces &ywts. Le plus simple consisheinjecter I'air par une
fente perée dans la paroi. Ce sgste est efficace en aval de la zone d'injection. La protection de la paroi
est toutefois limiée, car le film de refroidissement ainseéeise nélange tés rapidemera I'écoulement
principal. Le refroidissement par air injécau travers d’une fente sera agppar la suite refroidissement
par film (figure 1.2a). Une autre version consisiejecter I'air par une rar@e de perforations plat que
par une fente. Cette version du refroidissement par film est courammergeaupligir refroidir les aubes
de la turbine.

Le meilleur systme de refroidissement est éralitt ba€ sur l'utilisation d’'un méaériau poreux qui
laisse passer I'air frais partoutide refroidissement eségessaire : c’est le refroidissement par transpi-
ration (figure 1.2b). Malheureusement, ce éyst ickal est inutilisable en pratique dans les turbiaes
gaz @ronautiques pour des raisodsonomiques et technologiques : les enatux poreux cotent cher
et leur Esistance rcanique reste faible.

Le refroidissement par transpiration n'est donc pas @étilisais son principe est 'origine des
systmes de refroidissement par effusion diter c’esta-dire en injectant de I'air par des petits ori-
fices. C'est le principe de la multi-perforation (voir figure 1.2c) : la paroi estgeede perforations de
petit dianetre (typiguement 0.5 mm), par lesquelles l'air est irffetes jets ainsi &s &té chambre de
combustion coalescent et forment le film de protectida paroi. La multi-perforation reprend le prin-
cipe du refroidissement par transpirati@nravers un poreux, puisqu’elle pegie la zone dans laquelle
elle est utili€e, et pas uniquement en aval, comme dans le cas du refroidissement par film eGesyst
de refroidissement permet de combiner les effets de la conveditertantournement de la chambre de
combustion & I'extérieur), la convection intern& travers les perforations, et la formation d’'un film de
protectiona la paroi 6té chambre de combustion.

Divers sysémes plus complexes o@E imagirés, notamment pour combiner des effets de type im-
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1.1 Les turbines gaz

a) b)
GAZ CHAUDS GAZ CHAUDS
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AIR DE REFROIDISSEMENT AIR DE REFROIDISSEMENT
c) d)
GAZ CHAUDS GAZ CHAUDS
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o e

AIR DE REFROIDISSEMENT AIR DE REFROIDISSEMENT

FiG. 1.2 -Exemples de sy&mnes de refroidissement. (a) Refroidissement par film (b) Refroidissement par
transpirationa travers un matriau poreux (c) Refroidissement par multi-perforation (d) Refroidissement par
impact et film.

pact de jets et filmlakshminarayanal996 Lefebvre 1999. Ces systmes entfiment I'utilisation de
plusieurs couches de paroi (voir figure 1.2d). Des je#8au passage d’'un premier niveau de perfora-
tions impactent la couche de la paroi expesux gaz chauds. L'air est ensuite ingget’intérieur de la
chambre de combustion au travers d’'une fente comme figure 1.2d, ou au travers d'une névedlle s
perforations.

En pratique, la facilé de mise en oeuvre, le @blimité du percage et son efficaitorrecte per-
mettenta la multi-perforation cetre le systme le plus utilié actuellement pour preger les parois des
chambres de combustion des motel@saautiques modernes. Les chambres actuelles sorgsede
milliers de perforations (de I'ordre de 10 000 pour les moteurs Turbomeca). Notons que localement, le re-
froidissement par film est utiles dans les zones les plus expes ou en amont des zones multi-perés,
le maximum du refroidissement pour la multi-perforation seuédanit atteint qu’as quelques radggs
de perforations.

C'est la technique de multi-perforation qui constitue le sujet de ces travauxede,tlt plus
préci£ment sa re@sentation dans les simulations remques découlementa I'intérieur de la chambre
de combustion.
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1.2 La simulation numérique desécoulements turbulents. Application
aux turbines a gaz

1.2.1 Lesécoulements turbulents

Lesécoulements rencors dans la nature ou dans les applications industrielles sont souvent dans un
réegime appd turbulent. Le€coulements turbulents sont instationnaires @s@ntent de fortes variations
spatiales. Legcoulements laminaires, par opposititurbulents, sont déscoulements orgarés, dont
les particules fluides suivent des trajectoires palesl Chassaing2000. Un mémeécoulement peut
étre en egime laminaire ou turbulent, suivant les paedras qui le caraétisent. La discrimination entre
écoulements laminaires et turbulents est faite en utilisant un rapporéappabre de Reynolds et ot
Re. Ce nombre adimensionnel compare les forces d’'inertie aux forces de \@scosit
UL _pUL
= =
U et L sont respectivement une vitesse et une longueur éaistiques de Bcoulementy est la viscos#
cinematique du fluide. Une expression faisant intervenir la visealsihamique du fluide = pv, avecp
la masse volumique car#&eistique, est aussi utiBe. Lesecoulements laminaires sont donc cagaeks
par de faibles nombres de Reynolds : les forces d’inertie sont insuffisante sstaiitiser I'organisation
de I'ecoulement maintenue par les forces de viséo&in écoulement laminaire dont on augmente le
nombre de Reynolds (par exemple en augmentant la vitesse &&tgtie) se @stabilise et devient
turbulent. On parle alors deansition vers la turbulence. La limite entr&gime laminaire etégime
turbulent n’est pas fixe, car de nombreux pagtnes peuvent influencer le seuil dettansition a la
turbulence. A titre d’exemple, il est commement admis que pour wtoulement en canal, la limite se
situe autour deze ~ 2000.

Re

Un exemple cgcoulement turbulent est moaten figure 1.3. Un jet&bouche dans ueacoulement
incident venant de la gauche. Le jet #sthbilise, en formant des grosses structures appedurbillons
de la couche cisaile. A partir d’'une certaine distance de la paroi, le jet est ceraplent éstabili€
et devient turbulent. Lesdthes montrent la psence de structures de grande taille de plus en plus per-
turbées par des petites structurasmesure que le jet devient turbulent. La figure 1.3 montre ainsi la
présence dansécoulement turbulent dthelles spatiales de taillegsrdifferentes. La plage éthelles
rencontées dans leécoulements turbulentedend du nombre de Reynolds : on dit quedpaation
entreéchelles (rapport entre la taille des plus grandes et des plus pathelles) augmente avec le
nombre de Reynolds. Les grandechelles pesentes dans uecoulement turbulent songlkes aux ca-
racéristiques gonetriques de BEcoulement. La taille des plus grandes structures d’un jet turbulent est
du méme ordre de grandeur que le distne du conduit d’amedre. De néme lesachelles de fluctuation
de vitesse sont de I'ordre de la vitesse RMS (pour Root Mean Scead,typea la vitesse moyenne)
obsenee dans Ecoulement, qui a le éme ordre de grandeur que la vitesse cérétiquel. La vitesse
caracéristique de ces fluctuations est @@ti;. La plus grandéchelle est appeé échelle inégrale et
notéel;. Le nombre de Reynolds turbulent, bagir ces grandeursquation 1.1), est grand car de I'ordre
du nombre de Reynolds dé&toulement.

Rey = Uttt (1.1)
14
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FiG. 1.3 -Jet transverse turbulent. Image obtenue Rareroet al.(2007) par fluorescence induite par plan laser.

Les grandegchelles sont donc collées par I'inertie et peu affems par la viscosit Les plus petites
échelles de Bcoulement, quarit elles, sont d’autant plus petites gueclbulement est turbulent. La plus
petiteéchelle pesente est appdéchelle de Kolmogorov et negny.

Selon le concept de cascadéergie Richardson1922), les grandegchelles sont instables et dis-
paraissent en trarésfant de lenergie auwéchelles plus petites et ainsi de suite. Le processus de cascade
se poursuit jusgd atteindre le€chelles de taille minimale, qui sont dissgs par viscosit Kolmo-
gorov (1941 compkte la description de la cascadéergie par plusieurs hypatbes qui permettent
d’éclaircir les points laigs en suspens pRichardsorn(1922. Il découle des hypo#éses de Kolmogo-
rov que le flux dénergie entre unéchelle et la suivante est constant. Ce flux correspond au montant
de dissipation de &nergie ciktique de turbulence. Pour ugehelle donae de tailled assockea une
vitesse caraétristiqueu/;, le taux de dissipations’écrit

13

Ug
=2 1.2
=2 (1.2)

Le long de la cascade &hergie, le€chelles de vitesse et de longueur diminuent jusatteindre les
valeursu). etny, telles que

/
Rey = &k _ (1.3)
12

z

A I' échelle de Kolmogorov, les forces de viscédiemportent sur les forces d'inertie et dissipent les
structures turbulentes : déshelles plus petites ne peuveéire obser&es. La combinaison déguations
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(1.2) et (1.3) permet d’estimer les grandeurs ca@mstiques de Bchelle de Kolmogorov (taille, vitesse
et tempsr;) uniguement en fonction de la dissipation, directement@dqtar les grandéxhelles, et de

la viscosié :
3
m o= (), (1.4)
€
u = (ve)d), (L.5)
=" = . (1.6)
U €

Il est possibleegalement d’'estimer lagparation de€chelles en fonction du nombre de Reynolds
turbulent :
l ‘
- = Re*. (1.7)
Nk

Une repésentation classique en turbulence consistieacer [energie cigtique turbulente contenue
dans le€chelles de turbulence de taile E; = %(u;)Q, sous forme de spectre, en fonction du nombre
d'ondek = 27/d assocd a chaqueechelle (figure 1.4).

A
log E(k)

pente en
-5/3

Zone
Inertielle

= logk

Grandes Petites
Echelles Echelles

FiG. 1.4 -Spectre c&nergie cirgtique turbulente.

On £pare classiguement le spectremirgie cigtique turbulente en trois zones. La premaiest celle
des grandeéchelles (petits nombres d’'onde)éblergie assoéea ces grandeschelles est importante.
C’est la plage céchelles qui recoit €nergie du mouvement moyen. A I'op@odu spectre, les petites
échelles (grands nombres d’onde) sont celles qui contiennent le méinsrdie. Ce sont céchelles
qui sont dissipes par la viscogit Au-deb d'un certain nombre d’onde (correspondaritéchelle de
Kolmogorov), I'énergie cigtique turbulente est nulle : il n’existe plu€dhelles assoeesa ces nhombres
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d’onde car elles oréte dissifees par la viscosit Une zone interédiaire est finalementédinie : elle est
appeée zone inertielle. Dans la zone inertielle, le comportemenédeslles est diétpar le neécanisme
de cascade dnergie. Cette zone est d’autant plus large que le nombre de Reynoldevedfc’est la
séparation degchelles). Lenergie cigtique turbulente @sente, dans la zone inertielle, une variation
enk—5/3. Ce spectre va nous permettre de ésgnter scdmatiquement diéfrents modes de simulation
numeérique de€coulements turbulents.

1.2.2 La simulation numérique desécoulements turbulents

Il existe plusieurs fagons @étudier lesecoulements turbulents. La prame, la plus naturelle, est
experimentale. Cette approche de mesure et d'observatioeardements a longtemggde la seulea
permettre letude de la racanique des fluides dans des cas complexes. L'approche analytigue permet
également dtudier la necanique des fluides, mais elle est lineitt des configurations simples, pour
lesquelles des simplifications deguations&gissant le mouvement du fluide sont possibles. Césyest
d’équations, appélkequations de Navier-Stokes, est en effet complexe et negpreuésolu dans un cas
guelconque. Avec I'essor du calcul scientifique éstn nouvel outil pour Btude de€coulements tur-
bulents : la simulation nugrique. Elle consista discktiser lequations de Navier-Stokes. Il existe plu-
sieurs facons deealiser des simulations ni@mques decoulements turbulents. Le choix de |&tmode
déepend du type d'informations recheéds et des ressources informatiques disponibles.

Simulation Numérigue Directe

Le mouvement d'un fluide est bieredrit par lesequations de Navier-Stokes. La distisation de ces
éguations permet donc la r&@sentation d’'urecoulement turbulent, sans naidation sup@mentaire.
On effectue dans ce cas une Simulation Nwigue Directe (SND ou DNS en anglais p&irect Nume-
rical Simulation). Comme spcifié dans le paragrapheguedent, le€coulements turbulents sont insta-
tionnaires et gesentent une large plage de tailles camastiques. Une estimation du nombre de points
nécessaires une bonneéasolution spatiale deécoulement est possible en coris@ht que I'on doit
réesoudrea la fois I'echelle inégralel; et I'échelle de Kolmogoroy),. En trois dimensions, en utilisant
la relation (1.7) le nombre N de points du maillage est donc tel que

N x Re, . (1.8)

Le nombre de points requis devient vite prohibitifeme pour des nombres de Reynolds de turbu-
lence moyens. La taille du maillagépend du prol@me considré ainsi que de la gcision du scema
numérique utili€ (Moin & Mahesh 1998, mais on pourra retenir que multiplidte; par 2 recessite
environ 4.8 fois plus de points. C’est pourquoi cette approcheéssiee aux activiess de recherche
fondamentaleReynolds 1989 Moin & Mahesh 1998, lesécoulements industriebtant souvena des
nombres de Reynolds turbuleréie\és. Des solutions alternatives sogcessaires pour les calculs en
milieu industriel.
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Résolution des Equations de Navier-Stokes moyegns

A l'oppose de la SND, il existe la simulation nuarique de€quations de Navier-Stokes moyées
(ou RANS en anglais pour Reynolds-Averaged Navier-Stokes)e€uut alors legquations cdvolution
des grandeurs moye@es. Sous les hypatkes d’ergodic#t, la cependance en temps des grandeurs
moyenrees dispafiaet la simulation est stationnaire. Leguations moyerées diferent de€quations de
Navier-Stokes originelles par plusieurs aspects : les géamnticherobes sont des quaréi moyenaes
et la turbulence est prise en compte par I'apparition de termes&upptaires métialisant son effet
sur les grandeurs moyennes. Ces termes, qui mettent en jeu ddatemms entre quanés fluctuantes,
doiventétre fernésa l'aide de moéles sgcifiques. L'avantage desathodes RANS est incontestable-
ment le gain de temps de calcul qu’il permet d’obtenir par rappdat SND. Quand la SNDétessite
un maillage fin pour ref@senter les plus petitéshelles de la turbulence, les simulations RANS n’ont
besoin que de repsenter les gradientsgeents dans le champ moyen, le régsnt moélise. Le princi-
pal desavantage de cestthodes provient de la mélisation de la turbulence. La melisation s’appuie
souvent sur des simplifications qui ne sont vraies que sous certaines ésgo{lpar exemple isotropie
des fluctuations, grand nombre de Reynolds turbulent...). Ainsi, urel®dRANS adafi a une cer-
taine configuration ne sera pas fensent performant pouiesoudre un prokime diferent. Pour des
problemes pesentant une fluctuation intriggue en temps, on utiliggalement la version instationnaire
de la néthode RANS, le U-RANS : par exemple égradynamique (fluctuations de la position d'une aile)
ou en turbomachine (interaction rotor-stator dans un compresseace&leur cait limité en temps de
calcul, les néthodes RANS sont encore aujourd’hui I'outil de simulation dedpection en industrie.
Pour plus de étails sur les rathodes RANS et la m@tisation de la turbulence, on pourra se repacater
Ferziger & Peit (1997 et Chassaing2000.

Simulation des Grands Echelles

Une autre rathode, souvent peenée comme intergdiaire entre le RANS et la SND, est la Simu-
lation des Grandes Echelles (SGE ou LES pour Large-Eddy Simulation en anglais). En SGE, les contri-
butions des plus grandéshelles de la turbulence sont cakes et seules les plus petites structures sont
mocklistes. Concernant l&gjuations&solues, le principe est d'introduire unépteur de moyenne spa-
tiale filtrée dans leéquations de Navier-Stokes. Les grandeé@sslues sont donc des grandeursdés.
Seules les structures de taille plus grande que la taille é@xistaque du filtre sontéasolues. L'effet des
plus petites structures de la turbulence apipaa travers de termes quéoessitent une métisation.
L'intérét de ces rathodes est de combind¥solution des aspects instationnaires dedulement turbu-
lent, acésa des nombres de Reynolds nedes voireélewes, tout en utilisant des mekésa priori moins
empiriques qu’en RANS. Le fait de limiter la m@lisation aux petitegchelles permet d'utiliser des
hypotheses plus universelles pour traiter leur influence, les graacleslles épendant plus fortement
du cas traié. La SGE conriaun essor important ces deénés anaes, aussi bien dans des configura-
tions acaédmiques de type Turbulences Hondogs Isotropesghasnoy1991; Métais & Lesieur1992),
canaux turbulentdJeardorff 197Q Moin & Kim, 1982, couches de &lange Lesieuret al, 1988 Vre-
manet al,, 1997, couches limitesRiringen & Reynolds 1981 Ducroset al, 1996, jets Akselvoll &
Moin, 1996 Yuanet al, 1999, que dans des configurations industrielld®in & Apte, 2006 Hahet al.,,
2006 Vermorelet al,, 2007 Schmittet al., 2007 Wanget al., 2007). C’est cette rethode qui sera utilee
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dans ces travaux. Une description plésaillee de la SGE et du code utdigst propose au chapitre 3.

Résune et comparaisons des &thodes de simulation

SIMULE SIMULE 3 MODELISE MODELISE

log E(k) SND log E(k) 3 SGE log E(k) RANS

logk logk logk

Grandes Petites Grandes kC Petites Grandes Petites
Echelles Echelles Echelles Echelles Echelles Echelles

FIG. 1.5 -Spectre cénergie cigtique turbulente et simulation n@mque : comparaison desé&thodes de SND,
SGE et RANS.

Le principe des trois principaleséthodes de simulation nurique peuttre sciemati€ en utili-
sant le spectre @nergie cigtique turbulente @sené figure 1.5. Dans I'approche SND, I'egrali€ du
spectre estasolu par la simulation, alors que dans lestllodes RANS, tout le spectre est rabise. En
SGE, un nombre d’onde de couputgest introduit. Au-ded de ce nombre d’onde, I€shelles de la
turbulence sont mdisées. Les grandeschelles (ou petits nombres d’onde) s@galues par la simu-
lation. L'utilisation de ces trois &thodes de simulation nurique descoulements turbulentegdend
essentiellement du type de renseignements recésetde la puissance de calcul disponible.

1.2.3 Simulation nurrérique et turbines a gaz

Comme pecis piecedemment, I'utilisation de la simulation né@mique doit bien&r s’adapter au type
d’informations recherabes : nous allonséailler I'utilisation qu'il est possible de faire des difents
types de simulations dans le contexte des turbingaz.

Ces derréres @cennies, 'augmentation conéidble des capaéi informatiques a permis aux in-
dustriels de @duire fortement les das de @veloppement des turbin@sgaz : les tests ekpimentaux
sont extemement chers et péwpeu, la simulation deéscoulements, moins ateuse, a permis déduire
le nombre de tests sur banc d’essagdi®ment des simulationsgbiminaires devraient permettre de ne
tester au final qu’'un nombreds restreint de prototypes sur banc d’essai. Legmxgntations restent
néanmoins indispensables, pour la mise au point de partésfispues de la turbina gaz ou pour le
développement ou la validation de mads nunériques. Quoi gu'il en soit, I'industrie a besoin d’outils
numériques performants, gcis et rapides pour leédeloppement des turbinagaz.

Les écoulements dans les turbineggaz sont degcoulements haut nombre de Reynolds et les
géeonetries sont complexes. Célements rendent aujourd’hui encore ['utilisation de la SND impossible
pour esoudre ecoulement dans les turbinasgaz, que ce soit dans les parties tournantes (compres-
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seurs, turbines) ou dans la chambre de combustion. Au contraire, du fait de leuereamdustriel,

les écoulements dans les turbine@ggaz sont le plus souveriégolus par des a@thodes RANS, beau-
coup moins caiteuses en temps de calcul : voir par exengddiot (2002 et Gourdain(2005 pour les
écoulements dans les machines tournar@egard & Thole(2006 sur les tlematiques de refroidisse-
ment ou encor&ggels & Hass§2005 ouBoudieret al.(2007a) pour desésultats RANS et de SGE dans

les chambres de combustion. Les codes de calcul RANS peegal@menétre inegiesa des outils plus
complexes, comme une dnea d’optimisation dans la &se deDuchaing(2007). Les outils nungriques
RANS sont bien impla@s chez les industriels, qui les utilisent quotidiennement. Snecma et Turbomeca
utilisent par exemple le code de calcul RANS N3S-Natur, qui est une cop#@mnecma, Turbomeca et
EDF, dont la mérise d'ceuvre est assg par la soéitt INCKA-Simulog Martin, 2006a,b).

La SND n’est pas sans i@t pour les turbinea gaz, mais n'y est pas utifie sgcifiguement. Elle
permet le éveloppement de metks potentiellement utilisables dans le contexte des turldingsz.
Parmiles SND ayant vocatiartraiter des progimes pour les turbinésgaz, citons par exempiéuldoon
& Acharya (2006, qui effectuent une SND de jet incérde refroidissement d’aubes de turbines afin de
proposer une adaptation du nédel RANSE —e dans le cas des jets transverses irgdirn autre exemple
est celui des SND de flammeseprelangees Colin et al, 2000 en vue du éveloppement du mede de
combustion dit moéle de flammeépaissie Poinsot & Veynante2001).

La SGE est piésent utili&e pour la simulation descoulements dans les chambres de combustion
des turbines gaz. Des groupes comme ceux du CERFARSuUk et al,, 2005 Boudieret al., 2007
Sengissemt al,, 2007 Schmittet al,, 2007, du Center of Turbulence Research de l'univérsié Stan-
ford (Maheshet al, 2001, Ham et al,, 2003 Moin, 2004 Moin & Apte, 2006, du Georgia Institute
of Technology Kim et al,, 1999 Sankaran & Menon2002 Menon & N, 2006 El-Asrag & Menon
2007, de l'Institute of Energy and Power Plant Technolagyparmstadt Januset al., 2007 Freitag
& Janicka 2007, ou encore de I'Universit Pennsylvania Statéieuwen & Yang 2005 Huanget al.,
2006 Wanget al.,, 2007 ont fortement contribia developper ce type d’approches dans les laboratoires
de recherche. Les simulations les plasentes ont mortérla capac# de la SGE resoudre Ecoulement
dans des configurations industrielles typiques de plus en palistes.

En resung, les nethodes RANS sontés largement utilises et bien nitrisées pour les simulations
d’écoulements dans les turbinggaz. Leur utilisation est surtoltgeree aux industriels. Cependant,
les contraintes actuelles déwkloppement poussent les motoristes vers des configurations dites pr
mélangees pauvres, qui sont sensibles aux inst&silde combustionL{euwen & Yang 2005. Les
méthodes RANS ne sont pas adsgs pougtudier ce type de @monenes. En coréxjuence, les gthodes
de SGE onétée de plus en plus appliges dans les turbin@sgaz. La SND, quatrit elle, conserve urbte
de ceveloppement de metes.

Dans ce paragraphe, l'accent & mis sur ['utilisation des g&thodes nureriques pour le
développement des turbings gaz. Cela ne veut en aucun cas signifier que le€rexes n'ont
pas d'utilitt dans ce contexte. Outre les tests des moteurs complets, des parties tournantes sur banc, les
travaux exgrimentaux sont indispensables aussi bieneaugbppement des turbinagaz que des outils
numériques : des travaux egpmentaux sont me&ss en permanence pour le compte des constructeurs
de turbinesa gaz, afin d'approfondir la connaissance démnenes complexes tels que la combustion
diphasique, I'atomisation de spray, la combustion turbulente ou encore la dynamique de nappes liquides
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sur une paroi, et permettre la validation des outils atiques en éveloppement.

1.2.4 Simulation nurrérique et multi-perforation

Comme @taille en section 1.1.3, les parois des chambres de combugtientes sont petes de
milliers de petites perforations, de diatre de I'ordre de 0.5 mm. Les jets qui sortent de ces perfora-
tions induisent la @rsence dchelles exmement petites (de I'ordre de la dizaine de micktnes) pés
des parois de la chambre de combustion, aussi bien decsulement moyen que dangdoulement
instationnaire turbulent. D’autre part, les plus grangig®elles de Bcoulement dans la chambre de com-
bustion sont de I'ordre de 0.1 m. Léparation de€chelles est doncés importante. La jsence de
ces petits jets, qui sont de suritrrés nombreux, pose pra@she au niveau de la&solution spatiale
nécessair@ la simulation de Bcoulement dans la chambre de combustion d’'une tugbiee refroidie
par multi-perforation, aussi bien en RANS qu’en LES. Eaalution de I'ensemble des jets issus des
percages engendrerait des maillages fiourds, incompatibles avec leslas courts impdss par les
contraintes industrielles. Cependant, |ébits passant par les parois multi-peéfes dans les chambres
de combustion des turbinagjaz &ronautiques modernes sorgimportants : il n’est donc pas question
de regliger la multi-perforation.

En congquence, un made reproduisant I'effet des parois multi-peées sur un maillage gros-
sier» estindispensable poutaliser un calcul@aliste de Ecoulement dans une chambre de combustion.
Ceci esgalement vraa I'extérieur de la paroi, dans la zone agmetontournementides perforations
aspirent l'air de refroidissement. Les simulations @uigues de chambre de combustion incluent de
plus en plus la partie contournement, notamment dans un soueatieme pour legtudes d’instabilé
de combustionBoudieret al, 2007; Staffelbachet al,, 2007 Sensialet al, 2007 ou pour Esoudre
I’ eécoulement dans les vrilles de l'injecteur et ainsi repousser au maximum la position des conditions
limites pour Eduire leur influence sur le calcul.

La moctlisation, sur des maillages grossiers, @esulements en proche paroi est une grFotatique
classique de la simulation nuiamique : la condition d’adérence aux parois impose degiforts gradients
sur le champ moyen et,@me pour les calculs RANS, l'utilisation d’'un maillage fin eétassaire afin
de esoudre les gradiendsla paroi. Une alternativé la iesolution deg€coulements proche paroi consiste
a associea un maillage grossier un mekk qui permet de reproduire I'effet macroscopique de la paroi
sur I'ecoulement affleurant. C’est la distinction entre les approches dites Bas Reynolds, dans laquelle
I'écoulement s des parois solides eétplu, et Haut Reynolds, dans laquelle un &ledlit loi de paroi
(von Karman 1934 Schlichting & Gersten2000 est utili pour estimer les flux paafaux (frottement
et flux de chaleur pour des parois imp&ables). Cette loi permet de relier le comportement maylen
paroi au comportement moyen dédbulement dans la zone pleinement turbulente.

L'approche Haut Reynolds est eiétnement aduisante, puisqu’elle permet une prise en compte des
effets de la paroi sans pour autaicessiter lagsolution fine de Bcoulement. Toutefois, elle est bas
sur un certain nombre d’hypatkes qui en limiterd priori la porée Schlichting & Gersten2000. De
nombreux travaux oréte merés ces dergires anaes pour emelargir le champ d’application (psence
de gradient de densit aspects instationnaires) ou pour traiter des prabk plus complexes tels que les
parois rugueuses, legcollements ou le€actions chimiques avec la paroi. Dém@ment, les industriels
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ont manifest le besoin d’avoir un made de paroi pour la multi-perforation. Détuides onéte merees
ces dix derréres anaes dans ce sens. Toutefois, aucune n’a aliolaimodlisation de lecoulement
autour d’une paroi multi-perfée.

1.3 Obijectifs et plan de la these

Ce travail de tkse se situe dans la continuation de plusieurs aétiedes langes ces derares
anrees sous l'impulsion de Snecma et Turbomeca. On peut recenser plusieurs travaux ayant eu lieu
dans les laboratoires CNRS de Poitiers, le Laboratoire de Combustioatetifue et le Laboratoire
d’Etudes ThermiquesQhampion 1997 Foulon 1999 Rouvreay 2001 Petre 200% Messaadi2003
Nguyen-Phu2006 eta I'Universite de PauEmidio, 1998 Miron, 2005, tous consa&sa I'écoulement
autour d’'une paroi multi-perfé&e. Tous ces travaux ont permis d&iorer les connaissances sur les
écoulements autour de parois multi-pegfes, soit dans des ca®drproches de ceux rencadren
fonctionnement dans les moteurs, soit dans des configurations mieueslagox mesures fines de
I’ écoulement. D’autres #ses sonégalement en cous Turbomeca (Awilien Most, 2007, encaémar
Pascal Bruel) et TONERA Toulouse, en collaboration avec I'Institut deebénique des Fluides de
Toulouse (Brice Michel, 2008, encadpar Azeddine Kourta et Pierre Gajan).

Dans ce manuscrit, nous allong€penter une@&marche difrente de celles propess jusqla pesent.
Cette @@marche, ba&e sur la Simulation des Grandes Echelles raffia la paroi, permet d’obtenir
des donies fines de &coulement autour &t I'intérieur de la paroi perfée. A partir des ésultats
de ces simulations, un mekk est propds, ainsi qu’une estimation des erreurs assesi Toute cette
démarche &t effectiee en lierétroit avec Snecma et surtout Turbomeca, au travers du projetésurop
INTELLECT-DM (EU Project AST3-CT-2003-502961, www.intellect-dm.org). Ce programme de 4 ans
(2004-2007) fait partie du Framework Program 6. INTELLECT-DM a pour objectif global de propo-
ser une réthode de conception pour les chambres de combustion de tuebgeezs faiblesémissions.
Cette nethodologie requiert des connaissances scientifiquassas sur de nombreuses technologies
utilisées dans les bleurs des turbinea gaz. Letude de la multi-perforation fait partie des travaux sur
le refroidissement mé&s dans le cadre de ce projet. Ussungé des travaux effecés dans le cadre
d'INTELLECT-DM a ét piesent a la premére European Air and Space Conference, 10-13 septembre
2007a Berlin (Von Der Banket al,, 2007).

Dans le cadre de ce travail degde, nous nous iatesserons la question suivante : comment
mockliser I'effet de l'injection/aspiratiora travers une paroi multi-perfee sur un maillage grossier,
incapable de reproduire la structure fine detulement grs de la paroi ? Agrs ce chapitre introductif,
nous nous pencherons en chapitre 2 sur les @esdisponibles eétablissant quels types d’informa-
tions sont @cessairea la construction d'un made adagk a la multi-perforation dans les turbinas
gaz @ronautiques. Etant doarles insuffisances des dares disponibles, il @& cecice de @grérer
les esultats nurriques qui doivent servir de baada cerivation du moéle. Dans le chapitre 3, I'ou-
til numérique est prsené. Dans un premier temps, une configuration isothermétesiee. Les tests
établissant la sensibilitdes esultatsa divers paramtres nurériques sont gtailles en chapitre 4. L'ana-
lyse physique de€sultats esté&taillée gacea I'inclusion en chapitre 5 d’un article accépmtans le Jour-
nal of Fluid Mechanics. A partir de I'analyse déssultats obtenus en chapitre 5, le chapitreé&ente

26



1.3 Objectifs et plan de la #se

une premére proposition de made pour le cas isotherme. Des teatgosteriorisont analyés dans un
article en peparation pour I'AIAA Journal, inclus dans le document : il s’agit de la simulation d’'une
experiencea I'échelle 10, dans laquelle la paroi peHerexg@rimentale est remplae par le modle de
paroi. Le chapitre 7 permet dexcrire I'extension de la gthodea des cas anisothermes. Lésultats
d’une simulation anisotherme soritdillés dans un article accépdans la corfrence TSFP5 et pseng

en adit 2007a Munich. Nousétudieronsegalement commerétendre le moele isothermex des cas
anisothermes.

27



CONTEXTE INDUSTRIEL ET SCIENTIFIQUE

28



Chapitre 2

L' ecoulement autour d’une paroi
multi-perfor ee

Ce chapitre a pour but de faire le point sur la connaissanc&deulement autour d’'une paroi multi-
perfoge. Cecoulement est complexe et de nombreux aspectrdifts peuveritre aborés. La struc-
ture du chapitre est la suivante. En introduction, nous ferons un bref historique de la recherche sur le
refroidissement des parois par injection d’air. Puis, dans une premartie (2.1), Bcoulement autour
d’'une paroi perfoge est pesené. Les paramtres @onetriques et @rodynamiques qui coritient cet
écoulement sonté&finis. Avant de étailler lesetudes existantes sur la multi-perforation, noesgerons
guelles donaes sont fondamentales pour la ralishtion de la multi-perforation.

On peut regrouper lestudes de multi-perforation, et plugémggralement de refroidissement par air, en
trois caégories, suivant le sujet d'investigation :

— Pertes de chargetravers la paroi

— Thermique de la paroi

— Dynamique de Bcoulement
Ces trois groupes vont constituer nos axesuties pour ce chapitre consaarla syntlese des travaux
existants & chacun de ces troisémes est consae une partie de ce chapitre (22.4). La derrére
partie du chapitre (2.5) est une syadle de cettétude bibliographique qui nous permettra dpandre
a la question suivante : les da¥es @cessairea la construction d’'un masde pour la multi-perforation
existent-elles dans la létature ?

Le refroidissement d’'une paroi par injection d’air est une technique qui a suseinombreuses
etudes au cours des deres @cennies. Le sujet de ces travaux a bien entéoiLé avec les techno-
logies emploges : parois poreuses, injection par fentes ou par perforations, séasssit regrolges
en un petit nombre de raégs, ou encore multi-perforation.

Le refroidissement par effusion d’artravers une paroi poreuse est reconnu coretaet le systme
le plus efficace pour préger une paroi : le refroidissement obtenu est hamecet est utilis de facon
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locale, uniguement dans les zoreefroidir. Les taux de soufflage (rapports de quéardia mouvement
entre fluide injed etécoulement principal)écessairea un bon refroidissement sont faibles dans le cas
d’effusion par une paroi poreuskl6ffat & Kays, 1968 Goldstein 1971, Bellettreet al,, 200Q Brillant,
2004). L'injection étant faible, la structure de la couche limite est peu meelifbes lois de parois pour
une couche limite se&beloppant sur une paroi avec soufflage faible sont ainsi disponiBiegp$on
197Q Silva-Freireet al,, 1999. Le refroidissement par effusiantravers une paroi poreuse allie donc
grande efficacé de refroidissement et facéitde repesentation dans les codes ranques. Ce serait le
systme ickal s’il n’était limité par des contraintes technologiques qui @algnt son utilisation dans les
turbinesa gaz, du moina I'heure actuelle : les pores se bouchent facilement eétéstances gtaniques
gu’offrent ces mdiriaux sont trop faibles. Ainsi, des sgaies alternatifs ontlcétre mis au point.

Les premiers sysimes de refroidissement sonkgrsimples et correspondentune injection d’air
au travers d'une fente. Dans les @es 1950 et 1960, c'est ce type d'injection qui est le @usle.
Le carackre bi-dimensionnel de cette configuration permet de limiter le nombre de @aesndétude.
Parmi cesttudes, de nombreuses sénéssend des injections tangentiell@sla paroia refroidir, avec
des gonetries tés variables. Le lecteur pourra se rapporter au chapit@aldstein(1977) traitant
de Film Cooling dans Advances in Heat Transfer. Dans ce chap@@dsteinrécapitule les travaux
experimentaux sur le refroidissement par injection d’air, essentiellement par fentetudes de refroi-
dissement par film asseipar des perforations isms ou des ramgs de perforations sont pluscentes.
L’ équipe de R. J. Goldsteia I'Universitt du Minnesota et en collaboration avec la National Aeronautics
and Space Administration (NASA) va produire de nombreux trav@otdsteinet al.,, 1968 1969 Erik-
sen 1971, Eriksen & Goldsteinl1974a,b) ayant trait aux transferts de chaleur en aval d’'ungstalichant
de trous cylindriques dans une couche limite de terapre diferente. En ce qui concerne le refroidis-
sement, le transfert de chaleuta paroi pesenteégalement des variations dans la direction trans\véerse
I'écoulement. Toutes les configurations de refroidissement par fentes ou par perforateassasbiun
principe different du refroidissement par transpiration : I'air ineserta proéger la zone siie en aval
de l'injection.

Les preméresétudes concernant plusieurs raeg de perforations sont né®ms dans les ages 70
(LeBrocq et al, 1973 Metzger et al, 1973. Ces études exprimentales permettent d’estimer la
dépendance de I'efficaéide refroidissemeatde nombreux paragtres gométriques etarodynamiques.
Des kgles de conceptioamergent et des metes de calcul d’efficadt sont proposs (Metzgeret al,
1973 Mayle & Camaratal975. La multi-perforation se rapproche plus du refroidissement par transpi-
ration que la fente : elle permet de refroidir la pa&da fois dans la zone d’injection et en avisldyle
& Camarata 19795. Cependant, les travaux sur la multi-perforation restent peu nombreux devant le
nombre détudes concernant une perforation ou une éardg perforations, car I'essentiel ddgdes est
consace au refroidissement des aubes de turbinéddanulti-perforation n’est que rarement utie)
plutdt qu'a celui des parois des chambres de combustion. Pour plustaitsdsur le refroidissement des
aubes des turbines, le lecteur pourra se repartarticle de revue d8ogard & Thole(2006 qui lui est
consace.

Toutefois, au @but des ankes 1980, destudes exprimentales importantes sont néesa I'Univer-
site de Stanford par le groupe de Kays et Moffatgwfordet al, 198(,b; Yavuzkurtet al, 198,b).
Les études parYavuzkurt et al. (1980a,b) sont les prendresa vraiment traiter le comportement
aérodynamique de &coulement au-dessus d’'une plague multi-pédarlesétudes medes auparavant
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ne caradrisent que les transferts de chaleur, alors geieidle deYavuzkurtet al. (1980a,b) marque le
début d’'une tentative de confiension profonde de la structure decbulement. Cette congtiension
est en fait primordiale en vue d’'une possibridation d’une loi permettant degterminer les flwa la
paroia partir des grandeurs meéesa I'extérieur, comme pour la loi de paroi classique logarithmique
dans le cas d'une paroi impegeable yon Karman 1934 Schlichting & Gersten2000.

Ces derrgres anaes sont mardees par I'utilisation massive de la multi-perforation pour refroidir
les parois de chambre de combustion, par de nombreux acteurs industriels. L orientaétundésss’en
ressent. Il s'agit maintenant de ca&iser les imperfections dues au mode de percdg@ovicet al,,
2006 Most, 2007 Most & Bruel, 2007, de mesurer directement I'efficagitle refroidissement sur des
échantillons eels Champion 1997 Rouvreay 2001, ou d'obtenir des informations sutécoulement
suffisamment pcises et dtaillees pour aboutia la modtlisation de la multi-perforationQustafsson
2001, Miron, 2005 Scrittoreet al., 2007).

2.1 Presentation de la configuration de multi-perforation

2.1.1 Description gnérale

La multi-perforation est donc un sgshe de refroidissement des parois des chambres de combustion.
L'image 2.1 permet de voir une paroi de chambre de combustion multi-perfbre petites perforations
(de diangtre environ 0.5 mm), oritte peré&es dans la paroi de cette chambre de combustion Turbomeca.
On compte une trentaine de r&®g de perforations dispgEess en quinconce. L'air qui circudel’extérieur
entre dans la chambre de combustion par ces perforations. Les trous uw@erés dans la paroi par
differentes technigues, comme le laser ou le faiscedadttons.

Sur les bancs exgimentaux, on ref@sente le plus souvent la configuration de multi-perforation de
la fagcon suivante : deu&coulements en canal, I'un chaud, I'autre froid, s@paes par une paroi. Sur
une certaine portion, la paroi est peder Des canaux droits sorémgralement utiligs, la courbure de
la paroiétant alors &gligée. Les canaux sont fegsa dans la direction transverse par des paroi€pkc
le plus loin possible de la zone de mesure. Cette situation eststhge figure 2.2.

L’ écoulement principal chaud ré&sente coulement dans la chambre de combustion. Les grandeurs
relativesa cetécoulement seront indées 1. LEcoulement principal froid repsente I'air circulant
I'extérieur de la chambre de combustion. Les grandeurs &esosbnt indiees 2. Une partie du gaz
de I'ecoulement 2 traverse la paroi pederet forme les jets de la multi-perforatiorit&écoulement
chaud. Unécoulement de canal n’est pas toujours @ilmur repesenter I'exérieur de la chambre de
combustion. De nombreuséfudes sont&alies avec uplenum: tout I'air qui y est injecké passe par
les perforations. La vitesse de @toulement est doncés proche deé&ro. Cette configuration n’est
cependant pas reggentative du refroidissement des murs de la chambre de combustion, pour lesquelles
un écoulement est psenta I'extérieur de la chambre.

La portion perfoee de la plaque est le plus souvent pkadoin des enées d’air des canaux.
L' écoulement incident est alors pleinemeavelope a I'arrivée sur les premres ranges de perfora-
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FIG. 2.1 -Vue de I'exérieur d'une chambre de combustion annulaire Turbomeca. La parériexire est

multi-perforée.

Ecoulement chaud

y ' COTE INJECTION
. X | Ecoulement principal (1) ZONE PERFOREE

! Ecoulement secondaire (2) COTE ASPIRATION

' Ecoulement froid

FiG. 2.2 -Sclema d'une configuration egpimentale typique pour&tude de Ecoulement autour d’'une paroi

multi-perforée.

tions. La zone siteée en aval des perforations pégalemenétre étudiee car le refroidissement y est
encore efficace. La distance entre la fin de la zone pEgfet les sorties est alors suffisamment grande
pouréviter une influence importante des sorties. Notons enfin que dans le cascdwiement en canal
coté froid, il est recessaire de €er une surpression pour faire passer le fluidedté chaud. Diferents
sysemes sont utiliss : par exemple une grille pour obstruer une partie du canalMiven (2005 ou

une vanne qui conbte le cebit dans legtudes meees écemment sur le banc THALIE au Laboratoire
de Combustion et Bxonique de PoitiersQoron 2001 Championet al,, 2005. Ces dispositifs sont
placés suffisamment en aval pour ne pas perturlémolilement affleurant les perforations.
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2.1 Présentation de la configuration de multi-perforation

Dans ce manuscrit, certaines conventions seront résgeciécoulement 2 nourrissant les perfora-
tions sera toujours siuen dessous de la paroi peéer Il sera indiftremment dsigre par les termes
écoulement froid o@coulement secondaire. Céte de la paroi sera ap@ebtoté aspiration : les trous
aspirent I'air de ce @€ pour I'injecter de I'autre. L'autre@té de la paroi, ref@sentant le @é chambre
de combustion, sera donc app&bté injection. Lecoulement 1 dans lequegldouchent les jets de la
multi-perforation pourrétre desigre par les termeécoulement chaud oéicoulement principal. Une
partie de leétude se faisant dans une situation isotherme, nous ne pourrons pas toujours utiliser les termes
chaud ou froid pour@signer chaque partie détoulement : nous utiliserons alors les ter@esulement
principal etécoulement secondaire. Les conventions déneptili€es seront toujours lesémes x est
la direction principale degcoulements principal et secondaigda direction normale la paroi et: la
direction transverse. Une raig de perforations est péea = constant (voir plus loin figure 2.5).

2.1.2 Structure globale du film de refroidissement

Le film de refroidissement qui seedeloppe le long d’'une paroi multi-perfsr peutétre divi€ en
plusieurs parties, dans la direction longitudinale, comme le montre la figure 2.3 :

COUCHE LIMITE
INCIDENTE

ZONE ZONE ZONE
D’ATTAQUE ETABLIE DE RECOUVREMENT

Hauteur
e film

FiG. 2.3 -Scteéma du éveloppement spatial d'un film de refroidissemeBégrar une paroi multi-perfare.

— La zone d'attaque du film est consétipar les prendres ranges. Dans cette portion du film,
I’€écoulement est encoreetr cependant des car&eistiques de Bcoulement principal en amont
de la zone perfd@e. Les jets se @langenta cetécoulement pour commencarformer le film
de refroidissement. Au bout de quelques gy typiquement 5-7, la structure du filnetsiblit.
Le nombre de rarigpes iecessairea I'établissement dedcoulement épend du taux de soufflage
consiceré. Pour des taux de soufflage forts (typiquemengseprsa 3), Scrittore, Thole & Burd
(2007 montrent que Ecoulement ne établit qu’apeés la quinzzme range.

— Dans la zone ditétablie, les variations spatiales sont moins importantes. Les zones d'inho-
mogereité sont limiees aux sillages des jets. D’'une rae@ la suivante, Bcoulement proche
paroi varie peu$crittoreet al,, 2007). En ®alite, aucuneétude n’a permis de montrer qu’au bout
d’un certain nombre de raggs, lecoulement est comgiement stabilis, et qu’il n’y a plus de
différence entre une ra@g et la suivante. Comme nous le verrons plus tard dans ce chajditne m
dans la zone dite établie», I'@coulemenévolue encoredgerement d’une rarégea I'autre.

— Le film persiste agrs la zone perfée. Dans cette partie, appelzone de recouvrement, le film
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se nelange pew peu avec Bcoulement principaMayle & Camaratg1975 ont monté que la
persistance du film en aval de la zone peétoependait fortement du taux de soufflage : un taux de
soufflagetleve gerere un film plus robuste, capable dsister plus loin en aval de la zone peé®r
Le film de refroidissement est souver#fithi a I'aide d’'une hauteur appes épaisseur de film. Selon
les mesures effeches, cetteepaisseur de film estéfinie commeétant la distancé la plaque a la
concentration en fluide de refroidissement s’annule, ou la disttaguelle le profil de vitesse moyen
rejoint celui d'une couche limite sans injection. Une image d’un film de refroidissem@npar multi-
perforation est @senée figure 2.4. La visualisation par f@a permet de voir la hauteur de film

ECOULEMENT PRINCIPAL
5 mm —>
—>

I P

FIG. 2.4 -Image d'un film de refroidissement. Visualisation par fanissue de la #se deRouvreau2001).

2.1.3 Paranetres carac€ristiques de I'ecoulement de multi-perforation

Du fait de sa complexd, I'eécoulement autour d'une plaque multi-pederest confilé par de nom-
breux pararatres, que I'on divisera en deux egbries : @rodynamiques etgpnetriques.

Parametres geométriques

Nous allons maintenanéfinir les pararatres @onetriques de la plaque multi-perfe (figure 2.5).
Dans le cadre de ceté#ude, nous nous restreignansonsi@rer des perforations cylindriques, la ques-
tion de la forme des trous constituant un champ d’investigaiigart entre. Quelguegléments se-
ront donrés au lecteur en fin dg 2.3.2. Les perforations sont donc cylindriques, de d&ev, et
régulierement espé&es. L'espacement entre deux raag, adimensiornpar le diamtre des perfora-
tions, est ndt X /d, et 'espacement transverse entre deux perforations d'@meamange est ndt 7/ d.
Deux types d'arrangement sont coresis : en ligne, ou en quinconca tes perforations d’une raggn
sont plaéesa mi-distance transverse par rapport aux émsg — 1 etn+ 1, comme repeseng figure 2.5.
La direction des perforations est Betl. Les trous peuverdétre perés normalemerd la paroi (dans ce
casd = /), mais le plus souvent, ils sont inclia dans le plan longitudinal et/ou dans le plan transverse.
L'inclinaison par rappora la paroi est n@ec : « est I'angle entre le vecteudret le planzz. Linclinai-
son transversecOmpound anglen anglais) est néeg : § est I'angle entre le vecteur et le vecteur
dans le plarxz. Une perforation normale est donc peea« = 90° (8 quelconque). Notons que les ca-
racéristiques gonetriques sont les émes des dewdtes de la paroi. [épaisseur de la plague est@et
e et la longueur des perforations, Le rapportL/d est une caraétistique importante : il @ermine si
la longueur du trou est suffisante pour quecbulement atteigne wtat pleinement&velop@ avant la
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2.1 Présentation de la configuration de multi-perforation

y RANGEE n
RANGEE n-1 RANGEE n+1
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X/d z J

FiG. 2.5 -Caracéristiques gonétriques d’'une paroi multi-perfé&e. Encade : cas des perforations avec
inclinaison transverse.

sortie de la perforation. Etat de Iecoulement en sortie est alors connu, eépehdant de &coulement
en entée de la perforation. Sinonglcoulement en sortieépend fortement de I'erée et de ecoulement
coté aspiration.

Un autre paramtre important pour une plague multi-peéerest sa poro&ts. La porosié est le
rapport entre le volume perfede la plague par rappartson volume total. En termes de surfacest le
rapport entre la surface peré® dans le plan de la paroi et la surface totale : dans le cas de perforations
en quinconce, ona:

_ IT cos(av)
2(X/d)(2/d)

o

2.1)

La porosié est parfois éfinie avec la surfaceétitante. Elle vaut alors = I1/(2 (X/d)(Z/d)), qui
est incependante de I'angle de la perforation. Dans ce manuscrit, nous utiliseromfiddgiah de
I’ équation (2.1).

Parametres &rodynamiques

Les pararetres &rodynamiques so@galement nombreux. Dans le cas d’un jeté@stés paramtres
contdlant I'écoulement sont les rapports de flux de masse, aussiéapel de soufflage et riot; et le
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FiG. 2.6 -Définition des vitesses et masses volumiques daiatijues de Bcoulement.

rapport de flux de quanétde mouvement netr :

= %Ufl 2.2)
piVi?
Ty = ,OiUJ12 (2.3)

ou les vitesse$/;, U, et V; sont des vitessesbitantesp la masse volumique moyenne. Les quastit
indicées j se rapportent au jet (voir la figure 2.6). Ces rapports sont parfois ré&mgac le rapport

de vitessesU—j et le rapport de dengit”. . Notons gue suivant les auteurs, les vitessesétErance

sont parfois éles vitesses maximales. %n peut ajautars paraitres de soufflage les caradstiques
de chaqueecoulement (nombre de Reynolds, nombre de Méaglajsseur de quargitde mouvement,
taux de turbulence ou encore gradient de pression longitudinal) ou encore degtpesadiaspiration
(rapports entre quanéis carad@ristiques de jet et quarits carad@ristiques de Bcoulement secondaire).

2.1.4 Un mockle pour la multi-perforation

Avant d’entamer la revue des travaux existants sur la multi-perforation, il semble indispensable de
préciser quels types d'informations sont utilisables pour la @lisdtion que I'on souhaite effectuer.
On veut remplacer, dans les calculs de chambre de combustion (et de chambre de combustion avec
contournement), la paroi multi-perfe par un moéle. Un travail de moglisation doit don&tre €ali$
pour chacun des dewdtés de la paroi perfée pour permettre d'effectuer des simulations incluant
le contournement. L'objectif de la mélisation est double. Il s’agit pregtement de remplacer une
paroi compo8e de parties solides et des zones pédsipar une paroi homege, dont |'effet serait la
combinaison des deux. La plaque multi-peg@doit donctre homogreise. Cette homdgreisation
permet de s’affranchir des contraintes de tailles des perforations pour le maillage proche paroi.
L'autre aspect du travail est la melisation pure de &coulement. Pour mieux comprendre ce besoin
de moctlisation, on peut s’appuyer sur I'exemple de la paroi im@aiphe classique. Dans le cas d’'une
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2.2 Perte de charge au passage d’'une paroi multi-pé&or

simple paroi solide, la paroi est hontawge, ce quidte une difficule par rappor@é la paroi perfoge.

La condition physique de non-glissement au mur se traduit par une condition de vitesse nulle. Sur un
maillage grossier, incapable de repenter finement &coulement proche paroi, la condition de non-
glissement impose un gradient normal de vitesteparoi faux, comme sémati€ sur la figure 2.7.

Par exemple, I'utilisation d’'un maillage trop grossier dans la direction noraddeparoi dans un
écoulement en conduite @neraita sous-estimer comiiement la perte de charge. Poésaudre ce
probleme, on utilise un mage qui permet de mimer leévitable effet de la paroi surdtoulement : la
condition de non-glissement peut al@se abandorée et remplage par une condition de frottement
impo a la paroi. L'estimation de ce frottement est possibkcga la connaissance de la structure de
I’ écoulement s de la paroion Karman 1934 Schlichting & Gersten2000. C’est la loi de paroi qui
permet de dterminer le frottement pdatala partir de la connaissance dédbulement au premier point
au-dessus de la paroi.

PREMIER POINT
DU MAILLAGE

GRADIENT -~

FAUX .
- GRADIENT

AVEC MODELE

PAROI

FIG. 2.7 -Sclema d'une simulation maksoluea la paroi. Estimation du gradient avec ou sans raled

Le raisonnement est le&dme pour la multi-perforation. Uneée simple pour homa@eiser la multi-
perforation consista utiliser une condition en vitesse qui serait la moyenne p@eddes parties solides
et perfoeeso est la porosé de la paroi, dfinie par lequation 2.1. La condition de vitesse horaogjse
impose alord/ = 1730 ou 17'] est le vecteur vitesse caradstique de Ecoulement dans les perforations.
Comme nous le verrons en chapitre 6, cette condition n'est passesative de &coulement proche
paroi. Notamment, elle ne reproduit pas du tout les fluxgtaux, qui vont caraéetiser I'effet de la paroi
perforge sur son environnement. Il convient donc de savoir le plesiggment possible ce que sont ces
flux a la paroi perfoee, et détre capable ensuite de les nétider. Les informations les plus pertinentes
pour la moélisation sont donc : la connaissance des dlx paroi perfage et les moyens de les estimer.
Cela vaut pour les dewdtes de la paroi.

2.2 Perte de charge au passage d’une paroi multi-perfé@e

En passant au travers d’'une paroi peg(d’'une fente ou de perforations cylindriques par exemple),
I'air de refroidissement subit une importante perte de charge. Cette perte de chaggermarter quelle
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guantié d’air peut passer par les perforations pour unéifice de pression dommde part et d'autre
de la paroi. Dans le cas des perforations d’un rappgtt relativement petit, ce qui est le plus courant
dans les turbine& gaz, la perte de chargeéaire le long de la perforation ne joue gu'de secondaire :
la perte de charge est essentiellement siggejicomme le soulign@hampion(1997).

Il existe une literature abondante consaeraux pertes de charge dans les perforations. Ces travaux
ont fait I'objet d'une revue paHay & Lampard(1998. Les auteurs rassemblent |&sultats existants
et étudient I'influence de nombreux paratres @onetriques et arodynamiques sur le coefficient de
perte de charga travers des perforation&ritsch, Schultz & Wittig(200]) s'intéressent plus parti-
culierementa I'effet desécoulements principaux sur le coefficient de perte de charge, pour des perfo-
rations diferemment inclies. Il en ressort que la perte de charge augmente lorsque les argfles
£ augmententGritsch et al. (2001) montrentégalement que &coulement principal &é aspiration a
une grande influence sur la perte de charge, contrairetneatoulement principal@é injection. Ces
résultats sont obtenus pour des perforations de &liantrois fois inérieura I'épaisseur de plaque. Le
constat est le @Bme chezZChampion, Di Martino & Coror(2009, qui proposent une cdrlation pour
le coefficient de @chargea travers une paroi multi-perfee. Cette co#lation, baée sur des mesures
experimentales sur une plaque de 17 raeg de perforations inckesa o = 18.5°, ne cepend que des
nombres de Reynolds désoulements dans le trou dite aspiration.

Dans les configurations de multi-perforation, la perte de charge estHtamipar les paraetres
géormeétriques du trou et les caréceistiques de Bcoulement @té aspiration. De nombreuses @lations
empiriques existent pouétkerminer la perte de charge, en fonction des pateesétudies. Dans un cas
géreral, elle est difficilea pievoir.

2.3 La multi-perforation : aspects thermiques

L’ étude thermique de la paroi multi-perder est la motivation essentielle pour de nombreux travaux
concernant la multi-perforation. Les transferts thermiquesttinétudés presque uniqguement date
de la paroi expdsaux gaz chauds. Dans cette partie, nous rappelons des notions simples de thermique
avant de @tailler lesétudes de transferts thermiques des déit&scde la paroi et I'intérieur des per-
forations. La revue des travaux existants permet de comprendre comment les parois muéepesdot
dimensionkes, et met eévidence les conditions de fonctionnement optimales pour la multi-perforation.

La thermique de la paroi perfee est contilée par des modes de transferts diver&vdluation de
la temgerature de la paroi requiert la connaissance des transferts condutiifterieur de la paroi,
des transferts radiatifs avec les gaz environnants des d#@s de la paroi et des transferts convectifs
des ©tés aspiration et injection de la paroi et dans les perforations. C’est ce gaseaprfigure 2.8.
En geréral, la paroi de la chambre de combustion est @paisse. Elle est congte commeatant
a temperature uniforme dans la direction normalda paroi. A une position doiée, la diference de
temperature entre les deuxtés de la paroi sera donc nulle. Ealite, elle est de quelques dégr mais
cette diference est@réralement agligée. Les transferts conductifs dans les directions tangentielées
paroi cependent du gradient tangentiel de téngture et de la conductigéithermique du @tal. Pour une
évaluation des transferts radiatifs, on pourra se repartefebvre(1999. En revanche, les transferts
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FIG. 2.8 -Sclema des transferts thermiques fgeux pour une paroi multi-perfée.

modifie compétement la structure de la couche limite décaspiration et dudté injection. De rdme,
la structure de Bcoulement l'intérieur de la perforation est complexe. Déstnombreux travaux ont
consisé a determiner les transferts convectif$a paroi, en particulier dubté chaud, a elle est pratgee
par les jets.

Le flux de chaleur pagital est @réralement éfini comme suit :
q=h(Tp—Trey) (2.4)

ou h est appet le coefficient de transfert de chaleidi, est la temprature de la paroi €f,.; une
temperature de &ference. Dans les couches limites par exemple, la éeatpre de &ference est la
temperaturea I'infini et le coefficient de transfert de chaleawolue dans la direction longitudinal&aine
& Petit, 1995. Dans le cas de la multi-perforation, les diffi@dtchangent suivant la zone corésik.

— Coteé froid : a I'extérieur de la chambre de combustion, on peut c@sidgue la paragéchange de
la chaleur avec I'air €coulant dans le contournement. La témgture de&ference est donc celle
de I'air en sortie de compresseur. En revanche le coefficient de transfert de chalepriest
inconnu, la structure de la couche limé&anta priori differente de celle seégteloppant sur une
plague non perf@e.

— Perforations : les paroistant de faibleepaisseur, Bcoulement dans les perforations n'a pas le
temps de €tablir. Ainsi, la structure de&coulement est complexe et I'utilisation de @ations
adapéesa descoulements pleinemenédelopges en conduitelgine & Petit 1995 parat risquée.
Comme du 6té froid, on peut consieter que la temirature de &férence pour le fluide est celle
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de l'air en sortie de compresseur. Cependant, comme nous le verrons dans les simulations aniso-
évaluer la temprature du fluide entrant dans les perforationséé¢ininer comment se comporte
le coefficient de transfert de chaleur.
— COté chaud : du @té de la paroi exp@saux gaz hileségalement, la difficuét est double. D’'une
part, le coefficient de transfert de chaleur n’est pas canpuiori, les jets modifiant fortement
I'écoulement par rappo#t un cas sans jet. D'autre part, la témature avec laquelle la paroi
échange de la chaleur n’est pas connue. Elle estdaltat du processus complexe délamge
entre I'air de refroidissement injgcet les gaz chaudsgsents dans la chambre de combustion.
Cette double difficult a dong lieua deux approches pour I'estimation des transferts thermiques
cotée chaud : I'approche adiabatique et I'approche effective §/2iB3.2).
L’ écoulement autour éil'intérieur d'une paroi multi-perf@e est complexe et défe de€coulements
pour lesquels les transferts de chaleur sont bien connus (couche limite sur plaqueptahements
pleinement évelopf@es en canaux ou conduites...). De pluéctulement @té chaud et celui dans la
perforation pesentent une difficldtsuppémentaire : la tenfrature des gaz qéichangent de la chaleur
avec la paroi est inconnue.

2.3.1 Transferts thermiques 6té aspiration eta l'int érieur des perforations

En pratique, les transferts de chaledtécfroid et dans les perforations o€ peuétudis. Les
transferts de chaleurdté froid ne sont irtressants que dans le cas de la multi-perforation pour les
murs de la chambre de combustion. La magpdésetudes concernant,&me pour la multi-perforation,
les aubes de turbine, ce mode de transfert n'est agegeuétudie. Pour destudes de transfert de
chaleur sang&coulement tangentiel, le lecteur pourra se repartgparrow & Gurdal1981), Sparrow
& Carranco Ortiz(1982 ou Dorignacet al. (2005. Dans les perforations, les mesures de transferts de
chaleur sont extrmement difficiles et constituent uifilpratique pour les exgsimentateurs. A tel point
gu’'en 1995,Cho & Goldstein(1995) disent qu'ils sont les premiegs effectuer ce type de mesuras
I'int érieur d’'une perforation, pege perpendiculairemeatla paroi.Cho & Goldstein(1995%) étudient
les transferts de chaleur par analogie avec le transfert de masseétamtdes paroisaté froid et dans
les perforations par un film de naph#ag qui est partiellement sublnmau cours de I'ex@rience. lls
obtiennent ainsi une estimation locale des transferts de chaleur dans ces zoeeslpes auparavant.
Notonségalement les travaux deoulon (1999, pour la caradrisation de€changes l'intérieur des
perforationsFoulon (1999 présente dans sonémoire de thse de nombrewésultats et coélations
pour des perforations normalada paroi.

Les transferts thermiques détée aspiration de la paroi et dans les perforationséipeuéetudes.
lls sont connus dans des cas simpkfi par exemple saEoulement @té aspiration ou pour des per-
forations longues, dans lesquelleédbulement est pleinemenéwklop@. Notons que la mesure des
transferts paétaux est extrmement difficile, en particulier pour des perforations de petites tailles, la
technique de I'analogie avec le transfert de masse impliquant un grand nombre de &kffetultap-
proximation (voirFoulon 1999 : la sublimation du reétement de naphtahe @&pend fortement des
conditions exprimentales, qui peuvent varier au cours du temps; de plus, I'application d’'une couche de
naphtakne s’aere tout simplement impossible pougtiide de perforations de petites tailles.
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2.3 La multi-perforation : aspects thermiques

2.3.2 Transferts thermiques ©été injection : influence des parangtres de multi-
perforation

Les transferts convectifs dwté chaud de la plague oété beaucoup plutudies. Lesétudes trai-
tant de multi-perforation ont en effété consades avant toud I'évaluation des transfert®#& chaud.
Comme sgcifié plus 6t, deux approches omté utilistes pour caraétiser les transferts thermiques
pariétaux : I'approche adiabatique et I'approche effective. Dans I'approche adiabatique, &xaamp
de ieférence pour les transferts thermiques est celle des gaz proche paroi. Cetieatarspest née
Trad- C'est la tempraturea laquelle serait la plaque si eB¢ait adiabatique. On a alors :

q=nh (Tp - Tpad) (2.5)

Dans cette approche, I'efficagitle refroidissement asséeiest I'efficaci adiabatiquey,q, qui est une
temperature adimensiom@ea l'aide deT; et Ty, respectivement les terapatures des gaz chauds et de
I'air de refroidissement :

Tpad - Tl

2.6
T, T, (2.6)

Tad =
Cette approche at tres largement utilise Goldstein 1971, Metzgeret al, 1973 Eriksen & Gold-
stein 1974a,b; Mayle & Camaratal975 Bazdidi-Tehrani & Andrews1994). Elle posgde plusieurs
caracéristiques intressantes. D’une parté&tait consiéré que le coefficient de transfert de chaleur dans
ce cas- était relativement peu influeagoar la pesence du jet et que toute son influeétait prise
en compte dans I'estimation de la teenature adiabatique de paroi, qui devient la seule inconnue. La
temperature adiabatique de paroi péiite rameaea une concentration en fluide de refroidissenent

la paroi dans le cas d’un nombre de Lewis ar{ite = = 1, avec) la conductivieé thermique

C,D
du fluide, C,, la chaleur massiqua pression constantpl?etpD la masse volumique et le coefficient de
diffusion de I'esgce mesuge) : I'estimation dé€,,, est alors effecteea partir d’'une simple mesure de
concentration. Quand il @é clair que cette approximationatait pas parfaitement vraie, les auteurs ont
chercle a caractriserégalement.. L'autre avantage de cette approche est que le coefficient de transfert
de chaleur mesérne @&pend pas de la défence de ten@rature Cho & Goldstein 1995).

Dans I'approche effective, la terapature de&férence pour les transferts thermiques est celle des gaz
chauds. On a alors :

q=h (T, - Th) (2.7)

Cette facon de repsenter les transferts de chaleuegalemengté tres largement utilise Crawford
et al, 1980p,b; Ammari et al, 1999 Bazdidi-Tehrani & Andrews1994 Rouvreay 2001 Messaadi
2003 ...). On associa cette @éfinition du transfert de chaleur la notion d’efficé&céffective :

T,-T
Neff = T —Ty

(2.8)
Dans I'approche effective, le coefficient de transfert de chalepedd lircairement de I'inverse de I'ef-
ficacite effective. Pour estimér’, deux €ries de mesures sont effegés, 'unea T, = T) et l'autrea
T =T,
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Les deux approches ne sont que deux fagons de mesur@éni& ichose. En pratique, quelle que soit
I'approche, les&sultats sont le plus souventegengs en termes d'efficaéitde refroidissement ploit
gu’en termes de flux de chaleur : il est en effet plu€ alavoir acésa des temgratures pluit qu'a
des flux. Lestudes sur la multi-perforation cherchent darfaire ressortir quels sont les par&nes ou
les comportements qui maximisent I'effica@cide refroidissement, qu’elle soit adiabatique ou effective.
Dans la suite de cette partie, nous allogsadller I'influence des nombreux paratres qui caraérisent
la multi-perforation sur la quaBtdu refroidissement. Nous utiliserons la notion d’efficaeih gréral,
sans distinction pour les approches adiabatique ou effective.

Lefficacité du refroidissement est cookee par de nombreux para&tnes, @onetriques et
aérodynamiques. BIme sans coniitae dans le dtail les influences de chaque pagra sur ['effi-
cacié de refroidissement, quelquesas simples permettent de concevaipriori un syseme de
refroidissement qui fonctionnerait de mare satisfaisante :

— 1. Le refroidissement dodttre le plus homogne possible. Cette contrainte n'est pas faziatis-

faire, la multi-perforatiorétant par principe disete donc non-homaeme,

— 2. Les jets issus des perforations ne doivent pasé&anger avec €coulement chaud incident.
Tout ce qui va dans le sens d'une plus granéeepration des jets dans la chambre de combustion
déteriore la qualié du refroidissement,

— 3. Les contraintes étaniques sont limitantes,

— 4. La perte de chargetravers les perforations ne doit ftse trop importante,

Dans cette partie, nous alloatablir la cependance de la quaitiu refroidissement induit par la multi-

perforation aux diftrents paragtres qui la caraétisent. Comme @ci plus haut, ces parares sont
de deux types : les paratres @onetriques et les paragires @rodynamiques (voir figures 2.5 et 2.6).

Influence des parangtres geometriques sur la qualité du refroidissement par multi-perforation

Les premeresétudes sur le refroidissement par multi-perforation ont lieughutdes anges 1970.
Elles permettent de comprendre l'influence des patess caraéristiques de la multi-perforation sur
son efficacié. Tout d’abord, I'efficac&# augmente avec le nombre de raeg. Ce &sultat sera visible
dans toutes lestudes.

Metzger, Takeuchi & Kuenstlg1973 s'intéressent I'effet de I'arrangement des perforations sur

I'efficacité de refroidissement et sur les coefficients de transferts de claalayraroi, pour une plaque

ou X/d = 4.8 et Z/d = 4.8. Plusieurs conclusions peuvegtre ties de cettétude : tout d’abord,
I'approche consistard utiliser les coefficients de transfert de chaleur d’'une plague sans injection pour
caracériser les transferts engsence d'injection semble migemal. Linjection d’'air a une influence
directe sur les transferts de chaléula paroi, et pas seulement sur la t@mrgiure du fluide avec lequel

la paroiéchange de la chaleur. D'autre part, u@partition des dix rarges de perforations congiées

en quinconce pldt qu’en ligne permet d'augmenter sensiblement I'effi@aitoyenne de refroidisse-
ment, au moins pour les faibles rapports de vitésdseles (0.1 et 0.2). En utilisant un melé simple

de superposition, ils utilisent leésultats de refroidissement obtenus pour une perforatio® laistein

et al. (1968, en attribuantx chaque perforation une zone d’influence. lls montrent ainsi que la zone
d’'influence des perforations est plus petite en ligne, ce qui limite leur effet enlaBtocq, Laun-
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der & Priddin (973 étudientégalement I'influence de I'arrangement sur la géatiti refroidissement,
avec les @mes conclusions qudetzgeret al. (1973 : 'arrangement en quinconce permet un meilleur
refroidissement de la paroi, toutes choégales par ailleurs.

Un autre esultat simple et rapidement mis énidence est 'influence de I'angle d’injectien Le-
Brocq et al. (1973, en plus de l'influence de I'arrangemeréanetrique des perforations, ogtudi
celle de I'angle d’injection, du rapport des degsiet du taux de soufflage sur I'effica@cite refroidisse-
ment. Leur conclusion pour I'angle d’injection est que des perforations @edipermettent un meilleur
refroidissement que des perforations jgex perpendiculairemeatla paroi. Ce &sultat a ensuitéte
retroué a plusieurs reprises, notamment gaawford, Kays & Moffat(1980a), Hale et al. (200(a) ou
Gustafssorf2001). Il est assez intuitif et peudtre facilement reli au comportemengaodynamique du
jet : en injection inclige, le jet froid reste @s de la paroi et la prege plus efficacement. Toutefois,
des perforations incliges sont plus difficilea percer et @sentent des rapporis/d importants, ce qui
augmente la perte de charge dans les perforationsédiatance mcanique de la paroi eégalement
d’autant plus affaiblie que la perforation est iné@ Un bon compromis pour semble se situer autour
de30°. Plus rarement, des valeursd@isqua18° peuvengétre renconfes, comme chez le constructeur
italien AVIO par exempleChampion, Di Martino & Coron2005.

L'espacement transverse entre les perforationgteste. || apparit rapidement que cet espacement
ne doit pastre trop importantMayle & Camaratg1975 montrent par exemple que les espacements
Z/d = 8 etZ/d = 10 donnent des refroidissements satisfaisants, alors qu'un ad@tjfid = 14 fait
chuter fortement la quaétdu refroidissementeBrocqet al. (1973; Crawford et al. (198(); An-
drewset al. (1985; Emidio (1998 trouvent les rdmes esultats quévlayle & CamarataAu final, un
consensus semb@merger pour situer les valeurs optimalesZl@ entre 5 et 8, pour assurer une bonne
homogereité du refroidissement tout engservant l'inégritt du maériau.

L'influence de I'espacement longitudinal entre les i@@ga moingt étudiee. Il est toutefoigvident
que l'on privilegiera un espacement longitudidél d petit, ce que confirm&ustafssor{2001). Encore
une fois c’est la solidé& mécanique de la paroi qui limite I'utilisation de valeurs trop petites<déd.

L'augmentation de la densitdes perforations (nombre de perforations paréudé surface) permet
de former un film plus homame et plus efficaceBazdidi-Tehrani & Andrewg1994 montrent que
'augmentation du nombre de trous (dans le cas de perforations norenddeparoi et dispaes en
lignes),a surface dbitante constante, permet d'alierer sensiblement I'efficaé@tde refroidissement.
Dans cetteetude, la perte de charge, I'espacement entre les perforations, les vitesses dans les trous sont
conserees.Bazdidi-Tehrani & Andrew$1994) ont donc mong& qu'il fallait privilégier I'utilisation de
perforations de petite taille, notamment pour obtenir un refroidissement plus kamdges perforations
dans les chambres de combustion SNECMA ou Turbomeca sont de petites tailles, typiqguement moins
d’'un millimetre de diaratre. Cependant, des perforations trop petites sont susceptibtes louckes
par des esidus de combustion. Comme sighplus haut, les perforations peuvent avoir une orientation
transverse par rappadtla paroi. Les jets issus de perforations ine#in transversalement par rapport
I'écoulement semblent moingmetrer dans Ecoulement et donnent une efficacite refroidissement
superieure. Dans leuetude sur diferentes inclinaison&rawfordet al. (1980a) montrent que des per-
forationsaa = 30° et 8 = 45° permettent une meilleure protection de la paroi que calles= 30° et
B = 0°. Ce type deé&sultats est retro@parLigrani et al. (1994 pour deux ranges de perforations ou
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McGovern & Leylek(2000 pour une range. Notonggalement que I'efficad@tdu refroidissement n’est
pas la seule raison pour laquelle les perforations avec ghgtmt utilies. Les motoristes se servent
parfois de cette inclinaison pour donner un mouvement giratoltécoulement et ainsi augmenter le
mélangea I'intérieur de la chambre de combustion.

La dependance de l'efficaéitde refroidissement aux paratres @onetriques permet deédjager un
certain consensus autour de kogetrie d'une paroi multi-perf@e. Ces tendances soasungées dans
le tableau 2.1, quiépertorie les consigne€duites desésultats pesengs plus haut, et les praishes
limitant I'optimisation des paragtres gonetriques.

Parangtre Consignes Facteurs limitants Pratique
, S . s . Dépend de la
Nombre de ranges Le plusélee possible Solidite mecanique place disponible
Arrangement Quinconce Quinconce
Difficulté de percage
Diametre Faible Trous pouvant se boucheér d =~ 0.5 mm
Perte de charge
Espacement longitudinal Faible Solidité mécanique 5< X/d<8
Espacement transverse Faible Solidité mécanique 5<X/d<8
Le plus faible Solidité mécanique o
Angle possible Perte de charge a~ 30
Angle 3 Dep_end dg la 0 < 8 < 90° ou
configuration suivant les cas

TAB. 2.1 -Regles de conceptioréduites deg&tudes sur I'efficactt de refroidissement (consignes). Rappel des
facteurs limitant I'application des consignes. Valeurs renceasrdans les chambres de combustion
aéronautiques (Pratique).

Avant de ctailler I'influence des paragtres @rodynamiques sur I'efficaétdu refroidissement, il
convient de donner quelquéments sur l'influence de la forme des perforations. éesles sur la
forme des perforations sont relativement nombreuses, en particulier en ce qui concerne le refroidissement
des aubes de turbine, pour lesquelles la taille des perforations, plus importante, laisse plus de marge de
manoeuvre pour la conception. De mian@ ¢erérale, il aéte constat que des perforatiorsvagesa
la sortie permettent de diminuer l&mgtration du jet et d'augmenter son expansioirae Hyams
& Leylek, 200Q Renzeet al, 2007). La vitesseetant dimingéea la sortie des perforations, le taux de
soufflage et le rapport de flux de quaatiie mouvement sont plus faibles que pour des perforations
cylindriques.Bogard & Thole(2006 répertorient plusieurs travaux congegaux perforationsvages
en sortie. Toutefois, le € de fabrication de telles perforations éEhe et les constructeurs se contentent
souvent de trous cylindriques. Dans le cadre du refroidissement des parois de la chambre de combustion,
le contexte est diffrent :a cause du mode de percage (efféaatuellement par une technigue de laser),
les perforations sont plét coniques que cylindriques, ekfrirégulieres. L'effet de la formeéelle des
perforations sur le refroidissement est inconnu, maigtades sur le sujet commencentoir le jour
(Jovanovicet al, 2006. C’est aussi ce qui a motvrecemment deétudes de refroidissement sur des
échantillons &els directement fournis par SNECMA, comme dans ése¢hdeRouvreau(2007), ou sur
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I'effet de la conici€, comme dans celle ddost (2007 a Turbomeca (voir Btude de l'influence de
la conici& sur la trajectoire des jets phtost & Bruel, 2007). Dans notrettude, les perforations sont
consicerees commeétant parfaitement cylindriques.

Influence des parangtres &rodynamiques sur la qualig du refroidissement par multi-perforation

Les paramgtres les plus caraatistiques de Bcoulement @té chaud sont les pararmes d'injection :
le taux de soufflage; (équation 2.2) et le rapport des flux de quantie mouvement, (équation 2.3).
Dans tous les travaux consas® la multi-perforation ou au refroidissement par film, Epdndance
du refroidissemena ces paragtres d'injection, et surtout au taux de soufflage,&atiee. Tous les
auteurs constatent I'existence d'un taux de soufflage optimal, @uertd de la configuration. Ainsi,
pour un petit nombre de raags (typiqguement, moins de 7), c’est plutn taux de soufflage faible,
de l'ordre de 0.5, qui donne un refroidissement optinvddutiny et al, 1995. C’est ce que constatent
aussiGoldsteinet al. (1968 pour un trou isd@. Les diferents auteurs constatent uneédioration de la
qualitt du refroidissement jusqa’r; = 0.5, puis une chute au-cl lls interpetent ce @sultat comme
étant di au cecollement du jed la sortie des perforations : au-deler; = 0.5, les jets sont trop forts
pour rester atta@sa la paroi. lls gretrent plus dans&coulement principal, ils sont nélanges sans
parvenira refroidir la paroi. Toutefois, c&sultat n’est pas universel. Dans une configuration avec plus de
rangees Mayle & Camaratd1975 constatent que le refroidissement optimal est obtenu pour un taux de
soufflage d’environ 1.5 aps une quinzaine de raigs. Alors que I'efficacit de refroidissement stagne
avec le nombre de raggs pourr; = 0.5, elle continue d’augmenter pour des taux de soufflage plus
importants. A des taux de soufflage faibles, le film de protedida paroi n'est que I'empilement de
jets successifs, ce qui explique la stagnation d'effiéasliserée apés quelques raidgs. Des taux de
soufflage importants semblent former des films de refroidissement plus robustes. Airtssuliésts de
Mayle & Camaratg1975 montrent que la diffrence entre I'efficadtde refroidissemerit la fin de la
zone perfoee et 7d en aval est beaucoup moins importaate = 2 qu'ar; = 1.5. De manere ¢gerérale,
on constate que la valeur du taux de soufflage optimal augmente avec le nombreéds réinsi, pour
sonéchantillon de 34 rar@es,Rouvreau(2001) constate de &s bonnes efficaé@s de refroidissement
pour des taux de soufflagdees, jusqua 5.5.

Linfluence du rapport des flux de quaktiie mouvement, a raremenét étudiee independamment
de 1. Rouvreau2001) montre que pour une plaque de 34 raeg,a r; constant, I'efficaci de refroi-
dissement diminue quand augmente. Ceésultat peuttre également inter@té en termes de rapport
de denski puisque :

2

i2_10 (2.9)

P1 T2
Rouvreau200]) retrouve ainsi les tendances obgs pour une raiég de perforations p&inha, Bo-
gard & Crawford(1991), qui montrent qua taux de soufflagégala 1, I'efficacie de refroidissement
augmente avec le rapport des dedsitAu final, les donges disponibles dans la étature tendena
prouver qu’il 'y a pas de paragtre @rodynamique d’injection qui permette deatire compktement
I'écoulement indpendamment des autres, dans toutes les situations.

L'influence des autres car#&eistiques de Bcoulement principal chaud sur le refroidissement a aussi
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étt étudiee. Dans le€tudes disponibles, le nombre de Reynolds éedulement chaud incident ne
pardt pasétre ceterminant. C’est ce que monidampion(1997) pour une vraie plaque multi-perfes.
Le peu d'influence du nombre de Reynoldsé&gilement monér parEriksen & Goldstei(1974a) dans
le cas d'une range de perforation : pour un nombre de Reynolds deux fois @&, I'efficacite de
refroidissement n'augmente quédrpeu. L'intensé de turbulence dedtoulement principal joue sur
I'efficacité de refroidissemert travers deux @monenes : I'augmentation du @ange des jets avec
I’ écoulement et 'augmentation des vitessesspte la paroiKadotami & Goldstein(1979 constatent,
pour une range de perforations et des soufflages faibles, que I'efficatst refroidissement est plus
faible quand I'intensi& de turbulence est grande, alors qu'elle augmente avec l'iréeesiturbulence
pour des soufflages forts. Dessultats similaires sont retrogs parBonset al. (1994). Dans le premier
cas, c'est I'effet de r@lange qui nuit la qualié du refroidissement. Dans le ca$ort taux de soufflage,
c'est I'effet des fortes vitesses d@toulement incident ps de la paroi qui est invogupour expliquer
le meilleur refroidissement pour des taux de turbulence importants. Toutefois, il est probable que le
véritable paramtre dans ce cas soigpaisseur de quaréide mouvement de la couche limite incidente
plutdt que son intengit de turbulence. Il est noter que les cardmistiques de Bcoulement incident
vont avoir d’autant plus d'influence sur le refroidissement que I'on a un petit nombre deesade
perforations. Dans le cas de la multi-perforation, au bout de quelquesasrigcoulement principal est
un melange de la couche limite en amont des perforations et des gidpnts. Ainsi I'essentiel des
études de leur effet porte sur des configuratdunse ou deux rarggs de perforation8ogard & Thole
(2006 ont repertore I'effet de nombreux autres paratres, comme |'a@&lération ou I'effet du nombre
de Mach.

Plus rares sont legtudes qui prennent en compte les caastigues de Bcoulement froida
I'extérieur de la chambre de combustion. A notre connaissance, elles visent essentietiecaent
racériser I'éérodynamique Rlesniak 2006, plus que le refroidissemeritlale et al. (2000a) montre
gu’en changeant de sengédoulement principal froid pour une réeyde perforations courtes (d < 3)
normalesa la paroi ou incliéesa o = 35°, I'efficacité de refroidissement est moé@ii. lls relient ce
résultata la trajectoire des jets, plus ou moisigrée de la paroi. Toutefois, des conclusiogsagales
semblent exBmement difficilesa établir, tant la sensibilit des jetsa I'@coulement froid épend de la
configuration (longueur des perforations, angles).

2.4 Caracterisation aérodynamique de I'écoulement

L'expost des travaux sur I'efficaétde refroidissement montre que I'analyse dssittats thermiques
estindissociable de la congdrension et de la connaissance de la dynamiqué&dedlement autour de la
paroi. La trajectoire du jet, s@pétration dans Bcoulement principal, son expansiorélae, le nélange
du jet avec [ecoulement principal, ou encore léabllement du jet en sortie de perforations, sont autant
de caradtristiques arodynamiques qui s&percutent directement sur la teéngture de paroi. Aussi,

il semble important de faire le point sur la connaissance de la structure dynamigueca@dment
autour d’une plaque multi-perfee. En outre, la construction d'un nild pour tenir compte de la multi-
perforation dans des simulations industrielles passe par la connaissance femdithent.

En 1980, Yavuzkurt et al. soulignent que legtudes concernant le refroidissement par multi-
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perforation et plus @gréralement par film d’air sont essentiellement consaga la caradrisation
thermique de la paroi. Pourtant, les travaux visara cetermination de maeles pour l'efficacé de
refroidissement s’appuient en partie sur la connaissance de la dynamigéeaddment, comme dans
Crawfordet al. (198M), ou expliquent les limites des cétations proposes par la non prise en compte

de certains pbnonenes (interaction entre jetsgéebllement des jets en sortie de perforation). Sous
'impulsion des motoristes, de nouvelles campagnes de mesurégdan@&es plus @&cemment. Des
mesures d®coulement sur deschantillons eels sont @alisees Champion 1997 Rouvreay 2007 ou

a I'echelle 104 froid, (Gustafsson2001 Miron, 2005 Most, 2007 Most et al,, 2007 Scrittoreet al.,
2007. Les mesures dited I'échelle 10 sont effecées sur des plaques peées dont le diagtre des
trous est 10 fois le diagire Eel (typiquement 5 mm au lieu de 0.5). Dans ce type cdeeignces, le
nombre de Reynolds dans le trou est consam divisant les vitesses par 10. Ces mesures permettent
une caradrisation plus fine de &coulement quia taille €elle n'est pas accessible avec les moyens de
mesures disponibles. C’est de ce type de travaux que proviennent les mesures qui ont permistie conna
la structure arodynamique de &oulementYavuzkurtet al,, 1980; Gustafsson2001; Miron, 2005
Scrittoreet al,, 2007). L’ écoulement est alors isotherme (les jétbalichent dans wetoulemena néme
temperature) ou #&s faiblement anisothermeSdittoreet al,, 2007). Des visualisations du film ou des
mesures de concentration s@galement disponibles daheBrocqet al. (1973; Martiny et al. (1995
Champion(1997); Rouvreau2001); Champion & Rouvrea(2002).

Les caradiristiques arodynamiques dedtoulement épendent fortement des paratmeséetudes.
Nous allons ici nous focaliser sur la configuration de film par multi-perforation dont les easéiques
correspondend celles utili&es pour le refroidissement des parois des chambres de combustion (ta-
bleau 2.1) :

— La paroi est perfa@ae de nombreuses raags comportant de nombreuses perforations, désgsosn

quinconce,

— Les perforations sont incl@es par rappo#d la paroi avec un angle de= 30° environ et3 = 0°
(nous ne traitons pas de la dilution giratoire ; pour dagles traitant de ce sujet, vifiaszeta
(1999 ou Michel et al. (2007)),

— Les espacements entre perforations correspondent aux recommangiatioées plus haut (typi-
guement inérieursa 7-8 diangtres),

— Les taux de soufflage sont importants (au moins 1), ce qui provoquecati@ment des jets leur
sortie des perforations,

— L'épaisseur de plaque est petite (de I'ordre de 1 ou 2 élics),

— Uneécoulement@té froid existe, contrairement au refroidissement d’aubes de turbines dans lequel
les perforations aspirent de I'air dans@coulement au repos. Notons que 9dibn (2009 donne
des mesureséodynamique de &coulement de multi-perforation engsence d'urecoulement
coté froid. Toutefois, seul le@té injection est cons&fé pour les mesures.

Notons d'ores et gja quétant doné le manque dtudes correspondant parfaitemant description
ci-dessus, nous utiliseroggalement destudes proches, pour lesquelles de nombreuses eastigues
seront communes.

Les caradristiques tes grérales du film de refroidissement or#tj@éte decrites. Dans cette partie,
nous nous attacherorscétailler la structure fine deédcoulement autour d’une paroi peer Nous
commencerons par |&t injection de la plaque.
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2.4.1 Structure @&rodynamique de I'ecoulement @té injection
Dynamique ¢enérale

Du cbté chaud de la plaque, de l'air de refroidissement est i@jaattravers de petites perforations
reégulierement dispdses en quinconce. Les dares disponibles sur la structure fine decbulement
proviennent essentiellement d'&qences isothermes. Pouatire la structure de cécoulement, nous
nous baserons tout d’abord sur lésultats de thse deMiron (2005. Miron a cherck a se situer dans
une configuration la plusealiste possible en termes deagrétrie et deécoulement pour effectuer des
mesures de vitesse longitudinale et verticale pagrAanétrie Laser Doppler (LDA), dudté injection
de la paroi. Pour effectuer des mesurescises de vitesse, le dispositif @jmental aéte construita
I'échelle 10 par rappo# la ¢eonétrie typique dans les moteurs : la paroi fait 10 mrapdiisseur au
lieu de 1, les perforations 5 mm de diatre au lieu de 0.5. La plaque est con&#éuwle 12 ranges
de 11 ou 12 trous en quinconce, iné@swa o = 30° avec l'eécoulement, sans composante transverse
(8 = 0°). Lespacement entre deux réres congcutives est de&X/d = 5.84. La distance transverse
entre deux trous d’'une @me range est deZ/d = 6.74. La plaque 8pare deux canaux deld de
haut. Deuxécoulement principaux so@tablis dans ces canaux. Une grille bouche en parti®te c
aspiration pour faire monter la pression et injecter du flufité mjectiona travers la paroi. Les mesures
de vitesse effeckes sur ce dispositif eepimental vont permettre dédrire I'ecoulement @té injection.

La description sera faite pour un point de fonctionnement particulier dont les @astigties sont les
suivantes U; est la vitesse moyenne au centre de chaque ¢andl, 2 et le nombre de Reynold3e; est

bas surlU; et la demi-hauteur du canal®@ injection (canal 1), on &; = 4.5 m.s~! et Re; = 17700.

Coté aspiration (canal 2), onl& = 2.26 m.s~! et Re; = 8900. La difference de pression entre les deux
canaux eshP = P, — P, = 42 Pa. Aucune mesure deathit n’est disponible. Aussi, les caradstiques

du jet ontéte bages sur le maximum de module vitesse méguste au-dessus de la perforation. Cette
vitesse est d8 m.s~'. Ba$s sur cette vitesse, le taux de soufflage et le nombre de Reynolds du jet sont
respectivement de.78 et 2600.

La description étaillee des &sultats exprimentaux dévliron (2005 réponda deux objectifs : a) le
carackre isotherme et grandeehelle misa part, ce dispositif exgrgimental est celui qui correspond le
mieux aux caraéristiques de la multi-perforation dans les turbiagmz eelles. Cesasultats permettent
donc de se repsenter ce qu’est lE@odynamique de &oulement grs d’'une paroi multi-perfé@e, du
coté injection de la plaque. D’autre part, ces mesures ont senéfédeencea une grie de simulations
effectiees dans cette@se. Leur description permet donc de se familiariser avec de€édsmui seront
réutilisees dans ce documenplusieurs reprises.

Deux sries de profils seront psengées pour cette egpience. La prengére montre levolution des
profils de vitesse imi@&diatement en aval des jets en fonction de la gangpnsiérée. Les profils sont
mesués dté injection,2.92d en aval du jet central des radgs 5, 7, 9 et 11, depuis la pargi € 0)
jusqu’au centre du canal 3 (= 12d). Les positions de mesure sont rejgaxt sur la figure 2.9. Les
symboles utili¢s sont ceux des profils tiee en figure 2.10. On est ici dans la zone ditetabliey.
Les profils de vitesse longitudinale moyentie(figure 2.10a) montrent une forme cagistique des
écoulements de multi-perforation. A envirgn= d, un pic ties net marque la psence du jet issu de
la perforation sitée en amont. La position du jet ne bouge pas suivant le€eandde rame, de la
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FIG. 2.9 -Localisation des mesures de la figure 2.10.

rangee 5a la range 11, la valeur dé&/ ne varie pratiquement pas dans le coeur du jet. Pour le point
de fonctionnement congitk, la valeur de ce pic se situe autourlde= 6.3 m.s~'. Au-dessus d’'une
hauteur d’environy = 8d, tous les profils se rejoignent. Cela permet d'estimer la hauteur de film,
distance de la plagwepartir de laguelle Ecoulement n’est pas influelmpar I'injection. Cett&paisseur

de film augmentedgerement avec le nombre de r&ag. Au-dessus du premier pécenvirony = 3d,

on observe la @sence d’'un autre pic de vitesse. Ce pic secondaire montrevahgion differente du

pic de vitesse marquant le jet en amont. La vitesse de ce pic augmente nettement avec le nombre de
rangges.Miron (2005 le qualifie de coeur du film. Il est principalement la signature du jeéshcore

en amont (jet de la ragg 7 pour le profil mesérrange 9, par exemple). Le jet est plus ou moins
mélang an fonction des vitesses environnantes : la valeur de vitesse de ce pic augmente donc avec le
nombre de ranges. C’est ce que nous appellerons I'effet d’accumulation. Les jets viennent nourrir petit
a petit le film de refroidissement en y apportant de la masse et la qudatihouvement asséei. Il est

a noter gu'aucunétude ne mentionne I'existence d’'une limite pour la vitesse de ce pic. Laederni
caracéristique notable de ces profils dé se situe pes de la paroiy = 0.5d) : la préesence d’'un

petit pic de vitesse peldtre remargée. Ce troigme pic est la manifestation du contournement du
jet par I'ecoulement principal. Comme I'expliqueviavuzkurtet al. (1980), un jet pesentant un taux

de soufflage; suffisamment fort (typiquement plus de 0.8cdllea sa sortie de la perforation. La zone
située sous ce jet, imatdiatement en aval du trou, est une zone épression qui attire &coulement
principal incident. Celui-ci contourne le jet en subissant un fort mouvement en direction de la paroi.
L’ écoulement contournant le jet ayant des vitesses de plus elplégs avec le nombre de rares

(voir le picay = 3d), la valeur de vitesse du pic proche paroi a tendaneeigmenter. Cet effet est
appeé entrainment procespar Yavuzkurtet al. (198). Il constitue une caragetistique fondamentale
desécoulements de refroidissement par multi-perforation, et permet d'expliquer plusiéursngmes
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FIG. 2.10 -Evolution des profils de vitesse moyenne (haut) et RMS (bas) dans les directions longitudinale
(gauche) et verticale (droite), en fonction de la ré&egde mesure (5+,7:¢,9:e,11 :0). D’'aprésMiron
(2005.

connus, comme les mauvagsultats d'efficacé sur les pren@res ranges ou la robustesse du film dans
la zone de recouvrement pour les taux de souffiEges (voir§ 2.3.2). Au ébut de la zone perfée,
I'eécoulement incident est chaud : I'erfirament de Ecoulement vers la paroi est donc mauvais pour
I'efficacité de refroidissement. Pour la preéme range, des temgratures de paroi sépeuresa celles
obsenges en amont des jets sont parfois cogssitcomme cheEmidio (1998 : la temgerature de la
paroi est alors pluglevee qu’en I'absence de refroidissement! C’est pourquoi on choisira un taux de
soufflage faible pour des sgshes pesentant un petit nombre de ré&ag. Au contraire, dans le cas d’'un
grand nombre de rakgs, lecoulement qui est enirg@ vers la paroi est un @ange de jets froid et
d’écoulement chaud, de plus en plus froid avec le nombre deeeand air de refroidissement est en
permanenceérentrdné vers la paroi, ce qui produit un refroidissement efficace dans la zone des jets
De plus ce pBnonene d’entrinement permet de former un entr@ement de jets robuste qui va bien
résister au ralange avec &coulement principal sur une longue distance en aval de la zonegerfor

Les profils de vitesse verticale moyenheet de vitesses fluctuantes longitudinalems et verti-
caleVrms (figure 2.10b-d) ont une cara@tistique commune : contrairemeinta vitesse longitudinale
moyenne, qui montre un&volution avec le nombre de ra@gs dans certaines zones du profil, aucune
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évolution claire ne pelgtre obserge sur les profils d&, Urms, etVrms. Les profils ne sont pas par-
faitement identiques d’'une ra@ga I'autre, mais aucune tendance forte ne (idrg mise ergvidence :
malgt€ I'évolution de la vitesse longitudinale, les autres grandeurédgane bougent pas. La vitesse
verticale moyenné’ (figure 2.10b) est clairement magipar le jet. Dans la zore < y < 3d, de
fortes valeurs de vitesse verticale sont ob&esv La vitesse dans le coeur du jet est d’enviros 1.7
m.s~!. Curieusement, les valeurs maximales de vitesse ne sont pasédesalians le jet. Les profils aux
rangges 7 et 9 montrentés clairement un pic de vitesse &itan dessous du jet. Ceci sera digagpius
tard. La vitesse longitudinale fluctuante (figure 2.10c) montre un grafdux maxima, si&s au niveau
du pic du jet { = 1d) et du pic proche paroiy(= 0.5 d), le premierétant nettement plus marguLes
profils deUrms montrent de magre gerérale des niveaux de fluctuatiogke\es, de I'ordre de 25%
de la vitesse moyenre la méme position. La vitesse verticale fluctuante (figure 2.10d) est maximale
au niveau du pic du jet. A cette hauteur les niveaux de fluctuation valent plus de la dwia vitesse
verticale moyenne. Le jet n'est e@alitt pas en permanenada néme position. Les fluctuations de sa
position se epercutent fortement siifrms. |l n'y a pas de eritable pic de fluctuation ps de la paroi.

La seconde &rie de profils venant directement de l&sk deMiron (2005 concerne la neugime
rangee de la paroi perfée. Les profils sont meses sur le plan de sy@trie du dispositif { = 0), a
guatre positions longitudinales déffentes, en amont, au-dessus et en aval du trou (deux positions). Le
centre de la perforation centrale de la néume rangeétant sit@ a (r = 0;z = 0), les quatre profils
sontmesws en { = —2.92d;z = 0), (x = 0;2 = 0), (x = 2.92d;z = 0) et (x = 5.84d;z = 0).

Les resultats pout/, V, Urms et Vrms sont repores figure 2.11. Les profils de vitesse longitudinale
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FiG. 2.11 -Profils de vitesse moyenne (haut) et RMS (bas) dans les directions longitudinale (gauche) et verticale
(droite), en fonction de la position par rapport au centre de la perforation centrale de le&@afgLes profils sont
mesués (de gaucha droite) enz = —2.92d, x = 0, x = 2.92d etx = 5.84 d. D’aprésMiron (2009.
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moyenne (figure 2.11a) montrent comment le jet modifie ceétepient lecoulement proche paroi. En
x = —2.92d (profil de gauche), pelitre obser& I'écoulement incident pour le jet de la nedvie
rangee. Cetecoulement est margpar les jets des raggs pecdentes. A enviro = 2.5d, un pic de
vitesse, trace du jet de la raa® 7, peuétre obser&. Par rappora un profil de couche limite classique, la
vitesse longitudinale montre de plus fortes vitesses dans la zone de jet, notamment en prochglparoi, o
processus d’enttaement maintient la gsence de forts gradients. Le profil suivant£ 0) est mesu
juste au-dessus du centre de la sortie de la perforation. On y observedbgeithant dansédtcoulement
(petites valeurs dg). Ce jet va souffler la couche limite incidente. Au niveaurde 2.92 d, on retrouve

le type de profil obsefigure 2.10a, avec la@sence des trois pics de vitesse. Plus en aval §.84 d),

le jet aéte melang: a I'écoulement principal et sa trace sur le profil de vitesse est beaucoup plugatt
On retrouve une structure proche du premier prafiH —2.92 d), avec toutefois des maxima de vitesse
plus margés.

Dans le sillage des jets, la vitesse verticale moyenne &stniarqée par la pesence des jets. La
figure2.11b montre qué&” subit un mouvement vertical fort en dessougyde 3 d. Les fortes vitesses
verticales du jet @bouchant peuverétre obserges sur le deugime profil, enz = 0. Au-dessus de
y = 3d, quelle que soit la position de mesure, le profil est en revanche pelégffades jets. Les profils
de vitesse fluctuante (figure 2.11c,d) montrent I&n@s tendances. Le jet vient bouleverser les niveaux
de fluctuations en proche paroi. Ces niveaux de fluctuations baissent aa faestire que I'on &loigne
du jet, avant de rencontrer le jet suivant.

Entre les jets, hors sillage directttoulement estgalement modi#, mais de maere moins specta-
culaire. Au fur eta mesure des raigs, Iecoulement est enfiré vers la paroi par les jets environnants,
et perd pela peu les caraétistiques de Bcoulement incident avant les pré&rés ranges. |l subit glo-
balement un mouvement vertical vers la pafdi € 0), correspondand I'entrdnement du fluide. On
peut ainsi @limiter deux types de zones : les zones de sillage des jets, pour lesquelles la vitesse verticale
moyenne est positive, et les zones inter-sillages, avec des vitdggai/as. C'est ce qui est r&sentg
figure 2.12. Les zones de sillageegndent sur une largeur maximale d’environ 1 ditne de part et
d’autre des jets.

ECOULEMENT Zone inter—sillage

I:D Zone inter—sillage

Zone inter—sillage

FIG. 2.12 -Structure du film de refroidissement dans le plan p&ialh la paroi (z,z).
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Scrittore, Thole & Burd2007) ont réali€ des mesures LDA en deux dimensions sur une configu-
ration du néme type. La principale défence eside dans I'absence&toulement @té aspiration de la
paroi : tout le fluide passant dans le circuit secondaire est ijeat les perforations. La plaque per-
forée contient 730 perforations incliasa 30°, réparties en 20 ramgs. La plage de taux de soufflage
consicerée esB.2 < 7 < 5. Dans ces eXgriences, le taux de soufflagkee repousse la zorgepartir de
laquelle 'ecoulement est stabifis Jusqua la quinzéme rang@e, la position du pic de vitesse marquant
le jet en amont change. Les auteurs expliquent ceci par des variations importantes du taux de soufflage
local. A partir de la range 15, Iecoulement se stabilise 8trittoreet al. observent une situation ana-
loguea celle écrite plus haut (figure 2.10) : la position et la valeur du pic principal de vitesseaeste
peu pes inchange, alors que la vitesse continu@dbluer en proche paroi et au-dessus duJetittore
et al. (2007 montrenttgalement que pour leurs difents points de fonctionnement, les profils de vitesse
mesués au niveau de la dedre range de perforations sont tous identiquida vitesse des jets ¢s :

les profils de vitesse longitudinale et d'integditirbulente se superposentepadimensionalisation par
la vitesse des jets.

Scrittoreet al. (2007 présentenégalement des champs de vitesse longitudinale moydnnet(de
taux de turbulencel(L, rapport de la somme des fluctuations dans les directions longitudinale et verti-
cale sur la vitesse dedtoulement principal), au niveau de la raedl5 (figure 2.13). Ces dodes sont
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FiG. 2.13 -Champs de vitesse longitudinale moyenne (gauche) et de taux de turbulence (droite) au niveau de la
rangée 15 cheScrittoreet al.(2007).

du méme type que celles fournies gdiron (2009. On retrouve la structure du film de refroidissement
telle que @crite plus haut : le jetgretre dans Bcoulement ené&tollant de la paroi, en formant une
petite zone de recirculation juste en aval du jet. Ensuite, par contournement du jétpatdment prin-

cipal, la vitesse proche paroi augmente &spr = 3 d) et les profils de vitesse @sentent un maximum

local proche paroid 0.5 d de la paroi). L'activié turbulente est concebt dans les fortes zones de ci-
saillement, aux frondéires du jetScrittoreet al. (2007, comme d’'autres auteursgvuzkurtet al., 198

Miron, 2005, ont étudi la structure de &coulement dans des plans perpendicularég€coulement
principal. La figure 2.14 montre les champs de vitesses moyennes longitudinale et verticale et &intensit
de turbulence dans un plan $t8d en aval du centre de la perforation centrale de la 15eémnpgest

ici la coordone transverse. Le planéénd dey = 0 (milieu de la perforationfy = 2.45d, qui est
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FIG. 2.14 -Plan perpendiculairé I'écoulement} d en aval du centre d'un jet de la raBg 15.a) Vitesse
longitudinale moyennda) Vitesse verticale moyenng.Intensié de turbulence. Grandeurs adimensiéen par
la vitesse e Bcoulement principal. D’agrsScrittoreet al.(2007).

la demi distance transverse entre deux perforations. On observe donc un demi jet. On retrouve plusieurs
caracéristiques connues des jets de multi-perforation.

— Le jet montre une forme de farcheval (figure 2.14a). Sous le jet, les vitesses longitudinales sont
plus faibles qua dté du jet,

— La vitesse verticale (figure 2.14b) dans le jet est forte, mais elle est maximale sous le jet. Entre
les jets, la vitesse estgative. Lecoulement se dirige vers la paroi. C'est la manifestation du
phénonene d’entrinement,

— Les fluctuations de vitesse sont importantes sous le jet au niveau de la couche de cisaillement.
On peut noter la @sence, sur la droite des changpenviron2 d de la plaque, du jet issu de la rdgg
précedente (14e rargg). La distance transverse entre les deux jets est laénugtI'espacement trans-
verseZ/ = 4.9, a cause de la disposition en quinconce.

Les principales caragtistiques des champs de vitesse longitudinale et verticaktodécrites. Elles
sont en ealitt assez semblablaéscelles obseges pour des jets ised ou pour une rateg de jets (voir
par exemplePietrzyk et al, 1989 Leylek & Zerkle 1994 Walters & Leylek 1997 200Q Tyagi &
Acharya 2003 Peet 2006. La vitesse transverse negsente pas de caradstique remarquable, si ce
n'est la signature de structures tourbillonnairésrites dans la partie suivante. Peu d’informations sont
disponibles sur le frottemerit la paroi.Peterson & Plesniak004) I'ont mesué dans le cas d’'une
rangee de jets normaux la paroi (figure 2.15). lls observent un foéfitit de vitesse dans le sillage des
jets, ainsi qu’une augmentation du frottement dans les zones indgaires,a cause du contournement
des jets par Bcoulement. En amont des jets, la carte de frottement metidence uneé&paration de
I'écoulement incident.
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FiG. 2.15 -Coefficient de frottement total pour une paroi pisgad’une range de trous normaux. D'aps
Peterson & Plesniak2004).

Structure tourbillonnaire du jet dans la multi-perforation

L’ écoulement de jet&bouchant dans uacoulement transverse est une configuration classique en
Mécanique des Fluides. Oksigne @réralement ce genre&oulements par le terme de jet transverse.
Le jet transverse @isente des igtéts aussi bien acadiques qu’industriels : le jet transverse peut servir
pour des applications deé&tange ou de refroidissement; on en retrouve aussi danétdess de dis-
persion de polluants. Le jet transverse pegalement servir au codle de I'ecoulement, comme dans
le cas du jet syn#tique transverse (voir sur le sujgtezer & Amitay, 2002 Dandois 2007 Dandois,
Garnier & Sagayt2007. Sur le plan aca@mique, le jet transverse est une configuratiogeonetrie
simple qui permet Btude de penonenes complexes (@ange, formation de structures tourbillonnaires,
trajectoires de jets, etcNlargason(1993 a écrit une revue sur les jets transverses, gpiertorie les
principaux travaux avant 1993.

On peut @finir un cas de jet transverse canonique, correspondant au type de configurations les plus
étudées : il s'agit d’'un jet @bouchant normalemeat un écoulement principal de couche limite. Le
jet debouche gréralement d’'une longue conduite, qui assureégnulement pleinementégelope.
Les taux de soufflage con&ids sont gréralemenglewes. Ces jets sont typiques des applications de
mélange. La caraétisation de la structure deekoulement de jet transversé&t@ une motivation pour
de nombreux travaux. Dans les cas de jets transverses classiques, la structure est bien conraie. Elle a
etudiée exgrimentalementAndreopoulos & Rodi1984 Fric & Roshkq 1994 Kelsoet al,, 1996 Smith
& Mungal, 1998 Riveroet al, 2001 et nunériquement Yuanet al., 1999 Cortelezzi & Karagozian
200% Muppidi & Mahesh 2005 2006 2007). Le jet transverse est caradss par plusieurs structures
cohérentes, comme le montre la figure 2.16 :

— Les vortex de la couche cis&@é sont dusx une instabilié de Kelvin-Helmholtz entre le jet et
I'&écoulement principal. lls seédeloppent sur les faces amont et aval du jet, comme sur la fi-
gure2.17,

— Le vortex en fea cheval est legsultat d'un écollement de la couche limite d&toulement prin-
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Paire de vortex
contrarotatifs

Vortex de la
Ecoulement couche cisaillee
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FIG. 2.16 -Sclema de la structure tourbillonnaire du jet transverse canonique. BBapric & Roshko(1994).

cipal : la pesence du jet induit la psence d’un point de stagnation po@dodulement principal ; il

en esulte un gradient de pression adverse qui provoquécollément de la couche limit&elso

et al. (1996 font le rapprochement avec les structuressentent en amont d’'un sgste cylindre-

paroi. Juste en aval du point déabllement, ils observent dans leur érpnce la pesence de

plusieurs tourbillons en fex cheval en amont du jet. Le nombre de tourbillons e/ feneval varie

fortement en fonction des paratnes de Ecoulement dandaleet al. (200() (voir figure 2.18),

— Les structures de sillage apparaissent degrile jet et sont convemts dans la direction de
I’écoulement principal. Ce sont des structures instationnaires et tridimensionnelles complexes,
— La paire de tourbillons contrarotatifs (ou CVP pour Counter-rotating Vortex Pair) est la structure

dominante qui se&veloppe dans le champ lointain. Ces tourbillons jouentlenmajeur dans le

mélange entre Ecoulement principal et le jet.
DepuisFric & Roshko(1994), d’autres structures secondaires étét cetecées. Une seconde paire de
tourbillons contrarotatifs est parfoigtécée dans le champ moyeidlso et al, 1996 Hale et al,
200). lIs sont sities tes pes de la paroi et ont une petite taille par rapport aux tourbillons formant
la CVP, ce qui explique peutre qu’ils ne soient pas toujours obsesvOutre les tourbillons de sillage
instationnairegtudies parFric & Roshko(1994), Haleet al. (200() montrent la pesence de&paration
stationnaires en aval du jet (figure 2.18), dqregerson & Plesnia2004a) désignent ensuite par le terme
downstream spiral separation no@SSN), pour les distinguer des structures instationnaires de sillage.
Dans I'exgerience deHale et al. (200), les jets sortent de perforations courtes. Le jet est alors totale-
ment cependant de #coulement@té aspiration, comme I'ont mor@Brundage, Plesniak & Ramadhyani
(1999. La figure 2.18 montre comment la position et I'inteésies DSSN change en fonction de la di-
rection de lIecoulement @té aspiration (textitplenum flow).
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FiG. 2.17 -Visualisation des tourbillons de la couche cisaédipar fluorescence induite par plan laser. D'apr
Riveroet al.(2001).

(a)
Plenum
Flow Crossflow

(b)

Plenum
Flow

FiG. 2.18 -Lignes de frottement au niveau d'un jet transverse court. Visualisation des DSSN en aval du jet et des
tourbillons en ferd chevala 'amont du jet. Effet du sens déetoulementdté aspiration (plenum flow). D’aj@s
Hale et al.(200).
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Les travaux relatifa la structure des jets transverses iriirsont beaucoup moins nombreux, leur
structure est donc moins bien connue. Dans le cas de la multi-perforation, peu d’auteurs or& &herch
identifier les structures tourbillonnaires dédbulement. A 'aide de mesures paré&monétrie Laser
Doppler dans les trois direction§ustafssor(2001) a caractrise le champ de vitesse ddte injec-
tion d'une plaque multi-perf@e échelle 10. Les mesures de vitesse @ateffectiees au niveau de la
troisieme range de perforations. De nombreuses dmmsont disponibles dans cettedé : vitesses
moyennes, fluctuantes, moments d’ordre 2, voéiditserait fastidieux et inutile de rappeler ici tous les
détails des&sultats obtenus, mais une partie importante de ce travail coasisractriser la topologie
de I'écoulementGustafssorf2001) montre la pesence de deux types de structures (figure 2. E3gmtes
dans le champ moyen : une paire de tourbillons contrarotatifsaginigns la direction dedtoulement
et deux autres tourbillons, s#és juste en aval du jet, les DSSN. Les tourbillons contrarotatifs é@dent

FiG. 2.19 -Mesures au niveau de la tro&sne range d’une plaque multi-perfée : structure de Bcoulement.
Gauche : tubes de courant colés par le module de vitesse. Droite : 8o d’interpétation. D'apies
Gustafssor§2001).

dans la direction longitudinale forment la structure la plus importante du sillage, le CVP. Dans le cas de
Gustafssorf2001), ils naissent au niveau des bord€latux du trou (et non paéfbormation du jet dans

le sillage lointain) et passent ensuite sous le jet. Ces tourbillons expliquent la structure du sillage du jet :
les vitesses verticaleggativesa I'extérieur et maximales sous le jet.

Les travaux deGustafsson(2007), qui sont les seuls traiter de la topologie deédtoulement de
jet transverse dans le cas de la multi-perforation, ont permigtietr deux structuresgsentes dans
le champ moyen. D’autres informations sur la structure du jet iagieuventetre trouees dans les
études sur les jets isg8 ou faisant partie d’'une radg de perforations. Il n’existe cependant aucune
garantie que ces structures soierggantes dans le cas de la multi-perforation. Dans ses simulations aux
grandesechelles d’'une rargge de jets incliasa 35°, Peet(2006 observe la pesence d'un tourbillon
en fera cheval. Dans le cas du jet indlinle gradient de pression adverse responsableéedallément
de I'ecoulement incident est toutefois moins important que dans le cas du jet normal. C’est ce qui peut
expliquer son absence chémstafssorf2001), ou méme dans d’autres SGE d’'une réegle jets, comme
celles deTyagi & Acharya(2003. Peet(2006 montreégalement que le CVP se forme sur les bords
latéraux du jet, puis se rapproche et passent sous le jet, comme le montre la figure 2.20.
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FIG. 2.20 -<rie de plan normaus la direction de lecoulementa constant). Isolignes de module de vitesse
moyenne et lignes de courant en aval du jet (du gadctimite puis de haut en bas). Cas d'un jet transverse
incliné isok, d'apresPeet(2006.

Tyagi & Acharya(2003 s’attachena identifier la structure instationnaire du gelfaide de la SGE. lIs
observent un fort @tachement tourbillonnaire dans la couche de cisaillement de ladreraval du jet.
En tracant un crére de étection des structures tourbillonnaires, ils font apjaaaans le champ instan-
targé des tourbillons en forme @pinglesa cheveux (hairpin structures), qui leur permettent d’expliquer
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toute la structure du sillage : potiyagi & Acharya(2003, le CVP, les tourbillons de la couche cisad]
et les structures de sillage instationnaires verticales ne sont quétieedghairpin structuresse formant
régulierement dans&coulement (voir figure 2.21). Toutefois, cette hy@sih n'a jamaigt confirnee,
et la formation ou non deairpin structuresdépend tes certainement de nombreux pagdras. En outre
le maillage utili€ est relativement grossier (seulement 10 points dans leetfiamiu jet pour un nombre
de Reynolds de 22 000), ce qui rend discutable la qudétla simulation.

P
LA

PP _...... .

!

R~

FiG. 2.21 -Visualisation des structures dites épinglea cheveux (hairpin) dans les SGE Tigagi & Acharya
(2003, par trace du laplacien de la pression. Les surfaces rouge et bleu sont des isosurfaces dedwdatisita
direction longitudinale repgsentant les deux tourbillons contrarotatifs du CVP.

La compghension de la structure tourbillonnaire ne constitue pas qu’une distraction @oamitiens
des fluides. Les structures les plus importantes ont un impact direct sur I'effidaaitispositif. Comme
signak plus haut, le relange du jet avecé&coulement principal est fortemenémendant du CVP. De
méme, de nombreux auteurs ont méntimpact regatif du CVP sur I'efficacé de refroidissement. Le
CVP agit de plusieurs magiies @favorables au refroidissement :

— En augmentant le éfange, le CVPé&duit I'efficacié de refroidissement, I'air proche pakiant

moins frais,

— Le CVP se situe sous le jet, et engendre de fortes vitesse verticales sous le jet. Il pousse le jet loin de

la paroi et augmente sa&petration dans Bcoulement principal, avetkiment du refroidissement,

— Un CVP fort maintient un jet concegtrL’expansion larale du jet est alors faible.

Nasir, Acharya & Ekkad2003 cherchent par exemple aneliorer I'efficaci€ de refroidissement en
placanta la sortie des perforations des petits obstacles @éntrdes tourbillons qui tournent dans le
sens oppdas au CVP : I'effet de ce dernier estduit, ce qui araliore I'efficacie de refroidissement.
L’ équipe de M. W. Plesnialg I'Universitt de Purdue, West Lafayette, Indiana, a prllé nombreux
travaux sur les jets transverses, sytides parPlesniak(2006. lls montrent une efficad@tde refroidis-
sement ar@liorée dans le cas de jetsgsentant un faible CVRAPgterson & Plesnialk002. Cesétudes
se concentrent sur les cas de perforations courtes norédgsaroi Brundageet al, 1999 Haleet al,
2000a,b; Peterson & Plesniak002 2004,b) ou inclinees Brundageet al,, 1999 Hale et al,, 200Q).
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Dans tous ces travaux, l'influence dedbulement@té aspiration esttudée en en changeant le sens (co-
courant ou contre-courant par rappart écoulement principal@é injection). Comme pour les DSSN
(figure 2.18), le CVP est exdmement dpendant du sens dé&€oulement@té aspiration : en fonction du
sens de Ecoulement qui entre dans les perforations, la topologieagdelilement dans les trous change
fortement, ce qui a un impact direct sued¢oulement @té injection. Il existe dans le cas des trous courts
un couplage &s fort entre les diffrentes zones delcoulementPeterson & Plesnialk002 montrent
par exemple que la psence dans les perforations d’une paire de tourbillons tournant dans un sens ou
dans l'autre pour modifier la trajectoire des jets de plus de 35%. &edtats onéte obtenus pour une
rangge de perforations. lls montrent en tout cas que la connaissan&edel€ment de multi-perforation
coté injection pour des perforations courtes passe par cell@dedlemend I'intérieur des perforations
et dOté aspiration.

2.4.2 Structure &rodynamique de I'ecoulement dans les perforations

Dans cette partie, nous nous concentrerons @aolilement l'intérieur de perforations courtes,
inclinéesa environ30°. A partir d’'un certain rapport longueur sur diatre LL/d, I'écoulement oublie
son histoire pour atteindre w@iat découlement pleinementselop® en conduite. La valeur du rapport
L/d limite & partir de laquelle &coulement devient pleinemeréwklop@ n’est pas éfini, mais on peut
I'estimer au moinggala 10. Quel que soit sa valeur exacte, les perforationsaggien multi-perforation
sont courtes (typiquemet< L/d < 5), et 'approximation decoulement pleinemenégelopg ne peut
étre utilie.

L’ écoulement l'intérieur des perforations n'a p&é tres étudié. Plusieurs raisons peuvegire
avanees :

— D’un point de vue ex@rimental, I'acés optiquea I'écoulement l'intérieur des perforations est

difficile. De méme, la taille des perforations compliquétlide,

— D’un point de vue industriel, &oulement l'intérieur des perforations est cadié par des pa-

rametres qui sont le plus souventés par des contraintes éxieures : taille des perforationgéds

a I'épaisseur de plaque, angle des perforatic@isrdhire par a meilleure efficaétde refroidisse-
ment &té chaud, etc. Dans ce cagdbulement dans les perforations ne guide pas les choix de
conception mais n’est une capience des choix effeés,

— Les trous peies pour la multi-perforation ne sont pas du tout cylindriques, et peuvesgepter des

formes tes iregulieres : leur taille ne permet pas lafitnse pecise de leur forme. Ecoulement
a l'intérieur en est fortemenggendant, ce qui limite la p&e détudes simplifes (exgriences,
simulations).

Cependant, tude de Ecoulement @sente deux igtéts majeurs. D’'une part, il eseterminant
dans le comportement du jeglouchant @té injection. D’autre part, les transferts thermiques entre la
paroi et le jeta I'intérieur de la perforation sont piked par la structure du jet. Ces transferts gtarix
peuvent regsenter une part importante du refroidissement total, ne serait-ce que parce que la surface
interne est non&gligeable. Leur estimation passe par la connaissancédsulemena l'intérieur des
perforations.

Parmi lesétudes montrant la topologie deetoulement l'intérieur de la perforation, aucune ne
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concerne la multi-perforation. Quelques vues soéspnées dan&rrera & Chemin(2004), mais le but
de la publication est &tude du couplage fluide-structure, et le maillage @tiist grossier. Lestudes
experimentales ne fournissent pas de degmconcernant le trou et legides RANS disponible®épa-
nicolaouet al,, 2002, Harringtonet al, 2001 se focalisent sur €coulement I'extérieur. Des informa-
tions sur Iecoulement dans la perforation sont cependant disponibles datsidies de refroidissement
d’aubes de turbines (peu de perforations). La plupart de ces travaux saetuides RANS l(eylek &
Zerkle, 1994 Walters & Leylek 1997 200Q Azzi & Lakehal 2002 Medic & Durbin, 2002 Miao &
Ching, 2006 qui visent principalemerd demontrer la capad@tdes codea reproduire deécoulements
de refroidissement au travers de perforatiofglters & Leylek(1997) prétendent que les erreurs de
prédiction dans le cas du refroidissement par injection didiravers de perforations est trop souvent
attribleé au moele k — ¢ : ils soutiennenta juste titre, qu’avant d'incriminer le meétke de turbulence,
il est indispensable de simuler toute kogrétrie, d'utiliser un maillage correct etc. Toutefdidedic &
Durbin (2002 ou Azzi & Lakehal (2002 montrent les limites des métks simples de typk — ¢ ou

k — w standards, et proposent des rated de turbulence mieux adapt De néme,Muldoon & Acharya
(2006 realisent des SND de jets inctis pour proposer des @fiorations simples au meéte & — ¢ afin
gue ce modle soit pédictif pour les simulations de refroidissement d'aubes de turbine.

Pour une range de perforationdpurokina & Lele (2006); Peet(2006§ montrent desé&sultats de
SGE (avec des perforations indiesa 35°). Par rapporé la configuration de multi-perforation qui nous
intéresse, outre le nombre de perforations, uné&uifice importante de cétudes eside dans I'absence
d’écoulement principaldté aspiration. Les implications possibles de cetteed#fice ne sont pas claires.

L’ écoulement l'intérieur des perforations se camtse tout d’abord par un importanécbllement
au niveau du coin aval de I'e@e de la perforation. Dau fort gradient de pression de part et d’autre
de la paroi, lecoulement entre dans la perforation avec une importante composante vertiaalle d'o
déecollement obse#brfigure 2.22. Dans &tude dePeet(2006, I'angle des trajectoires atteiB5° au
niveau du @collement. Lecoulement dans le trou sépare en deuxégions.Leylek & Zerkle (1994
définissent ainsi uneegion de jet, au niveau de la paroi amont du trou, et éggon de basse vitesse,
prés de la partie aval de la perforation. C’est ce que I'on obsegaéement figure 2.22, sur les plans de
coupe en travers du jet. De plus, cette vue fait agparane caraéristique importante dedcoulemena
I'int érieur des perforations. Dans la zone de basse vitesse se forme une paire de tourbillons contrarotatifs
oriengés dans la direction du jet. C'est exactement la structure qu'obséniatars & Leylek(1997) : la
structure du jet est rep@e figure 2.23. L'action des tourbilload’intérieur de la perforation modifie la
forme du jet. Pés de la sortie, le jet peente dja une forme en fed cheval, ressemblaatcelle obserge
coté injection. Le plan d’enée, visible au centre de la figure 2.22, est reproduiroite : il montre
le champ de vitesse verticale. Au niveau du plan deEmtdes fortes vitesses verticales sont olessv
pres du coin aval de la perforation. A cet endroit, le fluide entrant dans la perforation subit une forte
acceleration verticale, due au contournement du coin aigu. Ceséadsnsont obtenues samsoulement
coté aspiration. On voit sur la figure 2.22 les lignes de courant venir de toutes les directions avant d’entrer
dans la perforation. Ecoulement @té aspiration est susceptible de modifier cette organisation. C’est ce
que montrenBrundageet al. (1999 en changeant le sens dédoulement nourrissant la perforation.

La structure instantd@e de lecoulement estétrite parourokina & Lele (2006 et Peet(2006. La
figure 2.24, tiee de la thse dePeet(2006, montre le champ de module de vitesse instaagatans les
perforations, ainsi que des lignes de courant. Dans la zep&rant le jet et laggion de basse vitesse
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FiG. 2.22 -Vue de lecoulement moyen dans la perforation, d'a@gpiPeet(2006. Gauche : champ de module
vitesse et lignes de courant. Centre : champs de vitesse verticale et lignes de courant. Droite : pla@ediantr
trou, champ de vitesse verticale.

FiG. 2.23 -Vue de lecoulement moyen dans la perforation : champ de vecteurs, &s&alters & Leylel1997).
Gauche : plan de syétrie. Droite : coupe normala la perforation, vue des tourbillons contrarotatifs dans le
trou.

s’enroulent des tourbillons qui sont convespar le jetPeet(2006 montre que cette zone se caéate
par de fortes fluctuations, tout comme Egion de écollement imrédiatement ag@s I'entée de la
perforation. Les niveaux de fluctuations atteignent danségens 25 30% de la vitesseathitante.
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FIG. 2.24 -Vue de lecoulement instant@&dans la perforation, d’agrsPeet(2006. Champ de module vitesse et
lignes de courant.

2.4.3 Structure &rodynamique de I'ecoulement té aspiration

Parmi lesétudes visand determiner la structureésodynamique de &coulement de refroidissement
par injection d’air au travers d’'une perforation ou d’'W@seau de perforations, seule la SGER#et
(2006 permet de dtailler 'ensemble de &coulement, depuis Iedté aspiration, dans Iplenum jus-
gu’au dté injection. Malheureusementgtoulement est globalement au repétcaspiration et une
seule range de trous est simeg. Peet(2006 présente des profils de vitesse verticale messous la
perforation (figure 2.25). R d de la paroi perfa¥e, 'écoulement ne subit pas encore l'alécation due
au passage par la perforation. A moinsldéde la paroi, la vitesse verticale augmente. Le maximum du
profil se situe égerement en aval du centre de la perforation. Au fui etesure que I'on se rapproche
de I'entée, la vitesse augmente, et le maximum 8eade vers le coin aval de I'ei&. Bien que ne
présentant pas dtoulement principal, #&oulement entrant dans la perforation et inhomogne.

A l'opposé du cas deéPeet(2006, on peut considrer des situationstol'aspiration n’est qu’une
petite perturbation de&coulement principaSchildknecht, Miller & Meier(1979 présente ce type de
résultats. Dans cettetude, I'aspiration se fait par une multitude de toutes petites perforations (0.06
mm de diangtre). Cette exg@rience est d’ailleurs psenée commeetant une ex@rience découlement
en conduite aspie de marire uniforme, comme au travers d’un &r@u poreux. L'aspiration n'a pas
d’effet tridimensionnel. CheReet(2006 au contraire, tout Ecoulement@té froid est la consquence de
I'aspiration. L&coulement de multi-perforation se situe quelque part entre les deux tymesidEment.

La structure d’'une couche limite laminaire ag@rpar une perforation iss# ou une &rie de per-
forations est dcrite dandMacManus & Eaton(2000. Le sclema de lecoulement obtenu est report
figure 2.26. A cause de 'aspirationétoulement principal subit un&fbrmation Mean flow distortion
sur la figure 2.26) : il est atérvers la paroi et les vitesses longitudinales \&tne plusélevees pes de
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FiG. 2.25 -Profils de vitesse verticale moyenne sans dimension, @egité aspiration, sur le plan de syatrie
de la perforation ¢ = 0), d’apresPeet(2009. La distancea la plaque est (de haut en basjy = 0, 0.25d,
0.5d, d, 2d. La ligne verticale en pointils permet de localiser le centre de I'eddrde la perforation.

Flow direction Mean flow
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FIG. 2.26 -Sclema de lecoulement de couche limite laminaire aggipar une perforation. D'agisMacManus
& Eaton (2000.

la paroi dans la zone d'influence de la perforation. Sur f#8s; un mouvement transverse proche paroi
est geréré par I'aspirationifflectional velocity profiles Au niveau de la perforation, la@sence de vi-
tesse verticale et transversengre deux zones de forte vortigitongitudinale. A cause deg¢oulement
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incident, des tourbillons se forment dans la direction longitudinale. lls sont deux sur la figure 2.26 mais
MacManus & Eator{2000 en observent parfois plus, suivant é&gime de Iécoulement. Dans le sillage

de la perforation, ces tourbillonsegiartent pe@ peu du plan de sygtrie et de la paroi. lls sont instables

et provoquent la transition vers la turbulence, plusieurs dizaines dettizsren aval de la perforation.

2.5 Modelisation de la multi-perforation : des donrées pertinentes ?

Cette section a pour but de conclure cedteide bibliographique, enépertoriant sous forme
syntletique les travaux les plus pertinents par rapport avec eoiie. Comme @ci€ plus haut, les
donrées recessairea la construction d’'un mase pour la multi-perforation doivent respecter plusieurs
criteres :

— Etre bien entendu des dares de multi-perforation. L'utilisation de doees pour une raieg de

trous ou un trou is@ introduiraita priori des biais difficilesa quantifier,

— Traiter les deux@tés de la paroi perfée,

— Fournir des donies pecises en termes&oulement avec, degference, les flug la paroi solide
et des donees fines I'entrée eta la sortie des perforations.

Lesétudes de multi-perforation so@pertorees dans le tableau 2.2. Les cagaistiques gonétriques
principales sont repdes, ainsi que les doéas écolées. Letude du tableau 2.2 permet degdger
plusieurs conclusions :

— Parmi le nombreéduit detudes de multi-perforation (par rapport aux aame ou deux rareggs),

la plupart s’ineressent la thermique de la paroi (efficagitle refroidissement et coefficient de
transfert de chaleur),

— Lesétudes exprimentales de multi-perforation qui donnent des mesuetaltdes de vitesse ont
touteséte réaliesa échelle 10 environ. La taille des perforations et les terapres de fonction-
nement habituelles er@phent des mesuresagises dans les conditioralles de fonctionnement
du moteur. Dans la plupart désudes exprimentales, les auteurs parlent d’'uisalution d’en-
viron 0.1 mm. Cette&solution, tés inéressante dans le cas de perforations de grande taille, pose
probleme quand les perforations font moins d’un mikitre de diaratre,

— Lesétudes nurarigues sont toutes des simulations RANS. Basdes disponibles servent plus
souventa valider le code utilis qua fournir des don@es nouvelles sur la multi-perforation,

— Les fluxa la paroi n'ont pagte mesues (flux de quantét de mouvemera travers la perforation,
frottement, etc.),

— L'ensemble de Bcoulement n'a jamaiste étude.

La structure de Bcoulement @té injection et le comportement thermique de la paroi sont des aspects
de la multi-perforation qui sont plat bien documeris. Toutefois, aucunetude n’a permis de fournir
un mockle de paroi pour la multi-perforation. Nous pensons que ceci est notamtnankdacunes im-
portantes reledes au-dessus. Pour pallier ce manque de&@pertinentes pour la meldation de la
multi-perforation, nous souhaiton&mggrer une base de do@es sur ecoulement de multi-perforation,
dans des conditions les plus proches possibles du fonctionneé@rtur moteur. Etant doerles dif-
ficultés des dispositifs exgpimentauxa fournir des don@es bien &solues dans ce genre de situations
extremes, nous souhaitons mettre en place des simulationgériguas de Bcoulement autour d’'une
paroi multi-perfoee.
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Travaux experimentaux
Réference Parametres geonétriques Régionsétudiées Données fournies
Metzgeret al. (1973 1-10rg,d =? mm,a = 90° Injection Ry Nad
LeBrocget al. (1973 4rg,d = 1.5 mm,a = 45° ou90° Injection Vitesses, Concentration
Mayle & Camaratd1975 15’(3& ;gorifﬁ_jfg)znm’ Injection Nad, P
Yavuzkurtet al. (1980) 11rg,d = 10.3 mm,« = 30° Injection Vitesses, Moments d’ordre 2
11rg,d = 10.2 mm, -
Crawfordet al. (1980a) o = 90° c?u 30°, 3 — 0° ou45° Injection h
Kasagiet al. (1981 11rg,d = 12mm,a = 30° Injection Neff
Kumadaet al. (1981) 11rg,d = 12 mm,« = 30° Injection h
Andrewset al. (1984 10rg,d = 1.4 mm,a = 90° Injection Neffr b
Andrewset al. (1985 10rg,d = 1.4 mm,a = 90° Injection Neffs b
Bazdidi-Tehrani & Andrews| 10, 15,25rg1.0 < d < 2.2 mm, Iniection B
(19949 a = 90° J Nads Nef f
Martiny et al. (1999 7rg,d =4mm,a = 17° Injection Temgerature;jaq
visualisations
Cho & Goldstein(1995) 7rg9,d=25.4mma = 90° Aspiration, Trou Nads Neffr b
Cho & Goldstein(199%) 7rg9,d = 25.4mm,a = 90° Injection Nads Neffs I
Champion(1997) 34rg,d = 0.5 mm,a = 60° Injection Nads Neff, Visualisations
Emidio (1998 9a3519,0.3 <d < 0.7mm, Injection Nad, N
20° < a < 90° o
11, 20, 44 rg, Temperatures de paroi,
Gustafssorf2001) d=>5.2mm, Injection Vitesses, \Vorticié
a = 20° ou30° Moments d’ordre 2
Rouvreay(200)) 34 rg,d = 0.5 mm,a = 30° Injection Temperature, Vitesses). ¢
Messaad{2003 9rg,d =6 mm,a = 30° Injection Tempgerature, Vitesses ¢
5rg,a = 90°
Dorignacet al. (2009 0.65 mMm< d < 2.25 mm Aspiration h
ou6.25 mm< d < 15 mm
Miron (2009 11rg,d = 5 mm,a = 30° Injection Vitesses
Scrittoreet al. (2007 20rg,d = 5.7 mm,« = 30° Injection Vitessesy
Travaux numeériques
Réference Parametres geonétriques Régionsétudiées Données fournies
Harringtonet al. (2001 10rg,d = 6 mm,a = 90° Injection Temperature, Vitessesj,q
Papanicolaoet al. (200 7rg,d=4mm,a=17° Injection Tempgerature, Vitesses). ¢
Errera & Chemin(2004) 12rg,d = 0.27 mm,a = 45° Injection Temgerature, Vitesses, s
Temperature de paroi, Blange
Mostet al. (2007 11rg,d = 5 mm,a = 30° Injection Vitesses, Moments d'ordre 2

TAB. 2.2 -Tableau Ecapitulatif desetudes ex@rimentales et nuériques de multi-perforation. Sont repéds les
principales caradtristiques g@onetriques (les trous sont tous cylindriques, I'espacement n’est gagsprdans
ce tableau), les&gions de Ecoulement qui sonédrites (Injection, Trou, Aspiration) et les dd¥es fourniesi

désigne le coefficient de transfert de chaleur).
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Chapitre 3

Simulations des grande%chelles. Le code
AVBP

Ce chapitre dcrit I'outil utilisé pour les simulations nugniques. Le travail de cettedbe n'a pas
éte consa@ au dveloppement de athodes nurriques, modles de sous mailles ou autres aspects
numériques (viscosé artificielle, conditions limites). Aussi, nous nous contenterons d'une simple
présentation degdquationsé&solues et des matks utili€s.

3.1 Leseéquations de Navier-Stokes pour un fluide compressible

Leséquations de Navier-Stokes gégissent le transport d'un fluide compressible mona&espans
une configuration nonéactive et sans force volumiquestivent

op 0 B
ot + Ox;j (pV3) =0, (31)
opV; 0 B 0 o
ot ow; (pViVj) = — P, [P 0ij — 7ij], (3.2)
OpE 9 __ 9w o _

La répetition d’indice implique la sommation sur cet indice (convention d’Einstein). éegations
précdentes sont lesquations de contint(3.1), de conservation de la quaatite mouvement (3.2)
dans les trois directionsg & 1, 2, 3) et de conservation dedhergie (3.3). La masse volumique esta®ot

p, la vitesse dans la directian;, et I'énergie totale par uréitde massé. ¢;; est le symbole de Krone-
cker, qui vaut 1 si = j, 0 sinon.P est la pression statique;; le tenseur des contraintes visqueuses et
g; le vecteur flux de chaleur local. &hergie totale s'écrit comme la somme d’ur@nergie cigtique
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E), etd'uneénergie internés;,,; : £ = Ej, + Ejp, avec

1
T

Eipe = | CydT, (3.5)
To

ou T est la temprature du fluideTy est une temgrature de &ferencea laquelle 1Energie interne est
connue.C, est la capac#t calorifiqgue massiqua volume constant. On utilisegalement la capaéit
calorifique massiqua pression constant€,,, qui permet de éfinir I'enthalpieH :

T
H = CpdT. (3.6)
To

C, etC, dependent de la tengpature.

Le tenseur des contrainteg est calcud a partir du tenseur degtbrmationss;; :

1
7ij = 20u(Sij — 393;5u), (3.7)
ou p est la viscosi dynamique de €coulement, fonction de la teragature.S;; s'écrit
1,0V; 0V,
Sij = i(axi + awj). (3.8)

Le vecteur flux de chaleur local, dans le cas mono-espe, est&duita son terme de conductiit
thermique, dona par la loi de Fourier :

oT
J &rj
ou \ est le coefficient de conducti@thermique. On peuté&dinir le nombre de PrandfPr qui compare

les effets diffusifs sur la vitesse et la teémpture :Pr = %. Le nombre de Prandtl est une pragtei

physique du fluide et non deoulement.
L’ équation d’état :

L’ équation détat d'un gaz relie les grandeurs thermodynamiques entre elles. On fera ici I'gpoth
gue le gaz est parfait. £guation détat est alors

P=p % T, (3.10)

ou W est la masse molaire du gaz Bt= 8.3143 J/mol.K la constante des gaz parfaits. @finit
également = % ety = C,/C, le coefficient polytropique du gaz.est la vitesse du sorédinie par

E=~yrT. (3.11)

Pour effectuer des Simulations Nénques Directes, on predea la discétisation de€quations 3.1
a 3.3. Tout mouvement du fluide, jusqu’aux plus petites structures, doit&ter@solu. Cela implique
l'utilisation d’'un maillage (repgsentation diséte du domaine physique) capable éerife ces petites
structures.
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3.2 Simulations des Grandes Echelles : principe @&quations

Comme pécis en introduction, la simulation dite des Grandes Echelles introduit une discrimina-
tion sur la taille caraéristigue des mouvemerisolus. Dans ce type de simulations, on @sout que
les structures de grande tailles. Contrairement aux approches RANS, seule une partie des structures
turbulentes, les plus petites, sont rabstes.

La capacié de la SGE traiter des proimes inaccessiblésla SND, en termes de nombre de Rey-
nolds notamment, en fait un outil peisles chercheurs. Preuve du granérkit que lui porte la com-
munaué de la neécanique des fluides n@mque, de nombreux article€iggraux sont @gulierement
consacesa la SGE, et passent en revue les derniérgebbppements la concernamaggallo & Moin
(1985, Reynolds(1989, Lesieur & Métais(1996, Meneveau & Kat22000, Pope(2004) ou encore
Pitsch(2006 pour lesécoulementsaactifs). De plus, le @eloppement des moyens de calcul permet
maintenant des temps de restitution qui deviennent compatibles avec la demande industrielle. Dans les
prochaines aréres, les organes de recherche industriels vont de plus en plus utiliser conjointement des
approches RANS et SGE. La SGE est une approche en @ealabpement car elle profite actuellement
d’'un interéta la fois acadmique et industriel.

Les principes de base et léguations de la SGE sont rapelici. Pour plus deé&tails, on renvoie
le lecteur aux ouvrages apialis Sagaut(2002, Lesieur, Metais & Comte(2005 ou encord_esieur
(1997 etPope(2000).

Soit~ l'opérateur de filtragef est alors la quanétfiltrée €solue d’une grandeyfet f/ = f — f est

la composante dite de sous-maille. La terminologie enf@disous-maille) s’explique par I'utilisation
de la cellule de calcul (la maille) comme filtre spatial (VpB.3.6). Elle repesente la partie noieésolue
de la grandeuy’. Pour descoulements densié variable, on introduit classiquement une panadion
par la masse. Le filtre est alors appéltre de Favre. Avep la masse volumique du fluide, la moyenne
filtr ee def au sens de Favr¢, s'écrit

Iy (3.12)

Leséquations de la SGE dans le cas d’un fluide compressible, mogeesgn I'absence déactions
chimiques et de forces volumiques sont obtenues en appliquagtdiur de filtrage au sens de Favre
auxéquations 3.1, 3.2 et 3.3:

op 0 _—~
67@) + ach(p V;) =0, (3.13)
pVi 0 =~ 0 =+
gt aﬁfcj(ﬂViVj) :—%[P@j—ﬁj_ﬂ'jt}v (3.14)
OpE 0 ,_ ~— 0
%*@@Ew:—%jm (P dij = mij) + G + 5] (3.15)

La répétition d’'indices implique la sommation sur cet indice (convention d’Einstein). Avec I'introduction
du filtrage, de nouveaux termes apparaissent par rappoécuations (3.1 (3.3).
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3.2.1 [Efinition des termes de sous-maille

Le terme des tensions de Reynolds assacix fluctuations de sous-mailléstit

7' = —p(ViVj = ViVj). (3.16)

Le flux de chaleur de sous-mailleesrit
@' = 9(ViBint — ViEiny). (3.17)

De nombreuses possibéi existent pour madiser ces termes (voir par exemf@@agaut2002. Le
paragraphe 3.3.5 gsente les males utili€s pour cettétude.

3.2.2 Repgksentation des termes visqueux fils

Les termes visqueux font intervenir des produits d’un coefficient diffusif par un terme de gradient. La
valeur filtree du produit esa priori inconnue. On moglise classiquement la valeur féd& du produit par
le produit des valeurs filges, soit :

Tenseur des contraintes fétr

7 = 2u(Si; — 39i;5u), (3.18)
~ 20(Si; — 5%i;5u),
avec N _
~ 1.0V; oV;
= =(—= . A
Flux de chaleur filte :

3.3 Le code de calcul AVBP

Les équations de base de la Simulation des Grandes Echelles, pour un fluide compressible et dans
un cas non#actif mono-espce, ontete succinctement psengées. Dans ce travail dedke, nous avons
utilisé un code de SGE/SND appedVBP (Schinfeld & Rudgyard1999 et develop@ au CERFACS en
collaboration avec I'Institut Francais d@fole, I'Institut de Mecanique des Fluides de Toulouse, I'Ecole
Centrale Paris et le CORIA de Rouen. Nous allorecser quels magles et quelles approximations sont
utilisées dans le code AVBP pour les simulations que nous avons éffsctu
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3.3.1 Aspects thermodynamiques

Dans AVBP, I'enthalpie sensible est tabalpour chaque espe en fonction de la terépature par
tranche de 100 K. Les valeurs peuvétite troues dans les tables JANABt(ll & Prophet 1977).
Dans les simulations psenges ici, c’est le diazotd/s qui aéte utilise. Cette table permet de retrouver
les valeurs d€’, etC),, consicrées comme constantes par morceau, en fonction de létatpe.

La viscosié moEculaire est calcéea partir de la tem@rature. Une loi en puissancee# utilisee.
Elle permet de éfinir la viscosié dynamique une temprature don@e en fonction d’une viscositde
réferenceuy a une temprature deé&ferencely :

0= o (;ﬁo)b, (3.21)

avecuy = 1.788 x 1075 kg.m s~ 4Ty = 300 K et b = 0.686.

On cEfinit la conductivié thermique\ = —/f” a partir de la viscogit et du nombre de Prandtl, &x
T
ici a Pr = 0.75.

3.3.2 Methode nunerique

Deux sclemas nurariques disponibles dans le code éift utilises dans cettétude :
— le sclema de Lax-Wendroff : le séima d’AVBP est une adaptation du éoha Lax-Wendroffl(ax
& Wendroff, 196Q Hirsch, 1988 a la formulation volumes finis cell-vertex. Ce §cha est cengr
en espace, d'ordre 2 en espace et en temps. Ses@@tgties en termes de dissipation et de
dispersion sont moyennes mais soritcimité en temps de calcul en fait un outikial pour des
calculs péliminaires.
— le sclema TTGC : TTGC est un séima Taylor-Galerkim deuxéetapesColin & Rudgyard 2000.
La méthode Taylor-Galerkin, introduite p&onea(1984), repose sur les émes i@es de dpart
que celle de Lax et Wendroff. La solution au tentps: t"+! est expringe sous la forme d’une
série de Taylor en temps autour de la solutioh = ¢". Les cerivees temporelles sont ensuite
rempla&es par deséativees spatiales en utilisangtjuation de &férence (celle qu'on cherclie
résoudre). Celles-ci sont ensuite dettseesa I'aide de la nethode deg&léments finis de Galerkin.
TTGC aéte sgecifiguement congu pour les SGE erpgetrie complexe. Contrairement au éaha
Lax-Wendroff, il montre d’excellentes carédistiques en termes de dissipation et de dispersion.
Le surcdit en temps de calcul est d’un facteur 2 environ par rapport ansat.ax-Wendroff.
Outre les papierséja cites, on pourra trouver dans leede dd.amarque(2007) de plus amplesé&tails
sur ces schmas nurarigues et leur interaction avec les condition limites.

3.3.3 Conditions limites

Dans le code de calcul sont ingphenées des conditions limites de type NSCBC (Navier-Stokes
Characteristic Boundary ConditionsPdinsot & Lele 1992, dévelopges pour les simulations
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d’écoulements compressibles. La&timode NSCBC reprend laéthode de @composition en ondes
caracéristiques deg&quations d’Euler dans le cas visqueux. Elle permet&mohposer Ecoulement
aux fronteres du domaine en plusieurs contributions, aggelondes cardmistiques. La condition
limite traite £paément les ondes entrant dans le domaine et les ondes sortant du domaine : éesderni
proviennent du domaine de calcul et sont donc canéebs commettant correctes. En revanche, les
ondes entrantes (provenant de lem¢ur du domaine) sort determiner. C’est sur ces ondes entrantes
gue va s'appliquer la condition limite. Dans les calculéganés, on utilisera pour &valuation des
ondes caraétistiques uneévaluation de type temporelle, comme ddtmmmpson(1990, ou spatiale,
comme dan$oinsot & Lele(1992), suivant les simulations. Plus deétdils sur les conditions limites
d’AVBP peuventétre troues dans les manuscrits deetle dePorta(2007) ou Lamarque(2007). Les
caracéristiques des conditions limites utiiss seront @cisges plus tard pour chaque calcul.

Conditions limites de paroi

Le probEme du traitement des parois en SGE est une difialitssique : @s de la paroi, il n’y a pas
de structures turbulentes de grande taille. Deux approches seespiges ici, suivant que I'orésolve
ou non I'ecoulement mrs de la paroi. La premdie consisté resoudre du mieux possibleetoulement
proche paroi. On utilisera dans ce cas une condition de paroi non-glissante (zitagsroi nulle dans
les trois directions) en raffinant du mieux possible la couche limite.

La seconde est ggifique aux simulations dans lesquellescbulement mrs de la paroi n'est pas
résolu. Dans cettetude, nous avonggelopg@ un moele pour prendre en compte la multi-perforation.
Le mockle est utili€ dans des simulations de validatioregenées au chapitré ol le maillage est
insuffisant pour &soudre les &tails de la couche limite, @me pour les parois impeBables pesentes
dans le calcul. Une condition limite du type loi de paroi est alors @tlisil s'agit de reproduire I'effet
macroscopique de la paroi sueétoulement, par application des flux visqueux @aix. Il s’agit d'un
mockle adag pour AVBP parSchmittet al. (2007). La méthode utili€e consisté supposer que la loi
logarithmique s’appliqué tout instant et en tout point de la paroi. Ceci permévadluer localement le
frottement et le flux de chaleur pataux,a chaque #&ration,a partir de la vitesse et de la tearpture
instantages au premier point au-dessus de la paroi. La vitesse de frottaragpearoi est étermiree par
itérations successives. Il s'agit d'unetthode peu diteuse, qui donne degsultats satisfaisants dans
des cas simplessgchmittet al., 2007). D’autres neéthodes pluglaboges pour le traitement des parois en
SGE sont pesengées paPiomelli & Balarag20032).

3.3.4 Viscosié artificielle

Les deux scemas nurariques pesenés plus haut, qui sont utiBs pour la dis@tisation des termes
convectifs, sont cerits en espace. Ce type de aatas pesente des probines pour la&solution de
forts gradients : quand l&solution du maillage est insuffisante, des oscillationsériques peuvent
apparitre. Le code AVBP utilise, pour traiter ces prebies, des outils dits de visc@sirtificielle (VA).
Deux types de visco&tsont ajouges au calcul : une viscosit’ordre 2 et undwyperviscosé (ordre
4) : I'ordre 2 serta lisser les gradients madsolus et I'ordre 4 intervient dans la dissipation des ondes
numériques poiné point. La proédure d’application de la VA se fait en deux temps :

— Les zones traiter sont @tecées par l'interradiaire d’'un senseur sugéhergie totale et les espes
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dans le cas d'un fluide multi-espes,

— La VA proprement dite est applige directement sur lé&gjuations conceées. Le montant de VA
dépend des valeurs prises par les senseurs &eimiinent I'ampleur du probine) et de constantes
précefinies par I'utilisateur.

Pour une description exhaustive des led d’AVBP, le lecteur pourra se reportefannexe A, qui est
tiréee du manuel d’AVBP. Ony trouve legtails sur les senseurs et la fagon dont est appdidg viscos#
artificielle.

Dans les calculs gsengs, le senseur de Colin (annexe Agta utilise. Dans ce magle, le senseur
detecte les cellules dans lesquelles les gradients ne correspondentceas calciés en impliquant
un plus grand nombre de points. On applique alors de la vigcasiificielle. Notons que la viscosit
artificielle d’ordre 4 n’est pas applige sur leequations de quanéitde mouvement. Ceci permet de ne
pas rajouter de dissipation sur les plus petitelselles ésolues.

3.3.5 Fermeture des termes de sous-maille

Deux mocakles de sous-maille apparaissent dans ce manuscrit. Il s’agit dalende Smagorinsky
(Smagorinsky 1963 et du moele de WALE (Nicoud & Ducros 1999. Rappelons que le filtrage des
éguations de Navier-Stokes fait apgtedes termes qu'il convient de m&ldser : le terme des tensions
de Reynolds assdeiux fluctuations de sous-maille et le flux de chaleur de sous-maille :

Tt = —p(ViV; = Vi), (3.22)
@' = p(ViBint — ViBin). (3.23)
Notons aussi dansdfuation de Energie les termes suivants :
Vi P bij, (3.24)
— Vi 7ij (3.25)

Les corgélations de sous-maille qui interviennent dans les termes 3.24 et 3.2%stigéas, pour obtenir

les fermetures suivantes :

(3.26)
(3.27)

Voyons maintenant le cas des tensions de Reynolds de sous-maille. Dans les delespedites,
il est consi@ré que les fluctuations de sous-maille agissent uniguement deématssipative. lls ad-
mettent I'hypotlese de Boussinesq, qui reformule le terme éguation 3.22 de la fagon suivante :

- 1 -
i = 2pve(Si — 3%i55); (3.28)
avec N B
- 1oV, oV
Sij =5 (8% + &Ui) : (3.29)
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vy est appdle la viscosé de sous-maille. On retrouve une formule analogue au terme de dissipation
visqueux, en remplacant la visc@sinoEculaire par la viscogitde sous-maille. Le prokine de ferme-

ture est dans ce ca&chE versy; et consisteéi évaluery; en fonction des grandeurssolues et du filtre.
Chacun des maxes utili€s dans ce manuscrit (Smagorinsky ou WALE), propose unélisation pour

Vg.

Le modele de Smagorinsky

Le mockle de Smagorinsky,&lelopie dans les ares 1960 $magorinsky1963, est le moéle le
plus classique pour la SGE. Il consistsupposer; de la forme :

vy = (05A)2\/ 2 §ij gija (330)

ou A est la taille caraéfristique du filtre. Ce mazle fait intervenir la partie syétrique du tenseur des
gradients de vitess&.'s est la constante du méktk. Elle aéte determiree analytiquement parilly

(1967 pour une Turbulence Homeége Isotrope (THI). Des valeurs classiques de cette constante sont
Cs = 0.18 pour la THI etC's = 0.10 pour le canal turbulenfeardorff 1970. En realit, la constante de
Smagorinsky n’est pas unéntable constante. Comme on I'a vu, ellpgnd de Bcoulement conséte,

mais également du temps et de I'espace. Le mleddle Smagorinsky simple est bien a@apour les
simulations dans lesquelles le comportement des pétiiaslles correspond bignune dissipation, et

qgue ce comportement est connu, comme dans le cas de la THI. En revanche, il est souventdgualifi
trop dissipatif dans d’autres cas, ce qui pousse notamMeint & Kim (1982 a utiliser une constante
deCs = 0.065 dans leur SGE de canal turbulent.

Le mockle de Smagorinsky est satisfaisant péetudier lesecoulements turbulents, tant que I'on ne
s'intéresse paa I'écoulement proche paroi. Il montre des statistiquesaddait satisfaisantes pour les
SGE de canal turbulent avec loi de parpB(3.3) deSchmittet al. (2007). La constante de Smagorinsky
est alors fikea Cs = 0.10. C’est donc le moéle qui sera utilis dans les simulations de validation des
mockles de parois multi-perfées (chapitre 6), avets = 0.10.

Dans la formulation utilige par AVBP, le terme en trace dg dans lequation 3.28 estagligé. Cela
revienta régliger les effets de compressit#litlans les fermetures de sous-maille.
Le mockle de Smagorinsky psente plusieurséfiauts bien connus :

— La constante &end de Ecoulement,

— Du fait de sa formulation, le méte de Smagorinsky donne une viscesle sous-maille non nulle
dans les cas laminaires quigsentent un cisaillement. Notamment, le iledde Smagorinsky est
connu pour ne pas permettre la transition vers la turbulence,

— Le comportement du meéte est faux en proche paroi.

La dependance de la constaitéécoulement cons@lé a toujour€te un probéme pour la commu-
naue des utilisateurs de la SGE. Poépondrea ce probkme,Germanoet al. (1991) proposent une
approche qui permet deeterminer localement et dynamiquement la constante de Smagorinsky. Le prin-
cipe de I'approche dynamique est de coasit que le€chelles noné&solues ont un comportemerggr
proche de celui des plus petiteshelles @solues. Bass sur une hypo#ise de similaré d'échelles, les
mockles dynamiques permettent de prendre en comptaléér de 'écoulement sans devoirgsumer
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de sa structure. On renvoie le lectedrtarticle dePope(2004), pour la discussion sur la pertinence et la
réussite de I'approche dynamique.

Pour pallier les prol@mes du moele de Smagorinsly en proche pardpin & Kim (1982 ont
utilisé une fonction d’'amortissement qui fait tendre le tenseur de sous-maille sdesfaroi. Ce genre
d’approche n’est possible que si I'on coiitren tout point la distanc&la paroiNicoud & Ducros(1999
ont, quan@ eux, @velop@ le moale dit Wall Adapting Linear Eddy (WALE), qui neaeessite pas de
connatre cette distance, et qui est donc aédaguiix gomnetries complexes.

Le modele Wall Adapting Linear Eddy (WALE)

La construction du magle WALE part du constat que le mélé de Smagorinsky est mal adapt
aux situations dans lesquelles on veagaudre E&coulement proche paroi. Son objectif est d’avoir une
viscosie de sous-maille a) nulle en laminaire (et darla paroi), et b) qui se comporte, en proche paroi,
comme le cube de la distanada paroi.

Soitg;; le gradient de vitess&solu :

gij = ‘(;‘f/; (3.31)
On pose :
i = % (95 +5:) — % Tk 8ij, (3.32)
avec
95 = Gik G- (3.33)

La viscosi€ de sous-maille du mete WALE s'ecrit alors :

(sfjs%)Bﬂ

(55:95)5/ 2+ (sgs)5/4"

ve = (Cp)? (3.34)

ou A est toujours la taille du filtre. Laédinition dew; fait intervenir une constantegtermireea partir
de SND de THI :C,, = 0.4929. De néme que pou€’s, la constante du mede de WALE @pend de
I'écoulement, mais dans une moindre mesure(gqedans AVBP,C,, est constante.

WALE relie la viscosié de sous mailla la pesence dans le champ de vitesssotue de @formation
et/ou de rotation, et non plus de cisaillement comme dans leelmatt SmagorinskyVray & Hunt
(1989 ont en effet mon& que la dissipation éhergie esélevee dans les zones de forte voréciPar
construction, le mogle WALE donne une visco$itde sous-maille nulle dans les cas de cisaillement
pur, ce qui permet d'obtenir, = 0 a la paroi. Ce mogle permet de passer la transitima turbulence
(Nicoud & Ducros 1999 et donne une viscogitde sous-maille e@(y?) oli y est la distanca la paroi.

WALE est donc un mogle siecialement @velopg@ pour la ésolution de Ecoulement proche paroi
en SGE. Les simulations nuariques de Bcoulement autour d’'une paroi multi-peerque nous allons
présenter dans les chapitres suivants (chapitres 4, 5, 7) sonté&hlitees avec ce mede.
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Modélisation du flux de chaleur de sous-maille

De manere analogue aux tensions de Reynolds de sous-maille, le flux de chaleur de sous-maille est
repeseng de la néme facon que le flux de chaleur laminaire :

T
T =\ 0 : (3.35)
&ci
avec o
ﬁutC'p
M= . 3.36
= (3.36)

Prt estle nombre de Prandtl de sous-maNiein et al.(1991) ont realis des simulations nuaniques
directes de THI, de cisaillement homate et de canal turbulent poetendre le mogle de Smagorinsky
dynamique dé&ermancet al. (1991) a des cas compressibles. lls calculent le nombre de Prandtl de sous-
maille dans ces trois configurations et montrent quéipeind fortement deécoulement conséié : les
valeurs sont globalement entre 0.4 et 0.6 pouetasilements de THI et de cisaillement horang. Dans
le canal turbulent, le Prandtl de sous-maille varie en fonction de la distdaggaroi. Au centre du canal,

il est d’environ 0.5; au mur, il atteint des valeurs de I'ordre de 1 pour un nombre de Prandtl laminaire de
0.7. Ainsi, une proedure dynamique serait recommaecouevaluerPrt. En pratiquePr! est souvent
consiceré commeetant constant avec des valeurs comprises entre 0.6 et 1.1 selon les applications. Dans
AVBP, de néme que les constantés; et C,,, il est constant, eh; ne cepend donc que du choix du
mockle poury;. Sa valeur est figea 0.9. Si cette valeur est discutable pourdesulements libres, nous

nous inéressons I'écoulement proche d’'une paroi. En cégaence, nous avons géardette valeur de

Prt =0.9. En outre, le raffinement utiksdans nos calculs limite I'impact des n&des de sous-maille.

3.3.6 Filtrage

Pour une description des diffents types de filtrage et une discussion sur leur importance, le lecteur
pourra s’appuyer sur les ouvrages traitarécfiquement de SGE (par exemagaut 2002. Dans
AVBP, le filtrage est implicite : c’est le maillage qui 'imposeélchelle de coupure dans la répentation
du spectre dnergie turbulente est doncée par la taille du maillage. Dans les expressions dezhesd
de sous-maille, la longueur caradstique du filtrageA est cfinie a partir du volume de la maille

Vmaille A= V1/3

maille®
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Chapitre 4

Simulations numeriques de I'ecoulement
dans les parois multi-perforees

Ce chapitre pgrsente les simulationgali®es pourétudier I'ecoulement autour de parois multi-
perfoes. Les rathodes ex@rimentales sont confraesa des difficulés importantes pour fournir les
donrees @cessaires la moclisation de lecoulement dans des configuratiogslistes : tailles ca-
racéristiques, conditions @patoires exemes, difficule des mesures proche paroi... On souhaite donc
effectuer des simulations n@mques —qui ne @sentent pas ce genre de diffiésit— pour obtenir ces
donrées.

Les simulations effeces en RANS ont toutes chegch caracgriser le @éveloppement spatial d'un
film de refroidissement le long de plusieurs raag de perforations. Les simulations RANS sont cepen-
dant confrongées au prol@me de la moglisation de la turbulence. On sait que le raledchoisi influe
fortement sur lesésultats (voir chapitre 2). Ces simulations pourraing¢ effectées en SGE ou en
SND. Mais les cats de calcul s’agrent alors exdsamemenelees.

Avant de proédera ce genre de simulations, il convient donc de se demander si elles sont vraiment
indispensables. C’est la questianaquelle nous allon€pondre dans la pregte partie de ce chapitre
(4.1). Nous verrons que dans cettedh, le choix est fait de simuler une configuration particalidans
laquelle la plaque perfée est consielée commeetant infinie. Dans ce cas, le domaine de calcul peut
étre éduita une bite fermée par des conditions deepodicite. Le cas priodiqgue demande la mise
en place d’'une ethode de simulation particelie : la partie 4.2 gtaille et compare deux @&hodes
permettant d'effectuer des simulatiorésjpdiques autour d’'une paroi multi-peréa. L'une d’entre elles
sera retenue. Dans le reste du chapitre (partie 4.3) atudions la sensibift du calcula differents
parangtres (scBmas nurariques, maillages, taille du domaine de calcul, etc.).

Ces tests sont effed@s sur un cas isotherme, correspondaié configuration dévliron (2005.
L'extension de la rathode aux calculs de refroidissemarnproprement parlee€oulement secondaire
froid injecte danscoulement principal chaud) ser&penée au chapitre 7.



SIMULATIONS NUM I'ERIQUES DE LECOULEMENT DANS LES PAROIS MULT+PERFOREES

4.1 Quelles simulations pour la moélisation des parois multi-perforees ?

Les simulations nuériques doivent en premier lieu aider dans #he de moglisation de
I’ écoulement au niveau des parois multi-pexées, qui est notre objectif principal. Aussi, il convient de
rappeler lex cahier des chargesdu modkle pour la multi-perforation :

1. Le mockle doit remplacer la paroi perfeg : il doit permettre d'aéter le domaine de calcul au
niveau de la paroi perfée, et de consgter celle-ci comme une condition limite. Avec le nébe]

z

I'écoulemend l'intérieur des perforations n’est pas sigul

2. Le moatle doitétre homogne : il ne doit pas imposer de taille cagxittiquea la paroi, contrai-
rement au proldme physique. Il pourratre ainsi utili€ avec n'importe quel maillage,

3. Le mockle doit traiter les deuxdtés de la paroi (injection et aspiration). Dans le cas d'une si-
mulation nungrique incluant les deuxdtés de la paroi, les conditions doivesite coupdes : par
exemple, le @bit au travers de la plaque est impgmr le saut de pression de part et d'autre et par
les caradtristiques gonetriques de la paroi,

4. Le moctle doitétre local. Cette cara@tistique est primordiale : les conditions limites impes
a la paroi ne doivent&pendre que de I'environnement iradiat. La Eferencea des grandeurs
globales (hombre de raags, distanca la premére range, etc.) est interdite : c’est le praxpayer
pour pouvoir utiliser ce maele dans desé&pnetries complexes.

Les deux premd@res ggles concernent la mame de faire le mogle. Les deux dergres vont nous gui-
der dans le choix du type de simulations rariquesa effectuer pour obtenir les doaes i&cessairea

la mocktlisation. D’apés le point 3, il esévident que la simulation nuenique qui nous ir@resse doit
inclure les deux @tés de la paroi perfée. D’'une part, les dewdtés de la paroi doiveriéitre moelisés.
D’autre part, la pesence dans le domaine de calcul de@angtrie compéte (aspiration + trou + in-
jection) est indispensable poaviter de pesumer de certaines car@gstiques de Bcoulement. C'est
ce qui se égage de&tudes de parois multi-perfees ou rdme de jets transverses (voir par exemple
Plesniak 2006 au travers de perforations de petite longueuécdulement dans les diffentes zones
sontétroitement cou@es (voir§ 2.4).

Le point 4 sicifie que le modle recherch doitétre local. Cela est difficilement compatible avec ce
que I'on conn#@ du developpement spatial d’un film de refroidissement sur une paroi multi-g@erf@n
a vu que lecoulement épend fortement de la ragg consiéree, particukerement en ebut de plaque.
Pour s’affranchir de ce genre de cor&siation, qui sont sgcifiqgues aux exgriences et qui ne sont pas
spécialement ref@sentatives de l&alite de I'ecoulement dans une chambre de combustion, on souhaite
effectuer des simulations dans un gaasymptotiquer, dans lequel Bcoulement autour de la paroi
multi-perfoée ne épend pas de la ragg consiérée. Cela reviend simuler Iecoulement autour d’une
paroi multi-perfoee d’extension infinie, en supprimant ainsi tout effet de bord. On suppose @sealiat
sera repesentatif de Bcoulement autour de la paroi multi-peéet « loin » des prenires ranges de
perforations. Cette configuration de plague infiniegemte trois avantages.

— Le caractre infini et la @riodicitt du motif geonétrique nous permettent deduire le domaine de
calcula une bite périodique dans les directions tangentielida paroi : c’est ce qui est regseng
figure 4.1. Cela induit degconomies substantielles en terme de maillage, et donc en temps de
calcul, par rappora une configuratioa plusieurs ranges de perforations.
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DOMAINE ~ <
DE CALCUL :

PAROI
PERFOREE
INFINIE

— —
1 I
(a) (b)

FIG. 4.1 -Principe des simulations. De la plaque infinie (a) au domai@eqalique (b). Les dches repesentent
les directions priodiques.

— Une configuration @riodique permet @\viter les prol#mes d’ente et sortie de domaine dans les
simulations turbulentedoin & Mahesh 1998.

— cette configurationgriodique epond naturellement au e de modle local : en ne cons@fant
que I'écoulement dans une petite zone autour de la paroi multi-gerfan s'affranchit de la
dépendance vig-vis de grandeurs globales (typiquement le atorde la range).

Plusieurs indices de l'igtet des simulationsgriodiques onéte piesengés dans le chapitre 2. lls sont

a rechercher principalement dans détxdes, celle d#liron (2009 et celle deScrittoreet al. (2007) :
les mesures dMliron (2005 montrent que Bcoulement épend de la rarée consiérée, mais surtout
pour la vitesse longitudinale, et ce principalement danéd#on loin de la paroi. Notamment, le fait que
le pic de vitesse @ au jet ne change pas peut laisser penser que le montant de &dantitouvement
injecte par le trou ne varie que peu d'une rée@ l'autre. Scrittoreet al. (2007 vont jusqua parler
de reriodicitt spatiale. lls constateggalement des variations d’'une ré&eg I'autre de plus en plus
limitées, en proche pard,mesure qu'ils €loignent du @but de la zone perfée. Tout cela va dans le
sens de I'existence d’une limite asymptotiguéecoulement autour d’'une paroi multi-pederScrittore
et al. (2007 vont méme plus loin et montrent que les profils de vitesse et d'intendgiturbulenca leur
20e range ne @pendent que de la vitesse des jets et pas de cell@deulement principal incident.
Nous reviendrons sur cette affirmation en fin de chapitre.

L'utilisation de la configuration @riodique sowdve plusieurs questions : tout d’abord, lésultats
obtenus dans cette configuration sont-ils espntatifs de €coulement de multi-perforation? Si oui,
dans quelle mesure ? Quels sont les points communs entre une configuraeelsppint spatialement
et une configurationgriodique ? Il n’est pas clair quesicoulement dans le domaine de calcadipdique
corresponde la suppose limite obser&e dans les exgiences ciées plus haut.

Pour épondrex ces questions, des simulations e®teffectiees dans un cas pour lequel desultats
experimentaux sont disponibles : la configurationMieon (2005. Ces esultats exprimentaux onété
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décrits dans une large mesure au chapitre 2tude deMiron (2005 a I'avantage d’avoiett reali€ea
Turbomeca. Elle a donete congcue pour reproduire au mieux les cagdstiques d'une paroi perfee

de chambre de combustion. Cette &spnce inclut notamment un candite aspiration, qui ref@sente

le contournement de la chambre. Les éagliés sont isothermes et l&gnétrie esta I'echelle 10 (les
perforations font 5 mm de diagtre), ce qui permet des mesures fines de la vitesse en proche paroi. Des
mesures sont disponibles déte injection de la paroi. Les car&cistiques gonetriques sont rappeés

ici. Deux canaux son&paés par une paroi, dont une partie est pé&réota paroi fait L0 mm @paisseur,
les perforations 5 mm de digtre ¢ = 5 mm). Elles sont incligesa o« = 30° avec I'ecoulement, sans
composante transversg  0°). L'espacement entre deux raes condcutives est de/d = 5.84.

La distance transverse entre deux trous d’uen® range est de&Z/d = 6.74. Les deux canaux font
h1 = he = 24 d de haut. Dans le calcul, ces dimensions sont coissrgauf pour le canal du bas, dont
la hauteur estaduiteah, = 10 d. Aucune diference avec des simulationsio, = 24 d (non pesenges)

n'a éte mise erévidence. Dans nos simulations, les inhokgaites spatiales du champ de vitesse sont
limitéesa une zone allant dg= —3d ay = 4 d. Au-dek de cette&gion, 'écoulement est globalement
uniforme. Les dimensions du domaine de calcul soesenées figure 4.2. L'origine du domaine (0,0,0)
est plaée au centre de la sortie de la perforation.

24d

2d

10d

FiG. 4.2 -Sclema du domaine de calcul. Leadhes en gras repsentent les directions démpodicité. Les
positions des profils des figures 431.8 sont repgsenés par les segments A et B.

Le point de fonctionnement sim@ikst celui écrit au chapitre 2 U; est la vitesse moyenne au centre
de chaque canal= 1, 2 et le nombre de Reynold3e; est baé surlU; et la demi hauteur du canal. Il est
calcuk en amont de la zone peréa, al I écoulement est pleinemertivklopge. Goté injection (canal 1),
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onal; = 4.5 m.s~! et Re; = 17700. Coté aspiration (canal 2), onléd = 2.26 m.s~! et Rey = 8900.
La difference de pression entre les deux canaux\é3t= P, — P; = 42 Pa. Aucune mesure deéthit
n'est disponible. Aussi, les car&ceistiques du jet onkéte calcuées par Mirora partir du maximum de
module vitesse mes@juste au-dessus de la perforation, qui vawh.s~! : le taux de soufflage et le
nombre de Reynolds du jet sont respectivemerit @@et2600. Pour les calculsgriodiques, nous avons
besoin de donges spcifiques qui sonté&kcrites dans le paragraphe suivant.

Toutes les simulationsgaliges avec AVBP sont des simulations des graradéelles. Le mogle
de sous-maille est le mete WALE, adapt a la ©solution de Ecoulement proche paroi en SGE.
Idéalement, des simulations néngues directes seraient encore mieux aelptar elles permettraient
de n’'inclure dans le calcul aucune n&bdation.

4.2 Choix de la nethode de simulation

On souhaite, dans la configuratioarjpdique pesenge figure 4.2, maintenir uecoulement typique
de multi-perforation, soit :

— Unécoulement secondaire dans le canal du dagtesse moyenne U, >,

— L'injection de fluidea travers la perforation, du canal du bas vers celui du haut,

— Unécoulement principal dans le canal du hauine vitesse moyenne U; >.
Cependant, dans une configuratigripdique, les racanismes qui font avanceetoulement dans les
directions para#llesa la paroi, typiquement les gradients de pression, sont absents. C’'est ugnmobl
classique des simulationgpodiques. D’autre part, si I'on suppose que les conditions limites en haut en
bas du domaine sont des murs (comme dans &agpce), I'injectiona travers la paroi va remplir peu
a peu le canal suieur, jusqua équilibrer la pression dans les deux canaux et annuler ainsi I'injection.
Nous avons donc besoin deethodes sgcifiques pour maintenirécoulement de multi-perforation dans
une configuration @riodique. Nous allons voir comment sont maintenuséesulements principal et
secondaire, puis l'injectioa travers la paroi perfée.

4.2.1 Maintien desécoulements principal et secondaire

On s’inspire ici de ce qui est fait en canal turbulent (par exerpte Moin & Moser, 1987 Jiménez
& Moin, 1991). En I'absence de gradient de pression longitudinélcdulement en canakpodique
s'arréete a cause du frottemerd la paroi. Pour maintenir@coulement, un terme source constant en
espace et en temps est appéaur I'equation de quanétde mouvement longitudinalel/ pour mimer
la présence du gradient de pression longitudinal qui existe dans les configuratiorérioaliqoies. Dans
nos simulations, le terme source a la forme suivante :

Uci e Umo en
Sipuy = (P Ueitle = p Umoyen), (4.1)

T

Il compare une valeur cible de quastile mouvemenp U, @ la valeur moyenne dans le canal
P Unoyen- T €St UN temps de relaxation de ce terme. Typiqguemesgya de I'ordre de dix fois le pas de
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temps. Un terme source de cette forme est applidpns chaque canal (haut et bas), avec pour chacun
une valeur de cible diffrente. Aucun terme source sul/ n’est appliqé a I'intérieur de la perforation.

4.2.2 Maintien de I'injection au travers de la paroi multi-perfor ée

Plusieurs rathodes onéte tesées pour maintenir &oulement d’injection au travers de la perfora-
tion. Deux néthodes qui fonctionnent song@illées ici. Elles onéte piesenées et compées paMen-
dez, Nicoud & Miron(2005. Dans ces deux &thodes, les termes sources sagliation de la quanét
de mouvement sont appliga pour chaque canal, commécdt au paragraphe @edent.

Maintien de I'injection par les conditions limites : méthode BC

Dans cette approche, on utilise les conditions limites pour maintenir l'injeéitiavers la paroi
perfoiee : cette rathode est bapée BC pourBoundary ConditionsPouréviter que la pression ne
change dans les deux canaugause du transfert de fluide d’'un caadlautre, on ne conséte plus des
domaines ferr@s : les parois imperéables en haut et en bas du domaine sont rer@etagar conditions
caracéristiques découlement libreThompson1990. Cette condition limite permet d'imposer @at
géréral, vers lequel Ecoulement doit tendre. Un coefficient de relaxation est atisur ne pas appliquer
brutalement cette condition éviter ainsi déventuelles&flexions acoustiques sur les conditions limites.
La condition limite inErieure se comporte comme une éetet la suprieure comme une sortie. Leur
effet est de nourrir Bcoulement secondaire en fluide et de faire sortir du canalsupw la masse injege
par le jet. Gacea ce mouvement vertical moyen, I'injectiartravers la paroi perfée est maintenue.

Maintien de l'injection par des termes sources : néthode CST

Dans cette approche, des termes sources constants en temps en espace sdg applegguations
de conservation de la masse et dmBrgie : on appelle cetteathode CST pou€onstant Source Terms
De la méme fagon que la quargide mouvement dans chaque canal est maintenue par un terme source
(paragraphe 4.2.1), on souhaite maintenir la masse totale et la pression de chaque canal autour d’'une
valeur constante. On applique al@shaque canal un terme source sur la déraitpression afin de
maintenir I'injection. Les termes sources ont la forme danpar l[equation 4.1 poup U : ils comparent
des grandeurs moyeaes de dengitet pressiom des valeurs ciblesafinies par I'utilisateur. Le #me
temps de relaxation est utili.

4.2.3 Definition du point de fonctionnement. Comparaison des rathodes BC et CST

Pour imposer les termes sources sur la quauiit mouvement longitudinale, il nous fa@fidir des
valeurs cibles pour la vitesse. Ces valeurs cibles séfihidsa partir des profils exgrimentaux. Les
donrées exprimentales deéference onétt mesuees au niveau de la neewie range de perforations.
Au niveau de cette raig, la vitesse moyenne longitudinale @glieea < U; >= 4.29 m.s~! dans le
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canal d’injection. Aucune mesure n’est disponible dans le canal d’aspiration. La cible est deasias
I’écoulement en amont des perforatiors &/, >= 2.19 m.s~!.

L’ écoulementtant isotherme, la difrence de pressiod\P = 42 Pa) permet de éfinir les valeurs
cibles de masse volumique et de pression pour les termes sources aetiedderCST ou les conditions

limites avec la nethode BC.

Les deux nethodes onéte tesées sur un maillage grossier, avec le&oh Lax-Wendroff (voir cha-
pitre 3). Seule la riethode de grération de l'injectiora travers la paroi perfée differe. Ces deux calculs
correspondent aux cas 1 et 2 du tableaeapitulatif des simulations (tableau 4.1¢gené dans la sec-
tion suivante. Cesasultats nur@riques sur maillage grossier sont obtenus au bout de plusieurs centaines
de temps convectifs. Les moyennes sont effeesusur cinquante temps convectifs environ. Essiltats
sont repoiés figure 4.3. Ce sont des profils de vitesses moyennes et fluct@edtdsen aval du centre
de la perforation, @té injection (figure 4.2, profil A). Les profils sont meéarde la paroiy = 0) au
centre du canal Iy(= 12 d). Les ésultats exprimentaux sonégalement monés.

y/d
y/d

0.0 0.5 1.0 1.5 2.0
V (m/s)

y/d
y/d

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2
Vrms (m/s)

FIG. 4.3 -Comparaisons des@hodes BC {— ) et CST (-- ). Les ésultats exprimentaux dévliron (2005
sontégalement repoés (e ). Profils de vitesse3.92 d en aval du centre de la perforationd injection.a.
Vitesse longitudinale moyenie b. Vitesse verticale moyenié c. Vitesse longitudinale fluctuaniérms. d.
Vitesse verticale fluctuantérms.

Trois conclusions peuvegtre tiges de Etude de ces profils :
— Les @sultats nurariques, dme s'’ils montrent des défences, sontés similaires. lIs ref@sentent
bien la néme structure @&coulement. Les deux&thodes sont globalemedquivalentes,
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— Les Esultats exprimentaux montrent que cette structure est proche de celle ébesdans les
experiences,
— Le maillage utili€ est manifestement trop grossier pour permettre une description correcte de
I’ écoulement : sur les profils moyens, le maillage grossier est incapable de reproduire les gradients
a la paroi obse®s dans lesésultats exprimentaux. Les fluctuations de vitesse sont fortement
sous-estiraes pes de la paroi, welles montrent de surdtales oscillations nugriques.
La conclusion la plus importante pour nous est que I'on dispose de déthodes capables de repro-
duire globalement coulement de multi-perforation. Biefirsles Esultats ne sont pas parfaits, mais
la structure grérale est bien reproduite. Parmi ces deux posgbilion choisit la rethode BC : la fi-
gure 4.3 montre que legsultats de BC sonébterement plus proches dessultats exgrimentaux. De
plus, cette rathodeévite la manipulation desquations de continutet de conservation deehergie par
l'introduction de termes sources.

Avant de comparer plus finement les dées nurédriques aux &sultats exprimentaux deMiron
(2005, on souhaite s’assurer d’obtenir LA solution correat@otre prol#me. En consigrant qu'il
existe une solution unique au prébhie complet (domaineépiodique + Methode BC), cette solution
déepend-elle de certains paratres d’ordre nur@rique ? C'est ce que nous allogsidier dans les para-
graphes suivants. L'analyse physique desuttats et la comparaison avec les degmexprimentales est
présenée au chapitre 5.

4.3 Sensibilie des simulations aux pararatres numérigues

Dans cette partie, nous allonggenter plusieurs fois leseames profils de vitesse, en faisant varier
des pararatres du calcul : sé@ma nungrique, maillage, code de calcul utdipour la simulation, nombre
de trous inclus dans le domainérpdique et enfin termes sources dans la direction longitudinale. Les
parangtres des diffrents calculs @senés dans cette partie sont regatans le tableau 4.1.

, Code Sclema : Nombre| Termes sources
Cas| Méthode L Maillage
de calcul| numérique de trous surpU
1 BC AVBP LW grossier 1 oui
2 CST AVBP LW grossier 1 oui
3 BC AVBP LW moyen 1 oui
4 BC AVBP TTGC moyen 1 oui
5 BC AVBP TTGC fin 1 oui
6 BC CDP - - 1 oui
7 BC AVBP TTGC moyen 4 oui
8 BC AVBP TTGC moyen 1 non

TAB. 4.1 -Tableau Ecapitulatif des paragtres nurériques utili€s dans les calculs psenés dans ce chapitre.
Les caracéristiques des maillages sont d@®s dans le tableau 4.2.
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4.3.1 Sclkemas nuneriques

Dans cette partie, nous allosudier I'influence du s@ma nurérique sur lesésultats. Comme

préci€ dans le chapitre 3, AVBP dispose de deuxésahs nurariques : Lax-Wendroff (LW), d’ordre 2

en espace et en temps et TTGC, d’ordre 3 en espace et en temps. Les dgnassshnt compas sur
maillage moyen (voir le paragraphe suivant sur les maillages). La comparaison sur maillage grossier ne
montre que #&s peu de diffrences. Les cas 3 et 4 du tableau 4.1 sont corsgayure 4.4. Les profils de
vitesses de la figure 4.4 sont mess2.92 d en aval du centre de la perforatiodie injection (figure 4.2,

profil A).

Les deux esultats sur maillage moyen difent par plusieurs aspects de ceugsenés sur maillage

3 3
> >
el o
~ ~
> >

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2
Urms (m/s) Vrms (m/s)

FIG. 4.4 -Comparaisons dessultats sur maillage moyen pour deuxé&etas nurariques : LW (cas 3;-- ) et
TTGC (cas 4,—). Les sultats exprimentaux déMiron (2005 sontégalement repoés (e ). Profils de
vitesse®.92 d en aval du centre de la perforation)& injection.a. Vitesse longitudinale moyenbg b. Vitesse
verticale moyenn#. c. Vitesse longitudinale fluctuantérms. d. Vitesse verticale fluctuantérms.

grossier dans la partie@©dente. Ces diirences seront dis@és dans le prochain paragraphe. Ici nous
nous concentrons sur les dfences entre les cas 3 et 4 @atas nurariques diférents). Les diffrences

sont faibles sur le profil de vitesse longitudinale moyenne (figure 4.4a). Elles sont dues principalement
a un cebit legerement plus important au travers de la perforation en TTGC (1.5% de plus). En revanche,
les autres profils @senés montrent des diéfences plus mar@es. Globalement, le jet en LW montre

une structure plus c@nente : cela s’observe tout d’abord sur la vitesse verticale moyenne (figure 4.4b).
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Nombre de| Points dansle | Taille typique des |
Nom L Y
cellules | diametre du trou| cellules dans le trou
Grossier| 150,000 5 1 mm 20
Moyen | 1,500,000 15 0.3 mm 5
Fin 25,000,000 45 0.1 mm 2

TAB. 4.2 -Caractristiques principales des trois niveaux de maillage coeréis. Colonne 2 : nombre de
tétraedres, Colonne 3 : nombre de points, en moyenne, dans letiade |la perforation, Colonne 4 : Taille
typique des ates desétraedresa l'intérieur des perforations, Colonne 5 : Distance moyenne du premier point
au-dessus de la paroi, en u@g de paroi, 6té injection.

Un fort pic de vitesse verticale est obseproche paroi. Il estéi (on I'a vu au chapitre 2 I'action des
tourbillons contrarotatifs formant la structure principale du jet, le CVP (f@@aunter-Rotating Vortex
Pair), et sities sous le jet. Les deux tourbillons provoquent un fort mouvement vertical sous le jet. Dans
le calcul avec le s@ma LW (cas 3), ce pic de vitesse verticale estéarrment fort. Le CVP estds
cohérent. Ceci seérifie sur les profils de vitesse RMS (figure 4.4c,d). Les niveaux de vitesses fluctuantes
sont un cran en dessous dans le cas 3 (LW) par rapport au cas 4 (TTGCgslu#ats obtenus dans le

cas 4 (TTGC), sont plus proches désultats ex@erimentaux dé/iron (20095.

4.3.2 Maillages

Ce paragraphe permet de comparer Esultats obtenus sur trois niveaux de maillageédéits.

Les caradristigues de ces maillages songgenées dans le tableau 4.2. Les maillages sont tous
tetraedriques. Lesétraedres sont globalemengguliers. Le raffinement maximum est ullipes de

la paroi eta l'intérieur de la perforation. La taille des mailles est constante dans une zone allant de
y = —2d ay = 2d. Plus loin de la paroi, le maillage est progressivemeanmaffire, en ne épassant
pas un rapport de 1.02 d’une cellidd’autre. La comparaison entre le maillage grossier et le maillage
moyen &t peseng parMendez, Nicoud & PoinsdR006). La comparaison entre les trois niveaux de
maillage est reprise dans le chapitre 5, avec des profils de vitessémgopaires. La figure 4.5¢sente

les profils de vitesse me®#5.84 d en aval du centre de la perforatiordte injection (figure 4.2, profil

B). La comparaison entre ces trois niveaux de maillage n’est pastude de convergence en maillage
proprement parler. Le filtrage pour la S@Ent implicite et & au maillage, on ne s’attend pasbtenir

une \éritable convergence, mais cedtieide permet deérifier si le maillage est suffisant pour capter les
principaux pnonenes physiques mis en jeuétiide des profils de la figure 4.5 et de celbsenés au
chapitre 5 permet de tirer plusieurs conclusions :

— Le maillage grossier est trop peu raffjrparticulerementa la paroi. Les gradiengs la paroi sont
compktement sous-estis. La vitesse du jet eégalement faible par rapport aux deux autres ni-
veaux de maillage. La souégolutiona l'intérieur de la perforation @galement une coaguence
sur le cebit a travers la paroi : en maillage grossier, Ebd est environ 15 % irieur au ébit
obtenu en maillages moyen et fin. Enfin, les vitesses RMS sont largement sousesestim fi-
gure 4.5¢ montre de plus un fort pic de vitesse RMS longitudinale en proche paroi : ce pic ne
repieésente rien de physique.

— Les Esultats sur maillages moyen et fin (cas 4 et 5) donnent &mstats proches. &me s'il
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FiG. 4.5 -Comparaisons des$sultats sur trois niveaux de maillage : grossier (cas4; ), moyen (cas 4—)
et fin (cas 5;------- ). Les Esultats exprimentaux déMiron (2005 sontégalement repoés (e ). Profils de
vitesse$.84 d en aval du centre de la perforation)t& injection.a. Vitesse longitudinale moyenbk b. Vitesse
verticale moyenn#'. c. Vitesse longitudinale fluctuantérms. d. Vitesse verticale fluctuantérms.

est relativement grossier, le maillage moyen est raisonnable pour capter la dynamique principale
de I'ecoulement. Toutefois, le maillage fin permet d’observer des structuréseces de petites
tailles difficilement discernables sur maillage moyen (chapitre 5).

— Les @sultats des cas 4 et 5 montrent wstbon accord avec les mesuresvieon (2005 pourV/,
Urms etVrms pres de la paroi. Pour les vitesses RMS, de€diffices sont obsexgs quand on
s’éloigne de la paroi. Ceci s’explique par la éiftnce de nature detoulement. Dans I'exgience
la zone extrieure aw film de refroidissement est directement pilée par |[Ecoulement en amont
des perforations. En amont de la zone pa&éoMiron (2005 indique qu'’il obtient uréecoulement
typigue de canal turbulent pleineme@velopge. Dans les simulations, ce n'est pas le cas. Le canal
coté injection est rempli par le fluide amepar les jets. Il n'y a pas, loin de la paroi, derivable
« écoulement principal. Notamment, le€chelles de turbulence sont de I'ordre de la taille de la
perforation, alors que dans I'e&pence, les plus grandéshelles sont de I'ordre de la hauteur du
canal.

— Les principales diffrences entre le@sultats exprimentaux et nugriques (cas 4 et 5) sont ob-
senées sur la vitesse longitudinale moyenne. L&sultats nurdriques surestiment fortemetit
En s&loignant de la parol/ décrdt ensuite de facon quasi-Baire. Comme nous le verrons, cette
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décroissance d€ a partir d’'une certaine hauteur est due au terme sourcetsrdtion de quanét

de mouvement§(4.3.5). Cependant ces termes sources n’expliquent pas les fortes vitesses ob-
senées dans le calcul. Nous pensons que ceérdifices sont duesla configuration riodique.
C’est I'accumulation de fluide appérpar la perforation qui fait augmenter la vitesse proche paroi.
Ceci est parfaitement céhent avec lesésultats exprimentaux deMiron (2005. Comme nous
I'avons vu au chapitre 2Wliron (2005 montre que d’'une rargg a I'autre, la vitesse longitudi-
nale augmente alors que les autres vitesses es|vitesse moyenne verticale et vitesses RMS)
ne varient pas d’'une ragga l'autre (figure 2.10). Ainsi, la comparaison avec la &nd1l de
I'expérience aurait dorindes diferences moins grandes entre calcul etegigmce. Cela montre
gue nos esultats vont mieux repsenter ecoulement au fur e mesure que I'on éloigne des
premeres ranges.

4.3.3 Codes de calcul

Les résultats obtenus sur maillages moyen et fin montrent deérelifftes importantes avec les
résultats ex@rimentaux sur la vitesse moyenne longitudinale. @ssiltats sont certes explicables par
I'accumulation de fluide au fur €t mesure des raggs, mais nous avons voulu nous assurer que cette
différence rétait pas un artefact du code de calcul. Il s’agit de voir si un autre code appliquadétria m
méthode de calculgriodique (BC) permet d’obtenir lesémes ésultats. La comparaison avec le code
de SGE du Center for Turbulence Research (CTR) de I'Unieedit Stanford, CDP, at effectiee
au cours du Summer Program du CTR, en 20d@ér(dezet al., 2006). Nous avons demaadc M.
Shoeybi de &aliser une simulationgriodique de multi-perforation, avec laéthode BC. Le code de
calcul utilise, CDP, est comptement diférent d’AVBP : c’est un code SGEesolvant lesquations
de Navier-Stokes incompressibleSagaut 2002. CDP utilise une rathode volumes finis, d’ordre 2,
gui conserve Energie cigtigue. La néthode nurarique est dtaillée parHam & laccarino(2009) et
Ham, Matsson & laccaring2006. Le mockle de sous-maille est une version dynamique duéteod
de Smagorinsky. Toutépare donc les deux codes de calcul. De plus, CDP estéusilis un maillage
different de ceux utiliss avec AVBP. Le maillage contient un million et demi d’hédees. Le premier
point hors paroi est sitien moyenne& y*+ = 1, cdté injection. Une trentaine de point&ctivent le
diametre du trou. Il est important de noter gqutause de la dae courte du Summer Program, les
résultats obtenus avec CDP ne sont pas cétaplent conveigs. Notamment, la vitesse longitudinale
continuaita évoluer doucemerit la fin du calcul. Leséasultats du cas 6 (CDP) songgengs figure 4.6 :
la comparaison est effe@a avec le calcul effectuen maillage moyen (cas 4). Les profils sont mesur
5.84 d en aval du centre de la perforatiote injection (figure 4.2, profil B). Les cas 4 et 6 montrent
des structures similaires. Le manque de convergence du calcul CDécleenp’obtenir les #mes
niveaux, mais les tendancada fin du calcul confirment une augmentation de la vitesse longitudinale.
Les profils de vitesse verticale moyenne et de vitesses RMS (figure 4.6b-d) montrerg bartraccord.
Plus importants encore, les aspects les plugwdfits entre lesultats AVBP et les mesures Méron
(2009 sont confirngs par le code CDP : dans la zone au-dessus du jet, les vitesses longitudinales sont
plus grandes que dans I'edgence. Il en est de @me pes de la paroia cause de I'effet d’entiaement.

Le méme type de profils de vitesse est obtenu au-dessus du jet, aveéemessanceaguliere de la
vitesse longitudinale. Le reste des comparaisoasgnées parllendezet al,, 2006) montre les fortes
similitudes entre lesasultats des deux codes.
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FIG. 4.6 -Comparaisons de$sultats sur maillage moyen en faisant varier le code de calcul : AVBP (cas 4,
---) et CDP (cas 6;—). Les Esultats exprimentaux déiron (2005 sontégalement repoés (e ). Profils de
vitesse$.84 d en aval du centre de la perforation)t& injection.a. Vitesse longitudinale moyenbg b. Vitesse
verticale moyenn#. c. Vitesse longitudinale fluctuantérms. d. Vitesse verticale fluctuantérms.

4.3.4 Nombre de perforations incluses dans le domaine de calcul

En imposant la eriodicite dans des probimes d’extension infinie, urégehelle de longueur artificielle
est introduite dans le calcul. Cetehelle de longueurépend ici de la distance entre les perforations.
Rien n’indique que le calcul ne soit pas contraint paré&aqicitt. Pour tester la@pbendance ou non
du calcula la geriodicite, nous avonséali€ un calcul griodigue avec 4 perforations incluses dans le
domaine. Ce calcul égalemengt fait a I'occasion du Summer Program du CTR en 200@1idez
et al, 200&). La figure 4.7 montre les profils de vitesa®2 d en aval du centre de la perforatiordte
injection (figure 4.2, profil A). Les profils de vitesses du cas 4 sont repen pointikes, ainsi que les 4
profils de vitesse du cas 7, téxen ligne continue. La comparaison entre les cas &t discluée en
détail dans le chapitre 5 (avégalement des profils de vitessd'autres positions), nous hous contentons
de donner ici les conclusions de ces comparaisons. Les profils de vitesses (moyennes et RMS) obtenus
avec 1 trou ou 4 trous dans le domaine sont identicuksconvergence des calculgprLes coglations
en deux points montrerigalement un bon accord (chapitre 5). Elles suggt que les griodicites ne
viennent pas briser @ventuelles interactions collectives entre les jets.&awlles intgrales dans ces
simulations sont petites devant la distance entre les perforations. Les simulaéeapgms sont donc
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FIG. 4.7 -Comparaisons des calculs incluant dans le domai@méagalique 1 trou (cas 4;-- ) ou 4 trous (cas 7,
—). Profils de vitesse®.92 d en aval du centre de la perforationdt& injection.a. Vitesse longitudinale
moyennd/. b. Vitesse verticale moyennié c. Vitesse longitudinale fluctuantérms. d. Vitesse verticale

fluctuanteV rms.

indépendantes du nombre de perforations incluses dans le domaine.

Ces Esultats sont ex@mement importants. Laégendance du calcul au nombre de jets inclus dans
le domaine de calcul nous aurait contraantonsi@rer un plus grand nombre de perforations, et aurait
invalidé les Esultats pour un trou. Notons que cetteépdndance au nombre de trous inclus dans le
domaine est valable pour l&gnétrie et le point de fonctionnement consigs. |l esta peu pes $ir que
pour des petites distances entre perforations, il faudrait cergsidn plus grand nombre de trous.

4.3.5 Influence des termes sources

Les calculs avec termes sources dans la direction longitudinale montrebit smrcomportement
particulier : U décrdt régulierement avec la distanéela paroi. Ceci est erealitt un artefact d aux
termes sources. C’est ce que montre la figure 4.8 : dans le cas 8, les termes soutttesaues ; les
résultats obtenus sont comparavec le cas 4. Les profils de vitesses sont rBe2u92 d en aval du
centre de la perforationpee injection (figuret.2, profil A). La comparaison avec et sans termes sources
est tes ineressante : elle fait appéir plusieurs conclusions cruciales pour né@rede.
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FiG. 4.8 -Comparaisons des calculs avec termes sources dans le direction longitudinale {eas) 4t sans (cas

8,---). Les ésultats exprimentaux déiron (2005 sontégalement repoés (e ). Profils de vitesse.92 d en

aval du centre de la perforationpté injection.a. Vitesse longitudinale moyenbg b. Vitesse verticale moyenne
V. c. Vitesse longitudinale fluctuaniérms. d. Vitesse verticale fluctuantérms.

— LavitessdJ qui decrdt avec la distanca la paroi est une coaguence directe de I'application des
termes sources,

— Les termes sources n'ont pratiquement pas d’'influence sur le calcul, &steptloin de la paroi,

— L'écoulement semble conggement conilé (au moins en proche paroi), par les jets. Mallgr
tentative de confiler « I'écoulement principal, ie la vitesse moyenne dans le canal, par l'in-
termeédiaire d’un terme source toulement semble uniquement pagtar les jets. Par coeguent
il n'est pas possible de codler directement le taux de soufflage (rapport de quawii mouve-
ment dans le jet sur celle deetoulement incident). Ceci rappelle I&sultats deScrittoreet al.
(2007, qui constatent que loin duetdut de la zone perfée, tous les profils de vitesse, une fois
adimensionés par la vitesse des jets, sont identiques en proche paroi.

Ces Esultats signifient qa priori, les termes sources n’apportent rien. Il est assez naturel que pour

un tres grand nombre de radgs & fortiori I'infini) il ne soit pas possible de conserver de trace de
I’ écoulement principal incident.
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4.3.6 Conclusion sur l'influence des di#rents parametres numeriques du calcul

Nous allons &capituler ici les principales conclusions de ceteesde tests :

— Le sctema 3e ordre (TTGC) adtiore les sultats par rapport au 2e ordre (LW). C'est leésoh
qui sera doenavant utili¢ pour les simulations dedtoulement autour de la paroi peder

— Le maillage grossier est trop peu raffipour permettre la prise en compte de tous l&nphenes
physiques de cé&tcoulement. En revanche, les maillages moyen et fin donnerésldtats proches,

— Les calculs@alisa I'aide d’'un autre code (CDP) sonét proches des calculs AVBP,

— Les calculs incluant 1 ou 4 perforations dans le doma@®gdique sont en&s bon accord,

— Les termes sources dans la direction longitudinale ne parvienneatpasdler I'écoulement. Les
résultats sont@&termires par la structure du jéttravers la paroi perfée. L'absence ou la psence
de termes sources ne changent paséssiltats proche paroi. En multi-perforation, au bout d’un
« grand nombre de ranges, Iecoulement n'est pilétque par les jets. Cela signifie que les seuls
paranetres &rodynamiques des simulationéripdiques isothermes de multi-perforation sont la
difference de pression de part et d’autre de la paroi geefet les caraetistiques de Bcoulement
secondaire @é aspiration.

Toute I'étude isotherme (chapitre 5) a cependai@dimerée en utilisant une version avec termes sources
sur la quantié de mouvement longitudinale, I'iegendance de€sultats au termes sources ayat
monttee tardivement. En revanche les simulations anisothermes (chapitre 7) sd#snsams termes
sources sur la quangitde mouvement.

Interpr étation des profils de vitesse longitudinale

Reste le point le plusédicat de nos simulations : le comportement de la vitesse longitudinale. Les cal-
culs sur maillages moyen et fin surestiment cette vitesse, tout en montrant de bonnes comparaisons avec
les expriences. Par un bilan de quaatile mouvement, nous tentons ici d’expliquer le comportement
obsené dans nos simulations. Nous allons effectuer un bilan de géatgimouvement longitudinale,
moyenrée en temps, sur un domaine de voluv& comprenant une partie du domaine&at(dté in-
jection). Ce domaine comprend la totaldu domaine de calcul dans les directioret = ; il commence
ay = 0 (paroi perfoée) et s’arétea une distance dogeY .

Pour simplifier, on ggligera les termes de sous-maille. Le cas sans terme source est d’aboréréonsid
On utilise le tleoeme de la divergence sur le domaine dmation : les termes faisant intervenir des
dérivations dans les directiongpodiques s’annulent. Il vient :

/ pUVds—/ ?ds:/ pUVds. 4.2)
Sh Ss Stot(y:Y)

Dans cette expression, les termes de frottement visqueugt@mégliges ailleurs que sur les parois
solides. S, désigne la surface du trou dans le plan de la pa@& ajection {f = 0). S, désigne la
partie solide de la plaque peré®. La surface totale de la plaque peg®est la somme d§), et S;.
Siot(y = Y) est la surface paralea la paroi qui ferme le domaine d’igration. Cett@quation signifie
gu’en I'absence de terme source, la qué&ndié mouvement longitudinale moyenne qui sort par le haut
du domaine est celle qui entre par la perforation, moins celle perdue par frottamaguaroi.

94



4.3 Sensibilié des simulations aux parates nurdriques

FIG. 4.9 -Domaine d’ineégration du bilan de quan&tde mouvement.

Ce calcul est&ali€ a I'equilibre. Il montre que, dans notre configurati@ripdique, [Ecoulement
loin de la paroi n’est pildt que par ce qui se passe proche (jet et frottedémparoi solide). Il ne@pend
donc pas de coulement incident, contrairement aux @sipnces. De plus, sans terme source, la vitesse
a la frontere sugrieure du domaine ne doit paspkndre de sa distance avec la paroi.

Que se passe-t-il engsence de terme source ? Notons tout d’abord que le terme sét&dgjection
est regatif. En permanence, le jet ajoute dans le cana@rseyr plus de quanétde mouvement longitu-
dinale que lecoulement n’en perd par frottement aux parois. A chaque pas de temps, la moygbhe de
dans le canal su@sieur est su@rieurea la cible. Le terme source est doregatif. En tenant compte du
terme source, quation 4.2 devient :

pUVds — / Tds + Sepuv) = / pUVds. (4.3)
s VOZ Stot(y:Y)

Sh
Cetteéquation montre que la quartile mouvement sortant par le haut du domaine est celle qui entre
par la perforation, moins celle perdue par frottenselat paroi, moins I'action du terme source. Ce terme
étant un terme volumiqueagatif, plus la limiteY” du domaine est loin de la paroi, plus la quantie
mouvement traversant la froate sugrieure du domaine est faible. Elle do#atdtre lineairement avec
la distancea la paroi. C'est ce qui est obsérsur tous les calculs avec termes sougs).

Les differences sui/ entre les simulationséiodiques et lesésultats exprimentaux sont une
congquence iavitable de I'approchegriodique. Elles &sultent de I'absence &ljuilibre dans le film
de refroidissement expimental. Il est certain que des mesuéek trenteme range de I'exg@rience
donnerait desésultats plus proches des simulations Bugues. On retrouve ici une ca@tgence
directe du choix du domaineepiodique. Toutefois, ces défences entre simulation projgeset caséel
n'auront pas forement une grande cobguence sur la mé&tisation. Comme nous allons le voir dans le
prochain chapitre, c'est le flux de quaatile mouvement appée par le jet qui est le terme principal
du flux de quant# parétal. Or cette quanétvarie peu d'une rargg a l'autre, comme le sugge la
stabilitt du pic de vitesse marquant le jet dans lesteigmces. Autrement dit, sidtoulement proche
paroi change, I'effet de la multi-perforation sur @toulement est toujours leéme, et ne épend que
peu de la range consiérée.
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Chapitre 5

Simulations numeriques isothermes

Ce chapitre prsente un article accéptians le Journal of Fluid Mechanics. Le but de cet article est
de peésenter I'analyse physique des simulations isothergaisFes dans cette ése. Apes avoir mis
enévidence dans l'introduction le besoin d’'un nédelet la cessit de grérer des donges spcifiques
pour la multi-perforation, la @thode de calcul en domainénndique est dcrite en partie 2. Des tests
numériques sont @senés en partie 3 : ils reprennent — ou cogteint — les esultats du chapitre
précdent. LEcoulement autour de la paroi pederest ensuiteégtrit (partie 4) : il s’agit de proposer une
description la plus compte possible, en incluant des informations jamaéspnées dans le contexte
précis de la multi-perforation (notammenétoulement l'intérieur des perforations edtée aspiration
de la paroi). Enfin, la partie 5 permet de donner une peea@valuation des flux non-visqueuxe$ia
I'aspiration/injection de fluida travers la paroi. C'est ce type de raisonnement qui sera repris au chapitre
suivant, consaéra la moctlisation de la multi-perforation.

Le point de fonctionnement est identiqaecelui pésengé dans le chapitre peedent. Les valeurs
cibles de quantit de mouvement pour les termes sources sont doreebasir les vitesses suivantes :
4.29 m.s~! dans le canal d'injection @19 m.s~! dans le canal d’aspiratiofj 4.2.3). Notons que dans
l'article, le taux de soufflage moyen @i/, n'est pas bassur la vitesse moyeBe sur toute la hauteur
du canal d'injection4.29 m.s~!). En effet, pour qué/, soit repésentatif de I'interaction jeétoulement
principal, la vitesse moyenne dé&toulement principal est cal@d sur une hauteuéduite ¢ d). Pour
le calcul sur maillage fin, cette vitesse moyenne estales—!.
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Large-Eddy Simulations of a generic turbulent flow with discrete effusion are reported.
The computational domain is periodic in both streamwise and spanwise directions and
contains both the injection and the suction sides. The blowing ratio is close to 1.2 while
the Reynolds number in the aperture is of order 2600. The numerical results for this fully
developed, bi-periodic turbulent flow with effusion are compared to available experimen-
tal data from a large-scale, spatially evolving isothermal configuration. It is shown that
many features are shared by the two flow configurations. The main difference is related
to the mean streamwise velocity profile that is more flat for the bi-periodic situation
where the cumulative effect of an infinite number of upstream jets is accounted for. The
necessity of considering both sides of the plate is also established by analysing the vorti-
cal structure of the flow and some differences with the classical jet-in-crossflow case are
highlighted. Eventually, the numerical results are analysed in terms of wall modelling for
full-coverage film cooling. For the operating point considered, it is demonstrated that
the streamwise momentum flux is dominated by non-viscous effects, although the area
where only the viscous shear stress contributes is very large given the small porosity
value (4 %).

1. Introduction and objectives

In gas turbines, the solid parts such as the turbine blades or the liner of the combustion
chamber are submitted to large thermal constraints and must be cooled. As pointed out
by Lefebvre (1999), the most efficient cooling system is transpiration-based: the solid
parts to be cooled are made of porous material through which cool air is injected. The
resulting uniform film of fresh gas isolates the solid parts from the hot products. However,
the application of transpiration-based technology to gas turbines is impossible because
of the mechanical weakness of available porous materials and alternative solutions are
sought for. One possibility, widely employed for combustion chamber walls, is to use
multi-perforated walls to produce the necessary cooling. In this approach (see figure 1),
fresh air coming from the casing goes through angled perforations and enters the com-
bustion chamber. The generated micro-jets coalesce to form a film that protects the liner
from the hot gases. This technique is usually called full-coverage film cooling (FCFC) to
distinguish it from the film cooling (FC) system used for turbine blades, where only a
few cooling holes are needed. FCFC corresponds to a discrete form of the transpiration
cooling approach.

1 Corresponding author: franck.nicoud@univ-montp2.fr
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COMBUSTION CHAMBER: injection side

- Hot, products Cooling film

—p  Cooling air

CASING: suction side

FIGURE 1. Principle of full-coverage film cooling: fresh air flowing in the casing is injected into
the combustion chamber through the liner perforations and forms an isolating film protecting
the internal face of the liner from the combustion gases.

When wall cooling is ensured by FCFC, the number of submillimetric holes is large
and does not allow a complete description of the generation and coalescence of the jets
when computing the 3-D turbulent reacting flow within the burner. Effusion is however
known to have drastic effects on the whole flow structure, notably by changing the flame
position and subsequently modifying the temperature field. An appropriate model is thus
needed to reproduce the effect of effusion cooling on the main flow. Such a modelling
has already been done for transpired boundary layers and extended law-of-the-wall for
moderate uniform blowing or suction is available (Piomelli et al. 1989; Simpson 1970).
However, existing models accounting for moderate transpiration can hardly been adapted
to FCFC. It is quite obvious that for a given mass flow rate per unit area 1, the injected
momentum flux per unit area is different depending on the type of injection: it will be
m?/p (with p the mass density of the injected fluid) in the case of a uniform injection
whereas of order 12 /po if the injection is through a multi-perforated plate of porosity o
(hole-to-total surface ratio). As a consequence, new wall models for turbulent flows with
effusion are required to perform predictive full-scale computations. Note also that for
practical reasons, existing models are essentially local in space: they allow the assessment
of the fluxes through a (solid) boundary at a given position based on the knowledge of
the outer flow conditions right above that same position. For example, when computing a
spatially evolving boundary layer at high-Reynolds number, a Reynolds-Averaged Navier-
Stokes (RANS) approach will use the classical logarithmic law-of-the-wall to evaluate the
local wall shear stress based on the tangential velocity at the first off-wall grid point or
cell centre. This law-of-the-wall is local in the sense that the knowledge of the distance
from the leading edge is not required for assessing the wall shear stress. To be useful
in practical RANS computations, any FCFC model should meet the same property and
relate the fluxes through the effusion plate at a given position to the outer flow quantities
at the same position, on both the suction and the injection sides. Note that despite the
numerous studies dealing with FCFC and FC, data relating wall fluxes to suction and
injection quantities are unusual.

Tables 1 and 2 give an overview of the main experimental (table 1) and numerical
(table 2) studies related to injection/suction through perforated plates: Jet in Cross
Flow (JCF); one row of holes (FC) or several rows of holes (FCFC). JCF references are
included because in the combustion chamber side of the liner, the cooling film arising
from FCFC is generated by hundreds of tiny JCF. Note however that the FCFC jets differ
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Isothermal Non-isothermal
Flow measurements ‘Wall data
JCF and FC Andreopoulos & Rodi (1984) (I) Goldstein (1971) (I)
Pietrzyk et al. (1989) (I) Eriksen & Goldstein (1974) (I)
Fric & Roshko (1994) (I) Ammari et al. (1990) (I)

Kelso et al. (1996) (I)
Smith & Mungal (1998) (I)
MacManus & Eaton (2000) (S)
Peterson & Plesniak (2004a) (S/H/I)

FCFC Yavuzkurt et al. (1980a,b) (I) Metzger et al. (1973) (I)
Gustafsson (2001) (I) Mayle & Camarata (1975) (I)
Miron (2005) (I) Crawford et al. (1980) (I)

Cho & Goldstein (1995a,b) (S/H/I)
Rouvreau (2001) (I)
Dorignac et al. (2005) (S)

TABLE 1. Major experimental studies concerning jets in crossflow (JCF), film cooling (FC)
and full-coverage film cooling (FCFC), depending on if the injection (I), the suction (S) or
the hole (H) are studied. The classification depends on the thermal characteristics (isother-
mal/non-isothermal) and on the type of data provided. Flow measurements: spatially re-
solved data is provided, e.g. temperature, velocity or vorticity fields and profiles; Wall data:
integrated or local wall data is provided, e.g. adiabatic or overall cooling effectiveness, or heat
transfer coefficient. Note that no references were found with flow measurements in a non-isother-
mal case.

Isothermal Non-isothermal
JCF and FC Yuan et al. (1999) (I) Walters & Leylek (2000) (H/I)
Schliter & Schénfeld (2000) (I) Tyagi & Acharya (2003) (H/I)
Cortelezzi & Karagozian (2001) (I) Renze et al. (2006) (H/I)
Priere et al. (2005) (I) Iourokina & Lele (2006) (S/H/I)
MacManus & Eaton (2000) (S) Peet (2006) (S/H/I)
FCFC no reference found Papanicolaou et al. (2001) (I)

Harrington et al. (2001) (I)

TABLE 2. Major numerical studies concerning jets in crossflow (JCF), film cooling (FC) and full-
coverage film cooling (FCFC), depending on if the injection (I), the suction (S) or the hole (H) are
studied. The classification depends on the thermal characteristics (isothermal/non-isothermal)
of the configuration.

from the canonical configurations of JCF in several aspects (see the review by Margason
(1993) for more details about canonical JCF):

(a) While single canonical JCF is usually designed to penetrate in the main flow and
enhance mixing, the purpose of effusion jets is to create a film to protect the wall from the
hot gases. Many jets are used to form the film, and they are oriented so that cooling air
stays next to the wall, without mixing with the main flow. Note that both configurations
are encountered in gas turbines: contrary to the small cooling jets that protect the wall,
JCF called dilution jets are designed to penetrate the combustion chamber to dilute the
combustion products in the secondary zone,

(b) In FCFC, the crossflow is not a simple boundary layer as for JCF studies but
results from the interaction between all the jets located upstream,
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(¢) The inclination of the jets in FCFC application is smaller than in JCF, modifying
the penetration of the jets as well as the interaction with the main flow (see for example
Bergeles, Gosman & Launder 1976, 1977),

(d) Because of the small length-to-diameter ratio of the holes used in FCFC applica-
tions, the flow on the injection side is strongly related to the flow in the aperture and on
the suction side (Iourokina & Lele 2006; Peterson & Plesniak 2004a; Walters & Leylek
2000). This is particularly striking in studies about discharge coefficient, where the veloc-
ity in the supply channel is one of the main parameters (Champion et al. 2005; Gritsch
et al. 2001).

In views of these differences, extrapolating the results from canonical JCF studies to
gain insight into FCFC would not be justified and specific FCFC configurations must be
considered. This is in line with Walters & Leylek (2000) who insist on the importance
of reproducing the exact geometry for film cooling studies. The aim of this study is to
generate detailed data numerically and to reach a better understanding of turbulent flows
with effusion, a first step towards the development of appropriate wall models for FCFC.

Ideally, relevant data to build FCFC models would contain detailed information about
the dynamical and thermal behaviours of the flow on both sides of the plate and would
correspond to a realistic FCFC configuration, viz. with a large array of holes submitted
to non-isothermal flow conditions. From tables 1 and 2, such data does not exist. De-
tailed flow measurements in non-isothermal situations have never been performed and the
complete configuration (suction side/hole/injection side, as in Cho & Goldstein 1995a,b)
has been rarely considered. Only Peet (2006), Iourokina & Lele (2006) and Peterson &
Plesniak (2004a) detail the flow on the suction side, in the aperture and on the injection
side. However, only one row of holes is considered and all the flow on the suction side
is forced through the holes, as in FC applications. Few studies concern the suction side
of the plate: MacManus & Eaton (2000) treat the suction of a laminar boundary layer
by an isolated hole and a small array of holes, in an isothermal configuration. Dorignac
et al. (2005) propose global measurements and correlations of the Nusselt number on
the suction side of a multi-perforated plate. However, the aspiration is performed from a
medium at rest, which is not representative of the real conditions in the casing of a gas
turbine.

Most of the experimental studies concerning discrete-hole film cooling address the case
of a single row of holes (cooling application for turbine blades) so that only few studies
dealing with several rows configurations are available. All the spatially resolved aero-
dynamic measurements available correspond to large-scale isothermal flows (Gustafsson
2001; Miron 2005; Yavuzkurt, Moffat & Kays 1980a,b). Moreover, experimental studies
addressing the thermal behaviour (evaluation of cooling effectiveness or heat transfer
coefficient at the wall) do not provide any flow measurements (Cho & Goldstein 1995a,b;
Crawford, Kays & Moffat 1980; Mayle & Camarata 1975; Metzger, Takeuchi & Kuenstler
1973) or insufficiently resolved ones (Rouvreau 2001). Note however the very interesting
work by Cho & Goldstein (1995a,b), who estimated the local wall heat transfer on the
back surface (suction side), the holes and the exposed surface (injection side) on both
FC and FCFC configurations.

Numerical capabilities have increased during the last years and RANS simulations of
FCFC with several rows (7 for Papanicolaou et al. (2001), 10 for Harrington et al. (2001)
and 12 rows for Errera & Chemin (2004)) have been performed. These simulations prove
the ability of numerical codes to reproduce effusion flows. However, the idea of designing
wall models by using RANS based data remains questionable. As long as only a few num-
bers of holes are considered, Large-Eddy Simulations (LES) can be performed in place of
RANS calculations in order to gain insight into the jet-mainstream interaction. Recently,
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LES of single jets in crossflow have been performed by Tyagi & Acharya (2003), Iourokina
& Lele (2006), Peet (2006) and Renze, Meinke & Schréder (2006), using periodic bound-
ary conditions in the spanwise direction to mimic a row of cooling jets. Iourokina & Lele
(2006), Peet (2006) and Renze et al. (2006) have included the complete geometry (cooled
channel, hole and plenum) used respectively by Pietrzyk, Bogard & Crawford (1989) and
Sinha, Bogard & Crawford (1991) in the reference experiments. Note that only one row
of holes is considered in these studies, which focus more on turbine blade FC than on
combustion chamber wall cooling.

From the short literature overview presented above, the following comments can be
made, regarding the understanding and modelling of FCFC:

(a) no detailed data about non-isothermal FCFC can be found in the open literature
(apart from RANS results); only measurements of cooling efficiency and wall heat transfer
are available. This is mainly because large temperature gradients impose small scale
facilities for which achieving spatially resolved measurements is extremely challenging.
A good way to proceed would be to rely on Direct Numerical or wall-resolved Large-
Eddy Simulations (Mendez & Nicoud 2007). However, lack of experimental data remains
problematic for obvious validation reasons,

(b) even in the isothermal case, only a few studies focus specifically on FCFC and for
these particular studies, only injection side results have been reported. Moreover, only
Miron (2005) used a supply channel on the suction side, with only part of the secondary
flow passing through the holes. In Yavuzkurt et al. (1980qa,b) and Gustafsson (2001),
the fluid injected through the holes flows on the suction side in a plenum, with very
small velocity. Detailed data relevant to the suction, aperture and injection regions is
still lacking for FCFC, even in isothermal situation. Such data is needed to support the
development of wall models able to represent the effects of effusion on both sides of the
plate,

(¢) a common difficulty in analysing experimental or numerical results relevant to
FCFC is the dependency of the results on the position of the row where the flow is
investigated. Several studies confirm the necessity to account for several rows before
the FCFC situation is reached: Miron (2005) shows that the velocity profiles are still
evolving after 10 rows of holes, while measurements have shown that cooling effectiveness
stabilises only after a large number of rows (approximately 15 for Mayle & Camarata
1975; Rouvreau 2001). Although 10-15 rows are often considered to be enough to study
FCFC (Bazdidi-Tehrani & Andrews 1994; Crawford et al. 1980; Metzger et al. 1973;
Miron 2005), the independence of the results on the row position within the whole array of
holes was never observed in previous studies and to the author’s knowledge the existence
of such ‘self-similarity’ is still an open question. This situation makes questionable the
generality of the conclusions drawn from the investigation of spatially evolving boundary
layers over multi-perforated plates. Moreover, it is in contradiction with the development
of a wall model that is local in space and provides the fluxes through the effusion plate
independently of the position on the perforated plate.

Due to the overall lack of relevant data, this is the authors’ viewpoint that the isother-
mal case should be considered until more maturity about FCFC has been reached. No-
tably, gaining insight about the aspiration and aperture flow structure still remains to be
achieved in the isothermal FCFC case. Moreover, obtaining data where the row number
is not a parameter of the problem would introduce new perspectives in terms of FCFC
modelling. It is the objective of this paper to address these issues. More precisely, a
synthetic flow relevant to FCFC is computed by wall-resolved Large-Eddy Simulation.
The configuration corresponds to a bi-periodic flow where both the aspiration and the
injection sides of the plate are computed. Because periodicity is assumed in both direc-



6 S. Mendez and F. Nicoud

a

CALCULATION
DOMAIN

PRIMARY FLOW

» 24d

|
1
~ Yy
SECONDARY FLOW L&’
4

FIGURE 2. From the infinite plate to the ‘bi-periodic’ calculation domain. (a): Geometry of
the infinite perforated wall. (b): Calculation domain centred on a perforation; the bold arrows
correspond to the periodic directions. The dimensions of the computational domain are provided.

tions tangential to the plate, this flow corresponds to a case where the number of rows
tends to infinity and the row position along the plate is no more a relevant parameter.
The configuration of interest is described in § 2 along with some numerical details about
the LES code. Velocity profiles are presented in §3, where the similarities/differences
between the classical situation with a finite number of rows and the present synthetic
flow are highlighted. A detailed description of the flow features is provided in §4 and an
analysis of the results in terms of wall modelling is presented in § 5.

2. Numerical method

Results in the open literature show that the effusion flow highly depends on the con-
figuration of interest: the flow at the end of a ten-row plate would be different from the
one of a twenty-row plate. This situation is hardly tractable from a modelling point of
view and not convenient for practical applications; the flow structure in three dimen-
sional combustion chambers is neither simple nor known a priori, making the notion
of number of upstream rows a fuzzy concept. Thus it has been decided to consider the
asymptotic case where the flow is independent of the hole considered. The simulation
is then designed to reproduce this ‘fully-developed’ turbulent flow with effusion. This
choice presents several advantages:

(a) The computational domain may contain only a small number of perforations (for
example one), with periodic boundary conditions to reproduce the whole geometry of
an infinite plate, as it is suggested in figure 2. Due to the staggered arrangement of the
perforations, the computational domain is diamond-shaped,

(b) The difficult question of the inlet and outlet boundary conditions in turbulent
simulations (see Moin & Mahesh 1998) is eluded,

(¢) The computing effort is drastically reduced compared to spatially evolving flow,
because the computational domain is smaller.

With such a periodic calculation domain, the objective is to have information about
the structure of the flow far from the first rows, when the film is established. However,
this periodic option raises a problem: natural mechanisms that drive the flow, such as
pressure gradients in the periodic directions, are absent. The flow has to be generated
artificially in a way that does not modify the details of the flow structure.
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2.1. Generation of a periodic flow with effusion
2.1.1. Ingection through the hole

In experiments, channels are bounded by impermeable walls at the top and at the bot-
tom. If used in conjunction with periodic boundary conditions in the tangential directions,
this outer condition prevents the flow from reaching a statistically steady state with ef-
fusion, because the net mass flux through the perforation tends to eliminate the pressure
drop between the cold and the hot domains. In the present simulations, characteristic-
based freestream boundary conditions (Thompson 1990) are used at the top and bottom
ends of the domain in order to impose the appropriate mean vertical flow rate. Note that
Mendez, Nicoud & Miron (2005) compared this boundary condition-based strategy to
another, source terms-based, methodology and that the independence of the results on
the method used to sustain the effusion was demonstrated.

2.1.2. Primary and secondary flows

For classical, periodic channel or pipe flows simulations, a volumetric source term
S(pv) is added to the streamwise momentum conservation equation in order to mimic
the effect of the mean streamwise pressure gradient that would exist in a non-periodic
configuration. The source term is constant over space. For example, it can have the
following form:

(p Utarget - P Um,ean)

T
The source term compares a target momentum value, p Usgrget, with the spatial-averaged
momentum in the channel, pUpcqn. The time scale 7 characterises the relaxation of
P Unean towards its target value. This approach can be generalised to the case of an
effusion configuration, making use of a source term of the previous form in each channel
to generate the primary and the secondary flows and no source term within the hole. Note
however that no source term is required in the aspiration side since the target velocity
for the secondary flow can be imposed through the boundary condition at the bottom
end of the domain; it is then convected throughout the bottom channel without the need
of extra external forcing.

Spuv) = (2.1)

2.2. Numerical simulations

The smallest domain that can reproduce the geometry of an infinite plate with staggered
perforations contains only one hole and is diamond-shaped (see figure 2). In the present
isothermal simulations, the computational domain is divided into two channels. The
upper one, denoted by ‘1’, represents the combustion chamber, with a primary flow of
"hot’ gases. The second one, denoted by ‘2’ represents the casing, with a secondary flow
of ’cooling’ air. The height of the channels are h; = 24d and hy = 10d respectively,
where d = 5 mm is the diameter of the cylindrical aperture. The upper and lower limits
of the domain are far enough from the zone of interest to avoid any spurious effect of
boundary conditions on the flow near the perforated plate. The channels are separated
by a perforated plate of thickness 10 mm, the aperture being angled at a, = 30° with
the plate, in the streamwise direction, without any spanwise orientation. The thickness
of the plate being 10 mm and holes being angled at 30° with the plate, the hole length-
to-diameter ratio is 4. The diagonals of the computational domain are z =0 and z = 0
and their lengths equal the hole-to-hole distance, viz. 11.68 d in the streamwise direction
(z = 0) and 6.74d in the spanwise direction (z = 0). The centre of the hole is located
at =0, y =0, z = 0 for the injection side (hole outlet) and at x = —3.46d, y = —24d,
z = 0 for the suction side (hole inlet).



8 S. Mendez and F. Nicoud

Name Number of Cells Hole points Hole size y™
COARSE 150,000 5 1 mm 20
MEDIUM 1,500,000 15 0.3 mm 5

FINE 25,000,000 45 0.1 mm 2

TABLE 3. Main characteristics of the three grids considered. Column 2: number of tetrahedral
cells, Column 3: typical number of points along the hole diameter, Column 4: typical cell size
within the hole, Column 5: average location of the first off-wall point in wall units (injection
side).

The characteristics of the three grids used to represent the flow domain are reported
in table 3. In all cases, the mesh contains essentially isotropic tetrahedral cells, without
particular direction of stretching. Since the expected flow structure is 3D and complex,
the size of the cells is kept roughly constant within the aperture and wall regions (—2d <
y < 2d) so that the numerical errors are kept to their minimum is the region of interest.
Further from the solid wall, the mesh is stretched in order to minimise the total number
of degrees of freedom, the cell-to-cell volume ratio being always less than 1.02.

The main characteristics of the simulations discussed in this paper are gathered in
table 4. Runs A, B and C correspond to the 1-hole configuration depicted in figure
2 (right) and discretised respectively by the COARSE, MEDIUM and FINE meshes
described in table 3. By making use of a bi-periodic computational domain containing
only one hole, one enforces the hole-to-hole distance to play a major role in the simulation.
Any turbulence length scale greater than half the domain size would not have enough
room to appear and, more importantly, jet-to-jet interaction cannot take place. The aim
of Run D, which corresponds to a 4-hole computational domain obtained by duplicating
the MEDIUM mesh twice in each tangential direction, is to assess how the results are
modified, if they are, by the choice of a 1-hole bi-periodic domain. In order to save CPU
time, the initial condition for this 4-hole computation (Run D) is a four times duplicated
version of an established solution from the 1-hole simulation (Run B).

The values of discharge coefficient C'p and blowing ratio are reported in table 4. The
discharge coefficient Cp is related to the pressure difference AP between the secondary

and primary channels. It is Cp = 1/ijjz/2 AP, where Vj is the bulk velocity in the jet

and p; = 1.13 kg m~3 is the mass density in the jet. Note that variations of pj in the
calculation are small due to the isothermal configuration. Two ways of calculating the
blowing ratio are reported: M is the ratio between the velocity in the jet core (measured
3 diameters downstream of the hole centre) and the velocity at the centre of the primary
channel while Mj, is the ratio between the bulk velocity in the hole and the bulk velocity
in the region where the jet and the main flow interact (0 < y < 6d), viz. U; ~5.0m s 1.
These two numbers convey essentially the same information, M}, being more precisely
defined and less sensitive to local changes; M was added to facilitate the comparison
with the experimental data where the bulk velocities are not available. The bulk velocity
in the ‘hot’ stream is close to Us ~ 2.2m s~ .

Based on the bulk velocity in the ‘hot’ stream and the streamwise distance between
two holes, the flow through time is F'TT" = 0.0117 s. All the statistics presented in this
paper have been accumulated over 23 FTT. Regarding Run D, the statistics have been
accumulated from the 32"¢ FTT after the initialisation of Run D from a snapshot of Run
B. It is assumed that any jet-to-jet interaction would have had enough time to appear
during the total of 55 FTT that have been computed. Since a detailed analysis of the
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Run Domain Grid Cp V;(ms™') AP Pa) M M,

A 1-hole COARSE 0.56 4.85 43 1.53 1.07
B 1-hole MEDIUM  0.67 5.67 41 1.58 1.12
C 1-hole FINE 0.69 5.84 41 1.58 1.17
D 4-hole MEDIUM  0.67 5.67 41 1.58 1.12

TABLE 4. Main characteristics of the presented simulations.

snapshots over the simulation showed no such event, it is believed that the micro-jets are
not subjected to collective interaction, at least for the operating point considered in this
study. Note that unless otherwise stated, the flow through time, the bulk velocity in the
hole V; obtained in Run C (V; = 5.84m s~!) and the diameter of the hole are the time,
velocity and length scales.

All simulations are carried out with the LES code AVBP developed at CERFACS
(www.cerfacs.fr/cfd/avbp_code.php). It is based on a fully explicit cell-vertex formula-
tion and solves the compressible Navier—Stokes equations on unstructured meshes for the
conservative variables (mass density, momentum and total energy). AVBP is dedicated
to LES and has been widely used and validated in the past years in all kinds of config-
urations (Moureau et al. 2005; Schmitt et al. 2007; Schonfeld & Rudgyard 1999), and
notably in jet-in-crossflow cases (Priere et al. 2005, 2004). The present simulations are
based on the WALE sub-grid scale model (Nicoud & Ducros 1999), which provides the
appropriate damping of the sub-grid scale viscosity in the solid walls region. The numeri-
cal scheme is the TTGC scheme (Colin & Rudgyard 2000): this essentially non dissipative
scheme was specifically developed to handle unsteady turbulent flows with unstructured
meshes. It is third order accurate in both space and time. The solid wall that represents
the perforated liner is an adiabatic non-slipping wall. The boundary conditions at the
lower and upper limits of the domain are characteristic-based freestream conditions. In
the simulations, the desired conditions are obtained by imposing the streamwise bulk
velocities (spatial and time-averaged velocities) in the two channels thanks to constant
source terms and the pressure drop thanks to the upper and lower boundary conditions.
The relaxation time value for the source term (see Eq. 2.1) is approximately 7 = 10 At
for all the computations, where At is the explicit time step of the time integration as
given by the CFL stability criterion (CFL is fixed to 0.7 to ensure the stability of the
numerical scheme).

The geometrical and flow characteristics described above have been chosen to allow a
comparison with the isothermal experimental data of Miron (2005). The so-called LARA
experiment consists in two channels of height h = 120mm and width [ = 400 mm sep-
arated by a plate perforated with twelve rows of holes of diameter 5mm (0.5mm is a
typical value for gas turbines). The operating point considered in this paper is such that
the pressure drop across the plate and blowing ratio are AP = 42 Pa and M = 1.54
respectively. The section containing the perforated plate is preceded by two long ducts:
when reaching the test section, the flows correspond to fully developed channel flows
in each duct. The Reynolds number for the primary ‘hot’ flow (based on the duct cen-
treline velocity and the half height of the rectangular duct) is Re; = 17750, while it is
Rey = 8900 for the secondary ‘cold’ flow. The Reynolds number in the hole, based on the
momentum in the jet core and the hole diameter is Re, = 2600. Further details about
this experiment can be found in Miron, Bérat & Sabelnikov (2004) and Miron (2005).
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FIGURE 3. Projected location of the profiles displayed in the paper: (a), (b), (c), (d) and (e). The
streamwise (z/d) and spanwise (z/d) locations of the points are reported in the table. Profiles
are measured from the wall (y/d = 0) to the centre of channel 1 (y/d = 12). The dashed line
represents the projection of the calculation domain.

3. First-order statistics

In this section, low order statistics from Runs A, B, C and D are analysed in order
to establish the numerical accuracy of the numerical data. Comparisons with the experi-
mental measurements of Miron (2005) are provided when possible. The ninth row of holes
has been chosen for this purpose because it is the location where measurements are most
numerous. Note however that the experimental results depend on the row considered so
that a perfect agreement cannot be expected with the numerical results for which the
row position within the plate is not a relevant parameter. Establishing the numerical
accuracy of the LES data by comparing runs A-D is thus a necessary step. Once the
numerical accuracy is established, the numerical/experimental comparisons can serve as
a mean to investigate the differences between a spatially evolving and a homogeneous
turbulent flow with effusion.

3.1. One-point statistics

The five locations where statistics profiles will be displayed are shown in figure 3. Positions
(a)-(d) belong to the mid-plane of the computational domain and are aligned with the
computed jet, either upstream or downstream; (e) is located 1.5 d apart from the jet exit.

Three levels of grid are compared in figures 4 and 5. Overall, the differences between
Runs B and C (MEDIUM-FINE) are very small compared to the differences between
Runs A and B (COARSE-MEDIUM). As an illustration, the overall difference in the
streamwise velocity is 0.065 V; between Runs A and B while it is only 0.017 Vj; between
B and C. In figure 5, the level of vertical velocity and velocity fluctuations is clearly
smaller for Run A while Runs B and C are very similar (the experimental results will be
discussed later in section 3.3). Although the concept of grid convergence is not clearly
defined for LES without explicit filtering, these results indicate that the MEDIUM grid is
enough to reproduce the main features of the flow considered, the FINE mesh providing
the most detailed results. From figure 4(a), the flow upstream of the hole is affected
by the presence of the cooling film formed by the former jets, at least for y < 6d.
The interaction between this incident flow and the jet is observed in figure 4(b). High
values of velocity are observed at the outlet of the hole (near y = 0). The jet strongly
modifies the streamwise velocity profile downstream of the hole, as shown in figure 4(c).
The characteristic form of effusion profiles is observed, with a peak (y/d ~ 1) marking
the jet just upstream, and a second peak that represents the film created by injection
through the former holes (y/d ~ 3). This second peak is more pronounced in the coarse
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FIGURE 5. Velocity profiles: comparison between experimental results (e ), Run A (--- ), Run
B(—)and Run C (- ). (a): time-averaged vertical velocity at station (c), z = 2.92d,

(b): time-averaged vertical velocity at station (d), z = 5.84 d, (c): streamwise RMS velocity at
station (c), x = 2.92d, (d): vertical RMS velocity at station (c), z = 2.92d.

grid results (Run A). Further downstream (figure 4d), the jet looses its strength and
progressively mixes with the film. Also, the velocity near the wall increases compared
to figure 4(c¢); this is an effect of the entrainment process (see for example Yavuzkurt
et al. 1980a): when the blowing ratio is high enough (typically greater than 0.5), the
jets separate and penetrate deeply in the boundary layer. The main flow bypasses the
jet and experiments a movement towards the plate, resulting in negative values of wall-
normal velocity around the jet (see §4.4 and 4.5). An effect of the entrainment process
is to reattach the main flow downstream of the jet, inducing the increase in streamwise
velocity observed in figure 4(d).

Regarding the potential effect of the number of holes included in the bi-periodic do-
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main, it is important to note that the 1-hole (Run B) and 4-hole (Run D) configurations
lead to very similar results. This is illustrated in figures 6 and 7 where the profiles of the
averaged and root-mean-square (RMS) streamwise and normal velocity components are
shown for two locations: one downstream of the hole (position (d) in figure 3), and the
second one on the side of the hole (position (e) in figure 3). In these plots the profiles
corresponding to the four holes of the 4-hole computation are represented by the same
line type (solid) since there is no statistical difference between these profiles. The differ-
ences observed are due to the lack of statistical convergence and provide an easy way to
estimate the statistical uncertainty in the plotted profiles. Given this error bound, there
is no difference between the 1-hole and the 4-hole computations. The same conclusion
was drawn for all the one point statistics comparisons performed between the two con-
figurations. Note in figure 7(b) the negative normal velocity in the region 0 < y < 2d
and large streamwise velocity very close to the wall in figure 7(a). These features result
from the bypass by the main stream of the two jets upstream position (e) and located
at (x = —5.84 d,z = 0) and (x = —2.92 d,z = —3 d). Regarding the RMS of velocity at
position (e), there is a peak very close to the wall for the streamwise component, while
the maximum of the normal fluctuations is as far as 3 diameters away from the wall,
with a secondary peak very close to the wall as well. Using the local friction velocity
as a velocity scale, the peak of streamwise RMS is located at 13 wall units from the
solid boundary and its value is close to 3.2. This suggests that at location (e) where the
effects of upstream jets are not felt directly, the classical wall scaling holds reasonably
and the classical wall turbulence structure tends to be recovered. Note however that the
value of the secondary peak in normal RMS corresponds to 0.012 Vj; or 0.25 wall units, a
value smaller than the classical value close to unity in wall bounded turbulent flows. One
reason could be that the redistribution process via the velocity pressure fluctuations does
not have time enough to operate. In any case, the flow structure in position (e) is closer
to the classical solid wall situation than position (d) where the mean and RMS profiles
are dominated by the jet. Indeed, from figure 6(c,d), the location of maximum velocity
fluctuations is roughly 1.3 diameter above the plate where u;,s and vy,s share the same
value, viz. 0.16 Vj; in local wall units, this corresponds to 3.5 for the peak value and 110
for its distance to the wall, very far from the classical values for attached turbulent flows
(except for the peak value of ).

3.2. Two-point correlations

Typical streamwise autocorrelation coefficients for the streamwise and normal velocity
components (Cy, and Cy) are depicted in figure 8. These profiles were obtained by post-
processing 50 independent solutions of the 4-hole run and 104 1-hole run snapshots. The
four hole regions in the 4-hole run were subsequently averaged together to obtain the
presented results. In the centre of figure 8, the reference points location for the compu-
tation of the streamwise two-point correlations is also depicted. In one case (figure 8a,c)
the reference point (which corresponds to zero streamwise distance in the figure) is lo-
cated above a hole and the end point is located above the next hole in the downstream
direction. In the other case (figure 8b,d), the reference point is located at half the dis-
tance between two consecutive lines of holes. The lines over which the correlations were
computed are located 1.2d above the injection plate. The streamwise hole-to-hole dis-
tance, 11.68d, is used to make the streamwise distance dimensionless. All graphs show
a decrease of the autocorrelation coefficients, which reach small values before half the
streamwise hole-to-hole distance. Note that the effect of the periodic boundary condi-
tions clearly appears in the 1-hole case with values of autocorrelation coefficients going
to 1.0 at a scaled streamwise distance of 1.0. This behaviour is not observed for the 4-
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computations at position (d) in figure 9 (viz. in between two consecutive holes in the spanwise
or streamwise direction): (a): time averaged streamwise velocity, (b): time averaged normal
velocity, (c): RMS of streamwise velocity, (d): RMS of normal velocity.
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normal velocity.

hole results where the points located one streamwise hole-to-hole distance apart are not
correlated. Figures 8(a,c) suggest that in Run D, with 4 holes computed, no jet-to-jet
interaction occurs, supporting the idea that the use of a periodic domain containing one
aperture does not break any natural interaction. In general, with the exception of the
periodicity effect, no major difference appears between the 1-hole and the 4-hole runs.
Note however that non-negligible differences between the 1-hole and the 4-hole runs are
sometimes visible (for example in figure 8(a) at a reduced separation of 0.1). Given the
very good agreement observed previously for the time-averaged and RMS of streamwise
and normal velocity components (figures 6 and 7), these differences are most likely due
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FIGURE 8. Streamwise autocorrelation coefficients for the streamwise [plots (a)&(b)] and normal
[plots (c)&(d)] velocity components from the 1-hole ( ——- , Run B) and the 4-hole ( — ,
Run D) computations at 1.2 diameter above the liner for paths I [plots (a)&(c)] and II [plots
(b)&(d)]. The sketch in between the plots depicts the paths along which the correlations have
been computed.

to a lack of statistical convergence. From a physical point of view, figure 8 also suggests
that the micro-jets have a strong effect on the turbulence structure. Turbulent integral
length scales Ly, and Ly, can be assessed by integrating C,, and Cyy from 0 (reference
point) to 0.5 (half the hole-to-hole streamwise distance): this leads to Ly, = 0.7d and
Ly, =0.35d for line I and L,, = 1.1d and L., = 0.7d for line II. Two conclusions can
be drawn from these assessments: (a) the turbulent integral length scales Ly, and Ly
are always of order d and not of order of the hole-to-hole distance, (b) the turbulent in-
tegral length scales are significantly (30-50%) smaller along lines crossing the micro-jets
and larger otherwise. Although not displayed, spanwise autocorrelation coefficients have
been calculated too. No major difference between the 1-hole and 4-hole results could
be observed, the agreement being actually better than for the streamwise two-points
correlations presented in figure 8.

Single-hole computations with periodic boundary conditions allow to account for the
effect of the jets contained in the neighborhood of the jet considered: it is known that jet
interaction can considerably modify the jets behaviour (see for example Yu, Ali & Lee
2006). However, long-distance interactions, such as acoustic interactions (as in Staffel-
bach, Gicquel & Poinsot (2006), with flames exciting each other in a periodic simulations
of a gas turbine combustion chamber) cannot be reproduced. In the present paper, such
type of collective interactions has not been observed in the 4-hole computation, support-
ing the idea that the 1-hole computation performed with the finest grid (Run C) indeed
contains all the physics relevant to the turbulent flow over the infinite perforated plate
considered. Note however that this conclusion cannot be true for all the geometries. Fig-
ure 8(b) shows for example that if the hole streamwise spacing was twice smaller, Cy,
would clearly be controlled by periodicity. It is difficult to state for which conditions
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FIGURE 9. Zoom on the ninth row of the experimental test rig. Projected location of the profiles
measured in the experiment: (a), (b), (c) and (d). The streamwise (z/d) and spanwise (z/d)
locations of the points are reported in the table. Profiles are measured from the wall (y/d = 0)
to the centre of channel 1 (y/d = 12). The projection of the computational domain ( —=-- ) is
also represented.

jet-to-jet interactions may occur, but small row-to-row spacing (typically of order 3-4d)
would probably necessitate computations including a larger number of holes.

3.3. Spatially evolving versus homogeneous flow

From the previous sections, one can conclude that the computational domain and spatial
resolution are appropriate for the flow of interest. Note also that the same flow con-
figuration has been computed with another LES code (Ham & Iaccarino 2004), called
CDP and developed at the Center for Turbulence Research (Stanford University, Cal-
ifornia). The detailed comparison is presented in Mendez et al. (2006). The very good
agreement between the two codes strongly supports the idea that numerical or sub-grid
scale modelling errors have no significant effects on the results presented in this paper. It
is then justified to consider Run C as a reference solution relevant to a bi-periodic (fully-
developed) turbulent flow with effusion. The next natural question to address regards
the similarities/differences of this flow compared to the more classical spatially evolving
configuration where the position within the array of holes is a relevant parameter.

In the LARA experiment, Miron (2005) investigated the flow within two parallel chan-
nels separated by a 12-rows perforated plate. The experimental data base provides ve-
locity profiles in the streamwise and vertical directions on the injection side of the plate,
at row 9. Comparisons are made with experimental profiles at locations (a), (b), (c) and
(d) of figure 3 and recalled in figure 9. Note that no measurement is available at position
(e). From figures 4 and 5, a general good agreement is obtained between the simulations
and the experiment. Surprisingly, Run A (COARSE grid) seems to better reproduce the
experimental data than Runs B and C (finer grids). However, the near-wall region is
not discretised finely enough: this leads to important errors on the velocity gradient at
the wall (figure 4d) as well as a significant under-estimation of the velocity fluctuations
(figure 5¢,d). These errors are also related to an insufficient description of the vortical
structure of the flow, the entrainment process being not correctly reproduced with the
coarsest grid.

Regarding Runs B and C (MEDIUM and FINE mesh), the behaviour of the streamwise
velocity in the near wall region is well represented: the velocity peak due to the jet is
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FIGURE 10. Experimental measurements: (a): perforated zone of the LARA plate with the
measurements locations (+ ,¢ , ® ;0 ), (b): time-averaged streamwise velocity profiles evolution
in the injection region: + : fifth row, ¢ : seventh row, e : ninth row, o: eleventh row. Profiles are
measured 3 diameters downstream of each row, on the centreline plane.

located as in the experiment (figure 4¢) and the RMS peak is well reproduced (figure 5¢)
in both shape and level. At the same time, significant differences can be found in the film
core region (y > 2d) where the numerical streamwise mean velocity is systematically
larger than the experimental values. A closer investigation of the experimental data
base supports the idea that this difference is mainly due to the difference between the
configurations that are studied: recall that simulations characterise the flow around an
infinite perforated plate while measurements correspond to the ninth row of a spatially
evolving flow. From figure 10, which displays the mean streamwise velocity profiles at
several locations along the perforated plate, the velocity of the film core (above the jet)
tends to increase with the number of upstream rows. Measurements are performed 3
diameters downstream of the centre of the hole located in the middle of each row, far
from the lateral walls (see figure 10a). Velocity profiles show the formation of a film
created by effusion through the plate. The jets interact together to form a film that
develops in the ‘hot’ side, modifying the primary flow in the neighborhood of the plate.
Time-averaged streamwise velocity profiles (figure 10b) are characterised by three peaks:
the first one (P,), next to the wall, represents the jet core (y/d ~ 1). The second peak
(y/d =~ 3) represents the film core (Py,), which results from the interaction of all the
upstream jets with the main flow. The presence of a secondary velocity peak, located
below the jet core and due to the entrainment process, can also be observed (P.) at
y/d =~ 0.5.

An important feature visible from figure 10 is that the peaks behave differently: the
peak related to the jet just upstream does not change a lot from one row to the other,
whereas the peaks corresponding to the film core and the entrainment process are highly
influenced by the number of rows upstream of the measurement location. Since P, is
related to the jet just upstream and the flow rate is roughly uniform along the plate, this
peak does not depend on the position over the plate. On the contrary, Py, and P. are
directly related to the velocity of the main flow just upstream the hole and thus their
amplitude depend on the number of row upstream, viz. on the position over the plate. It
is also obvious from figure 10 that the experimental results are not established at row 9:
the jet core is rapidly established, but peaks Py, and P, continue to evolve. Now, since in
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the computation these peaks have reached an established state because of the enforced
periodicity in the streamwise direction, a significant difference is found between the two
data sets (figure 4c,d), the streamwise velocity near peaks Py, and P. being larger in the
bi-periodic case. Note that this accumulation effect is not reproduced in the coarse grid
simulation, as the accumulation of fluid near the wall is a consequence of the entrainment
process. This explains the fortuitous better agreement observed for the coarse resolution
(Run A) in the film core region (figure 4).

Although differences in the mean streamwise velocity appear between the synthetic
flow and the spatially evolving situation, it is fair to believe that conclusions drawn
from the simulations do not apply only to ‘infinite’ configurations. Even if the film still
evolves after 11 rows (figure 10), the peak marking the jet upstream is established very
quickly, after only 5 rows. It is thus expected that the momentum flux induced by the
jet does not change much as a function of the row number. The viscous fluxes at the
wall probably need a larger number of rows to be established, but their contribution is
small (see §5) compared to the inviscid term for blowing ratio greater than unity (this
conclusion does not hold for cases with blowing ratio much smaller than unity but they
are not representative of practical FCFC applications). Thus it is expected that any
model built from the present numerical data would be useful even for FCFC plates with
a moderate number of rows (5-10 say).

At last, for quantities that are not directly affected by the accumulation effect due
to the periodicity enforced in the streamwise direction, comparisons between the two
configurations show a very good agreement for the fine grids, as shown for the time-
averaged vertical velocity (top of figure 5) for stations (¢) and (d) or for the RMS velocities
(bottom of figure 5).

4. Flow structure

The complete flow structure is detailed in this section, focusing on all the three regions
that compose the effusion cooling configuration: suction side, aperture and injection side.
The vortical structure of the flow, which is a topic of particular interest in jets in crossflow
is also described. Results from the FINE grid (Run C) have been used in this section
since they contain more small scale information and provide the most complete flow
description.

4.1. General flow description

Figure 11 presents contours and isolines of the time-averaged pressure and velocity mag-
nitude from Run C on the mid plane (z = 0): the pressure in the lower channel P, is
higher than that of the upper channel, P, leading to injection of fluid into the upper
channel. Effusion cooling is then a suction process for the lower channel and an injection
process for the upper channel.

Several general features of the flow can be observed in figure 11: the pressure difference
across the plate is essentially due to strong variations at the entrance of the hole (1). In
this zone, the variations of pressure are as large as the total pressure drop. The value of
pressure on the injection side P is almost reached just after the entrance of the hole,
inducing a strong acceleration of the fluid. Due to the sharp edge at the entrance of the
hole, the jet separates (2). Walters & Leylek (2000) also obtained this flow organisation
in their RANS calculations for similar configurations. They define two regions in the
hole: the jetting region along the upstream wall and the low-momentum region along the
downstream wall of the hole. This structure is also reported by Brundage, Plesniak &
Ramadhyani (1999). When the jet issues in the upper channel, another separation zones
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FIGURE 11. Time-averaged quantities from Run C on the centreline plane (zoom over the hole
region) (a): Contours and isolines of the time-averaged pressure. (b): Contours and isolines
of the time-averaged velocity magnitude |V|. White arrows show the flow direction in both
channels.

is observed just downstream of the jet, near the wall (3). This separation is known to
appear for relatively high blowing ratios and is responsible for a key feature of this type
of flow, the entrainment phenomenon, visualised in §4.4 and 4.5.

Further in the primary main stream, the jet loses its strength by mixing with the main
flow (4). Note that due to the periodic configuration, the jet that goes out of the domain
reenters by the other side (5). Figure 11 strongly suggests that the shape of the micro-jet
(1-4) is influenced by the aspiration side and that computing only the injection side
would be questionable.

4.2. Flow on the suction side

Figure 12 presents the structure of the flow on the suction side by displaying, in a hori-
zontal plane located 0.5 d under the suction wall, contours and isolines of the three com-
ponents of the time-averaged velocity in figures 12(a—c) and contours of the Q criterion
(Hunt, Wray & Moin 1988) calculated from the time-averaged velocity in figure 12(d).

The acceleration of fluid entering the hole can be seen in figure 12(b), on the time-
averaged vertical velocity field, which is very inhomogeneous. The spatial-averaged verti-
cal velocity over the horizontal plane is 0.02 V; but locally in the cutting plane, it reaches
0.3 V;. Note also that the maximum of the vertical velocity is not centred under the
hole inlet but is located downstream of the centre. This can be related to the pressure
gradients observed in figure 11(a): the maximum pressure variations are observed at the
downstream edge of the hole inlet.

The suction through the hole influences the three components of the velocity: fig-
ure 12(a) shows its effect on the streamwise velocity: under the upstream edge of the
hole, the aspiration induces a small acceleration and under the downstream edge of the
hole, a deceleration. Near the plate, negative values of the streamwise velocity are even
observed, showing that the fluid turns back to enter the hole. The aspiration makes the
fluid come from all sides of the hole, as observed on the time-averaged spanwise velocity
field (figure 12¢), which shows how the fluid comes from lateral sides. The streamwise
velocity field also shows the presence of two bands of low velocity on each side of the
hole. The lateral aspiration visualised in figure 12(c¢) creates a velocity deficit on both
sides of the hole. Figure 12(d) presents isocontours of Q criterion (Hunt et al. 1988).
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FIGURE 12. Time-averaged solution from Run C over a cutting plane located in the suction side
at 0.5 d below the plate. The thick black/white ellipses correspond to the projection of the aper-
ture inlet. (a): Contours and isolines of time-averaged streamwise velocity. (b): Contours and
isolines of time-averaged normal velocity. (c): Contours and isolines of time-averaged spanwise
velocity. (d): Contours of Q criterion. Isolines of time-averaged streamwise velocity as in (a). A
schematic in the centre of the figure shows the direction of rotation of the vortices; the dotted
line shows the location of the cutting plane y = —2.5 d displayed in this figure.

This criterion, based on the second invariant of the velocity gradient tensor, is used to
locate vortical structures: when the  criterion is positive, the rotation rate is superior
to the strain rate. In figure 12(d), positive values of the Q criterion are observed down-
stream of the hole. Two counter-rotating streamwise vortices are created at the lateral
edges of the hole: their distance to the suction wall is approximately 0.5d. A schematic
in the middle of figure 12 shows the direction of rotation of the vortices. Downstream
of the perforation, the spanwise spacing between the vortices increases and they slightly
move away from the suction wall. This vortical structure has already been reported both
experimentally and numerically in MacManus & Eaton (2000), where their formation
process is detailed. Figures 12(a,d) also show that the streamwise vortices delimitate the
low streamwise velocity zones (shown by isolines).

The flow near the perforated plate on the suction side proves to be highly three-
dimensional, with streamwise vortices appearing downstream of the perforation. This
organisation is then very different from an idealised concept of a uniform suction.
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FI1GURE 13. Contours and isolines of the three components of the time-averaged velocity on
horizontal planes in the hole from Run C. The planes are represented on the left (angles are not
conserved). Top row: outlet plane. Intermediate row: half-height plane. Bottom row: inlet
plane. Left column: streamwise velocity. Central column: normal velocity. Right column:
spanwise velocity.

4.3. Flow within the aperture

The flow inside the hole is known to be highly inhomogeneous. Information about the
in-hole flow has been obtained through numerical simulations, either by RANS (Walters
& Leylek 2000) or LES (Iourokina & Lele 2006). Due to the difficulty of performing direct
measurements in the hole itself, experimental data are rare (see for example the work by
the group of M. W. Plesniak for short normal holes, Peterson & Plesniak 2002, 2004a).

Figure 13 shows contours and isolines of the three components of the time-averaged
velocity over three horizontal planes from the inlet (y = —2d, bottom row) to the outlet
of the hole (y = 0, top row) from Run C. At the inlet of the hole (figure 13, bottom row),
the flow is very similar to the one described in the former section devoted to the suction
side of the plate. The streamwise velocity (figure 13a) is rather homogeneous in the inlet
plane, with small values still related with the suction crossflow velocity. The vertical
velocity field (figure 13b) is different. It shows small values at the upstream part of the
hole inlet and high values (superior to V;) near the downstream edge. As said before, this
is related to the pressure field shown in figure 11(a): the strongest pressure gradients are
observed near the downstream edge of the hole outlet, in the vertical direction. It induces
a strong separation near the downstream wall of the hole. As seen on the organisation of
the flow on the suction side, the aperture is fed by fluid particles coming from its lateral
neighborhood: this explains the spanwise velocity field in figure 13(c¢), with strong values
near the lateral edges of the hole.

In the middle of the hole (middle row), the flow is completely different. The upstream
wall of the hole blocks the fluid that has, at the inlet of the hole, a strong vertical ve-
locity and forces the jet to align in the direction of the hole. The jet is then flattened
against the upstream wall, with smaller values of velocity magnitude near the down-
stream boundary. The vertical velocity is more homogeneous (figure 13e) than at the
inlet (figure 13b). On the contrary, the streamwise velocity (figure 13d) shows a partic-
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FIGURE 14. Structural features of canonical wall-normal JCF (from Fric & Roshko 1994).

ular form, characteristic of effusion cooling, the jet having a kidney shape. The jetting
region and the low-momentum region defined by Walters & Leylek (2000) (see also §4.1)
are clearly observed in figure 13(d) and 13(e). The vertical and the spanwise compo-
nents of the velocity allow observation of another characteristic of the velocity field in
the hole: counter-rotating vortices appear in the aperture itself, in the low-momentum
region. This type of organisation has often been reported before, for example by Leylek
& Zerkle (1994) or Brundage et al. (1999). The counter-rotating vortices seem to be
related to the deformation of the velocity field due to the separation at the entry of the
hole. Near the upstream wall, another pair of vortices can be seen. They are much less
intense than the vortices observed in the low-momentum region and spanwise velocity
values near the upstream wall are small. This structure is due to the FCFC configuration:
it results from the aspiration of fluid experimenting a small spanwise movement on the
suction side, due to former aspiration. It is thus due to the multiple hole geometry. This
feature is expected to be stronger as the suction rate (ratio between the bulk vertical
velocity and the crossflow velocity on the suction side) increases.

The structure of the flow does not change much between the half-height plane and
the outlet of the hole (top row). Note however that the kidney shape is even clearer
in the streamwise velocity (figure 13g) and the vertical velocity (figure 13h) is more
homogeneous. The in-hole counter-rotating vortices do not appear as strong as within
the hole. Indeed, they do not really survive when they reach the outlet of the hole.

The description of the flow in the hole shows that it is highly inhomogeneous. Such
observations raise some questions about the validity of studies where the calculation
domain is cut at the outlet or even at the inlet of the hole, imposing a particular velocity
profile. In addition, in the context of cooling, the complexity of the flow compromises the
use of simple correlations to assess the convective heat flux along the hole, an important
data for the thermal design of combustion chambers.

4.4. Vortical structure of the flow

Before describing the velocity field near the wall on the injection side of the domain,
the vortical topology of the flow is presented and compared with the classical jet-in-
crossflow structure. JCF configurations are dominated by coherent structures that have
been abundantly studied in the literature. Many studies (Andreopoulos & Rodi 1984;
Cortelezzi & Karagozian 2001; Fric & Roshko 1994; Kelso, Lim & Perry 1996; Muppidi
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& Mahesh 2007) deal with the characterisation of the vortical structure of the flow in the
case of large injection rate in the direction normal to the wall. As illustrated in figure 14,
four different structures are usually reported in the instantaneous fields for canonical
JCF': the counter-rotating vortex pair, the jet shear layer vortices, the horseshoe vortices
and the wake vortices. The counter-rotating vortex pair is the main structure of the jet
in crossflow: it is present in the far field, where it is aligned with the jet. The shear layer
vortices result from the Kelvin-Helmholtz instability that develops at the edge of the
jet. Horseshoe vortices are created by the adverse pressure gradient encountered by the
primary main flow in the wall region, the jet acting as an obstacle for the crossflow. A
wake region is observed downstream of the jet, with wall-normal orientated wake vortices
starting from the wall and ending in the jet. The counter-rotating vortex pair and the
horseshoe vortices are present in the average field. More recently, time-averaged wake
vortices have been detected just downstream of the hole exit, both experimentally by
Peterson & Plesniak (2004a) and numerically by Hale, Plesniak & Ramadhyani (2000)
or Peet (2006). Peterson & Plesniak (2004a) refer to these vortices as downstream spiral
separation node vortices to distinguish them from the unsteady ‘wake’ vortices reported
by Fric & Roshko (1994).

Figure 15 displays the different vortical structures that are present in the simulations,
in a time-averaged sense. The solid wall is partly transparent to allow observation of the
hole and of the suction side. The main flow structure is the counter-rotating vortex pair
(1), which dominates the wake of the jet. The two vortices originate from the lateral
edges of the hole outlet, as observed experimentally by Gustafsson (2001) or numerically
by Renze et al. (2006). Their direction of rotation is such that the fluid is pulled away
from the wall at the centreline and entrained towards the wall when coming from the
sides of the jet. As discussed in §4.3, two counter-rotating vortices aligned with the jet
are also present in the hole itself (2), in the low-momentum region of the perforation.
Even if the direction of rotation is the same for the aperture vortices and the main
counter-rotating vortex pair (CVP), they do not form a unique structure. The second
counter-rotating pair detected in the hole (§4.3) is much less intense and is not observed
in figure 15. A horseshoe vortex (3) is also observed just upstream of the hole. This
classical structure for jets in crossflow is not reported in every similar works on inclined
jets: Peet (2006) observes such a structure but it seems absent in Gustafsson (2001) and
Tyagi & Acharya (2003). Compared to canonical jets in crossflow, this structure is much
weaker, consistently with the fact that the adverse pressure gradient experienced by the
primary stream is smaller when the jet is inclined. The inclined jet does not block the
incident flow as much as the normal one does. As stated by Bergeles et al. (1977), inclined
jets induce substantial disturbances of the flow, but essentially downstream.

Two small vortices are detected just downstream of the hole exit: the downstream
spiral separation node vortices (4). They originate from the wall, where they are almost
vertical, and they are rapidly reoriented in the direction of the jet. Their other extremities
rotate in the same direction as the counter-rotating vortex pair with which they coalesce.
The vortices detected on the suction side (see figure 12) are also visible in this figure (5).
The intensity of this vortex pair is small compared to the other structures displayed in
figure 15. A secondary counter-rotating vortex pair (6) is observed under the primary
CVP, with a direction of rotation opposite to that of the CVP. They are located very close
to the wall and their direction is almost horizontal. This structure has been reported both
numerically by Hale et al. (2000) or Yuan, Street & Ferziger (1999) and experimentally by
Andreopoulos & Rodi (1984) or Kelso et al. (1996) for example, although their size and
their proximity to the wall make their observation more difficult than the primary CVP.
As for Kelso et al. (1996), wall vortices are steady and can be observed in instantaneous
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FIGURE 15. Grey isosurface of Q criterion (0.55 V;2/d?) from Run C showing four structures
present in the time-averaged field: two pairs of counter-rotating vortices downstream of the hole
(1) and within the aperture (2), the horseshoe vortex (3) just upstream of the hole, the small
downstream spiral separation node vortices immediately downstream of the aperture exit (4).
Two dark grey iso-surfaces of Q-criterion show two additional structures: the pair of suction
vortices (5), @ = 0.05 V;?/d* and small streamwise vortices (6) on the injection side, lying
beneath the CVP, Q = 0.2 V;2/d>.



24 S. Mendez and F. Nicoud
o, 0

2 T

FIGURE 16. Isosurface of Q criterion (5 V;2/d?) from Run C showing the instantaneous flow
structure. Top: top view. Bottom: side view.

fields. Note that they appear beneath the location where the vortices composing the CVP
get closer from each other, at approximately x = 3.5d.

Instantaneous fields of Q-criterion offer a very different picture of the vortical flow
structure. Instantaneous structures are much intense, as shown in figure 16, where an
instantaneous iso-surface of Q-criterion at 5 ij /d? is shown. Again, the solid wall is
partly transparent to allow observation of the in-hole behaviour. The instantaneous field
is dominated by shear layer vortices formed at the upstream face of the jet and also
inside the aperture, at the high shear zone that separates the low-momentum and the
jetting regions. These in-hole vortices have an hairpin form with two legs located in the
low-momentum region, in the direction of the hole. The counter-rotating vortex pair
observed within the hole in the average field actually results from the averaging of series
of hairpin vortices: they form a unique structure in an instantaneous visualisation. The
hairpin vortices seem to result from the roll-up of the vorticity located at the sharp edge
of the hole entrance. Outside the hole, in addition to the shear layer vortices, another
type of vortices are detected. They are located close to the wall and have a streamwise
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orientation. Their direction of rotation corresponds to the one of the counter-rotating
vortex pair observed in the time-averaged field (figure 15). In the instantaneous solution
displayed in figure 16, they are more intense in one side of the jet (z < 0). They show
the same spatial periodicity as the shear layer vortices (see figure 16, top view).

Figure 17 displays the spanwise vorticity field over the centreline plane, at eight dif-
ferent instants. Two images are separated by dt = 0.0156 FTT. Two shear layers with
negative spanwise vorticity (black colours in figure 17) are observed: the in-hole one sep-
arates the low-momentum and the jetting regions, and the leeward one is between the jet
and the separation downstream the aperture. The windward shear layer exhibits positive
values of spanwise vorticity. The in-hole shear layer destabilises and produces the in-hole
hairpin vortices observed in figure 16. The Strouhal number of the in-hole structures,
based on the vorticity thickness of the shear layer and the velocity difference is 0.14. The
vortices are convected by the effusion flow (see the black arrows in figure 17) and they
destabilise the windward shear layer at the same frequency of 1640 Hz. Small vortices
with positive vorticity are then shed (white arrows); the Strouhal number in the wind-
ward shear layer is 0.54. The triggering of the windward vortices by the in-hole structures
that are initiated near the hole inlet demonstrates that computing both sides of the wall
is necessary to capture the FCFC flow physics. The in-hole vortices are convected out-
side the aperture but they are rapidly dissipated: none can be observed downstream of
x ~ 1.2d. Note also that the leeward shear layer does not form any coherent structure.
As a consequence, only structures with positive spanwise vorticity are observed outside
the hole, on the injection side. This is different from what observed Tyagi & Acharya
(2003) in their LES, in a comparable configuration, with a blowing ratio equal to unity.
These authors interpret the vorticity fields from their computation as traces of hairpin
structures shed from a thick shear layer observed in the downstream wall of the hole.
Instead, the present results show that the shear layer vortices and the CVP form two
different structures (figure 16). The slightly lower blowing ratio, the insufficient grid res-
olution and smaller computational domain (starting at the hole inlet) used in Tyagi &
Acharya (2003) may explain these differences. Figure 17 also shows that the separation
zones are regions of intense activity.

4.5. Flow organisation on the injection side: jet and wake

In order to show how the jet behaves after having penetrated the crossflow, figure 18
displays contours and isolines of the time-averaged streamwise velocity < U >, the
streamwise RMS velocity u,ms and the vertical RMS velocity v in the mid plane z = 0
and the time-averaged vertical velocity < V' > in a plane normal to the crossflow direction
and located three diameters downstream of the hole centre. The black line in figure 18(a)
represents the trace of the cutting plane displayed in figure 18(d).

Just after the outlet (1), the jet bends due to the crossflow (figure 18a) and separates
from the wall. As reported in §4.1, a zone of low velocity can be observed (2). Just
downstream of the separation zone, under the jet, the velocity increases (3) because of
the bypass of the jet by the main flow: part of the main flow is entrained between the
jet and the wall. Figure 18(b) displays the variations of the streamwise RMS velocity. In
the zone of strong shear in the hole (4), high levels of fluctuations are observed; they are
mainly due to vortex shedding displayed in figure 17. In the wake of the jet, a second zone
of high fluctuations can be noticed (5). This is also a region of strong shear, between the
jet core and the separation zone. In this region, velocity fluctuations are mostly due to the
variation of the jet position. Note that on the upstream side of the jet, the fluctuations
are much smaller. Inclined jets in crossflow with moderate blowing ratio often show this
type of behaviour because the velocity of the jet is close to that of the crossflow (Peet



S. Mendez and F. Nicoud

(uzd
V

-10 -5 0 5 10

FIGURE 17. Instantaneous views of the spanwise vorticity field w, over the centreline plane.
Reading is from left to right and top to bottom. Two images are separated by 6t = 0.0156
FTT. The black arrows follow two consecutive in-hole vortices with negative vorticity; the white
arrows show the two corresponding positive vortices triggered in the windward shear layer.
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FIGURE 18. Description of the jet and its wake. (a): Contours and isolines of the time-averaged
streamwise velocity on the mid plane z = 0. (b): Contours and isolines of the streamwise RMS
velocity on the mid plane z = 0. (c¢): Contours and isolines of the vertical RMS velocity on
the mid plane z = 0. (d): Contours of the time-averaged vertical velocity on a plane normal to
the direction of the crossflow, visualised in (a) by a black vertical line (z = 3d, zoom on the
near-wall region). White isolines of the time-averaged streamwise velocity (same values as in a).
Black isolines of the Q criterion (Q = V;2/d?) to show the counter-rotating vortex pair.

2006). Figure 18(c¢) displays the field of vertical RMS velocity in the mid plane z = 0.
High levels of velocity fluctuations are observed in the in-hole separation zone and at the
windward edge of the jet (6).

Figure 18(d) shows the contours of the time-averaged vertical velocity. Black isolines
of Q criterion (Q = V;?/d?) are used to locate the two main vortices of the wake. White
isolines of time-averaged streamwise velocity allow observation of the location of the jet
core. From figure 18(d), the jet (7) conserves the kidney shape it has in the hole (see
§4.3) after it penetrates the main stream. However, it is no longer confined by the walls
of the hole and it becomes wider (approximately 1.6 d). The two counter-rotating vortices
forming the CVP (see figure 15) are located under the jet, and the distance between their
centres is approximately 0.6 d. They induce a zone of low streamwise and high vertical
velocity between them (8). Figure 18(d) also shows how the main flow is convected near
the wall (negative vertical velocity is observed on both sides of the jet (9)) and then
decelerated in the streamwise direction (8) under the effect of the two counter-rotating
vortices under the jet. Note that the vertical velocity under the jet (8) is actually larger
than in the jet itself (7). These features are related to the entrainment effect, responsible
for the whole structure of the film. In non-isothermal cases, at the beginning of a cooling
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film, the main flow is only composed by hot gases that are entrained towards the wall.
This explains the classical results of very bad overall efficiency observed for high blowing
ratios at the beginning of the film or for isolated jets (see for example Rouvreau 2001).
On the contrary, far from the leading edge of the multi-perforated plate, the entrainment
phenomenon reattaches the cool air coming from previous jets, forming a robust film
that really isolates the plate, even downstream of the zone where the plate is perforated
(Mayle & Camarata 1975; Yavuzkurt et al. 19800).

The centreline jet trajectory can be evaluated by tracking the location of maximum
jet velocity. The jet trajectory is displayed in figure 19, together with the correlation
proposed by Ivanov (1963) for canonical inclined JCF. This correlation has been tested
at various angles and blowing ratios by Margason (1968) and seems a robust correlation
for trajectories of inclined JCF:

x 1\?° y\3
E: E (E) +ECOtOég (41)

where oy is the geometrical angle of the perforation and the most natural choice for
the jet-to-mainstream velocity ratio is R = M, = 1.17 (see table 4). This correlation is
compared to the trajectory obtained from Run C in figure 19. Note that the trajectories
do not meet the origin because the location of the maximum of velocity magnitude at the
hole exit is located x = 0.42 d upstream of the hole centre. The numerical jet trajectory
has the usual shape for JCF. However, its curvature is smaller than the classical one
for JCF and the long distance behaviour is x/d « (y/d)??® instead of (y/d)® in the JCF
correlation. The two trajectories cross at z/d ~ 7 and the most significant differences
appear for long distances from the hole: the LES trajectory is approximately half a
diameter higher than the correlation for x/d &~ 15. Several reasons might explain these
differences in the trajectories:

(a) the effective flow angle slightly departs from the geometrical angle (see § 5.2).
Note however that the cot oy term is not the main term for long streamwise distances in
equation 4.1,

(b) because of the FCFC configuration, the mainstream is affected by the previous
upstream jets before it interacts with the current one. Recall that due to the effect of the
main CVP, the streamwise velocity is smaller downstream the (upstream) jet (see figure
18d). Thus the velocity of the effective mainstream seen by the current jet is smaller than
in the case of a single JCF with the same outer conditions. As a direct consequence, the
penetration is somewhat more effective. This effect has been assessed in figure 19 where
the correlation 4.1 has been also plotted for R = 1.25, which corresponds to the bulk
streamwise velocity computed at © = —2d over the ranges 0 < y < 2d and —d < z < d,

(¢) because of the small plate thickness-to-diameter ratio, the effusion flow within the
aperture is not established (see § 4.3). The flow behaviour in the aperture is known to
have an effect on jet trajectory, as shown by Peterson & Plesniak (2002): the in-hole
vortices rotating in the same direction as the CVP reinforces this structure, inducing a
higher trajectory,

(d) because of the bypass of the previous upstream jets, the vertical velocity of the
main flow interacting with the current jet is not negligible. In the present case, it is
of order 6 % of the streamwise velocity. This characteristic of the mainstream has most
probably the effect of limiting the bending of the jet, consistently with a curvature smaller
than for the JCF case,

(e) as depicted in figure 19, the jet-to-jet downstream distance might be small enough
so that the downstream jet generates an additional lift-off of the trajectory by inflecting
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FIGURE 19. Jet trajectory from Run C ( — ). Comparison with the correlation of Ivanov
(1963) with R = M, (--- ) and R =1.25 ( —e—).

the main stream, at least for x/d > 12 (recall that the hole-to-hole streamwise distance
is 11.68 d),

(f) due the staggered arrangement of the holes, the penetration of the current jet

might be enhanced by the presence of the two lateral jets located downstream, at half
the downstream hole-to-hole distance.
Note that the first two items can be accounted for in equation 4.1 by tuning the velocity
ratio and flow angle. Figure 19 shows that the penetration of the jet is better reproduced
by the JCF correlation when R = 1.25 is used instead of R = M. The last four items
are related to the presence of regions with non negligible vertical velocity beside the
current jet. Specific to FCFC cases, they are also consistent with the smaller curvature
and deeper penetration of the jet observed in figure 19.

5. Discussion

In this section, the LES results are analysed to provide information about the wall
fluxes modelling on both sides of the perforated plate. In §5.1, the fluxes at the wall
are post-processed from Run C in order to determine the most important contributions.
In §5.2, for each side of the plate, an attempt to model the main contribution of the
streamwise momentum flux is presented.

5.1. Wall fluzes

The perforated plate is a combination of holes and solid wall. At the suction side, the
liner can be seen as a solid wall plus an outlet and at the injection side, as a solid wall plus
an inlet. The fluxes are then a combination of inlet/outlet fluxes and solid wall fluxes.
The configuration tested in this paper being isothermal, only the momentum fluxes are
considered in the remainder of this section.

The wall fluxes for the three components of the momentum have been post-processed
from Run C and are presented in tables 5, 6 and 7. Each flux at the wall is decomposed
into contributions from the hole outlet/inlet (surface Sp) and from the solid wall (sur-
face Ss) and also into viscous and non-viscous parts. The relative importance of each
contribution in the total flux at the wall can be assessed from these tables. Note that
viscous contributions are not presented in table 6, as they are negligible compared to
non-viscous terms. Subscripts 1, 2 and 3 correspond to the three coordinates z, y and
z. The outgoing normal to the wall is n. In the case of interest, n has only a vertical
component: ny = —1 for the injection wall and ny = 1 for the suction wall. 7;; is the
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Region total plate hole solid wall
Expression fs(< —pUV + 112 >) nads fsh — < pUV > nads fsh < Ti2 > nads fSS < T12 > nads
Injection 7.21 x 1071 114.1 —0.1 —14.0
Suction —2.83x 107! 86.8 0.0 13.2

TABLE 5. Time averaged wall fluxes for streamwise momentum from Run C: First column:
expression and values of the total flux (in p;V;%d?) on both sides of the plate (total surface S).
Columns 2—4: relative contributions (in %) of the terms involved in the wall fluxes.

Region total plate hole solid wall
. 2 2
Expression fs < =P — pV* + 722 >)nads fsh — < P + pV* > nads fss — < P> nads
Injection 3.42 x 102 4 96
Suction —3.46 x 10® 4 96

TABLE 6. Time averaged wall fluxes for vertical momentum from Run C: First column: ex-
pression and values of the total flux (in p;V;2d?) on both sides of the plate (total surface ).
Columns 2—-3: relative contributions (in %) of the non-viscous terms involved in the wall fluxes.

Region total plate hole solid wall
Expression fs(< —pVW + 132 >)nads fsh — < pVW > nads fSh < T32 > nads fss < T32 > nads

Injection —1.21 x 1074 38.1 —3.6 65.5
Suction 9.95 x 107° 116.9 —4 —12.9

TABLE 7. Time averaged wall fluxes for spanwise momentum from Run C: First column:
expression and values of the total flux (in p;V;2d?) on both sides of the plate (total surface S).
Columns 2—4: relative contributions (in %) of the terms involved in the wall fluxes.

viscous stress tensor:
(aw avj) 2 OV
Tij = — S K506
ik Ox;  Oz; 3”6@% J

(5.1)

where 1 is the dynamic viscosity (u = 1.788 x 107° kg m~! s71), V; (i = 1,2,3) the
velocity components, x; (i = 1, 2, 3) the coordinates and d;; the Kronecker symbol. Recall
that <> denotes time averaged quantities.

Several statements can be made from tables 5 to 7:

(a) streamwise momentum < pU >: the non-viscous streamwise momentum flux (ta-
ble 5, second column) is the main term for both the suction and the injection sides of the
perforated plate. The viscous term over the hole surface is very small. The wall friction
over the solid wall is approximately 8-10 times smaller than the non-viscous aperture
term for the operating point considered. This means that one can only focus on the in-
viscid part of the flux when developing a first order model for effusion. In other words,
assuming that the turbulent transfers scale as the wall friction, turbulence is not a first-
order issue when dealing with discrete effusion, which is of course significantly different
from the classical case of an attached boundary layer over a solid plate,

(b) vertical momentum < pV >: the flux of normal momentum involves a pressure
term that is clearly dominant. As pressure is almost constant, the repartition of fluxes
between hole surface and solid wall surface corresponds to the porosity of the plate
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FIGURE 20. Time-averaged skin friction coeflicient C'y on both sides of the liner. The hole
outlet/inlet is represented with a hatched ellipse. (a): View of the liner from the injection side.
(b): View of the liner from the suction side.

(o = 4%). Note that the velocity term in the hole does not modify this repartition: it is
small compared to the pressure term. This is true as long as the pressure drop is small
compared to the operating pressure, which is the case in gas turbine applications,

(¢) due to the symmetry of the problem, the spanwise momentum flux should be zero.
The computation is almost symmetrical, the spanwise momentum flux being 1000 times
smaller than the streamwise momentum flux.

Even if the porosity of the plate is small (o & 4%), table 5 shows that wall friction is not
the main effect at the wall. However, the skin friction at the wall can be locally high, as
shown in figure 20, where the distributions of the skin friction coefficient over the suction
and injection walls are presented. The skin friction coefficient is Cy = 2 7,/ (p;V;?),
where 7, is the total wall shear stress. As expected from the velocity field analysis, the
friction at the wall is strongly inhomogeneous. On the injection side (figure 20a), the
field of wall friction shows a structure corresponding to the characteristics of the flow
described in §4.5: upstream of the jet, the flow is lifted off and low values of skin friction
coefficient are obtained. The primary counter-rotating vortex pair is observed thanks to
the high values of wall shear stress. The CVP accelerates the flow near the wall, resulting
in higher wall shear stress downstream of the aperture edges. Downstream of the jet
separation, the velocity near the wall is small and low values of wall shear stress are
observed. Just downstream of the hole, two lobes exhibit very low value of wall shear
stress. This feature has to be related with downstream spiral separation node vortices
(Peterson & Plesniak 2004a,b). The structure of the wall shear stress is very similar to
the one observed experimentally by Peterson & Plesniak (20045). Note however that
due to the reattachment induced by the entrainment of the main flow towards the wall,
the region of skin friction deficit stops 3.5 diameters downstream of the hole while it
extends more than 10 diameters in the normal hole case (Peterson & Plesniak 2004b).
Downstream of the deficit region, traces of the secondary pair labelled (6) in figure 15
are detected in figure figure 20a. On the suction side (figure 20b), the presence of low-
velocity zones is also observed, with small values of wall shear stress. Maximum values
are observed all around the hole inlet, where the acceleration of fluid induced by the
aspiration is the strongest. Just downstream of the hole inlet centre, the fluid reattaches,
showing high values of wall shear stress. These features are consistent with the flow
structure described in §4.2.
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Expression —p v no 7pUtl vt no —p (Ut)s (Vt)s no —p (U)t(V)tt‘ na
Injection 5.24 x 107! 89.2 10.8 < 1%
Suction  —1.56 x 107! 109.6 —9.6 < 1%

TABLE 8. Decomposition of the non-viscous contribution of the streamwise momentum flux per
unit surface from Run C: First column: values of the total contribution (in p;V;2) on both sides
of the plate. Columns 2—4: relative contributions (in %) of the terms detailed in equation 5.4.

5.2. Assessment of the non-viscous fluxes at the perforated plate

A key step for the modelling of effusion cooling is to estimate mass/momentum/energy
fluxes at both sides of the perforated wall. The amount of air passing through the holes
is related to the pressure drop across the plate, through a discharge coefficient. The
object of this section is not to propose an assessment of the discharge coefficient but to
determine the momentum fluxes at the wall at a given mass flux through the hole.

In views of the results presented in tables 5 to 7, assessing the vertical and the spanwise
momentum fluxes is straightforward: the vertical momentum flux at the wall is directly
related to the value of the pressure at the plate, a quantity that can easily be estimated
in the RANS context from the pressure value at the first off-wall mesh point. As the
perforation does not have any spanwise orientation, the spanwise momentum flux at
both sides of the plate is null. On the contrary, the streamwise momentum flux cannot
be determined easily. In the remainder of this section, focus is made on the possibility
to propose a rough estimation of the main contribution to this flux, viz. its inviscid part
through the hole inlet/outlet. Note first of all that for any quantity ¢(x,t) that depends
on both space and time, the following decompositions can be considered:

$(x,t) = ¢ (x) + (9)"(x,t) (5.2)
@ 5.3

where —! is the time-averaging operator and —° denotes the spatial-averaging operator

over the hole inlet or outlet surfaces (Sj). Consistently, () and ()* denote the fluctuations
from the time and spatial averages. Note eventually that —! is nothing but the < >
operator used in the previous sections. Combining these two decompositions, the inviscid
flux per unit hole surface can be written as (the mass density p is supposed to be constant
in space and time over the hole inlet/outlet surface):

DTV iy = —p (ﬁs 7 (T) (7))« W) o (5.4)

The first term is the product of time and spatial averaged quantities, the second one
estimates the non-uniformity and correlation of time averaged velocity components over
the hole surface. The third term is the spatial average of the classical Reynolds stress
based on time averaging. The values of each of these terms are reported in table 8, for
the hole outlet (injection) and inlet (suction). A reasonable estimation of the non-viscous

streamwise momentum flux per unit surface of aperture is obtained from the product of
S —FS —5S

time and spatial-averaged quantities. Assessing v by T V' leads to an error of
approximately 10%. This difference is mainly due to the non-uniformity of the time-
averaged velocity field over the hole inlet and outlet surfaces. The term of fluctuations
in time does not contribute in the mean although the turbulence activity is substantial,
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FIGURE 21. Reynolds stress and velocity fluctuations at the hole outlet. (a): Contours of the

et
the Reynolds stress —p(U)*(V)t, (b): Contours of the streamwise root mean square velocity,
(c): Contours of the vertical root mean square velocity.
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FIGURE 22. Flow angle ( — ) and jet angle ( —-— ) as a function of the vertical position:
y = —2d is the position of the hole inlet and y = 0, the position of the hole outlet. The
geometric hole angle (ag = 30°) is also plotted ( ——- ).

especially near the centre of the hole outlet where the turbulence intensity is as large
as 30 %: figure 21(b,c) shows that streamwise and vertical root mean square velocity
can reach 20 % of the bulk velocity in the hole. However, as shown in figure 21(a), the

——t
Reynolds stress —p(U)#(V')? is positive in the hole centre and negative in the wall region

so that its contribution to equation 5.4 is very small.
—S

In the previous approximation of the momentum flux, the V' term is easy to estimate,
as the mass flow rate is supposed to be known. On the contrary, the time-space average
over the hole inlet/outlet of the streamwise velocity is not known a priori. One way
to proceed is to relate these two quantities via the flow angle o defined as the angle
between the (z, z)-plane and the tlme—averaged plane-averaged velocity vector. In other

words, the flow angle is such that V' =T tana: if the plane-averaged velocity vector
is Vertlcal, the flow angle is 90° and if it is along the streamwise direction, o = 0°. Of
course, a natural modelling idea would be to assume that « is imposed by the geometrical
characteristics of the aperture (recall that the geometrical angle is ay = 30°). In order
to test this simple idea, figure 22 shows the evolution of the flow angle in the hole as a
function of the vertical coordinate (solid line). The hole inlet (suction wall) is located at
y = —2d and the hole outlet (injection wall) is at y = 0. The averaged orientation of
the flow within the hole changes along the aperture and proves to be different from the
hole angle. At the inlet of the hole, « is approximately 55°, almost twice as large as the
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geometrical angle. Over the first half of the row, the orientation of the flow progressively
changes and is nearly aligned with the hole direction between y = —1.2d and y = —0.4d
(29°). Near the hole outlet, the angle continues to decrease to reach 28° at the hole outlet.
Note that « is different from the classical definition of the jet angle, which is assessed
at the location of maximum velocity magnitude, as the jet trajectory (see § 4.5). The
jet angle in the aperture is also reported in figure 22. The jet angle is close to « at the
hole outlet (27.5°) but it is more than 90° at the hole inlet. This is consistent with the
pressure gradient at the hole inlet, which is almost vertical near the sharp edge of the
hole, where the velocity magnitude is maximum.

It follows from figure 22 that the geometrical angle is not relevant to the flow be-
haviour near the hole inlet. On the contrary, the flow is almost aligned with the hole at
the outlet: the streamwise velocity at the hole outlet is strongly related to the vertical
velocity, through the hole angle, the angle mismatch being only 2°. Note however that

this difference is not without consequence: the averaged streamwise velocity at the outlet
Q

plane T would most likely be of interest in any model aiming at reproducing the mo-
mentum transfer through the plate Assessing this quantity from the averaged vertical

velocity at the outlet plane v (easﬂy assessed from the global injection mass flow rate)

and the hole angle as T =7 /tana, would lead to an error of approximately 10%
since tan 30/ tan 28 ~ 1.1.

Putting the previous discussion into a modelling perspective, the following conclusions
can be drawn:

(a) momentum fluxes over the suction plane and the injection plane are dominated by
inviscid contributions. Wall friction is not the first-order effect for permeable plates, at
least when the blowing ratio is not very small. Note however that the viscous contribution
through wall friction is small but not negligible,

(b) vertical and spanwise momentum fluxes can easily be estimated and do not demand
any modelling effort, at least as long as the main flows are aligned with the aperture mid-
plane,

(¢) regarding the injection side of the plate, the non-viscous streamwise momentum
flux can be approximated by:

.2
o (5.5)

—p/ thg ds ~ ———
S p tanayg

where nij, is the mass flow rate per unit area in the hole, viz. nij = (1/S3) fs; th ds.
This approximation leads to an error of 18 %. The difference is mainly due to the two

S—S

assumptions that a can be assessed by o, and UV v by T V' at the hole outlet. In
order to improve the assessment of the inviscid contribution to the streamwise momentum
flux on the injection side, one should improve these two assumptions,

(d) at the suction side of the plate, the flow direction is not controlled by the hole
orientation. Instead, it is directly related to the streamwise velocity in the cold crossflow.
Approximating the non-viscous streamwise momentum flux at the suction side by:

—p | TV'nyds ~ Uyniy, (5.6)
Sh
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where Uy is the crossflow velocity in the casing side leads to an error of 20%. The two
—s

S — S — S &
assumptions TV ~U V' andU = U, leads cach to 10% error.

Of course, since only one operating point has been considered, there is no proof of the
generality of these conclusions. For example, a multi-perforated plate whose thickness is
less than approximately 0.6 d may behave very differently from thicker plates because the
angle of the jets seen by the primary flow might be significantly different from the geo-
metrical angle. However, since the geometrical (hole angle, diameter-to-thickness ratio)
and flow (hole Reynolds number, injection parameter) characteristics considered in this
paper are relevant to practical film cooling applications in gas turbines, one can expect
that the above conclusions can serve as a guide for further developments. In other words,
if the quantitative assessments of the different contributions of the wall fluxes presented
in tables 5, 6 and 7 are not universal, it is fair to believe that the trends reported are
valid for practical FCFC applications.

6. Conclusion

A numerical methodology is proposed to generate a synthetic turbulent flow with
effusion. The method presented simulates the flow around a perforated plate using a
single-hole, bi-periodic domain, thus representing the interaction between a large (infi-
nite) number of jets and the main streams. Such a periodic flow allows use of a refined
mesh in a reduced computational domain to learn about the small-scale structure of the
flow in the case of full-coverage film cooling. Both sides of the liner are computed to
avoid any erroneous assumption regarding the flow in the aperture. The influence of the
computational domain size is discussed by comparison of simulations based on 1-hole and
4-hole computational domains: time-averaged and root mean square velocity profiles as
well as two-point correlations are compared and no major difference is observed. This im-
portant result allows regarding the 1-hole domain computations as reference simulations
which can be used to generate a numerical database of effusion cooling flows. Quanti-
tative comparisons are proposed with experimental results in the case of a large-scale
isothermal configuration in order to precise the similarities and differences between a
bi-periodic effusion flow over an infinite perforated plate and a spatially evolving config-
uration. Overall, the global structure of the flow is not modified and the simulations show
good general agreement with the experimental results. However, appreciable differences
are observed on the mean streamwise velocity. This is consistent with the observation, in
spatially evolving effusion cooling film, that the mean streamwise velocity evolves from
one row to the other, at least at the beginning of the plate. This is the main difference
between a spatially evolving effusion cooling film and the synthetic flow presented in the
paper.

The following main flow structures have been observed by investigating the suction,
aperture and injection regions of the flow domain:

(a) Counter-rotating vortical structures inside and outside of the hole,

(b) Horseshoe vortex upstream of the jet and downstream spiral separation node vor-
tices,

(¢) Jetting effect with concentration of momentum along the upstream wall inside the
hole,

(d) Separation at the entry and at the outlet of the hole due to high enough blowing
ratio,

(e) Entrainment phenomenon in the wake of the jet,
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(f) Two streamwise counter-rotating vortices created at the lateral edges of the hole
inlet on the suction side.

Regarding the instantaneous vortical structure of the flow, it is found that the vortices
present in the windward shear layer are triggered by the in-hole vortices initiated at the
downstream edge of the aspiration hole section.

From the obtained results, several key statements relevant to future modelling efforts
can be made:

(a) The flow is highly inhomogeneous in the casing and the combustion chamber sides
of the liner, as well as in the hole itself,

(b) A strong coupling is observed between the different parts of the computational
domain,

(¢) The jet is not aligned with the hole direction except in a small part of the hole,

(d) On both sides of the liner, the overall contribution of the wall shear stress over the
solid plate is approximately 10 % of the non-viscous flux due to the injection through
the hole.

(e) A first-order model can be derived by estimating the streamwise momentum fluxes
at both sides of the plate, assuming constant velocity profiles over the aperture in-
let/outlet.

It is anticipated that these results will be useful in supporting future modelling efforts
to account for multi-perforated plates in full-scale combustion chamber calculations.

The authors are grateful to the European Community for funding this work under the
project INTELLECT-DM (Contract No. FP6 - AST3 - CT - 2003 - 502961), and to the
BSC (Barcelona Supercomputing Center) and the CINES (Centre Informatique National
pour ’Enseignement Supérieur) for the access to supercomputer facilities. A substantial
part of this study was performed during the 2006 CTR Summer Program at Stanford.
M. Shoeybi and Prof. G. Iaccarino are also gratefully acknowledged for performing the
simulation equivalent to Run B with the CDP code. The authors would also like to thank
Turbomeca and Dr. P. Miron for the access to the LARA experimental database.

REFERENCES

AMMARI, H. D., Hay, N. & LAMPARD, D. 1990 The effect of density ratio on the heat transfer
coefficient from a film-cooled flat plate. ASMFE J. Turbomach. 112, 444-450.

ANDREOPOULOS, J. & Ropi, W. 1984 Experimental investigation of jets in a crossflow. J. Fluid
Mech. 138, 93-127.

BAzDIDI-TEHRANI, F. & ANDREWS, G. E. 1994 Full-coverage discrete hole film cooling : in-
vestigation of the effect of variable density ratio. J. of Engineering for Gas Turbines and
Power 116, 587-596.

BERGELES, G., GosMAN, A. D. & LAUNDER, B. E. 1976 The near-field character of a jet
discharged normal to a main stream. J. of Heat Transfer pp. 373-378.

BERGELES, G., GOSMAN, A. D. & LAUNDER, B. E. 1977 Near-field character of a jet discharged
through a wall at 30 deg to a mainstream. AJAA J. 15 (4), 499-504.

BRUNDAGE, A. L., PLESNIAK, M. W. & RAMADHYANI, S. 1999 Influence of coolant feed direc-
tion and hole length on film cooling jet velocity profiles. ASME Paper 99-GT-035 .

CHAMPION, J.-L., DI MARTINO, P. & CoRON, X. 2005 Influence of flow characteristics on the
discharge coefficient of a multiperforated wall. In Turbo FExzpo 2005, Reno Hilton, Reno
Tahoe, Nevada USA, June 6-9 2005, , vol. GT2005-68904.

CHo, H. H. & GOLDSTEIN, R. J. 19954 Heat (mass) transfer and film cooling effectiveness
with injection through discrete holes: Part i-within holes and on the back surface. ASMFE
J. Turbomach. 117, 440-450.

CHo, H. H. & GOLDSTEIN, R. J. 1995b Heat (mass) transfer and film cooling effectiveness with



LES of a bi-periodic turbulent flow with effusion 37

injection through discrete holes: Part ii-on the exposed surface. ASMFE J. Turbomach. 117,
451-460.

CouiN, O. & RuDGYARD, M. 2000 Development of high-order Taylor-Galerkin schemes for
unsteady calculations. J. Comp. Physics 162 (2), 338-371.

CoORTELEZZI, L. & KARAGOZIAN, A. R. 2001 On the formation of the counter-rotating vortex
pair in transverse jets. J. Fluid Mech. 446, 347-373.

CRAWFORD, M. E., Kays, W. M. & MorraT, R. J. 1980 Full-coverage film cooling. part i :
Comparison of heat transfer data for three injection angles. J. of Engineering for Power
102, 1000-1005.

DorigNac, E., VULLIERME, J. J., BROUSSELY, M., FouLon, C. & MOKKADEM, M. 2005
Experimental heat transfer on the windward surface of a perforated flat plate. Int. J. of
Thermal Sciences 44, 885-893.

ERIKSEN, V. L. & GOLDSTEIN, R. J. 1974 Heat transfer and film cooling following injection
through inclined circular tubes. J. of Heat Transfer 96, 239-245.

ERRERA, M. P. & CHEMIN, S. 2004 A fluid-solid thermal coupling applied to an effusion cooling
system. In 34/th Fluid Dynamics Conference and Ezhibit. Portland, Oregon.

Fric, T.F. & RosHko, A. 1994 Vortical structure in the wake of a transverse jet. J. Fluid
Mech. 279, 1-47.

GOLDSTEIN, R. J. 1971 Advances in Heat Transfer. Academic Press, New-York and London.

GRITSCH, M., ScHULTZ, A. & WITTIG, S. 2001 Effect of crossflows on the discharge coefficient of
film cooling holes with varying angles of inclination and orientation. ASME J. Turbomach.
123, 781-787.

GusTAFssON, K. M. B. 2001 Experimental studies of effusion cooling. PhD thesis, Chalmers
University of Technology. Goteborg.

HaLE, C. A., PLESNIAK, M. W. & RAMADHYANI, S. 2000 Structural features and surface heat
transfer associated with a row of short-hole jets in crossflow. Int. Journal of Heat and Fluid
Flow 21, 542-553.

Hawm, F. & TACCARINO, G. 2004 Energy conservation in collocated discretization schemes on un-
structured meshes. In Annual Research Briefs 2004, 3-14. Center for Turbulence Research,
NASA Ames/Stanford Univ.

HARRINGTON, M. K, MCWATERS, M. A., BogarD, D. G., A., LEMMON C. & THOLE, K. A.
2001 Full-coverage film cooling with short normal injection holes. ASME TURBOEXPO
2001. 2001-GT-0130 .

Hunt, J. C. R., WRAY, A. A. & MoiN, P. 1988 Eddies, streams, and convergence zones in
turbulent flows. In Proc. Summer Program CTR, NASA Ames - Stanford University.
TourokiNa, I. V. & LELE, S. K. 2006 Large eddy simulation of film-cooling above the flat
surface with a large plenum and short exit holes. In 44th Aerospace Sciences Meeting and

Exhibit.

Ivanov, Y. V. 1963 Shape of the centerline of an axisymmetric fan type jet in a cross flow. Izv.
VUZ Aviotsionnaya Teknika 4.

KEeLso, R. M., Lim, T. T. & PERRY, A. E. 1996 An experimental study of round jets in
cross-flow. J. Fluid Mech. 306, 111-144.

LEFEBVRE, A. H. 1999 Gas Turbines Combustion. Taylor & Francis.

LEYLEK, J. H. & ZERKLE, R. D. 1994 Discrete-jet film cooling: A comparison of computational
results with experiments. ASME J. Turbomach. 116, 358-368.

MacManus, D. G. & EaTon, J. A. 2000 Flow physics of discrete boundary layer suction -
measurements and predictions. J. Fluid Mech. 417, 47-75.

MARGASON, R. J. 1968 The path of a jet directed at large angles to a subsonic free stream. TN
D-4919. NASA.

MARGASON, R. J. 1993 Fifty years of jet in crossflow research. In Computational and Experi-
mental Assessment of Jets in Crossflow (ed. UK Winchester), , vol. AGARD-CP-534, pp.
1-41.

MAYLE, R.E. & CAMARATA, F.J. 1975 Multihole cooling effectiveness and heat transfer. Journal
of Heat Transfer 97, 534—538.

MENDEZ, S., ELDREDGE, J. D., Nicoup, F., Poinsot, T., SHOEYBI, M. & TACCARINO, G.
2006 Numerical investigation and preliminary modeling of a turbulent flow over a multi-
perforated plate. In Proc. Summer Program CTR, NASA Ames - Stanford University.



38 S. Mendez and F. Nicoud

MENDEZ, S. & Nicoup, F. 2007 Numerical investigation of an anisothermal turbulent flow
with effusion. In 5th International Symposium on Turbulence and Shear Flow Phenomena,
, vol. 2, pp. 791-796.

MENDEZ, S., Nicoup, F. & MIRON, P. 2005 Direct and large-eddy simulations of a turbulent
flow with effusion. In FRCOFTAC WORKSHOP. Direct and Large-Eddy Simulations 6.
Poitiers FRANCE.

METZGER, D. E., TAKEUCHI, D. I. & KUENSTLER, P. A. 1973 Effectiveness and heat transfer
with full-coverage film-cooling. ASMFE paper .

MIRON, P. 2005 Etude expérimentale des lois de parois et du film de refroidissement produit
par une zone multiperforée sur une paroi plane. PhD thesis, Université de Pau et des Pays
de ’Adour.

MIrON, P., BERAT, C. & SABELNIKOV, V. 2004 Effect of blowing rate on the film cooling
coverage on a multi-holed plate: application on combustor walls. In FEighth International
Conference on Heat Transfer. Lisbon, Portugal.

Moin, P. & ManesH, K. 1998 Direct numerical simulation: A tool in turbulence research.
Annu. Rev. Fluid Mech. 30 (539-578).

MOUREAU, V., LARTIGUE, G., SOMMERER, Y., ANGELBERGER, C., CoLIN, O. & POINSOT,
T. 2005 Numerical methods for unsteady compressible multi-component reacting flows on
fixed and moving grids. J. Comp. Physics 202 (2), 710-736.

MuppIDI, S. & MAHESH, K. 2007 Direct numerical simulation of round turbulent jets in cross-
flow. J. Fluid Mech. 574, 59-84.

Nicoup, F. & Ducros, F. 1999 Subgrid-scale stress modelling based on the square of the
velocity gradient tensor. Flow, Turbulence and Combustion 62 (3), 183-200.

PapraNicoLAou, E.; GIEBERT, D., KocH, R. & ScHuLTZ, A. 2001 A conservation-based dis-
cretization approach for conjugate heat transfer calculations in hot-gas ducting turboma-
chinery components. International Journal of Heat and Mass Transfer 44, 3413-3429.

PEET, Y. V. 2006 Film cooling from inclined cylindrical holes using Large-Eddy Simulations.
PhD thesis, Stanford University.

PETERSON, S. D. & PLESNIAK, M. W. 2002 Short-hole jet-in-crossflow velocity field and its
relationship to film-cooling performance. Ezps. Fluids 33, 889-898.

PETERSON, S. D. & PLESNIAK, M. W. 2004a Evolution of jets emanating from short holes into
crossflow. J. Fluid Mech. 503, 57-91.

PETERSON, S. D. & PLESNIAK, M. W. 2004 Surface shear stress measurements around multiple
jets in crossflow using the fringe imaging skin friction technique. Ezps. Fluids 37, 497-503.

P1ETRZYK, J. R., BOGARD, D. G. & CRAWFORD, M. E. 1989 Hydrodynamic measurements
of jets in crossflow for gas turbine film cooling applications. ASMFE J. Turbomach. 111,
139-145.

PioMELLI, U., FERZIGER, J. H., MoIN, P. & KiM, J. 1989 New approximate boundary condi-
tions for large eddy simulations of wall-bounded flows. Phys. Fluids A 1 (6), 1061-68.
PrIERE, C., GICQUEL, L. Y. M., GAJAN, P., STRZELECKI, A., PoinsoT, T. & BERAT, C.
2005 Experimental and numerical studies of dilution systems for low emission combustors.

AIAA J. 43 (8), 1753-1766.

PRIERE, C., GICQUEL, L. Y. M., KAUFMANN, A., KrREBs, W. & Poinsor, T. 2004 LES
predictions of mixing enhancement for jets in cross-flows. J. of Turbulence 5, 005.

RENZE, P., MEINKE, M. & SCHRODER, W. 2006 LES of turbulent mixing in film cooling flows.
In Conference on Turbulence and Interactions TI2006, May 29 - June 2, 2006, Porquerolles,
France.

RouvRrEAU, S. 2001 Etude expérimentale de la structure moyenne et instantanée d’un film
produit par une zone multiperforée sur une paroi plane. application au refroidissement des
chambres de combustion des moteurs aéronautiques. PhD thesis, E.N.S.M.A. et Faculté
des Sciences Fondamentales et Appliquées.

SCHLUTER, J. U. & SCcHONFELD, T. 2000 LES of jets in crossflow and its application to a gas
turbine burner. Flow, Turbulence and Combustion 65 (2), 177-203.

ScHMITT, P., PoINsOT, T., SCHUERMANS, B. & GEIGLE, K. 2007 Large-eddy simulation and
experimental study of heat transfer, nitric oxide emissions and combustion instability in a
swirled turbulent high-pressure burner. J. Fluid Mech. 570, 17—-46.



LES of a bi-periodic turbulent flow with effusion 39

SCHONFELD, T. & RUDGYARD, M. 1999 Steady and unsteady flows simulations using the hybrid
flow solver AVBP. ATAA J. 37 (11), 1378-1385.

SiMpPsON, R. L. 1970 Characteristics of turbulent boundary layers at low reynolds numbers with
and without transpiration. J. Fluid Mech. 42 (4), 769-802.

SINHA, A. K., BOGARD, D. G. & CRAWFORD, M. E. 1991 Film-cooling effectiveness down-
stream of a single row of holes with variable density ratio. ASME J. Turbomach. 113,
442-449.

SmIiTH, S. H. & MunGAL, M. G. 1998 Mixing, structure and scaling of the jet in crossflow. J.
Fluid Mech. 357, 83-122.

STAFFELBACH, G., GICQUEL, L. Y. M. & PoinsoT, T. 2006 Highly parallel large eddy simula-
tions of multiburner configurations in industrial gas turbines. Lecture Notes in Computa-
tional Science and Engineering - Complex effects in Large Eddy Simulations 56, 325-336.

THOMPSON, K. W. 1990 Time dependent boundary conditions for hyperbolic systems. J. Comp.
Physics 89, 439-461.

Tyacl, M. & ACHARYA, S. 2003 Large eddy simulation of film cooling flow from an inclined
cylindrical jet. ASME J. Turbomach. 125, 734-742.

WaLTERS, D.K. & LEYLEK, J.H. 2000 A detailed analysis of film-cooling physics: Part 1-
streamwise injection with cylindrical holes. ASME J. Turbomach. 122, 102-112.

YAVUZKURT, S., MOFFAT, R. J. & KAys, W. M. 1980a Full coverage film cooling. Part 1.
Three-dimensional measurements of turbulence structure. J. Fluid Mech. 101, 129-158.

YAVUZKURT, S., MOFrAT, R. J. & Kays, W. M. 19806 Full coverage film cooling. Part 2.
Prediction of the recovery-region hydrodynamics. J. Fluid Mech. 101 (1), 159-178.

Yu, D., AL, M. S. & LEE, J. H. W. 2006 Multiple tandem jets in cross-flow. J. Hydr. Engrg
9, 971-982.

Yuan, L. L., STREET, R. L. & FERZIGER, J. H. 1999 Large-eddy simulations of a round jet
in crossflow. J. Fluid Mech. 379, 71-104.



Chapitre 6

Un modele adiabatique pour la
multi-perforation

Ce chapitre gesente un article en @paration pour I'’AIAA Journal qui traite ggifiquement de la
mocklisation de lecoulement de multi-perforation. Dans cettede sont prop@s deux modles ho-
mogenes adiabatiques pour répenter la multi-perforation sur des maillages grossiers incapables de
décrire I'ecoulement proche paroi. Leur capédit reproduire les flux de quarétide mouvemera la
paroi es€vallee par comparaison avec les déas de LES de multi-perforation en domaieipdique,
donrées parues daridendezet al. (200&) : cas 4 du chapitre 4. Cette comparaison permetaluer
les erreurs assdamsa chaque hypo#tse de moglisation.

Les moales sont ensuite impenés dans le code AVBP poutaliser des simulations de validation.
Le cas exprimental LARA est I'exgrience deé&férence pour la validation des n&lds. Seul I'un des
deux mo@les donne des comparaisons satisfaisantes avec legatoarprimentales. Au cours de la
these, il aéte code dans AVBP et est maintenar@gulierement utili® dans les simulations de configu-
rations industrielles@ali€es au CERFACS pour reproduire I'injection d'air de refroidissement dans la
chambre de combustioBudieret al., 2007a,b; Staffelbactet al,, 2007 Rouxet al., 2007).
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An adiabatic model to account for multi-perforated liners in combustion
chamber flow simulations is described. It is separated into a suction model
and an injection model to reproduce the average effect of effusion cooling on
both sides of the plate. This model has been specifically designed to be used
in industrial full-scale computations of gas turbine combustion chambers,
where effusion cooling is commonly used for cooling the liners. Notably, it
does not impose any minimal resolution at the wall and can be used with
a coarse grid, the real perforated plate being replaced by a homogeneous
boundary condition on which the model is applied. From the analysis of for-
mer wall-resolved Large-Eddy Simulations (LES), two versions of the model
are derived with simple assumptions: one conserves the spatially-averaged
velocity at the wall and the other conserves the wall fluxes. Two series of
validations are proposed: a priori tests, where the model is compared with
wall-resolved LES data and a posteriori tests, where an experimental test
rig is computed replacing the perforated plate of the experiment by the two
models proposed in the paper. The model conserving spatially-averaged ve-
locity at the wall imposes low velocity in the near-wall region, providing
an unrealistic flow structure. On the other hand, the model conserving
the wall fluxes allows reproduction of the global structure of the flow and

comparisons with experimental profiles agree reasonably well.
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Nomenclature

) Mass density, kg/m?

P Pressure, Pa

T Temperature, K

V;  ith component of the velocity vector

Tik ~ Viscous stress tensor u(g;/; ‘g‘;’“) — % % ik

0ir.  Kronecker symbol 1 if i =k, 0 else

V;  Bulk velocity in the hole, m/s

p;  Mass density in the hole, m/s

q Mass flow rate through one hole, g/s

© Mass flow rate per total surface unit ﬁ, g/s/m™2
U Streamwise velocity, i.e. Vj

V' Vertical velocity, i.e. V5

W Spanwise velocity, i.e. V3

U,  Streamwise velocity at the center of channel 1
U,  Streamwise velocity at the center of channel 2
Re  Reynolds number

T; ith coordinate

x Streamwise coordinate, i.e. x;

€ Unit vector in the streamwise direction

Y Vertical coordinate, i.e. o

ey Unit vector in the vertical direction

z Spanwise coordinate, i.e. x3

n Outward normal vector

S Wall surface

Q@ hole angle with respect to the wall

Cp Discharge coefficient through the plate

o Porosity

d Aperture diameter, m

h Channel height m

Subscript

h Relative to the hole

jet  Relative to the jet

s Relative to the solid part of the perforated plate

W Relative to the total perforated plate (aperture and solid part)

1 Relative to channel 1 (injection channel)
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2 Relative to channel 2 (suction channel)

Superscript
i) Relative to the injection side

suc Relative to the suction side

I. Introduction and objectives

In gas turbines, the turbine blades and the liner of the combustion chamber are submitted
to large thermal constraints. As the materials used for these solid parts cannot stand such
high temperature and temperature gradients, they need to be cooled. As pointed out by
Lefebvre,! the most efficient cooling system is transpiration-based: the solid parts to be
cooled are made of porous material through which cool air is injected. The resulting uniform
film of fresh gas isolates the solid parts from the hot products. However, the application
of transpiration in gas turbines is not practical due the mechanical weakness of available
porous materials and alternative technological solutions are sought for. One possibility
often chosen for combustion chamber liners is to use multi-perforated walls to produce the
necessary cooling. In this approach (see Fig. 1), fresh air coming from the casing goes
through thousands of angled perforations and enters the combustion chamber. This is a
discrete form of transpiration cooling: the cooling film that protects the liner from the hot
gases results from the coalescence of the discrete micro-jets emanating from the perforations.
This technique is usually called full-coverage film cooling (FCFC) to distinguish it from the

film cooling (FC) systems used for turbine blades, where only a few cooling holes are required.

COMBUSTION CHAMBER: injection side

= Hot products ooling film

= (Cooling air

CASING: suction side

Figure 1. Principle of full-coverage film cooling: fresh air flowing in the casing is injected into
the combustion chamber through the liner perforations and forms an isolating film protecting
the internal face of the liner from the combustion gases.

When computing the 3-D turbulent reacting flow within the burner, the number of sub-

millimetric holes is far too large to allow a complete description of the generation and coales-
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cence of the jets. This is particularly true for the Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS)
computations used by the industrial manufacturers to design their combustion chambers.
However, effusion cooling cannot be neglected: it is known to have drastic effects on the
whole flow structure, notably by changing the flame position and subsequently modifying
the temperature field. An appropriate model is then needed to reproduce the effect of effu-
sion cooling on the main flow. Such a modeling effort has already been done for transpired
boundary layers and extended law-of-the-wall for moderate uniform blowing or suction are
available.?3 It is quite obvious that for a given injected mass flow rate, the injected mo-
mentum flux is different depending on if the injection is done through a porous material
(uniform injection) or a perforated plate (discrete injection). As a consequence, existing
models accounting for moderate transpiration can hardly been adapted to FCFC and new
wall models for turbulent flows with effusion are required to perform predictive full-scale
computations. The purpose of the present paper is to propose a simple model, independent
of the grid in the near-wall region, to account for effusion through a multi-perforated plate:
this model has to deal with both sides of the perforated plate, as the current tendency in
industrial computations is to include the casing in combustion chamber simulations.

The design of such models needs to be supported by detailed data concerning FCFC.
Several academic configurations are related with FCFC problems. The suction of a boundary
layer through one or several perforations is not highly documented* and the flow at the
suction side is rarely considered in details in the studies concerning injection through short
holes.>® From the injection side, the cooling jets can be seen as an array of jets in crossflow
(JCF). Contrary to suction, JCF have been widely studied over the years because of their
high engineering interest (see for example the review by Margason”) and continue to be
a subject of active research.>® ! Note however that the FCFC jets differ from the most
common configurations of jets in crossflow in several aspects: while single canonical JCF are
usually designed to penetrate in the main flow and enhance mixing, the purpose of effusion
jets is to create a film in order to protect the wall from hot gases: many jets are used to form
this film, and they are oriented so that the cooling air stays next to the wall. The inclination
of the jets in FCFC application is thus smaller than in JCF, modifying the penetration of the
jets as well as the interaction with the upstream main flow,'*!3 Furthermore, in FCFC, the
crossflow is not a simple boundary layer as for JCF studies; it results from the interaction
between all the jets upstream. At last, owing to the small length-to-diameter ratio of the
holes in FCFC applications, the flow in the injection side is strongly related to the flow in
the aperture and in the suction side.> %1%

In view of these differences, extrapolating the results from JCF studies to gain insight
into FCFC would not be justified and specific FCFC configurations must be considered. This

is also what Walters and Leylek!'® state: they insist on the importance of reproducing the ex-
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act geometry for film cooling studies. However, generating this type of data experimentally
is very challenging: the operating conditions in the combustion chambers (high tempera-
ture and high pressure) are difficult to reproduce in test rigs and experimental techniques
are rarely adapted to such conditions. Moreover, the characteristic size of the micro-jets
being sub-millimetric, the main flow features are out of reach of current measurements tech-
niques. This explains the lack of detailed measurements in realistic operating conditions:
accurate information about the velocity field in FCFC configurations is available only on
large-scale isothermal plates.''® When experiments are performed on plates at real scale,
only wall parameters,'®~2? like the heat transfer coefficient or the adiabatic cooling efficiency,

or integrated data like the discharge coefficient?? %4

are provided and very often, only small
temperature differences between the hot and the cold streams are investigated.

An alternative is to use direct simulations to generate the requested data. However
requirements in computational power are huge due to the configuration: in FCFC, the per-
forated plate contains hundreds or thousands of holes and resolving the flow in each of these
holes would be very expensive. Hence, only Reynolds-Averaged Navier—Stokes (RANS) com-
putations were performed with a large number of cooling rows.?>?¢ However, using RANS
results as reference data for modeling is questionable, as they already result from the mod-
eling of the whole turbulent part of the flow. On the other hand, owing to the moderate
Reynolds number in the perforations, Large-Eddy Simulations (LES)%2"2 and Direct Nu-
merical Simulations (DNS)? can be used, but until now they only deal with a very small
number of holes, typical of turbine blades film cooling. As existing small-scale computations
do not directly deal with FCFC configurations, it has been decided to perform specific small-
scale wall-resolved LES relevant to FCFC configurations. The underlying methodology and
the corresponding results obtained in an isothermal configuration are described in Mendez et
al.®®

The present paper details the methodology developed for post-processing the reference
isothermal data obtained by LES and proposes a homogeneous model that accounts for
the major flow characteristics near a perforated wall. In this model, the injection and the
aspiration sides are coupled: a law for the discharge coefficient in the holes relates the pressure
drop to the mass flow rate through the plate. The inputs are the pressure drop across the
plate and the geometrical characteristics (porosity, aperture angle). A priori testing is first
performed, the fluxes provided by this homogeneous model being compared to the reference
simulations.?® As an a posteriori validation, the model is implemented in a LES code in
order to reproduce an experimental set-up where two channels are separated by a perforated
plate. Numerical results are compared with experimental measurements performed in an
8

isothermal large-scale configuration.!

Section II is dedicated to the description of the code used to perform the Large-Eddy
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Simulations. The small-scale LES results presented by Mendez et a are related to the

experimental test rig of Miron.!®

The model proposed in this study is also tested using
this experimental setup. This experiment is thus described in section II. An analysis of
small-scale LES results®® is then provided in section III, in order to estimate the fluxes at
the perforated plate: two adiabatic models for effusion cooling are constructed from this
analysis. Section IV details the validating simulations. Comparisons with the experimental

database are shown.

II. Presentation of the experimental configuration and of the
LES code

A. Presentation of the LES Code

All simulations are carried out with the LES code developed at CERFACS, named AVBP
(www.cerfacs.fr/cfd /avbp_code.php). It is a cell-vertex/finite element code, explicit in time,
which solves the compressible Navier—Stokes equations on unstructured meshes for the con-
servative variables (mass density, momentum and total energy). AVBP is dedicated to LES
and DNS and has been widely used and validated in the past years in all kinds of config-

31-33 34,35 GQeyeral numerical schemes and

urations, and notably in jets in cross-flow cases.
sub-grid models are available in AVBP: the most adequate numerical parameters have been
chosen, depending on the objectives of each simulation. Two different types of simulations
are presented in this paper. First, fine-scale computations are analyzed. They aim at pro-
viding detailed data of the flow around a multi-perforated plate. They are based on the
WALE sub-grid model.?® The numerical scheme is the TTGC scheme:3" this essentially non
dissipative scheme was specifically developed to handle unsteady turbulent flows. It is third
order accurate in both space and time. Large-scale computations are also shown: they deal
with a case where the flow near the perforated wall is not well resolved. A coarse mesh is
used in conjunction with the crudest numerical parameters available in AVBP: the sub-grid
model is the classical Smagorinsky®® model (with a constant fixed at Cs = 0.1) and the
numerical scheme for the large-scale simulations is the Lax-Wendroff scheme3! (second order

accurate in space and time).

B. The Experimental Configuration

All the calculations presented in this paper are related with a reference experiment named
‘LARA’8 and performed at Turbomeca. The experimental set up allows to study the effusion
process in the case of a large-scale isothermal configuration. The experimental test rig is

divided into two channels: the first one, denoted by ‘1’, represents the combustion chamber
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1=400 mm

4 Outlet
grid

Figure 2. Principle of the large-scale isothermal LARA experiment.'®

side, with a primary flow of ‘hot gases’; the second one, denoted by ‘2, represents the casing,
with a secondary flow of ‘cooling air’ (Fig. 2). The two channels (height h = 120 mm and
width [ = 400 mm) are separated by a plate perforated with holes of diameter d = 5 mm
(0.5 mm is the common value for gas turbines). Twelve rows of staggered holes are drilled into
the plate that separates the two channels. A grid is placed at the outlet section of channel 2
in order to generate a pressure drop across the plate. Because the pressure is higher in the
‘casing side’, a fraction of the air flowing in channel 2 is injected through the perforated plate.
The spacing between the holes corresponds to classical industrial applications: the distance
between two rows of holes is 5.84 diameters in the streamwise direction and 3.37 diameters in
the spanwise direction. Due to the staggered disposition of the perforations, the hole-to-hole
distances are 2 x 5.84 and 2 x 3.37 diameters in the streamwise and spanwise directions
respectively. The thickness of the plate being e = 10 mm and holes being angled at o = 30°
with the plate, the hole length-to-diameter ratio is 4. Note that the perforations are only
angled in the direction of the main flow, without any spanwise component. Measurements
are performed at ambient temperature.

The LARA database has been used twice: first, the LES presented in section III deals
with the same geometry as the LARA test rig. Numerical and experimental results are
compared in Mendez et al.3® Then, in section IV, a model for discrete effusion through a
plate is implemented in our CFD code. The validation case is also the LARA experiment.
One operating point has been considered: the pressure drop across the plate is AP = 42 Pa.
The Reynolds number for the primary ‘hot’ flow (based on the duct centerline velocity Uy
and the half height of the rectangular duct h/2) is Re; = 17750, while it is Res = 8900 for the
secondary ‘cold’” flow. The characteristics are given upstream of the perforated zone, where
the flow is fully-developed. The Reynolds number in the hole, based on the momentum in
the jet core et the hole exit and the hole diameter is Re;, = 2600. The ninth row has been
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chosen to compare with numerical results because it is the location where measurements are

most numerous. Further details about this experiment can be found in studies by Miron.!®:39

III. Construction of a model for effusion cooling from LES

results

To perform fast-running simulations of their combustion chambers in presence of effusion
cooling, manufacturers need a model that reproduces the main effects of effusion on the main

flow. This model must meet several criteria:

e It has to provide information for both sides of the plate. Indeed, the current tendency
is to include the casing when computing the flow in a combustion chamber; thus both
the casing side (suction of cooling air) and the combustion chamber side (injection of

this cooling air) must be modeled,

e As the objective is to use coarse grids to have fast-running simulations, the flow near
the wall would not be resolved: effusion through small holes (d ~ 0.5mm) imposes
characteristic length scales that cannot be solved over coarse meshes. As a consequence,
an appropriate model must represent the multi-perforated plate as a homogeneous
boundary, without distinction between perforations and solid parts of the wall any

more,

e The model has to be local. Global parameters, such as the number of upstream rows,
are often used for models related to effusion cooling (see for example Mayle and Ca-
marata® for a model of the adiabatic effectiveness of the cooling). However, in a
combustion chamber, the row number cannot always be defined, and the notion of up-
stream direction is a loosy concept for 3-D flows multiple inlets/outlets . To overcome
this problem, it has been decided to look for a local model, that only depends on the

flow conditions in the neighborhood of each point where the model is needed.

To satisfy these criteria, the objective is to build a uniform model that only has local infor-
mation as input data, and that reproduces correctly the fluxes at both sides of the perforated
wall: this is inspired by what is done for wall-function boundary conditions for impermeable
walls, where the wall friction and the wall heat flux are assessed in order to reproduce the
macroscopic effect that the wall has on the main flow. The following sub-section aims at
describing the reference simulations and their post-treatment in order to construct such a

model.
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A. Analysis of the small-scale reference LES results

Small-scale simulations were performed in order to learn more about the fine structure of the
flow around and inside a perforated plate in an isothermal configuration corresponding to the
LARA experiment. A complete description of the methodology can be found in Mendez et
al®® In FCFC experiments, the flow is known to be different depending on the number of
rows of perforations considered. This is very difficult to handle from a modeling point of
view. Furthermore, as already said, this dependance on the row number is not obvious to
transpose in full burners. It has been decided to deal with this difficulty by considering the
case where the perforated plate is infinite. The computational domain can then be reduced
to a small box containing only one perforation, using periodic boundary conditions in order
to reproduce the periodicity of the staggered pattern (see Fig. 3). This is also consistent

with the construction of a local model.

a

CALCULATION
DOMAIN

PRIMARY FLOW

» 24.d

2d
10d

Y
SECONDARY FLOW )J
z

Figure 3. From the infinite plate to the ‘bi-periodic’ calculation domain. (a): Geometry
of the infinite perforated wall. (b): Calculation domain centered on a perforation; the bold
arrows correspond to the periodic directions. The dimensions of the computational domain
are provided.

The calculation grid contains 1,500,000 tetrahedral cells: fifteen points describe the di-
ameter of the hole and on the average the first off-wall point is located 5 wall units apart
from the wall. Typically the cells along the wall to be cooled and in the hole are sized to a
height of 0.3 mm (recall that the aperture diameter is 5 mm).

As natural mechanisms that normally drive the flow in a non-periodic domain are absent
in such a configuration, an appropriate method has to be set up to generate and sustain the
flow: the main tangential flow at both sides of the plate is enforced by a constant source
term added to the momentum equation, as is usually done in channel flow simulations. The
effusion flow through the hole is sustained by imposing a uniform vertical mass flow rate
at the bottom boundary of the domain. The source terms and the uniform vertical mass

flow rate were tuned in order to reproduce the operating conditions given in section IIB. A
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pressure drop of 41 Pa is effectively imposed in the simulation. The resulting bulk velocity
in the hole is V; ~ 5.67 m s~! and the mass flow rate through the hole is ¢ = 0.126 g s™'.
Note that the mass density in the hole is approximately p; ~ 1.13 kg m®. These values of
mass density and velocity, p; and V}, are used as reference for non-dimensional quantities.

The simulations in such a periodic configuration have proved to provide results that
reproduce very well the global structure of the flow observed in the LARA experiment and
comparisons with experimental profiles at row 9 show good agreement.?® The numerical
fields have been averaged over 20 flow through times (FTT). This time-averaged solution of
the flow is analyzed here in terms of modeling. Time-averaged quantities are denoted by the
~ operator.

The model has to reproduce correctly the momentum and energy fluxes at the perforated
plate (injection and suction sides), at a given mass flow rate and a given geometry. Indeed,
the mass flow rate through the plate is supposed to be known: wether it is imposed by the
user, or it can be calculated thanks to a relation between the pressure drop and the mass flow
rate thanks to a discharge coefficient, in cases where both sides of the plate are computed.
The analysis of small-scale data can support the modeling effort by answering to two main

questions:
e Among the terms contributing to the wall fluxes, which are the dominant ones?
e The mass flow rate being known, is it possible to model the dominant fluxes?

Note that because the flow computed is isothermal, only information about the momentum
fluxes at the perforated plate are relevant. Momentum fluxes are calculated over two planes
located just above (for the injection side) and just below (for the suction side) the perforated
plate (see Fig. 4). The perforated plate is considered as a boundary condition made of two
parts: the hole surface and the solid surface. The normal to the total surface, taken in the

outward direction from the fluid point of view, is noted 7.

INJECTION SIDE SUCTION SIDE

RN

T
Sw = S5+ Sh Sw = S5 + Sh

Figure 4. Schematic of the planes where the fluxes are assessed.

From the momentum conservation equation, both the viscous (7, k = 1,2,3) and the

inviscid (Pdy + pViVi, k = 1,2, 3) terms contribute to the flux associated to the momentum
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in the z; direction. Furthermore, both the solid part (Ss) and the aperture (Sy,) of the multi-
perforated plate contribute to the global flux over the x — z planes represented in Fig. 4. The
expressions of the different contributions are summarized in Table 1. In the configuration
considered, the normal to the homogeneous boundary is along the y-direction: 7 = —é; or
nyg = —1 for the injection wall and 77 = €, or ny = 1 for the suction wall. S; and S}, stand

for the solid wall and aperture surfaces respectively (see Fig. 4).

solid wall hole
viscous non-viscous viscous non-viscous
% fSS Taa Ny dxdz fSS (—P)nydrdz fSh Tz Ny dxdz fSh (=P — pV?) ny dxdz
Vi, sz Tia ng dxdz 0 fSh Tia ng dxdz fSh (—pV' V) ng dxdz

Table 1. Contributions to the momentum fluxes over a z — z plane just above (injection side
ny = —1) or just below (suction side ng = +1) the perforated plate. V;, is U or W (i =1 or 3).

Small-scale computations allow to assess the different terms of the momentum fluxes on
the suction and injection wall planes. Integrations over the solid wall (Ss) and the hole
surface (Sy,) are performed and the results are reported in Tables 2 and 3 for the streamwise
and vertical momentum respectively. Viscous fluxes have not been reported in Table 3

(vertical momentum), as they are negligible compared to inviscid contributions.

Region total plate hole solid wall

Expression fSw (—pUV + 713) no dzdz fs; —pUV ng dzdz fs; T2 no drdz fsg T2 o drdz

Injection 8.0 x 1071 111.5 —0.1 —-11.4
Suction —3.11 x 107! 90.4 -0.1 9.7

Table 2. Wall fluxes for the streamwise momentum: First column: expression and values of
the total flux (in p;V;?d?) on both sides of the plate (total surface Sy). Columns 2—4: relative
contributions (in %) of the terms involved in the wall fluxes.

Streamwise momentum pU: the non-viscous streamwise momentum flux is the main term
for both the suction and the injection sides of the perforated plate. The viscous term over
the hole surface is very small. The wall friction over the solid wall is approximately 10 times
smaller than the non-viscous aperture term for the operating point considered. This means
that one can only focus on the inviscid part of the flux when developing a (rough) model
for effusion. In other words, assuming that the turbulent transfers scale as the wall friction,
turbulence is not a first-order issue when dealing with discrete effusion, which is of course
significantly different from the classical case of an attached boundary layer over a solid plate.

Vertical momentum pV: the flux of normal momentum involves a pressure term that is

clearly dominant. The velocity term in the hole is small compared to the pressure term. The
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Region total plate hole solid wall

Expression | [¢ (=P — pV2 + T23) na dadz s, —(P + pV?)ngdadz | [¢ —Pnydadz

Injection 3.64 x 103 4 96
Suction —3.69 x 10° 4 96

Table 3. Wall fluxes for the vertical momentum: First column: expression and values of the
total flux (in p;V;?d?) on both sides of the plate (total surface Sy). Columns 2-5: relative
contributions (in %) of the terms involved in the wall fluxes.

repartition between hole and solid surface fluxes is completely related to the porosity of the
plate o = 0.04: pressure is almost constant over the whole wall.

Note that owing to the symmetry of the problem, the spanwise momentum flux should
be zero. In the computation, it is not perfectly so but for injection the spanwise momentum
flux is approximately 50 times smaller than the streamwise momentum flux. This ratio is
even smaller for the suction side.

An appropriate model has thus to reproduce the two main effects of the flow around a
perforated plate: the non-viscous streamwise momentum flux due to injection and the non-
viscous vertical momentum flux that can be reduced to a pressure effect. All the other terms
are negligible, at least in a first modeling effort. As it is usual in wall bounded flows, we will
consider that the outer pressure is a good measure of the pressure in the vicinity of the wall.
This is verified in the small-scale LES results. Thus, the pressure term can be easily related
to the pressure values obtained in the calculation. Hence, the main modeling effort consists
in obtaining a good estimation of the non-viscous streamwise momentum flux in the hole.
We are going to present the models in terms of equivalent boundary condition, answering
the following question: what is the equivalent injection/suction over the whole plate surface
that better represents the real injection/suction of fluid through cooling holes.

Before constructing homogeneous models over the whole surface, an intermediate model
that takes two different constant velocity values over the hole zone and the solid wall zone is
built. The wall-normal vertical velocity to impose is directly related to the mass flow rate.
The ratio between the vertical velocity and the streamwise velocity over the hole surface
depends on the side of the plate: indeed, the velocity at the hole outlet is strongly orientated
by the hole angle; on the contrary, at the hole entrance, the streamwise velocity highly
depends on the crossflow velocity. Let U, be the average streamwise velocity on the suction
channel. We assume the streamwise The intermediate model we propose reads:

Injection side:

V = VJZJ =3 a over S, and V=0 over S, (1)
hPinj
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U=U" =V" cotan(a) over S, and U=0 over S,. (2)

jet jet

Suction side:

V=V3= Sthuc over S, and V=0 over S, (3)
U=Uiy=Ugy over S, and U=0 over S;. (4)
1% U Vf;j cotan(ca) Vv U
Viet Ve
”””” Uc
575, 5 VS S 'S s S 'S, s
INJECTION SIDE SUCTION SIDE

Figure 5. Representation of the intermediate model described by Eq. 1 to 4.

Pinj and psy. are the surface-averaged mass density at the hole outlet/inlet. Eq. 4 can be
rewritten as U = U7¢ = V3¢ cotan(), where (3) is the angle formed by e, and the vector
(Us; Vi29).

Indeed, from Eq. 1 to 4, the inviscid flux of streamwise momentum can be assessed and

compared to the numerical results obtained in the reference simulations. The inviscid flux of

V2 I .
! (recall that V) = V;/2),

i i t t the injecti ide is pin4 -
streamwise momentum at the injection side is pj,; Ttan(a) 1sin(a) et
o . . I cos(a) .
which gives an adimensional value of ———— = 0.68. This value of 0.68 must be compared
16 sin?(«)

to the value of 0.89 (111.5% of 0.8, see table 2) in the reference simulation.

I d?
The inviscid flux of streamwise momentum at the suction side is —psuch‘ZﬁCUCgm,
MU

—— = —0.305. This must be compared to the
8V, sin(w)
value of —0.28 (90.4% of 0.31, see table 2) in the reference simulation.

From the analysis of the reference numerical database,*® it appears that the errors of this

which gives an adimensional value of —

crude model have two main sources:

e the flat profile assumption, viz. the approximation of the flow in the hole by constant

values of velocity. Implicitly, it has been considered that:
1/—UVd (1/_d)(1/Ud)(1/Vd) (5)
— s=(= s)(= s)(= s).
S Js" S Js" s 5T s Uy
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This equality is almost verified at the suction side ( 1.5% error) but not at the injection
side. At the injection side, using the hypothesis of Eq. 5 leads to an error of 15% on

the estimation of the inviscid streamwise momentum flux through the hole outlet.

e the estimation of the tangential velocity (here the streamwise velocity): the assumption
that the geometrical angle («) is also relevant to the velocity vector at the injection
side is not perfectly true. Assuming that U;th = ij;] cotan(a) (Eq. 2) introduces an
error of 10% on the estimation of the streamwise velocity at the jet outlet: the jet angle
in the reference simulation is 62° instead of 60° for the hole angle. On the suction side,

assuming that U = U leads to an error of approximately 10%

Eventually, the model described by Eq. 1 to 4 assesses the inviscid streamwise momentum
flux with an error of 9% on the suction side and 24% on the injection side. This last error
is not small but is considered to be acceptable, given the simplicity of the model.

The aim is now to design a uniform condition that applies over the entire surface of the

plate and that has the same characteristics in terms of resulting momentum fluxes.

B. Construction of the uniform model for full-scale simulations

A model for effusion cooling has to be provided in order to perform simulations involving a
perforated plate without resolving the flow inside and near the plate. The model for FCFC
has thus to be homogeneous to be adapted to any grid in the near-wall region: the holes
and the solid wall are not distinguished. The mass flow rate is injected through the entire
plate: the injection surface is 1/o larger in the uniform model. As a consequence the normal
injection velocity is multiplied by ¢ to ensure that the proper mass flow rate crosses the
equivalent boundary. The obvious uniform model (named UM1) proposed is (see Fig. 6):

Injection side:

V=V =0V} = S 6

W 0 Vi Sh/)mjg over W (6)

U=Uy =Vi¥ cotan(a) over Sy (7)

Suction side:
q

V=Viy“=0oV3i = S 8

wo=a Vi Shpsuca over Sw, (8)

U=Uy“ =Vi“cotan(B) over Sy. 9)
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V U V U
o Vi o Vi) cotan(a) o Vi 7 Vi2ie cotan ()
0 Sw 0 Sw | 0 Sw 0 Sw
INJECTION SIDE SUCTION SIDE

Figure 6. Representation of the uniform model described by Eq. 6 to 9: UMI1.

In this model, the velocity averaged over the total surface are the same as in the inter-

mediate model (Eq. 1 to 4). The above expressions lead to the following approximations

[T cos(a
for the inviscid fluxes of streamwise momentum: #O’ for the injection side and
16 sin?(«)
11 U02 . . . . .
———————— 0 for the suction side, viz. ¢ times the flux corresponding to the flat profiles
8V sin(a)

discussed in the previous sub-section. Thus, modeling the discrete effusion with a uniform
injection imposing the proper mass flow rate and injection/suction angles is not appropriate
to reproduce the fluxes at the perforated wall. As we will see in section IV, this model not
allow to reproduce the correct effect of effusion cooling in the main flow.

In order to retrieve the same streamwise momentum flux as the inhomogeneous model of
section IITA, another uniform condition (UM2) with modified injection (resp. suction) angle
o' (resp. (') is proposed (see Fig. 7):

Injection side:

4q

V=V sy — S 10
w =0V Shpmjg over Sy, (10)
U=U} =Vcotan(a') over Sy. (11)
Suction side:
=1 5 over Sw, (12)
Shpsuc
U =V cotan(p') over Sy. (13)

These angles are directly related to (a) and (8) through: tan(a’) = tan(a)o and
tan(B") = tan(B)o. This uniform injection/suction model UM2 injects the same mass flow
rate as the model of Eq. 1 to 4 but the angle of injection is modified to ensure proper stream-
wise momentum flux through the plate. Note also that UM2 does not allow reproducing the
vertical momentum flux corresponding to Eq. 1 to 4. However, as the vertical momentum

flux is dominated by a pressure term that does not change in both models, the difference is
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g Vi cotan(B')
o V}Zj o ‘/js;éc
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Figure 7. Representation of the uniform model described by Eq. 10 to 13: UM2.

negligible between the intermediate model and the UM2 model.

C. Implementation of the LES models

The models proposed in section II1.B, UM1 and UM2, are implemented in the AVBP code
(section ITA).

To make the coupling easier, one assumes that the surface meshes on the injection and the
suction sides coincide (see Fig.8). To determine the operating conditions at a liner point, only
the values at this node and at the corresponding node on the other side of the plate (same
streamwise and spanwise coordinates on the other side) are used. At each iteration, the mass
flow rate per surface unit through the plate, ¢, is computed from the pressure drop across
the liner, assessed as the difference between the nodal pressures P,,; and Py, (see Fig.8).
For doing so, ¢ is related to the micro-jets velocity Vj, viz. ¢ = pV;sin(a)o. Introducing

the discharge coefficient Cp to express V; as a function of AP = Py, — P, viz. %pV2 =

Cp? AP, the mass flow rate per unit wall surface is then ¢ = sin(a) o4/ 205ucCp> AP. Note
that in this latter relation, the density is assessed at the suction side, viz. p = pgye-

Once ¢ is known, the following quantities are imposed:

e at the suction side: the only variable imposed is the normal velocity, computed as

Viy'© = £ As only one quantity can be imposed for an outlet boundary condition,

both uniform models are implemented with the same boundary conditions for the
suction side, corresponding to the UM2 model (Eq. 12 and 13).

e at the injection side: p is determined from the temperature Tyuc (assumed to be also
the fluid temperature at the hole outlet) and the pressure P,;. Then the normal

velocity is Vvifj — ¥ and the streamwise velocity is set to Ué{}j = V‘le cotan(a) in

injg

UMI1 and Uy = V¥ cotan(a’) in UM2.

The number of imposed quantities corresponds to what is usually done for classical in-
lets/outlets.
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Figure 8. Schematic of the coupling procedure. Dotted lines denote the external input pa-
rameters needed by the models: only the geometrical details (porosity and hole angles) and a
law for the discharge coefficient Cp have to be provided.

IV. Application of the uniform model in the LARA configuration

The models proposed in section III.B, UM1 and UM2, are implemented in the AVBP
code (section ITA) and tested in the case of the LARA experiment. Fig. 9 presents the
computational domain of the large-scale large-eddy simulations performed for the a posterior:
validation. It consists in two channels (height A = 0.12m) separated by a plate that is
perforated over a streamwise distance of 2.7 h. It has been decided to locate the inflows
6 h upstream of the perforated part of the plate. Fluid coming from channel 2 is injected
in channel 1 through the multi-perforated plate to mimic the effusion of cooling air into
combustion products.

The side walls of the experiment have been replaced by periodic conditions in the spanwise
direction z. In the simulation, the perforated part of the wall is replaced by the coupled
boundary condition described in section III.C. The grid contains 121 x 31 x 31 hexahedral
nodes for channel 1 and 121 x 21 x 31 hexahedral nodes for channel 2. This difference is due
to the lower values of Reynolds numbers imposed in channel 2 in the LARA experiment.

In the experiment, far enough from the side walls, the velocity profiles upstream of
the perforated zone correspond to fully developed channel flow profiles. In the simulation,
imposing the mean streamwise velocity profile at the inlet is not a satisfying approach: the
flow needs a too long distance to destabilize and recover the characteristics of a fully turbulent
channel. Thus it has been decided to accelerate this transition by using the Random Flow

Generation (RFG) algorithm?*2 to make the fluid velocity vary in time and space at the
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Figure 9. Large-scale computational domain for the a posteriori testing of the liner model.
Dimensions are specified in hole diameters.

inlets. This method reproduces the effect of an incoming turbulent field thanks to the
superposition of harmonic functions (100 modes projected along the three directions) with
characteristic length-scales directly related to the geometry and the grid. This method has
already been successfully employed in various simulations with AVBP.3443

Ideally the fluctuating velocity profiles and the cross-correlation w;u; imposed at the
simulation inlets should be the values measured in the experiment. However, in the LARA
experiment, only a two-component laser-doppler anemometry system has been used: the
data involving the spanwise component W is unknown. To overcome this problem, it has
been decided to generate the characteristics of the inflow numerically. A periodic channel
flow simulation with wall function boundary conditions is performed. The wall function
boundary conditions have been developed in Schmitt et al.?® in AVBP and validated in
the case of a periodic channel flow; they used a logarithmic law to predict friction at the
wall from the first off-wall point. Two periodic simulations have been performed to generate
the statistics needed for the inflows of the top and bottom channels of the computational
domain (Fig. 9). The dimensions of the calculation domains in the periodic simulations
in millimeters are (3h,h,2h). Statistics (mean and fluctuating velocities, Reynolds stresses)
are obtained from the averaging of eleven independent solutions. For consistency reasons,
periodic simulations are performed with exactly the same parameters as the large-scale com-
putation: the numerical parameters, grid spacing, spatial/temporal schemes, sub-grid scale
model and wall function are identical.

The NSCBC method** is used for the inflow and outflow boundary conditions in the
domain. The pressure at the outflows is imposed, with a pressure at outlet 2 (Fig. 9)
superior to the one imposed at outflow 1 to ensure the injection of fluid from channel 2

3 are used for the solid walls in the

to channel 1. The wall-function boundary conditions?

large-scale computation, the first off-wall point being located approximately at y* = 45.
Computations have been run over 16 flow through times (FTT): the flow through time

is based on the length of the channels and the crossflow velocity in channel 1, U;. Time

averages are accumulated over 8 FT'T. Fig 10 and 11 present the time-averaged streamwise
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velocity field over the cutting plane z = 0. As the treatment is identical for both models
on the suction side, the main differences are observed in channel 1 (injection side). Both
models do not influence the flow upstream of the perforated region (z < 144d). In Fig. 10,
the consequence of imposing a small streamwise momentum is observed, for z > 120d:
using UM1 induces a region of very low velocity near the perforated plate. This has a huge

blocking effect on the main flow in channel 1: the passage area is reduced and the flow highly

accelerates. These effects are completely artificial and do not reproduce the reality of an
16-18,39

effusion cooling configuration.

Figure 10. Field and isolines of time-averaged streamwise velocity over the cutting plane z =0
using model UM1. Scale is from 0.25V; (white) to 0.9V; (dark grey). Isolines are from 0 to V;.
The spacing between two isolines is 6 = 0.143 V;. Zoom on the section between 120d < z < 288d.

&)

Figure 11. Field and isolines of time-averaged streamwise velocity over the cutting plane
z = 0 using model UM2. Scale is the same as for Fig. 10. Zoom on the section between
120d < x < 288d.

Figure 11 shows a completely different behavior in channel 1. When reaching the perfo-
rated zone, the flow is modified in several ways: on the injection side, the flow is accelerated
near the perforated plate due to positive streamwise momentum flux (1). Aft of the perfo-
rated region (2), the flow is accelerated in the center of channel 1. On the suction side, the
flow is aspired towards the plate, leading to higher streamwise velocity near the perforated
plate (3). The effect of aspiration can also be seen near the bottom wall, where the velocity
decreases (4).

The time-averaged vertical velocity (see Fig 12) is only disturbed near the perforated
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part of the plate. Downstream of this region, it recovers very small values. As expected,
near the perforated plate the values of velocity are approximately 0.5 o V}, corresponding to

the bulk vertical velocity.

Figure 12. Field and isolines of time-averaged vertical velocity field over the cutting plane z =0
using model UM2. Scale is from 0 (white) to 0.025V; (black). Two isolines are represented, at
0.005V; and 0.01V;. Zoom on the section between 120d < z < 288d.

In order to obtain a quantitative assessment of the models, all the experimental profiles
available for row 9 of the LARA experiment have been averaged for comparison with the
numerical results. Eight experimental profiles are available at row 9, their locations being

displayed by crosses in Fig. 13.

: NINTH ROW
Eighth row Tenth row

DIRECTION
F THE FLOW

] D O

] - -

z=0

Figure 13. Zoom on the ninth row of the experimental test rig. The locations of the profiles
measured in the experiment are represented by crosses.

i
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Experimental spatial-averaged profiles are calculated from these eight profiles. The four
profiles located at z = 0 are averaged together, then this profile is averaged with the other
ones at z # 0. In other words, the eight experimental profiles are summed with a weight
of 0.05 for the ones located at z = 0 and 0.2 for the remaining ones (z # 0). Of course,
the resulting profile is only an approximation of the surface-averaged profile, used thereafter

for comparison with numerical results. This comparison is shown in Fig. 14, from the wall
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to the center of channel 1 (0 < y < 12d). Numerical profiles are taken at z = 0 and at
x = 190.72d (46.72d from the beginning of the perforated zone): this corresponds to the

distance between the holes of row 1 and row 9.

12 a 12 b
10 10
8 8
S = 6
SN SN
4 4 -
2 2+
o L]
0 - z 04
T T T T T T 1 T T T
00 02 04 06 08 10 12 20 10 0 10 20 30x10°
U/U; V/U;
Figure 14. Evaluation of models UM1 ( ---- ) and UM2 ( —— ). Numerical time-

averaged velocity profiles at + = 190.72d and z = 0 are compared to time- and spatial-averaged
experimental data ( e ) at row 9. (a): streamwise velocity, (b): normal velocity.

Streamwise velocity profiles are displayed in Fig. 14a. The experimental profile can be
separated into two distinct regions: above y = 5 d, the velocity is not affected by effusion. On
the contrary, near the plate, the profile is highly modified by effusion and shows a strong ac-
celeration. From Fig. 14a, the model UMZ2 is more appropriate than UM1. The wall velocity
for the UM1 profile is very small and does not correspond at all with the experimental value.
Moreover, this low-velocity condition has a blocking effect on the main flow: the passage area
is reduced and the main flow accelerates above this region. On the contrary, the use of UM2
allows to obtain reasonable results: differences between experimental and numerical values
using UM2 are of order of 10%. Two types of discrepancies are observed: near the wall, the
injected streamwise momentum flux seems too low to reach the experimental results. This
is coherent with the observations of section III: the assumptions of model UM2 lead to an
under-estimation of the injected non-viscous streamwise momentum flux. Further from the
wall, the flow slightly accelerates.

Fig. 14b displays the vertical velocity profiles. It is much more difficult to conclude on
this figure. Eight profiles are insufficient to obtain a satisfying of the spatially-averaged
vertical velocity: numerical simulations inject the good mass flow rate through the plate
(the discharge coefficient is known from the small-scale LES) so at least the values near the
perforated wall should be close to the ones obtained in the simulations.

These calculations have shown the ability of model UM2 to reproduce a structure of the
flow that presents satisfying results by comparison with the LARA experimental database.

As could be guessed after the flux analysis in section I1I, the model UM1 injects a very small
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streamwise momentum flux. As a consequence, the resulting flow is completely different from
the one observed experimentally. Differences between experimental and numerical results are
observed near the perforated plate, due to an under-estimation of the streamwise momentum
flux. Computations also confirm that the objective of a uniform model for effusion cooling
is to be representative of the fluxes at the perforated wall. Note also that for a better
validation of the model, detailed experimental data are needed, ideally providing spatially-

averaged velocity profiles.

V. Conclusion

In this paper, an adiabatic model to account for multi-perforated liners in combustion
chamber flow simulations is described. It is separated into a suction model and an injection
model to account for the effect of effusion at both sides of the plate. The modeling respects
two important constraints: it is local and homogeneous. By local we mean that the effect
of effusion through the perforated plate is assessed only from local quantities, without any
reference to global parameters such as the distance to the beginning of the perforated zone
for example. It is homogeneous because it does not impose any constraint in terms of grid
size at the wall: the perforated plate is replaced by a homogeneous boundary condition on
which the model is applied.

Mendez et al.* have performed wall-resolved Large-Eddy Simulations of the flow around
a multi-perforated plate in an isothermal case. The analysis of these results show that if
the mass flow rate through the plate is known, the difficult task is to assess the streamwise
momentum flux. It is also shown that the main contribution to the streamwise momentum
flux is due to the inviscid injection of fluid through the hole: wall friction over the solid wall
is approximately ten times smaller. This paper presents a way to reproduce the inviscid part
of the streamwise momentum flux at the perforated wall.

The model is built in two steps. First, the velocity fields at the hole inlet/outlet are ap-
proximated by constant values. Then, two homogeneous models are constructed from these
approximated fields, conserving either the spatially-averaged velocities (UM1) or fluxes at
the wall (UM2). Both models are implemented in an LES code. They are tested by repro-
ducing the experimental configuration of two channel flows separated by a plate including
a perforated region. The experimental perforated zone is replaced by the numerical homo-
geneous model. Both sides of the plate are coupled: the mass flow rate is not imposed but
calculated locally from local conditions at both sides of the plate and from the perforated
plate geometry. Results from simulations are compared with spatially-averaged experimental
data. We show that the model built to reproduce the wall fluxes (UM2) is the best one. UM1

imposes a very low streamwise velocity at the wall, which is not observed in experiments. On
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the contrary, the global behavior of the flow seems to be correctly reproduced using model
UM2. Moreover, reasonable agreement with experimental data is obtained on streamwise
velocity profile in the perforated zone. However, the velocity is slightly under-estimated near
the wall, which is consistent with the comparison of the model with the reference small-scale
wall-resolved LES data. Despite this under-estimation, the model UM2 is considered to be
correct enough to be used in full combustion chamber flow computations. The model can be
used in the presented form in non-isothermal computations: in this case, the wall is implicitly
assumed to be adiabatic.

Detailed information of the flow around multi-perforated plated is crucial not only to de-
termine which physical characteristics have to be modeled but also to evaluate the exactness
of the modeling assumptions. The comparison with the reference small-scale wall-resolved
LES data indicates that improvements to the UM2 model can be obtained by refining the
modeling of the time- and spatial-averaged streamwise velocity at the hole inlet /outlet and by

being able to evaluate the shape of the time-averaged velocity field at the hole inlet/outlet.
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Discussion sur la mo@lisation de la multi-perforation

Cette partie a pour objectif de revenir sur les hypsts de mdglisation effectées dans l'article en
préparation pour I'AIAA Journal afin d’appronfondir ceft&ude. Dans cette discussion, nous utiliserons
pour I'évaluation de la quaBtdu moele les donaes pesenges dans le chapitre 5 relatives au maillage
fin.

Récapitulation des hypotteses de modélisation

La mocklisation propose dans ce chapitre est bassur I'analyse des doees LES. Il s’agit de
déterminer les flux pagitaux de part et d'autre de la paroi peéer en supposant leedit a travers la
paroi connu (par exempke partir du saut de pressionagea une loi de ébit). Dans le cas isotherme,
les flux paréetauxa mockliser sont les flux de quaréide mouvement. L'analyse dessultats (chapitre
5) montre qu’un modle de multi-perforation doit avant tout reproduire les effets non-visquésx la
multi-perforation : il sS’agit de prendre en compte correctement le terme de pression sur le flux dé&quantit
de mouvement verticale et et le terme convectif sur le flux de géadgitmouvement longitudinale. Une
mocklisation de ces termes est propesians l'article en gparation pour I'AIAA Journal, b&e sur les
hypotheses suivantes :

— la pression est supp@s constante dans la couche limite, c’astire ne pasé&pendre de la distance

a la paroi. La pression au niveau de la paroi d’injection (aspiration) peuté&tomestindea partir
de la connaissance de la pression au premier point au-dessus (en-dessous) de la paroi.

— Les vitesses sont supf@Es constantes sur les surfaces démat de sortie de la perforation.

— La vitesse tangentielle sur les surfaces demtet de sortie de la perforation sont e&ti®s de la
mankgere suivante : en sortie de perforation, le jet est suppdigre avec la perforation. La vitesse
tangentielle est donc cal@e€a partir de la connaissance dahit a traverse les perforations et de
I'angle des perforations. En eétr de perforation, la vitesse tangentielle est suppegalea celle
de I'écoulement incident. On utilisera la vitesse au premier point en-dessous de la paroi.

Les forces de frottement sonégligées. A partir de ces hypathes, on calcule les flux de quaatde
mouvement assaesa chaque @té de la paroi.

Le mockle coupk aéte impemené dans le code AVBP. Le cas LARAVfron, 2009 a servi de
test de validation. Les simulations montrent des bons niveaux de vitesse, en comparaissultks r
experimentaux. Levaluationa priori (ie par comparaison avec les daas LES fines) du mede permet
d’affiner 'analyse.

Evaluation a priori du modele de multi-perforation : flux de pU

Le tableau 6.1 reprend legsultats des chapitresgaedents en termes&valuation des flux pagtaux
de la quantié de mouvement longitudinale. Les valeurs des simulations sont céegpaux valeurs
donrées par le mogle.

La comparaison entre les deux préngis colonnes donne ures bon accord : le maéte permet
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UN MODELE ADIABATIQUE POUR LA MULTI-PERFORATION

Région Flux total Modele Terme convectif Frottement
Expression fSw (=pUV + T12) ng dxdz mocele fSh, —pUV ngy dxdz fSw T12 no dxdz
Injection 7.21 x 1071 6.74 x 107! 823 x 1071 —1.02x 1071

Aspiration —2.83x 1071 —2.94 x 1071 —2.45x 1071 —0.38x 107 T

TAB. 6.1 -Evaluation des flux de quaréitle mouvement longitudingi&’. Les valeurs dores par le mogle
sont compages au flux total & la contribution non-visqueuse (terme convectif).

d’estimer le flux total de quanétde mouvement longitudinald/ avec une erreur de 6 %6t injection

et 4 % ©té aspiration. Cependant, le mi#d propoé est censévaluer le terme convectif (troésine
colonne). La comparaison entre la detmie et la troig#me est beaucoup moins avantageuse. Les erreurs
sont cette fois de I'ordre de 20 %. Dans notre cas, le &®des termes convectifs donne donc une
bonneévaluation du flux total. Les erreurs de nétidation se compensent, donnant ainsi@suitat final
meilleur gu'il ne devrait l&tre.

Pour angliorer le moeile, il est indispensable de revoir chacune des hysath suivantes.

— Négliger le terme de frottement reviensurestimer le flux@eé injection e le sous-estimerate
aspiration. L'erreur induite est de I'ordre de 13 %.

— Négliger la corelation spatiale entre les vitesses longitudinale et verticale eaeeatrsortie de
perforation niénea sous-estimer le fluxété injection eta le surestimer@é aspiration. L'erreur
induite est de I'ordre de 10 %.

— Les hypotleses cevaluation de la vitesse tangentielle moyenne ontdenm effet. L'erreur est de
I'ordre de 10 %.

Au final, régliger le frottement compense les deux autres erreurs. Dans notre élisranfiune des

trois hypotlesesnonée ci-dessusafjrade leévaluation du flux total. Il sera donéoessaire de reprendre
les trois hypotkses en i@me temps pour a@tiorer la moalisation et la rendre plus robuste.

Evaluation a priori du modele de multi-perforation : flux de pV'

En terme de flux de quantitde mouvement verticajd’, I'hypothese d’'une pression constante dans
la couche limite semble bonne. La figure 6.Esente le profil de pression moyé@ensur des plans
horizontaux ¢,z). La pression est adimensicgmpar le saut de pressiariravers la paroi et vaut 1 dans
le canal d’aspiration et 0 dans le canal d'injection. La figure 6.1 montre que la pression ne subit de
variation qua I'intérieur de la perforation. Ainsi, utiliser la pression loin de la paroi (typique@eat
de la paroi) pouévaluer la pressioa la paroi semble just#i

Conclusion sur la moctlisation isotherme de la multi-perforation

Le mockle propoé permet cdgvaluation la contribution non-visqueuse des flux de quadtt mou-
vement avec uneés bonne confiance pour la qualtite mouvement verticale (erreuréneurea 1%)
et une erreur de I'ordre de 20 % sur la quantde mouvement longitudinale.
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FiG. 6.1 -Profil vertical de pression moyeéa sur des plans horizontaux,£). La pression est adimensioea
par le saut de pressioa travers la paroi et vaut 1 dans le canal d’aspiration et 0 dans le canal d’injection.

Pour angliorer la mo@lisation de ce dernier terme, il estaessaire @&valuer la colation spatiale
entre les vitesses longitudinale et verticale, comme le montrenésestats de I'article du chapitre 5.
Il est également écessaire de proposer une meille@valuation de la vitesse longitudinale moyerne
I'entrée eta la sortie des perforations. En revanche, Btioration de ces deux hypatkes conduira
des erreurs plus importantes par rapport au flux de géamtitmouvemertbtal. Il faut donc proposer
eégalement un maxde pour le frottement pastal.
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Chapitre 7

Simulations numériques anisothermes

Ce chapitre est compesle deux parties. La preate est constitee d'un article pesené au 5th Sym-
posium on Turbulence and Shear Flow Phenomena (T&R®)inich en adt 2007. Cet article &kcrit
une simulation priodique anisotherme autour d’une paroi peréorLa néthode pesenge au chapitre 4
pour les simulations isothermes est aéappour maintenir dans le domaine de calcul unetdifice
de temg@rature entre coulement de gaz frais@t& aspiration) et Bcoulement de gaz chauddE
injection). GAcea ces modifications, on dispose d'unétimode capable de reproduire @coulement
typique de refroidissement par multi-perforation. Dans &spntation dessultats, on s'iréresse parti-
culierement au comportement thermique (champs deé&eatyre, flux de chaleur patal). La compa-
raison avec une simulation isotherme @galement étaillee.

La deuxeme partie de ce chapitre est congaer'exploitation des simulations de I'article en termes
de modtlisation. Les fluxa la paroi perfage sont calcds et analyéss. Enfin, des modifications du nid
adiabatique du chapitre 6 sont propes pour prendre en compte &hanges thermiques entre le fluide
et la paroi.
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ABSTRACT

The results of a Large-Eddy Simulation of the flow
around a perforated plate are described. A temperature
difference is imposed across the perforated plate, to study
the effusion cooling process. A configuration of full-coverage
film cooling is considered: a specific methodology allowing
to perform the simulation in a periodic computational do-
main is presented. The geometry corresponds to classical
configurations encountered in gas turbines liners: the hole
diameter is 0.5 mm, the thickness of the plate 1 mm, and the
hole is angled at 30° respect to the plate. The density ratio
is 2.85 and the blowing ratio is M = 1. The flow obtained
in such a periodic domain is described, focusing on informa-
tion relevant to the estimation of mass/momentum/energy
fluxes through the plate.

CONTEXT

In gas turbines, the turbine blades and the liner of the
combustion chamber are submitted to large thermal con-
straints. As the materials used for these solid parts cannot
stand such high temperature and temperature gradients,
they need to be cooled. As pointed out by Lefebvre (1999),
the most efficient cooling system would be transpiration-
based: the solid parts to be cooled would be made of porous
material through which cool air would be injected. The re-
sulting uniform film of fresh gas would isolate the solid parts
from the hot products. However, the application of transpi-
ration in gas turbines is not practical due the mechanical
weakness of available porous materials and alternative tech-
nological solutions are sought for. One alternative is the
so-called full-coverage film cooling (FCFC) technique, where
the liner is a multi-perforated plate with thousands of sub-
millimetric angled holes. The air flowing in the casing is
injected through the perforations, as shown in Fig. 1. The
resulting jets coalesce and form an isolating film protecting
the internal face of the liner from hot burnt gases.

For economical reasons, computational fluid dynamics
is now widely used as a design tool by combustion cham-
ber manufacturers. However, despite the increasing power
of the computers, the number of submillimetric holes is far
too large to allow a complete description of the jets when
performing 3D turbulent reacting simulations of the burner.
Effusion is however known to have drastic effects on the
whole flow structure, notably by changing the flame posi-
tion. As a consequence, appropriate wall models have to

COMBUSTION CHAMBER: injection side

——  Burnt gases ooling film

— Cooling air

CASING: suction side

Figure 1: Principle of full-coverage film cooling: fresh air
flowing in the casing is injected into the combustion chamber
through the liner perforations.

be developed to account for effusion cooling in predictive
full-scale computations.

The design of such models needs to be supported by de-
tailed data concerning FCFC. Such detailed description of
the flow in the near wall region can hardly be obtained ex-
perimentally because a) the perforation imposes small-scale
structures that are out of reach of current experimental de-
vices b) the thermal conditions in actual gas turbines make
any measurement very challenging; consequently, most avail-
able measurements deal with large-scale isothermal flows
(see for example Yavuzkurt et al., 1980, Gustafsson, 2001,
Miron, 2005). On the other hand, Large-Eddy Simulations
(LES) has proved to be adapted to film cooling configura-
tions (Tyagi and Acharya, 2003, Iourokina and Lele, 2006
and Renze et al., 2006). However, the reported studies
deal with geometries including only one row of perforations,
which is typical of blade film cooling. Therefore, a specific
methodology has to be developed to study FCFC. Recently,
the case of a large-scale isothermal FCFC configuration
has been studied with LES using an original approach (see
Mendez et al., 2006a, 2006b): the computational domain
contains only one perforation and periodic boundary condi-
tions are applied in the directions parallel to the perforated
plate. This method has provided convincing results when
compared to the reference experimental results of Miron
(2005). This paper details the extension of this method to
anisothermal configurations. The complete description of
the numerical methodology is provided in the next section
and the computational results are described afterwards.

NUMERICAL DETAILS



a

COMPUTATIONAL
DOMAIN

Primary flow
(burnt gases)

Infinite
Perforated
Wall

Secondary flow
(cooling air)

24d

2d

10d
Y
I
z

Figure 2: From the infinite plate to the ‘bi-periodic’ calcula-
tion domain. a: Geometry of the infinite perforated wall. b:
Calculation domain centered on a perforation; the bold ar-
rows correspond to the periodic directions. The dimensions
of the computational domain are provided.

The CPU time required for performing a LES of a clas-
sical multi-perforated plate with hundreds of jets would be
prohibitive. An infinite perforated plate is then considered,
so that the calculation domain can be reduced to a periodic
unit box containing a unique perforation. The perforated
plate separates the domain into two parts: one containing
burnt gases (top part, primary flow), the other containing
cooling air (bottom part, secondary flow). As shown in
Fig. 2, periodic conditions are imposed along the directions
parallel to the plate to reproduce the geometry of an infinite
plate.

The main tangential flow at both sides of the plate is
enforced thanks to a constant source term added to the
momentum equation, as it is usually done in channel flow
simulations. In order to sustain the effusion flow through
the hole, a uniform vertical mass flow rate is imposed at the
bottom boundary of the domain. The numerical strategy has
first been tested in an isothermal case by computing a typical
operating point of the LARA experiment (see Miron, 2005)
developed at TURBOMECA (SAFRAN group). Numerical
results compare favorably with experimental measurements
(Mendez et al., 2006a) and depend neither on the numerics
(the CERFACS and the Stanford/CTR LES codes provide
very close results) nor on the size of the domain (1-hole and
4-hole computations give similar results, see Mendez et al.,
2006b).

To adapt this methodology to anisothermal calculations,
a constant source term is applied on the upper channel (hot
side) to heat the fluid and compensate the constant cooling
imposed by the injection of cold gas through the hole. The

liner being assumed thermally thin, its temperature T,y
is considered to be uniform and fixed a priori (known from
experimental results for example). The amplitude of the
source term is then tuned so that the surface integral of
the heat flux entering the solid is null. In doing so, the
statistically steady state of the turbulent flow is consistent
with the constant uniform temperature prescribed for the
liner. The source term is uniform over the region where the
temperature increases from T,,;; to the temperature value
prescribed for the burnt gases.

All simulations are carried out with the LES code named
AVBP (www.cerfacs.fr/cfd/avbp_code.php) and developed
at CERFACS. It solves the compressible Navier—Stokes
equations on unstructured meshes for the conservative vari-
ables (mass density, momentum and total energy). AVBP
is dedicated to LES and DNS and has been widely used
and validated in the past years in all kinds of configurations
(Schonfeld and Rudgyard, 1999, Schmitt et al., 2007), and
notably in jets in crossflow cases (Priere et al., 2004). Simu-
lations are based on the WALE sub-grid model (Nicoud and
Ducros, 1999). The numerical scheme is the TTGC scheme
(Colin and Rudgyard, 2000): this essentially non-dissipative
scheme was specifically developed to handle unsteady tur-
bulent flows. It is third order accurate in both space and
time.

The geometry of the calculation domain is detailed in
Fig. 2b, where the dimensions are provided. The origin
(0,0,0) is located at the center of the hole exit. The hole
diameter is d = 0.5 mm, the plate thickness is h = 1 mm.
The hole is inclined in the streamwise direction (the an-
gle between the wall and the hole direction is a = 30°).
The top and bottom boundaries of the domain are located
respectively at 10 and 24 hole diameters from the plate.
The computational domain is diamond-shaped, which cor-
responds to the staggered arrangement of the perforations
in a combustion chamber. The spacing between the holes
corresponds to classical industrial applications: the distance
between two rows of holes is 5.84 diameters in the streamwise
direction and 3.37 diameters in the spanwise direction. Due
to the staggered disposition of the perforations, the hole-to-
hole distances are 2 x 5.84 and 2 x 3.37 diameters in the
streamwise and spanwise directions respectively.

The calculation grid contains 2,050,000 tetrahedral cells:
fifteen points describe the diameter of the hole and on the
average the first off-wall point is located 10 wall units apart
from the wall in the injection side and 5 wall units apart
from the wall in the suction side. Typically the cells along
the wall and in the hole are sized to a height of 0.03mm
(recall that the aperture diameter is 0.5 mm).

ANISOTHERMAL CALCULATIONS

This paper aims at presenting the simulations performed
in an anisothermal case, with a large temperature differ-
ence between the hot and the cold sides of the domain. The
operating point corresponds to an anisothermal full-scale ex-
periment conducted by Rouvreau (2001). The temperature
is from T,,;q = 330 K for the cooling fluid to Tj,; = 873 K
on the hot side, the temperature of the liner being equal
to Twayy = 455 K. The pressure in the bottom channel
is P.ojq = 208000 Pa and the pressure drop AP through
the plate is 4% of P.,;q. The resulting bulk momentum
in the hole is (pV)jer = 128 kgm~2 s~1. The correspond-
ing discharge coefficient is approximately Cp = 0.72 (with
APCp? = %pjet\/jef). The Reynolds numbers of the
crossflows (based on far-field flow rates and the height where



Figure 3: Momentum magnitude over the cutting plane lo-
cated at z = 0. Black line: location of the cutting plane
displayed in Fig. 4 and 6.
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Figure 4: Streamwise momentum over the cutting plane lo-
cated at y = —d (see Fig. 3).

the temperature recovers the characteristic temperature of
the corresponding crossflow) are respectively 6000 and 7900
for the cold and the hot sides. The Reynolds number in the
hole (based on the hole diameter, bulk flow rate and vis-
cosity through the aperture) is 3200 and the blowing ratio
(ratio of the jet momentum on the hot flow momentum) is
close to 1.

In the following sections, the displayed results are di-
mensionless. The reference momentum is (pV') e, and tem-
T = Thot At the wall,

) Tcold - Thot )
T* = 0.77. All results are time-averaged over a period corre-

sponding to 80 flow through times based on the hot crossflow
velocity and the streamwise hole-to-hole distance.

perature is displayed as T* =

Figure 3 displays the momentum magnitude field over the
cutting plane z = 0. The classical topology of film cooling
flows is reproduced: cooling fluid coming from the bottom
channel is aspired through the hole due to the pressure drop
and injected in the upper channel. At the entrance of the
aperture, the flow separates, due the sharp edge. This sepa-
ration is a classical feature of film cooling with inclined holes
(see for example Iourokina and Lele, 2006). It is responsible
for the classical kidney form of the jet in the aperture, as
seen in Fig. 4 on the streamwise momentum field at half the
height of the aperture (the displayed plane is represented by
a black line in Fig. 3). Note that at the outlet of the hole,
the blowing ratio is high enough to make the jet separate
from the wall.

The temperature field over the cutting plane z = 0 is
shown in Fig. 5. On the suction side of the plate, a thin
thermal boundary layer develops, due to higher tempera-
ture of the liner. This boundary layer is submitted to the
suction due to the hole. The temperature at the inlet of the
hole is then different from the cooling temperature. Thermal
convection is also present in the hole itself, where the aver-

Figure 5: Temperature over the cutting plane located at
z = 0. Temperature is from 0, in the hot gases, to 1 in the
cold gases.
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Figure 6: Temperature over the cutting plane located at
y = —d (see Fig. 3).

aged temperature of the cooling fluid continues to increase.
In the aperture, the temperature is higher than T,,;4 in two
zones: near the upstream wall, where the influence of the as-
pired boundary can be observed, and near the downstream
wall, in the low-momentum region. This is also observed in
Fig. 6, where the temperature is displayed over the cutting
plane located at half the height of the aperture (see Fig. 3
for the location of the plane).

The reported simulation provides interesting information
relevant to anisothermal film cooling flows:

- Heat flux at the wall (hot side, cold side and in the
hole),
- Comparison of the pressure losses in the anisothermal and
isothermal cases,
- Influence of the variations of density on the aerodynamic
behavior of the jet.

Assessment of the heat transfers

Computations provide local information about the heat
transfers at the wall. As previously said, the source term
that heats the flow in the hot part of the computational
domain is tuned so that the perforated plate reaches the
thermal equilibrium: the integral of the heat flux over the
total surface of the plate is null. The heat flux is always
positive on the suction side and in the aperture (the fluid is
colder than the plate) and globally negative on the injection
side. Computations show that the heat transfer in the hole is
not negligible, as the integral of the heat flux over the hole
surface, < qpole >, is approximately 45% of the integral
of the heat flux over the suction side surface , < qeoiqg >,
although the hole surface is much smaller.

Figures 7 and 8 show the local Nusselt number over the
suction and injection sides of the plate respectively. The
Nusselt number displayed here is based on the hole diam-
eter and on the wall and cooling temperature difference:



Figure 7: Nusselt number over the suction plane (y = —2d).
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Figure 8: Nusselt number over the injection plane (y = 0).
The contour Nu = 0 is represented thanks to the white line.

d
Nu = qi’ where q is the local heat flux
)‘(‘ggwall - Tcold)
q=—-X|— and A is the thermal conductivity of the
ay wall

gas at Tyay (A =0.033 Wom~LK~1).

The Nusselt field over the suction side of the perforated
plate can be easily interpreted, keeping in mind the main fea-
ture of the flow in the suction channel: the aspiration of the
thermal boundary layer created by the exchanges between
the cooling fluid and the hot plate. The effect of aspiration
is mainly visible in the wake of the hole: immediately down-
stream of the aperture entrance, the heat flux is maximum.
Then, it decreases with the streamwise distance, as the thick-
ness of the boundary layer increases (Fig. 5). Outside the
hole wake, the heat transfers are much smaller. These zones
are also regions of low velocity, where the dynamical and
thermal boundary layers are much thicker.

Regarding the injection side of the plate, positive and
negative values of the Nusselt number are observed. Over
the major part of the plate, the heat flux is negative, the
plate being heated by the main flow. A quasi-constant value
of Nu ~ —8 is measured over the injection face of the plate.
The inhomogeneity of the heat transfers on this face of the
plate is due to the jet: the plate is cooled by the flow in
a region just downstream of the hole. As shown by the
white iso-line Nu = 0, this region is very small. Indeed, the
jet core, where the lowest temperatures are observed, pen-
etrates in the main stream and does not remain attached
near the perforated plate. However, the jet has a huge
influence on the heat transfers by decreasing the fluid tem-
perature downstream of the hole outlet. In the wake of the
jet, heat transfers are considerably reduced. Figure 8 also
shows the presence of two small bands of higher heat trans-
fers (Nu ~ —10) on both sides of the hole wake. It is the
consequence of two counter-rotating vortices that entrain the
hot fluid towards the plate, increasing the near-wall temper-

Figure 9: Visualization of the CVP: top (a and c) and side (b
and d) views of an iso-surface of Q-criterion. a, b: isother-
mal case. ¢, d: anisothermal case.

ature gradients. These vortices are discussed in the next
section.

Effect of density variations

The objective of this section is to evaluate the impact
of density variations on the flow, by comparing anisother-
mal and isothermal calculations for the same geometry. The
simulation presented above is compared with a simulation
in an isothermal case: to perform the isothermal computa-
tion, the wall temperature is set to the cold temperature,
Twar = 330 K, and the source term that heats the flow is
set to zero. The pressure difference is maintained. The re-
sulting blowing ratio is 1, as in the anisothermal calculation,
and the density ratio is 1.

Pressure losses do not seem to be affected by density
variations. The discharge coefficient Cp is 0.77 in the
isothermal case and 0.76 in the anisothermal case. This is
consistent with the results of Champion et al. (2005), who
measured discharge coefficients through a multi-perforated
plate in an anisothermal configuration with holes inclined at
18.5°. They found that Cp only depends on the Reynolds
numbers in the hole and in the suction side of the plate.
The Reynolds numbers are similar in the isothermal and
anisothermal cases, leading to identical values of discharge
coefficients. However, the mass flow rate through the plate
is 8 % higher in the isothermal calculation ((pV)er = 138
kgm—2s71).

The impact of density variations on the topology of the
flow is now discussed. The main vortical structure observed
in the jet (injection side of the plate) is the counter-rotating



Figure 10: Visualization of the jet structure: front view.
Iso-surface of the Q-criterion (dark grey) and of streamwise
momentum (light grey). a: isothermal case. b: anisother-
mal case.

vortex pair (CVP). The counter-rotating vortices originate
at the edges of the hole exit. More downstream, they get
closer and are located under the jet core.

The vortices are seen thanks to an iso-surface of the Q-
criterion (Hunt et al., 1988), displayed in dark-grey in Fig. 9,
which shows views of the CVP in the isothermal (Fig. 9a,b)
and anisothermal (Fig. 9¢,d) cases. The CVP in the isother-
mal calculation is stronger and can be observed further in
the wake. It penetrates slightly more in the main flow, while
the CVP in the anisothermal configuration is more paral-
lel to the wall. Another difference is the distance between
the vortices: 2.4d downstream of the aperture center, the
distance between the two vortices of the CVP is suddenly
decreased in the isothermal case. For the anisothermal case
(Fig. 9¢), the phenomenon cannot be observed. A front view
of the jet organization is shown in Fig. 10, with the dark grey
iso-surface of Q-criterion and an iso-surface of streamwise
momentum representing the jet core. With a weaker CVP
(Fig. 10b), the jet is wider. Indeed the jet penetration is
also less important in the anisothermal case. This is consis-
tent with the investigations of Peterson and Plesniak (2002),
who showed that the intensity of the CVP can be directly
related to film-cooling performance: in the case of a normal
aperture, they showed that a strong CVP increases the jet
penetration and decreases the lateral spreading, inducing a
reduction of the cooling efficiency.

Peterson and Plesniak (2002) relate the strength of the
CVP to the vorticity in the aperture. A counter-rotating
vortex pair is present in the aperture and it interacts with
the CVP. Depending on the direction of rotation and the
intensity of the in-hole vortices, the CVP is differently af-
fected: a vortex pair rotating in the same direction as the
CVP reinforces it, while a vortex pair rotating in the hole in
the opposite direction weakens the CVP. The dynamics of
the flow in the aperture is thus studied, to investigate if the
in-hole vortical structures are related to the CVP behavior.
Figure 11 shows views of a cutting plane located at half the
height of the hole and normal to the hole axis. The vortic-
ity in the hole direction is displayed, and velocity vectors
are shown. A white iso-line of momentum equal to (pV');et
is displayed to locate the jetting region. The vorticity is
scaled by Vjer/d ~ 1.4 x 10°. In both cases, the vortic-
ity field shows the presence of two pairs of counter-rotating
vortices, one located near the lower wall (noted P1), and
another one near the upper wall that rotates in the opposite
direction (noted P2). P1 is directly related to the separa-
tion at the hole entrance and rotates in the same direction
as the CVP. It is the main motion in the hole. P2 results
from the aspiration of the boundary layer in the suction side,

DIRECTION

DIRECTION
OF THE
MAIN

FLOWS

Figure 11: Vorticity in the direction of the hole over a cutting
plane orthogonal to the hole axis and velocity vector. White
iso-line: momentum magnitude equal to (pV'),e¢. a: isother-
mal case. b: anisothermal case.

which already contains vortical motions (see MacManus and
Eaton (2000) for the description of the vortical field down-
stream of a suction hole). P1 does not seem affected by the
density variations: the maximum intensity of the vortices
is approximately £ 1.9 in both cases. On the contrary, the
vortical intensity of P2 is higher in Fig. 11b: approximately
4+ 0.9 for the anisothermal case and + 0.6 for the isothermal
case (Fig. 11a). Consistently with the conclusions of Peter-
son and Plesniak, it is possible that P2, that rotates in the
direction opposite to the CVP, is responsible for the weaken-
ing of the CVP. P2 is more intense in the anisothermal case
from the hole inlet: indeed the aspired streamwise vortices
present on the suction side have a higher life duration. How-
ever the reasons for this persistence are not understood yet.
The density gradients encountered by the flow in the ther-
mal boundary that develops in the suction side may sustain
the vortical motion: for instance, Eames and Hunt (1997)
showed analytically how a particle of fluid experiences a lift
force when it moves perpendicularly to a density gradient.
Investigations are in progress to determine the exact causes
of this phenomenon.

CONCLUSION

A method was recently proposed to perform simulations
of full-coverage film cooling (FCFC) configurations using a
computational domain periodic along the directions tangen-
tial to the perforated plate. This method was validated by
comparison with experimental data (Mendez et al., 2006a)
in the case of a large-scale isothermal plate (Miron, 2005).

In the present paper, the isothermal method was ex-
tended to allow the computation of realistic FCFC con-
figurations, including a high temperature difference across



the perforated plate. A Large-Eddy Simulation of the flow
around a periodic perforated plate is performed and the
characteristics of the aerodynamical and thermal behavior
of the flow are described.

Our anisothermal calculations allow to get detailed data
about thermal behavior of the flow, especially locally re-
solved maps of heat transfers at the perforated plate. In the
presented anisothermal computation, the heat flux in the
aperture represents approximately 30 % of the total cooling
heat flux (suction side + aperture). This confirms that a sig-
nificant part of the plate cooling is done thanks to convection
inside the aperture. It also suggests that an improvement
of the calculation results would certainly be obtained by
coupling the resolution of the flow with the resolution of
the thermal field inside the plate. Besides, as shown by re-
cent publications (see Errera and Chemin, 2004, Zhong and
Brown, 2007), the current trend is to develop such methods
to increase to predictive capacity of numerical tools for film
cooling flows.

Comparisons of the anisothermal results with the isother-
mal calculations show that the general topology of the flow
is not fundamentally modified due to density variations: the
cooling fluid separates at the hole inlet, and the jet shows
a characteristic kidney shape. The blowing ratio is high
enough to make the jet separate at the outlet. In the in-
jection side, a counter-rotating vortex pair is formed at the
hole edges. This CVP, responsible for the entrainment of
incident flow towards the wall, has a streamwise orientation
and is located under the jet core downstream of the hole
exit.

By comparing the flow in an isothermal and in an
anisothermal cases, for the same geometrical configuration,
differences in the vortical motions have been shown. In the
suction side, the vortices created downstream of the hole in-
let (MacManus and Eaton, 2000) have a higher life duration
in the anisothermal simulation. The flow in the aperture is
thus different: two pairs of vortices exist in the aperture,
but the pair rotating in the direction opposite to the CVP
is more intense in the anisothermal case. This also seems to
have an impact when the jet issues on the injection side. The
CVP is less intense in the anisothermal calculation, leading
to a wider jet located closer from the wall.
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SIMULATIONS NUM I,ERIQUES ANISOTHERMES

Analyse des Eésultats anisothermes pour la moélisation

De la néme facon que dans les chapitresg@dents, on calcule les flux de qua@tite mouvement et
d’énergiea travers deux plans horizontaux &ituexactement au niveau dégés aspiration et injection
de la paroi. Ces plans comprennent donc une partie solide et une partie de perforation (le plae d’entr
coté aspiration et le plan de sortiété injection). Les flux sont&pagés en contributions de la perforation
et de la paroi solide, elles@mes &pagées si besoin en contributions visqueuses et non-visqueuses.

Les resultats du calcul de flux sontgsenés pour la quangtde mouvement dans la direction longitu-
dinale (tableau 7.1), la direction verticale, normala paroi (tableau 7.2) et pouéhergie (tableau 7.3).
L'opérateur. désigne la moyenne temporelle. Dans le tableau 7.2, les contributions visqueuses sont
négligeables devant les contributions non-visqueuses et ne sontgsasies. Les flux de quangitde
mouvement dans la direction transverse ne sont pesepés, le prokldmeétant syngtrique dans cette
direction.

Région paroi entiére perforation paroi solide

Expression fSw (—pUV + 713) na dxdz fs, —pUV nydxdz fSh Ti2 o dxdz fsq 12 e drdz

Injection 8.02 x 1071 118.9 -0.1 —18.8
Aspiration —5.52 x 1071 88.6 0.1 11.3

TAB. 7.1 -Flux « pariétaux» de quantieé de mouvement dans la direction longitudinaRremiere colonne:
expression et valeur du flux total (adimensi'erparpjvjzd2) de chaque @té de la paroi (surface total§yy).
Colonnes 2—4 contributions relatives (en %) des termes composant le fluépariotal.

Region paroi entiere perforation paroi solide

Expression | [o (=P — pV2+T2)nadedz | [y —(P + pV?)npdadz | [ —Pnodrdz

Injection 9.37 x 102 4 96
Aspiration —9.74 x 102 4 96

TAB. 7.2 -Flux « pariétaux» de quantie de mouvement dans la direction verticaRremiere colonne:
expression et valeur du flux total (adimensi'erpfarij,»QdZ) de chaque @té de la paroi (surface total§yy).
Colonnes 2-3 contributions relatives (en %) des termes composant le fluépariotal.

Region paroi entiere perforation paroi solide

Expression | [q (=V(pE + P) = @)nadedz | [ —V(pE + P)nodrdz | [q —Gnodrdz

Injection 6.28 x 10! 106.7 —6.7
Aspiration —6.27 x 10! 105.1 -5.1

TaB. 7.3 -Flux « pariétaux» d’énergie :Premiére colonne: expression et valeur du flux total (adimensiénn
par ijf’dQ) de chaque @té de la paroi (surface total8y). Colonnes 2—3 contributions relatives (en %) des
termes composant le flux patal total.
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Les tableaux de flux permettent de tirer plusieurs conclusions :

— Les flux de quant& de mouvement dans la direction verticale se comportent comme dans le cas
isotherme. Les flux visqueux songgligeables et le terme de pression est dominant. Comme pour
le cas isotherme, la pression pétite facilement estigea partir des valeurs loin de la paroi. La
quantie de mouvement verticale ne pose donc pas de @nabdde moélisation.

— Les flux de quanti de mouvement dans la direction longitudinalégentent une organisation
proche de celle &a obserée en isotherme. Les termes principaux sont les termes de flux non-
visqueuxa travers les surfaces d’eaé et de sortie de la perforation. Ainsi, un relde multi-
perforation doit avant tout reproduire l'injection de fluiddravers les perforations. La difence
avec le cas isotherme est que le terme de frottementotkiiojection de la paroi est ici plus
important. Cela correspond au&sultats des simulationspide jet est plus @s de la paroi en
anisotherme (cf. article TSFP). Ce terme de frottement reste secondaire,aghiEenson effet
provoquera des erreurs noagligeables.

— Les flux dénergie montrent que les termes visqueux (flux de Fouriéa paroi solide) sont
faibles compas aux flux denergie entrant ou sortant de la perforation. Ainsi, supposer la paroi
adiabatique semblétre au premier abord une bonne approximation. Cependant, comme nous
allons le voir, une telle hypo#ise engendrerait des erreurs importantes.

En effet, une couche limite thermique seveloppe le long de la parodté aspiration. Elle est conti-
nuellement asp@e par la perforation. Cela implique que la té@rgiure du fluide qui entre dans la perfo-
ration ne correspond pasla temrature froide, le fluide étant echaufé au contact de la paroi. Dans
le point de fonctionnement gsené dans l'article TSFP, la tengpature moyenne du gaz entrant dans la
perforation est environ 40 K plus chaude que la terafure loin de la paroi. La prise en compte dé-pr
chauffage du fluide de refroidissement par la plaque va @tmegprimordiale pour une bon@ealuation
des flux dénergie traversant la perforation.

Notons d’autre part que la teramature des gaz de refroidissemanta sortie de la perforation est
proche de celle rencoea I'entrée. Cela estiaux fortes vitesses du fluidel'intérieur de la perfo-
ration. Il est inéressant de constater que I'on aboatiles conclusions défentes si I'on se place du
point de vue de la paroi solide : comme nous I'avons n@déns I'article TSFP, le flux de chaleur entre
la paroi solide et le fluide de refroidissement dans la perforation est léinediegligeable et atteint
environ 30% du refroidissement total de la parditécaspiration + perforation). On montre donc que les
échanges entre la paroi solide et le gaz circulant dans la perforation n’ont pasie ibke en fonction
du syséme consiéié : pour dterminer la tem@raturea la sortie des perforations, ceshanges peuvent
étre régliges en premdire approximation. Mais si I'on chercldedeterminer la temrature de la paroi,
ils seront cruciaux.

En conclusion, I'effet principah prendre en compte pour un nidel anisotherme est le transfert ther-
mique ©té aspiration de la pardd travers la @termination de la tengpature des gaz de refroidissement
a I'entrée de la perforation. Cela suppose de c@nea priori la temgerature de la paroi.

Propositions pour la mocklisation anisotherme

Ce travail de thse n’a pu aboutia la moctlisation des flux thermiquesla paroi. Toutefois, I'ana-
lyse des esultats anisothermes permet de proposer conceptuellement trois niveauxéisatiod pour
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SIMULATIONS NUM I,ERIQUES ANISOTHERMES

repesenter la multi-perforation dans un contexte de refroidissement des parois.
1. Le mockle adiabatique

C'est le moele du chapitre 6. Dans ce nld, il est suppds que la paroi réchange pas de cha-
leur avec le fluide. Les perforations injectent alors du fluide de refroidissearartem@rature froide,
correspondard la temggrature des gaz en sortie de compresseur.

2. Le mockle adiabatique avec@ichauffage

Comme nous lI'avons mordér la principale erreur du metk adiabatique estée, dans notre simula-
tion au moinsa une mauvaise estimation de la tératurea I'entrée des perforations. Un melé pour
estimer cette ten@rature permettrait d’'injecter les gaz de refroidisseraamte temprature pluséaliste.
Dans ce cas, il est indispensable de cdmea priori la temperature de la paroi. Pour cela, on utilisera
par exemple les codes de thermique 1D dont disposent les industrielsgietmher les tengratures
de paroi des chambres de combustion. Ce éwfbnctionne exactement comme l&gadent pour le
coté aspiration. ©té injection en revanche, la te@ture du fluide injeét n'est pas la tengrature
froide : on considre que le fluide &t pechaufé. D’autre part, unétude serait@cessaire powvaluer
précigment si le frottement pdatal dté injection de la paroi peut toujouétre regligé.

Pour antliorer le mo@le adiabatique, c’est incontestablement ce @wdu’il faudra mettre en place,
avant de s’attaquer des moélisations plus complexes.

3. Le moakle thermique coupl

Ce moele serait le plus complet. Il permettrait déterminer localement la terémture de paroi
gracea la connaissance des transferts thermiques de chatiudecla paroi, maigégalemené 'intérieur
de la perforation. Il faudrait aussi avoir un nade pour éterminer la temgrature des gaz entrant dans la
perforation. La connaissance des transferts thermigui@gérieur de la perforation permettrait de plus
de ceterminer peciement la diference entre ten@paturea I'entrée et cellea la sortie de la perforation.
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Dans cettétude, une stragie originale pour la simulation deeEoulement autour d'une paroi multi-
perfoee aéte cevelopgee. Nous avons travadlldans un domainegpiodique dans les directions tangen-
tielles a la paroi afin de reproduire la&égmétrie d’'une plaque perfée d’extension infinie et de pro-
poser un modle cependant uniguement des conditions locales &eolilement. Le domaine de calcul
comprend une partie proche paroi de la chambre de combustion, la perforation et une partie proche
paroi de I'exerieur de la chambre. Leédeloppement de ces simulations de multi-perforation en do-
maine periodiqgue a demargun effort particulier de validation et de comparaison avec éssltats
experimentaux de éference. Cesésultats de aference sont disponibles uniqguement pour des confi-
gurations exprimentales isothermeséchelle10. C’est pourquoi une partie importante de ce travail
a éte consad@ea la simulation griodique d’'une configuration isothernaegrandecchelle, correspon-
dant aux expriences deMiron (2005 sur le banc LARA de Turbomeca. Le cas isotherme nous a
permis de proedera un certain nombre de tests nemigues. Deux rethodes ong&te utilistes pour
gérérer I'ecoulement de multi-perforation en configuratid@ripdique. Les &sultatsétantéquivalents,
la méthode la plus simple @t retenue. Nous avons ensuite méritindépendance degsultats visa-
vis du raffinement du maillage (sur trois niveaux de grille), du nombre de perforations incluses dans le
domaine de calcul (comparaison entre 1 et 4 perforations), ou encore du code de calcul (comparaison
avec le code CDP de I'Universitde Stanford). Ces simulations isothermes ont permis de cartographier
pour la premére fois I'ecoulement de multi-perforation, en particuléetintérieur de la perforation et
coté aspiration de la paroi. Nous avons notamment misvishence la structure tourbillonnaire moyenne
et instantage de lecoulement. Une conclusion importante en termes deetisadion est que I'essentiel
deséchanges de quardéile mouvement a lieu au niveau de la perforation et non par frotteneptroi
solide.

La méthode de grération de lecoulement évelopee dans le cas isothermette étendue au cas
anisotherme. Le probme propré une simulation@riodique anisotherme est de contrer I'uniformisation
naturelle de la tengrature. La solution propés est d'ajouter duaté chambre de combustion un terme
puits de massa pression constante, ce qui a pour effet de maintenir unestertypeclevee du été chaud
de la paroi. L'inerét de cette rathode est que l'intengitde ce terme puits est emttment dtermiree
par les conditions de simulation si I'on suppose la pardiéquilibre thermique. Comme dans le cas
isotherme, leg€changes les plus importants sont de nature non-visqueuse. C’est toujours le cas pour les
flux de quantié de mouvement et nous montrons en plus que les flaredtgie entrant et sortant de
la perforation sont bien plus importants que éehanges thermiques entre le fluide et la paroi solide.
Une autre conclusion iatessante de cetédude est que I'importance des transferts thermiques dans la
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perforation entre la paroi et le gaz de refroidissemé&meshd du sysime consiéré. Le fluide qui passe
dans les perforations refroidit de mare importante la paroi maig, cause des fortes vitesses dans la
perforation, la paroi n'a que peu d’action sur la térgiure du fluide qui la traverse.

Les simulations isothermes et anisothermes montrent qu’unelmopertinent pour la multi-
perforation doit donc avant tout reproduire les flux non-visqueux. Uné&teotlomogne simple,
utilisable quel que soit le raffinement du maillagegét@ propog pour estimer les flux de quaiitie
mouvement la paroi en fonction duabit dans les perforations. Ce néde aété valice en reproduisant
numériguement I'exprience deMiron (2005. L'effet moyen de la multi-perforation surdtoulement
est bien reproduit lorsque la plaque peéferest remplae par le modle homogne. La connaissance
de la thermique de &coulement appdre par nos simulations anisothermes fournit des pistes pour
compkter le moéle existant par la prise en compte dehanges thermiquesla paroi perfoge. Le
mockle propoé dans cette #se est utilisable endtat pour des configurations anisothermes si I'on
fait I'nypothése que la paroi est adiabatique. Il a d'ores &b ditilise a plusieurs reprises dans des
simulations de chambres de combustiBodieret al,, 2007a,b; Staffelbachet al, 2007 Rouxet al,
2007).

Perspectives

La méthode de grération de donees dans des cas isothermes via la simulationémigme est main-
tenant bien midrisée. On peut @sormais appliquer cetteathode @rériquea d’autres configurations de
multi-perforation. D’une part, la simulation d’autres points de fonctionnement permettadlder la
dépendance degésultats aux deux paratres principaux de notiétude : le saut de pressiartravers la
plague et les caragtistiques de Bcoulement @té aspiration (vitesse, orientation par rapgota perfo-
ration). D'autre part, la gonétrie de la paroi pelgtre modifee afin détudier par exemple l'effet de la
distance entre les perforations, de I'angle de percage ou encore de la forme des trousa Netorgpos
gue la simulation permet de tester&@igent n'importe quelle &netrie, sans contrainte technologique
de percage comme en rencontrent leséeixpentateurs. Les simulationénindiques peuverégalement
permettre detudier lax dilution giratoire». Cette expressionasigne I'utilisation de la multi-perforation
avec un angle transverse important (typiquement 90°). La dilution giratoire est de plus en plus
utilisée dans les chambres de combustion modernes; ce sujet fait actuellement I'objet dse®e th
'ONERA/IMFT (Michel et al,, 2007). Les simulations @riodiques pourraient apporter des informations
précieuses sur cécoulement difficilea reproduireéd grandeechelle.

Indiscutablement, la &thode de simulation est moins mature pour les cas anisothermes. De la
méme facon que dans le cas isotherme, il serait utdsauer I'impact des paragires nurgriques sur
I'écoulement. La &ébendance de€sultats visa-vis de la temprature de la paroi — féea priori —
doit &tre estinde. En outre, les simulations ont mantiimportance des flux thermiquesla paroi et
leur inhomogreité. L'hypothese d’'une temgrature de paroi uniforme pourrait dodtre revue pour
améliorer les esultats en prenant en compte les interactions thermiques entre la pazooetément.

D’un point de vue plus @réral, cette thse a permis de propoasreméthode de simulation anisotherme
(via I'ajout d’'un terme puits). Rien ne dit qu’il n’existe pas d'autres facons efficaces d’obtenir des
informations sur écoulement de multi-perforation dans le cas anisotherme.
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En ce qui concerne la métisation, les perspectives sont nombreuses. D’un point de vue pratique,
les simulations de chambre de combustion vont de plus en plus souvent inclure le contournement de
la chambre dans le domaine de calcul. Il est ald@sessaire d’avoir un méte pour chaquedte —
injection et aspiration — de la paroi peréa. Ces deux mades ontéte propogs et coups dans un
cas simple a les maillages docident des deuxdtés de la paroi. On souhaiégalement effectuer ce
couplage dans les chambres de combustion. Un effort de codage sereeakssaire pour aboutirun
mockle de perforation couplant les dewbt&s de la paroi sans contrainte sur le maillage.

D’autre part, le modle que nous avons progi porte essentiellement sur la partie non-visqueuse
du flux de quant& de mouvement dans les directions tangenti€llés paroi. Levaluation des inho-
mocgereités de lecoulement dans la perforation permettrait ddiorer la moélisation de cette partie

du flux. De plus, une maaisation plus comggte devrait prendre en compte les frottementa paroi,
négligés ici du fait de leur effet secondaire suedbulement.

Du point de vue de la thermique, les dées des calculs anisothermes ont permis de donner plusieurs
conseils pour la maslisation. A notre avis, la capagéid determiner la temgrature du fluide entrant dans

les perforations est critique. Une fois cette té@mgture connue, I'adlioration du moéle passe par une
prise en compte des flux thermiques paaiix.
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Annexe A

Artificial Viscosity Models

A.1 Introduction

The numerical discretization methods in AVBP are spatially centered. These types of schemes are
known to be naturally subject to small-scale oscillations in the vicinity of steep solution variations. This
is why it is common practice to add a so-called artificial viscosity (AV) term to the discrete equations,
to avoid these spurious modes (also known as “wiggles”) and in order to smooth very strong gradients.
We describe here the different AV methods used in AVBP. These AV models are characterized by the
“linear preserving” property which leaves unmodified a linear solution on any type of element. The
models are based on a combination of a “shock capturing” term (cilfeorder AV) and a “background
dissipation” term (called'" order AV). In AVBP, adding AV is done in two steps :

— first a sensor detects if AV is necessary, as a function of the flow characteristics,

— then a certain amount @4 and4*™® AV is applied, depending on the sensor value and on user-

defined parameters.

A.2 The sensors

A sensor(y, is a scaled parameter which is defined for every Qelbf the domain that takes values
from zero to one(q; = 0 means that the solution is well resolved and that no AV should be applied while
Co; = 1 signifies that the solution has strong local variations and that AV must be applied. This sensor
is obtained by comparing different evaluations (on different stencils) of the gradient of a given scalar
(pressure, total energy, mass fractions, ...). If these gradients are identical, then the solution is locally
linear and the sensor is zero. On the contrary, if these two estimations are different, local non-linearities
are present, and the sensor is activated. The key point is to find a suitable sensor-function that is non-zero
only at places where stability problems occur.
Two sensors are available in AVBP : the so-called ‘Jameson—senig?)’lamesoret al. (1987 and the

‘Colin-sensor’ ng) Colin (2000 which is an upgrade of the previous one.
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A.2.1 The Jameson sensor

For every cell};, the Jameson ceII—sensQ%j is the maximum over all cell vertices of the Jameson
vertex-sensof; :

J _ J
CQj = gé%f G (A1)

Denoting S the scalar quantity the sensor is based on (usually S is the pressure), the Jameson vertex-
Sensor is :

g A} — Af]
= A.2
= TAT T A5 + 5 “2
Where theA¥ and A% functions are defined as :
AV =8q, — 8, A= (VS).(Ta, — T (A.3)

where ak subscript denotes cell-vertex values whilgis the subscript for cell-averaged values.
(VS); is the gradient of5 at nodek as computed in AVBP.

A¥ measures the variation ¢f inside the cell2; (using only quantities defined on this celly} is an
estimation of the same variation but on a wider stencil (using all the neighbouring cell of thénode
For example, on a 1D uniform mesh, of mesh sizeand for the cel[kAx; (k + 1)Az], the A} and A%
functions are estimated as follows :

Ax Spy1 — S Az Spi1 — Sk
ko —o Dkl ” Pk k_ 2T Pktl — Pk-1
M= T A A 2 2Az A4)
The numerator of eq. (A.2) is then
Az? Spiq1 — 2S5, + Sj_ Ax?
k k| k+1 k k-1, FD
AF - Af| = S PO = T AR (A5)

AR, is exactly the classical FD Laplacian operator evaluated at véraed of sizeAz. The Jameson
sensor is thus proportional to the second derivativé ,ofvhich is zero whers is linear and which is
maximum when the gradient 6fvaries rapidly. This is what happens for example on each side of a front
or when wiggles occur.

It is important to note that this sensor is smooth : it is roughly proportional to the amplitude of the
deviation from linearity.

A.2.2 The Colin sensor

As said above, the Jameson sensor is smooth and was initially derived for steady-state computations.
For most unsteady turbulent computations it is however necessary to have a sharper sensor, which is
very small when the flow is sufficiently resolved, and which is nearly maximum when a certain level of
non-linearities occurs.

This is the aim of the so-called Colin-sensor, whose properties can be summarized as follows :
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— (gj is very small when both\} and A% are small compared t6,,. This corresponds to low
amplitude numerical errors (wheh’ and A% have opposite signs) or smooth gradients that are
well resolved by the scheme (whéxf andA% have the same sign).

- gg]_ is small whenA% and A5 have the same sign and the same order of magnitude, even if they
are quite large. This corresponds to stiff gradients well resolved by the scheme.

- ng is big whenAY and A% have opposite signs and one of the two term is large compared to the
other. This corresponds to a high-amplitude numerical oscillation.

- ggj is big when either\} or A} is of the same order of magnitude 8, . This corresponds to a
non-physical situation that originates from a numerical problem.

The exact definition of the Colin-sensor is :

1 U — U 1 -
c _ + 0 1 0
(o, = 5 <1 + tanh ( 5 )) 5 (1 + tanh <5 >) (A.6)
with :
W ax [0 A* ¢! (A.7)
= max _—— .
ke, \|AF] 4+ €8, F
AN = A} - Af] - & max (|Af], |A5]) (A8)
max (|A¥|,| AL

=€ [1-e5 k( lk 2) (A.9)

| AT+ AZ] + Sk

The numerical values used in AVBP are:
Uy =2.102 §=110"2% ¢ =1.10"2 =095 =05 (A.10)
WARNING :

Note, that these definitions & and e apply only for the Navier-Stokes variables. For species, the
reference value is ndf; but1, which is the maximum value of a species mass fraction :

: masx (|A], | A
¥ = max ( AC,f) and e = e (1 ( 1 2 ) (A.11)

0, —
heon \ AR 1 e SIAF 1 [AF 1

A.3 The operators

There are two AV operators in AVBP : 24 order operator and 4" order operator. All AV models

in AVBP are a blend of these two operators. These operators have the following properties :

— 2nd order operator : it acts just like a “classical” viscosity. It smoothes gradients, and introduces
artificial dissipation. It is thus associated to a sensor which determines where it must be applied.
Doing this, the numerical scheme keeps its order of convergence in the zones where the sensor is
inactive, while ensuring stability and robustness in the critical regions. Historically, it was used to
control shocks, but it can actually smooth any physical gradient.
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— 4% order operator : it is a less common operator. It acts as a bi-Laplacian and is mainly used to
control spurious high-frequency wiggles.
The way they are combined is determined both by the sensor and by user-defined parameters (smu2 and
smu4 in ther un. dat file).
Both operator contributions are first computed on each cell vertex, and are then scattered back to nodes
(there is no divergence here, as it is done directly during the scattering operation).

The 2" order operator

A cell contribution of the2"d order AV is first computed on each vertex of the ¢e|I:

1V
N, AtQj

Rypeq; = smu2 (o, (wa; — wy) (A.12)

The nodal residual is then found by adding the surrounding cells contributions :

dw, = Ryeq, (A.13)
J

For example, on a 1D uniform mesh, of mesh slee and for¢g; = ¢ = cste:

smu2 ( Az
dwy, = — oz (wWp—1 — 2wy, + Wi41) (A.14)
2 At
which can be interpreted as :
dwy, = -4V / (Ap.apw) dz (A.15)

with :
ay smu2 ¢ Az? smu2 ¢ Azju+ ¢l Wg—1 — 2Wg + W11

_ _ FD _
- oAt 2 CFL and - Aj e w = Az? (A.16)

whereAﬁ R _is exactly the classical FD Laplacian operator evaluatédaatd of sizeAz.
This shows that" can be seen as an “artificial” viscosity (it has the same units as a physical viscosity),
which is controlled by the user-defined parameter smu2. The smu2 parameter is therefore dimensionless.

A.3.1 The4' order operator

The technique used for th&" order operator is identical to the technique of #ié order operator.
A cell contribution is first computed on each vertex :
1 Vo

Ryeq,; = FAtg; smud |:(§TU)QJ (T, — Tk) — (we, — wk)} (A.17)
v 20,

The nodal value is then found by adding every surrounding cells contributions :

dwy, =Y Rieq, (A.18)
J
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For example, on a 1D uniform mesh, of mesh size this yields :

smud Az [ /1 wp — wp_ w — W —Azx Wr_1 +w
RkeﬁzeﬂzK( k= Who2 | Wil — Wk 1))_( )_( k-1 k—wkﬂ

2 At [\2 2Ax 2Ax 2 2
(A.19)
_osmud Ax [ (1 wryr — Wp—1 | Wei2 — Wy > (Ax) (wk + W41
Rrcon = "5 5 (5 5+ ) (5) (P
(A.20)
Adding these 2 contributions gives :
Ax
dwy, = smud- (wi—2 — dwp—1 + 6wy, — 4wy + Wyy2) (A.21)
which can be interpreted :
dwy, = kY /(AA,?ZJ; w) dx (A.22)

with :

ay smud Azt smud Az|u + ¢ FD
= = and AA =
16A7 16 CFL ke 1

Wi—9 — dwy_1 + 6wy, — 4wk + W2

Axt
(A.23)

whereAAfﬁw is exactly the classical FD bi-Laplacian operator evaluatédeatd of sizeAz.
This shows that4" can be seen as an “artificial®® order hyper-viscosity, which is controlled by the
user-defined parameter smu4. Just like smu2, the smu4 parameter is dimensionless.

A.4  The 4 models implemented in AVBP

The four AV models available in AVBP are :
— “Honey” model (iavisc=-1),
— “Jameson” model (iavisc=1),
— “Colin” model (iavisc=2),
— and “SLK” (Sctonfeld-Lartigue—Kaufmann) model (iavisc=3).
Where by “model” we denote a combination of several parameters :
— the choice of the sensor and the variable which is used for the sensor,
— the way the™d order and the®® order operators are combined,
— and finally on which variables the operators are applied.

A.4.1 “Honey” model

The concept of sensor is not relevant in this cas€? = 1 everywhere. Consequent;< order
AV is applied everywhere in the field. Of course, in this case, the u$€ airder AV is not necessary and
smu4 is set to zero. It is yet highly recommended toguiti4 = 0 in yourr un. dat file, to remember
that no4*" order AV is used in this case, although AVBP does it automatically. . .
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As a consequence, the only action of this model is to put a Iptbbrder AV everywhere in the field.
Moreover, this AV is applied on all transport variables (momentum, energy and species).

This option produces highly non-physical results as it adds a lot of viscosity everywhere. It often leads
to stationnary results which look very similar to RANS computatidhsust never be used to produce
LES results This option can be used for example to initialise a computation, but even in this case, the
“Jameson” model should be preferred.

A.4.2 “Jameson” model

A “Jameson” sensor based on pressure is used in this case.
¢TAM = ¢4 (P) (A.24)

The amount o™ order AV that is applied is directly proportional to this sensor. The amoudttof
order AV also depends on the sensor. Actually, the input parametersmu4 is replaced by :

smud’ = max(0, smud — ¢IAM smu2) (A.25)

This formulation allows to put*™® order AV only where the sensor is small (as well as the amougit®of
order AV). On the other hand, if the sensor is large, it is no use ta'puirder AV, because the"? order
AV operates fully and overcomes most of the problems.

Both operators are applied on all variables (momentum, energy and species).

This model was originally proposed by Jameson and Turketesoret al. (1981). It is very well
suited for “aerodynamics” configurations, with shocks and without combustion, solved with a RANS
solver. However it appears that for reacting LES, this model is much too dissipative and must only be
used during transient phases. It allows to stabilise a computation when non-physical processes of high
amplitudes happen (at the initialisation phase for example). However, for LES simulations we recom-
mend the use of the “Colin” model.

A.4.3 *“Colin” model

Three sensors are used here in conjunction. The first one is based on total energy, the second one is
based on species densities, and the last one is the maximum of the two previous.

G =, B), Y= max G (o) and GO =max(CEON GOT) (A26)

The way these operators are combined and applied is a little bit tricky.
Let's begin by the AV on the species. As for the Jameson model, we build a modified coefficient for the
4'h order operator, but this time it is based on the maximum sefjsgf

smud’ = max(0, smud — (SOL smu2) (A.27)
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The sensor used in t1#&< order operator is also the maximum senggf’”.
2nd and4t™ order operators are then applied on each species.
For energy we also build the modified coefficient basedg”

/ COL
smud’ = max(0, smud — (.~

smu2) (A.28)

and we apply thed order AV with the same sensor.
The subtilty comes when dealing with momentum. THeorder operator is not applied

smud’ =0 (A.29)

and the2™d order operator uses the energy ser$dr” instead of the maximum sens¢ff L.

axr

This model is particularly dedicated to LES of reactive flows. The lack'bbrder AV on momentum
allows to keep many small scale structures, while damping the wiggles on energy and species.

A.4.4 “SLK” model

This is an improvement of the “Colin” model. We have noticed that applyingfhorder AV at all on
momentum can yet lead to non-negligible wiggles in some cases (often depending on the quality of the
mesh) and this had to be avoided. This new “SLK” model is very similar to the “Colin” model, except
that instead of setting the modifigd* order coefficient to zero for momentum equation, it is set to 10 %
of the value used for the other equations. This gives :

G =), @M= max GG (o) and GLu = max(GET ) (A30)

1
smud'y p = max(0, smud — (LK smu2) and  smud'y = 0 max(0, smud — CSLE smu2)
(A.31)

This model is very well suited for computations on poor quality meshes that exhibit velocity wiggles
with the standard “Colin” model.
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Simulation numérique et mocklisation de I'ecoulement autour des parois multi-perfoees

La multi-perforation est un sy&ine de refroidissement couramment uailgour refroidir les parois
des chambres de combustion des turbingsz @ronautiques. Le principe est de percer dans ces parois
des milliers de petites perforations par lesquelles de I'air de refroidissement et injéatérieur de
la chambre. Lors de simulations nanques de chambre de combustion,daalution de ecoulement
prés de ces parois multi-perfrgs est trop diteuse en temps de calcul. C’est pourquoi I'objectif de
cette these est de proposer un nadel prenant en compte I'effet de la multi-perforation séctulement
dans la chambre de combustioragtextérieur, dans le contournement. En vue de la éligdtion, des
Simulations des Grandes Echelles @it réalises afin d’acqérir une connaissance approfondie de
I’ écoulement autour des parois multi-peéfes. La configuration dtude est celle d'une paroi peréar
d’extension infinie, ref@senée par une unique perforation dans un domai@goglique incluant les
deux dtés de la paroi. Une éthode spcifique pour gréerer I'écoulement la fois dans la perforation et
des deux otés de la paroi &€ developee dans le cas isotherme puis aéepau cas anisotherme. Les
donrées ainsi gréréees ont permis d’orienter le travail de néidation vers les aspects les plus importants
de I'ecoulement de multi-perforation. Ce travail desh a about I'écriture d’'un modéle adiabatique
de multi-perforation maintenant couramment uéilgans lequipe CFD-Combustion du CERFACS.

Mots clefs : Multi-perforation, Moctlisation découlement proche-paroi, @&danique des fluides
nunmérique, Simulations des Grandes Echelles.

Numerical simulation and modeling of the flow around multi-perforated plates

Effusion cooling is commonly used to cool the combustion chamber liners in aeronautical gas tur-
bines. The principle is to drill in the liners thousands of perforations through which cooling air is injected
inside the combustion chamber. In 3-D combustion chambers computations, the resolution of the flow
near the perforated walls is too expensive in terms of computational cost. The objective of this work is
to propose a practical model to account for effusion cooling in industrial computations of the flow inside
and outside the combustion chamber. Large Eddy Simulations have been performed in order to get a dee-
per understanding of the flow around a multi-perforated plate. The configuration of interest is an infinite
perforated plate, the computational domain being reduced to a box containing only one perforation and
including both sides of the plate. A specific strategy to generate and maintain the flow in such a confi-
guration has been developed for isothermal cases first, and then extended to non-isothermal cases. The
data from these Large Eddy Simulations have been analyzed in order to focus the modeling effort on the
most important phenomena for effusion cooling. This work has allowed the development of an adiabatic
model now commonly used for combustion chambers computations at CERFACS.

Keywords : Effusion Cooling, Near-wall modeling, Computational Fluid Dynamics, Large Eddy Simu-
lations.

Discipline : Mathématiques. Applicatioa la Mécanique des Fluides
Laboratoire d'accueil : CERFACS. Groupe CFD-Combustion. 42 avenue Gaspard Coriolis. 31057 Tou-
louse cedex 01. France
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