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RESUME

Dans le cadre des jets en impact, les géométries d’injecteur ont une influence impor-
tante sur les transferts de chaleur, en affectant le profil de vitesse du jet, ce qui peut
modifier le comportement des structures tourbillonnaires. De plus, méme si le nombre
de Reynolds d’injection est le critére principal d’influence d’un jet, la taille de I'injection
peut jouer sur les transferts au travers d’effets de compressibilité. Nos travaux ont donc
porté sur 'étude expérimentale aérodynamique et thermique de I'impact de jets d’air.
Vélocimétrie par images de particules (PIV) a été utilisée pour des mesures de vitesse.
Pour des mesures thermiques, une méthode basée sur 'emploi simultané d’un film chauf-
fant et de la thermographie infrarouge a été utilisée. Les résultats aérodynamiques sont
utilisés pour expliquer les phénoménes thermiques observés. La premiére partie a permis
d’étudier et de comparer six différentes géométries d’injecteur : injection ronde, en « croix
» et en « pétales », perforées sur une surface plate et hémisphérique avec une méme sec-
tion de passage libre. Les résultats montrent que la surface hémisphérique améne a de
meilleurs transferts de chaleur que la surface plate mais I'effet diminue progressivement
avec I'augmentation de la distance d’impact. L’injection ronde sur hémisphére apporte
le meilleur transfert de chaleur par rapport aux autres injections. La deuxiéme partie a
permis d’examiner effet de la compressibilité des jets d’air en impact (pour des nombres
de Mach allant jusqu’a 0.9). Les résultats montrent que 1’effet de la compressibilité sur le
nombre de Nusselt se limite a la région d’impact.

ABSTRACT

In the context of an impinging jet, nozzle geometry markedly impacts heat transfer
between jet and plate by affecting the velocity profile at the jet exit and thereby poten-
tially modifying the behavior of the jet’s vortex structures. Moreover, even if Reynolds
number is the main influence criterion of a jet, the injection diameter can play on heat
transfer through compressibility effects. Our work has therefore focused on aerodynamic
and thermal experimental study of impinging air jets. Particle image velocimetry (PIV)
was used for velocity measurements. For thermal measurements, a method based on the
simultaneous use of a heating film and the infrared thermography was used. Aerodynamic
results are used to explain the observed thermal phenomena. The first part allowed us to
study and compare six different injection geometries : round orifice, cross-shaped orifice
and daisy orifice, perforated on flat and hemispherical surface with the same free area.
The results show that the hemispherical surface leads to better heat transfer than the
flat surface, but the effect decreases progressively with jet-to-plate distance increasing.
The round injection on hemisphere brings the best heat transfer in comparison with the
other injections. The second part allowed us to examine the compressibility effect of im-
pinging air jets (for Mach numbers up to 0.9). The results show that the effect of the
compressibility on Nusselt number is limited to the stagnation region.
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2 CHAPITRE 1 : INTRODUCTION

L’impact de jet d’air peut produire des taux importants de transfert de chaleur. De
plus, I'impact de jet permet de concentrer les transferts de chaleur dans une zone précise.
Pour ces raisons, il s’agit d’une technique trés utilisée dans les systémes de refroidissement,
de chauffage et de séchage dans plusieurs applications industrielles comme le refroidisse-
ment des aubes de turbine ou des équipements électriques, le séchage du papier ou du
textile, la trempe de 1’acier ou du verre comme le montre la Figure 1.1.

Gas Turbine Cooling Eletrical Equipment Cooling

Cosbig b

T, S

Drying of Paper and Textiles Rocket Launcher Cooling Processing of Steel or Glass
-
_-“”_':_'-'-"".-- .""-p. "I \ _
[y ey pepe— e 4N
[ ]
) A A s o s

FIGURE 1.1 — Applications différentes de 'impact de jet [1]

Dans le cadre des jets en impact, un des principaux facteurs d’influence sur les trans-
ferts de chaleur est la forme de l'injecteur. En effet, les géométries d’injecteur ont une
influence importante sur les transferts de chaleur en affectant le profil de vitesse en sortie
ce qui peut modifier ’écoulement dans la zone d’impact et le comportement des structures
tourbillonnaires du jet. Dans une premiére partie, nos travaux se concentrent donc dans
un premier temps sur ’étude expérimentale aérodynamique et thermique de 'impact des
jets d’air pour six différentes géométries de I'injecteur : injection ronde, en « croix » et en
« pétales » perforées sur une surface plate et hémisphérique (Figures 1.2 et 1.3) avec une
méme section de passage libre (équivalent a la section de passage de 'injection ronde).
Dans notre étude, I'injection tubulaire est utilisée comme l'injection ronde perforée sur
une surface plate car I'injection tubulaire est un jet usuel dans la littérature des jets d’air
en impact.

D’autre part, nous avons également cherché & analyser un autre effet lié a 'injection
et plus précisément a sa taille. En effet, s’il est généralement admis que le nombre de
Reynolds lié & l'injection est nécessaire pour caractériser 1’écoulement, un tel nombre
n’est suffisant que pour de faible vitesse. Dans le cas de fortes vitesses, des effets de
compressibilité peuvent apparaitre. Nos travaux ont donc également concerné I’étude du
diamétre de 'injection. La comparaison entre différente taille de celui-ci permettant de
mettre en lumiére les effets de compressibilité (méme nombre de Reynolds mais nombre



de Mach différent).

(b)

FIGURE 1.2 — Injections sur une surface plate : (a) injection ronde, (b) injection en croix,
(c) injection en pétales

FIGURE 1.3 — Injections sur une surface hémisphérique : (a) injection ronde, (b) injection
en croix, (c) injection en pétales

Le mémoire est organisé en sept chapitres. Aprés ce premier chapitre d’introduction,
le deuxiéme chapitre présente une étude bibliographique des travaux publiés sur 'impact
d’un jet. Nous rappelons briévement la structure générale d’un jet axisymétrique en im-
pact, tant du point de vue aérodynamique que du point de vue thermique. La formation
et leffet des structures tourbillonnaires ainsi que l'influence du taux de turbulence en
sortie du jet sont abordés dans la couche de mélange du jet libre et du jet en impact.
D’autre part, le probléme du choix de température de référence pour calculer le coeffi-
cient d’échange est aussi décrit. Enfin, 'influence des paramétres sur les caractéristiques
aérodynamiques et thermiques comme la géométrie de 'injecteur, le nombre de Reynolds,
le diamétre de 'injecteur, la distance d’impact, 'effet de la compressibilité est également
présentée dans cette partie.

Le troisiéme chapitre présente le dispositif expérimental et les techniques de mesure.
Dans une premiére partie, les composants du banc d’essai sont décrits. Dans une deuxiéme
partie, deux techniques de mesure : mesure thermique et de vitesse sont décrites. Les me-
sures de vitesses sont réalisées par PIV haute et basse cadence suivant la configuration.
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Pour les mesures thermiques, nous décrivons la méthode d’exploitation des mesures basée
sur le couplage entre des mesures infrarouges et un chauffage électrique par film mince
pour pouvoir déterminer le coefficient d’échange de chaleur et la température adiabatique
de paroi. Ces deux grandeurs sont exprimées sous leur forme adimensionnée par 'inter-
médiaire du nombre de Nusselt et de Iefficacité.

Le quatriéme chapitre présente les résultats aérodynamiques pour les six injections
différentes : injection ronde, en « croix » et en « pétales » perforées sur une surface plate
et hémisphérique et pour un nombre de Reynolds Re = % = 23 000 avec trois distances
d’impact H/D = 1, 2 et 5. Le cinquiéme chapitre présente les résultats thermiques pour
ces six injections, pour une rangée de nombre de Reynolds 23 000 < Re < 45 000, pour
quatre distances d’impact H/D = 1, 2, 3 et 5 et pour un jet froid (température du jet
égale a celle ambiante, T° = T,,,,, = 20°C) et un jet chaud (température du jet supérieure
a celle ambiante, T° = 50°C). Les résultats thermiques associés aux résultats aérodyna-
miques seront analysés afin d’expliquer les comportements de tels écoulements.

Le sixiéme chapitre présente les résultats aérodynamiques et thermiques pour 1’écou-
lement compressible (nombre de Mach allant jusqu’a 0.9) en utilisant quatre injections
tubulaires de différents diamétres (D = 6 mm, 10 mm, 15 mm et 22 mm) permettant
de faire varier le nombre de Mach tout en conservant le méme nombre de Reynolds. Les
mesures sont effectuées pour de grands nombres de Reynolds 90 000 < Re < 150 000, pour
une plage de distances d’impact 1 < H/D < 9 et pour une température totale du jet égale &
celle ambiante (T° = Ty = 20°C). Les différences de transferts entre les configurations &
haut et bas nombre de Mach sont analysées et expliquées par les mesures aérodynamiques.

Le dernier chapitre présente la conclusion et la perspective de notre étude.
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2.1 INTRODUCTION

De nos jours, les recherches sur les jets en impact sont de plus en plus développées
et utilisées les jets dans de nombreux processus industriels nécessitant des échanges de
chaleur convectifs ou de masses élevés. Dans le domaine de ’aéronautique, 'impact de jet
d’air est une technique trés utilisée pour refroidir les parois des aubes de turbines ou bien
des chambres de combustion de moteurs de nouvelles générations. Ces jets jouent un role
trés important et efficace dans la technique de chauffage ou de refroidissement rapide de
grande surface.

Dans la premiére partie, le but de la bibliographie est d’étudier les connaissances
aérodynamiques puis thermiques concernant I’écoulement en impact et 'influence de la
compressibilité sur les caractéristiques aérodynamiques et thermiques. Les paramétres in-
fluencant la thermique et 'aérodynamique par impact de jet sur une surface solide sont
nombreux et variés comme la nature de 1’ajutage (tube long, convergent profilé, contrac-
tion), le fluide d’injection, le fluide environnant, le nombre de jet (unique ou multiple),
la différence de température entre le jet, 'ambiante, et la surface d’impact, la géométrie
de l'injection (circulaire, croix, lobe, pétales...), la distance entre le jet et la surface d’im-
pact, le diameétre de 'injecteur, mais également les valeurs des nombres de Reynolds et
de Mach en sortie d’injection, le taux de turbulence initial du jet, la présence de confine-
ment ou non. Du fait de la diversité des paramétres, les configurations d’études sont tres
diverses et il est donc difficile de comparer ces études entre elles. Au vu du grand nombre
de paramétres pouvant influencer les transferts de chaleur de jets en impact, 'approche
expérimentale est nécessaire.

Plusieurs synthéses bibliographiques ont déja été réalisées sur le sujet de I'impact de
jet. Parmi les premiéres synthéses, on peut citer celle de Gautner et al. en 1970 [2| qui
s’intéresse a l'aérodynamique d’un jet unique, celle de Martin en 1977 [3] qui couvre a
la fois I'aérodynamique et les échanges de chaleur d’un jet ou de plusieurs jets. On peut
également citer la synthése de Downs et James en 1987 [4], ainsi que celle de Jambunathan
et al. [5] en 1992 qui ne se rapporte qu’a un jet unique.

Du fait de la diversité des configurations et du nombre important de paramétres pos-
sibles, ’étude bibliographique ne va présenter qu'une revue des principales études expé-
rimentales publiées sur des configurations simples de I'impact d’un jet unique sur une
plaque plane, tant du point de vue aérodynamique que du point de vue thermique et des
parameétres d’influence.

2.2 GENERALITE D’UN JET AXISYMETRIQUE EN
IMPACT

L’objectif de ce paragraphe est de présenter uniquement les notions de base de I'impact
de jet au travers du cas d’un jet simple axisymétrique en impact. Il y a deux types de jet
selon la nature du fluide environnant (Figure 2.1). Le premier est un jet submergé lorsque
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le fluide éjecté de l'injecteur est identique a celui constituant 'atmosphére externe et le
deuxiéme est un jet liquide non submergé lorsque le fluide est liquide et qu’il débouche
dans une atmosphére gazeuse.

a) b)
Air

Shear layer
(rmrvilence)

FIGURE 2.1 — (a) Jet d’air, (b) Jet liquide [6]

Dans ma thése, je vais aborder principalement la configuration submergée académique
de jets d’air en impact sur une paroi plane.

2.2.1 Aérodynamique
2.2.1.1 Structure du jet en impact

On décompose classiquement un jet en impact en trois zones comme indiqué sur la
Figure 2.2 :

— La zone de jet libre (Free jet region)
— La zone d'impact (Stagnation region)
— La zone de jet pariétal (Wall jet region)

e Jone de jet libre
Selon la distance d’impact adimensionnée H/D (H représente la hauteur d’impact, D le
diamétre du jet), cette zone peut étre constituée de la premiére région, de la premiére
région et la seconde ou des trois régions (Figure 2.3) :

— La premiére de ces régions est la région de cone potentiel (core). C’est la région
ol la vitesse en sortie de l'injecteur est conservée. Une zone centrale est entourée
d’une zone de mélange et d’une zone de cisaillement entre le jet et I’air ambiant. Des
couches de mélange apparaissent et s’épaississent. Les couches de mélange sont de
plus en plus développées, la zone centrale diminue progressivement. Le phénoméne
d’entrainement de masse, de quantité de mouvement, et d’énergie se développe en
liaison avec les structures tourbillonnaires qui apparaissent dans la couche de mé-
lange sous l'action des forces de cisaillement a l'interface entre le jet et I'air am-
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FIGURE 2.3 — Structure du jet libre |7]

biant. Du fait de la nature instable de la couche de cisaillement, des fluctuations
sont formées au bord de fuite de ’ajutage de l'injection. Ces instabilités grossissent
rapidement pour former des tourbillons lorsque I’écoulement se déplace vers I'aval.
La longueur de ce cone potentiel (initial length) est déterminé a partir de la vitesse
sur I'axe du jet et est généralement évaluée entre 5D et 7D ([8], [9], [10]). Cepen-
dant, cette longueur dépend du profil de vitesse, ainsi que du taux de turbulence en
sortie d’injecteur, du type d’injection utilisée, de la différence entre la température
du jet et celle de Pambiante. Gauntner et al. [2] trouvent que I’écoulement du jet
est pleinement turbulent pour un nombre de Reynolds d’injection supérieur a 3000.
Dans ces conditions, ils estiment la longueur du cone potentiel du jet comprise entre
4.7D et 7.7D.

La seconde région est nommée région de transition ou de réorganisation (transition).
Les couches de mélange se rejoignent au centre du jet et interagissent. Cette région
se caractérise par une baisse de vitesse axiale u(x) suivant x car les contraintes
de cisaillement sont larges en frontiére du jet. Plus les contraintes de cisaillement
sont fortes, plus le taux de turbulence dans I’écoulement est grand. Cela conduit a
augmenter I'entrainement du fluide environnant.
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— La derniére région est appelée région développée (fully developed jet). Les profils
dans le jet sont désormais auto-semblables. Les couches de mélange continuent a
entrainer du fluide ambiant.

e Jone d’impact

Cette zone est caractérisée par une transformation de la vitesse axiale en vitesse ra-
diale. La vitesse axiale baisse rapidement tandis que la pression statique augmente longitu-
dinalement. La pression décroit le long de la plaque a partir du point d’arrét. L’écoulement
le long de la plaque est donc accéléré depuis le point de stagnation. La limite radiale de la
zone d’impact peut étre définie comme 'endroit ou le gradient de pression radial s’annule
et s’inverse (d’aprés Polat et al. [11]). Selon ces auteurs, la limite radiale de cette zone
se situe entre 0.5D et 1D du point d'impact. D’autre part, ’épaisseur de la couche limite
dans cette zone est déterminée en fonction de la vitesse radiale maximale.

ur(8) = 0.99U, o

e Zone de jet pariétal

Dans cette région, 1’écoulement posséde maintenant les caractéristiques d’un jet parié-
tal. Les couches limites se développent le long de la surface d’impact. La vitesse radiale
diminue a cause de 'effet de la dispersion et des frottements. L’intensité de turbulence
dans les couches de mélange de la zone libre tendent & augmenter dans la premiére partie
de la zone de jet pariétal. Le phénoméne d’entrainement dynamique se poursuit radiale-
ment le long de la plaque a I'interface entre la couche limite et I'air ambiant.

2.2.1.2 Structures tourbillonnaires et taux de turbulence

Plusieurs auteurs ont constaté la présence de structures tourbillonnaires réguliéres au
sein de la couche de mélange ([12], [13]). Ces structures tourbillonnaires jouent un grand
role dans I'entrainement de ’air ambiant et son mélange avec le jet. Ils interagissent avec la
plaque d’impact et modifient I’écoulement le long de la plaque. Ces auteurs ([12], [13]) ont
montré que quand les structures tourbillonnaires dans la couche de cisaillement atteignent
la plaque d’impact, elles suivent ’écoulement et se déplacent radialement loin du point
d’'impact le long de la plaque. Dans le jet libre, elles ne semblent apparaitre que lorsque la
couche limite en bordure de jet est peu turbulente [12]. Cornaro et al. [12] ont noté que ces
structures sont présentes pour une intensité turbulente de la couche limite inférieure a 10%
et n’apparaissent plus pour une intensité turbulente supérieure a 14% (Figure 2.4). Les
structures tourbillonnaires de la couche de cisaillement du jet libre tendent a disparaitre
a 'impact et laissent place a un écoulement pleinement turbulent peu aprés la fin du cone
potentiel.

Popiel et Boguslawski [14] trouvent aussi que le jet se désorganise peu aprés la fin du
cone potentiel, I’écoulement devient de plus en plus chaotique pour devenir pleinement
turbulent. Tls constatent que le taux d’entrainement est beaucoup plus élevé si le profil
de vitesse a la sortie du jet est laminaire et si la couche limite qui s’est développée dans
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FIGURE 2.4 — Visualisation de jet libre : (a) intensité turbulente < 10%, (b) intensité
turbulente > 14% [12]

lajutage est également laminaire. Cela est expliqué par la présence et le développement de
fortes structures tourbillonnaires toriques et réguliéres dans la couche de mélange. Fondse
et al. [15] ont étudié 'influence des conditions a la sortie du jet sur le taux d’entrainement
dans la région développée du jet libre, ils concluent que le taux d’entrainement pour la
couche limite laminaire & la sortie du jet est plus grand que celui pour la couche limite
turbulente a la sortie du jet et font apparaitre aussi des structures tourbillonnaires plus
fortes pour la couche limite laminaire.

L’influence des distances d’impact (H/D) sur la formation des structures tourbillon-
naires dans la couche de cisaillement avant I'impact est également observée par ’étude de
plusieurs auteurs ([12], [16]). Cependant, ces structures tourbillonnaires se forment encore
peut étre dans la région de paroi. Duda et al. [16] ont aussi affirmé que la distance d’impact
influe sur 'apparition des tourbillons dans la couche de cisaillement avant 'impact. En
plus, ils trouvent que lorsque le nombre de Reynolds augmente, les niveaux de turbulence
dans la couche de cisaillement augmentent et les structures tourbillonnaires apparaissent
moins visiblement.

primary vortex

e -
T o e e R

o

0.6
Acceleration
FIGURE 2.5 — Structures tourbilonnaires primaires et secondaires d’un jet pariétal obser-
vée par PIV [17]
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Selon Popiel et Trass [13], pour une distance d’impact H/D = 1.2, les structures tour-
billonnaires du jet libre atteignent la paroi a la distance radiale 0.7 < r/D < 0.9. Le
tourbillon s’étire radialement et son diameétre augmente alors qu’il s’approche de la paroi.
Les tourbillons secondaires apparaissent approximativement a I’endroit ot les tourbillons
toriques primaires atteignent la paroi. Ils s’enroulent et divergent radialement sous I'action
des tourbillons toriques primaires qui les entourent. Buchlin [17] a décelé aussi la présence
de ces tourbillons primaires et secondaires et leur appariement grace & des mesures par
PIV (Vélocimétrie par Images de Particules) (Figure 2.5).

Pour une distance d’impact H/D = 2, Popiel et Trass [13] trouvent que les structures
toriques qui atteignent la paroi sont plus larges et que les coeurs des structures toriques
sont plus turbulents pour un grand nombre de Reynolds a cause du processus d’apparie-
ment de ces structures tourbillonnaires (Figure 2.6).

Pour une distance d’impact H/D > 4, I’écoulement dans la région d’impact devient
trés chaotique et dominé par des fluctuations turbulentes de grande échelle. Ceci est aussi
observé par Cornaro et al. [12] qui montrent que les structures tourbillonnaires se brisent
rapidement & la paroi a cause de 'oscillation radiale forte de 1’écoulement dans la région
d’impact. Cette oscillation est due a la position du point d’impact prés de la fin du cone
potentiel du jet.

e '(' *!:'-S»h_

(a)

FIGURE 2.6 — Visualisation des structures tourbillonnaires dans un jet en impact, H/D
= 2 avec appariement : (a) Re = 3 500, (b) Re = 20 000 [13]

Roux et al. [18] ont effectué des mesures de vitesse par méthode PIV avec une buse
convergente pour deux distances d’impact H/D = 3 et 5. Ils trouvent que les niveaux tur-
bulents sont beaucoup plus élevés pour la petite distance d’impact prés de la paroi (a 0.1D
de la paroi), au niveau de la zone d’impact des tourbillons : ils atteignent 12% pour H/D
= 3, et seulement 8% pour H/D = 5. D’autre part, dans la comparaison de la position
des tourbillons, ils constatent que les tourbillons sont plus proches de la paroi pour H/D
= 3, ils ont donc plus de chance d’influer sur les transferts de chaleur convectifs a la paroi.
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2.2.2 Transfert de chaleur

Il y a plusieurs paramétres influant sur les transferts de chaleur concernant le jet en
impact comme la distance d’'impact entre le jet et la plaque, le type de jet, le taux de
turbulence de sortie d’injecteur, le diamétre de l'injecteur, le nombre de Reynolds, la
présence de confinement, la différence de température entre le jet, 'ambiance et la surface
d’impact... Avant d’étudier I'influence de ces paramétres, on va définir quelques grandeurs
fondamentales. Tout d’abord, le coefficient de transfert convectif local heop,, est défini par
la loi de Newton de la facon suivante :

SDCOTL'U
Pconw = m (2.1)
Avec :
Veonw : Densité de flux de chaleur convectif local (W.m™=2)
heony : Coefficient d’échange de chaleur convectif local (W.m™2. K1)
T,: Température de paroi (K)
Tyer : Température de référence (K)

En général, pour calculer le coefficient d’échange convectif, la température de référence
dans I’équation de Newton est souvent remplacée par la température de ’écoulement.
Dans ce cas ou la température de I’écoulement Tj est égale a celle de 'ambiance Tg, le
flux a la paroi est lié a la différence de température (7, - T;) (Figure 2.7a). Cependant,
dans la majorité des procédés industriels utilisant I'impact de jet, la température de jet
différe de celle de ’environnement. Le probléme est alors un probléme a trois températures
(température de jet T}, température de 'ambiance T, et celle de la paroi T},). Dans ces
conditions, en proche paroi, la variation de température au sein de la couche limite n’est
plus monotone et va présenter un extremum de température. Le flux d’échange de chaleur
a la paroi ne peut plus étre reli¢ a la différence de température (7, - T;)(Figure 2.7b). Le
remplacement de la température de référence par celle de I’écoulement du jet n’est donc
plus valable. La détermination de la température de référence devient nécessaire.

Zn T

.
Peonv™ f

(a)

FIGURE 2.7 — (a) T = Tomp; (b) Tj # Tomp

Pour ce faire, une méthode a été développée par certains auteurs ([19], [20]) pour les
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cas de probléme & trois températures en utilisant la température adiabatique de paroi T4
comme température de référence T,..5. Cette température adiabatique 7,4 est la tempéra-
ture de la paroi lorsque le flux d’échange de chaleur est nul & la paroi ou autrement dit,
lorsque la paroi est adiabatique.

Dans le cadre de notre étude, la température adiabatique de paroi a été choisie pour
calculer le flux de chaleur par convection sur la paroi d’injection, afin de déterminer ensuite
le coefficient d’échange convectif et 'efficacité thermique (Equation 2.4). L’expression du
coefficient d’échange s’écrit alors :

SOCO’ILU
heony = == 2.2
T, — T (22)

On exprimera par la suite le coefficient h.,, sous sa forme adimensionnée par 'inter-
médiaire du nombre de Nusselt Nu ou \ est la conductivité thermique du fluide prise a la
température de paroi adiabatique T4 :

(2.3)

Avec :

Nu : Nombre de Nusselt

conw ¢ Coefficient d’échange de chaleur convectif local (W.m 2. K1)
Diamétre de linjecteur (m)

Conductivité thermique du fluide ( W.m ™1 K1)

> g&

Enfin, la température adiabatique de paroi est exprimée sous la forme adimensionnée
par lintermédiaire de lefficacité thermique 7 (Figure 2.4). Le concept d’efficacité ther-
mique est adopté pour exprimer la température adiabatique de paroi lorsque I'on a affaire
a un probléme de trois températures. La température adiabatique de paroi est considérée
comme la température du jet infiniment prés de la paroi. L’efficacité thermique est donc
influencée par le mélange entre le jet et I'air ambiant. Lorsque 7 est proche de 1, c’est le
jet qui impose sa température a la paroi et lorsque 7 est proche de 0, c¢’est ’air ambiant
qui impose sa température a la paroi.

Tad - Tamb

_ amb 9.4
= (2.4)

n:  Efficacité thermique

Taq : Température adiabatique de paroi (K)
T° : Température totale du jet (K)

Tump : Température de 1'air ambiant (K)
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2.3 PARAMETRES D’INFLUENCE

2.3.1 Différentes géométries de l'injecteur

e Injection en forme de croix

Les caractéristiques aérodynamiques de la configuration d’injecteur d’orifices en forme
de croix pour un jet en impact sur une surface plate (Figure 2.8) sont étudiées dans la
référence [21]. D’autres études ([22], [23]) considérent la méme géométrie pour une appli-
cation de ventilation mais sans 'impact d’un jet. Ils montrent que le taux d’entrainement
de I'écoulement dans la région proche de la sortie du jet est environ deux fois plus grand
dans le cas de I'injection en croix que dans le cas de l'injection ronde. D’autre part, les
structures tourbillonnaires primaires de Kelvin-Helmholtz dans I'injection en croix sont
plus petites que celles de I'injection ronde. Par opposition a 'injection ronde pour laquelle
ces tourbillons primaires sont continus, les structures tourbillonnaires primaires de Kelvin-
Helmholtz dans l'injection en croix sont discontinues. La discontinuité de ces structures
primaires conduit a développer des structures longitudinales secondaires qui controlent
Pentrainement de ’air ambiant et ne sont pas influencées par le passage des structures
tourbillonnaires de Kelvin-Helmholtz.

1.6 0.5

3 MP (0%)
mP (457)

015 | 015 "

021

FIGURE 2.8 — Configuration de jet en forme de croix [21]

De plus, ils observent clairement que des structures longitudinales se développent dans
chaque région de creux de l'injection en croix. La présence de ces structures longitudinales
dans la région de creux expliquent pourquoi le taux de cisaillement pariétal est plus grand
dans le plan mineur (mP) que dans le plan majeur (MP) pour la distance radiale r/D >
1.2 (plan mineur nommé mP traversant la région des creux et plan majeur nommé MP
traversant les lobes comme le montre la Figure 2.8). Cette différence spéciale entre ces
deux plans disparait pour H/D > 3 car le jet pour injection en croix tend & devenir
semblable a celui de I'injection ronde.

D’autre part, Kristiawan et al. [21] ont également comparé les résultats obtenus pour
I’injection en croix avec ceux pour une injection convergente et montrent que le taux de
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cisaillement pariétal maximum dans la zone d’impact pour l'injection en croix au plan
majeur (MP) est plus grand. Cela est expliqué par la présence de structures tourbillon-
naires de Kelvin - Helmholtz dans l'injection en croix. L’injection en croix promeut la
rupture de ces structures tourbillonnaires et accroit le mélange du jet par le renforcement
des structures longitudinales. Ces structures longitudinales augmentent I’énergie cinétique
turbulente et conduisent donc a 'amélioration du taux de cisaillement pariétal.

e Injection en forme de pétales

Nastase et Meslem [24] ont étudié les caractéristiques aérodynamiques de jets libres
pour deux injections formées de six lobes : avec angles de déflexion (appelée le jet lobé 1)
et sans angles de déflexion (appelée le jet lobé 2) selon la Figure 2.9 et ont comparé ces
deux injections avec 'injection ronde pour un méme diameétre équivalent.

i
(b) . (c) Major
- Plane (MP)

Secondary

Plane (S5F)

XA

FIGURE 2.9 — Géométries des injections en forme de six lobes : (a) jet lobé 1, (b) jet lobé
2, (¢) plan de soufflage [24]

I[ls montrent que dans la région du cone potentiel, I'entrainement de I’écoulement dans
le jet lobé 1 atteint jusqu’a quatre fois celui du jet rond alors que pour le jet lobé 2 le
gain dans l'entrainement diminue beaucoup et atteint au maximum 70% a X/D = 1. Ceci
permet de quantifier I'importance relative dans le renforcement de mélange de I'inclinaison
des lobes (jet lobé 1) par rapport a la géométrie lobée du plan de soufflage (jet lobé 2).
Par conséquent, la vitesse axiale sur ’axe du jet diminue plus rapidement dans le jet lobé
1 que dans le jet lobé 2.

Ils ont constaté que dans le plan mineur (noté Secondary plane (SP) sur la Figure
2.9¢), les premiéres structures tourbillonnaires de Kelvin - Helmholtz sont visibles & une
distance axiale X ~ 0.6D pour le jet lobé 1 (noté D, sur la Figure 2.10) et & une distance
axiale X ~ 1.5D pour le jet lobé 2 alors qu’elles sont visibles a une distance axiale X ~ 2D
pour le jet rond. Donc, les structures tourbillonnaires de Kelvin - Helmholtz apparaissent
plus tot pour le jet lobé 1. Pour le plan majeur (Figure 2.11), 'expansion de I’écoulement
du jet lobé 2 est moins importante que celle du jet lobé 1.

De plus, ils ont montré I'apparition des structures tourbillonnaires dans les régions de
creux des lobes et dans le sommet des lobes sur la Figure 2.12 et trouvé que le jet lobé
présente une couche de cisaillement transversale dans les creux des lobes conduisant a
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FIGURE 2.10 — Visualisation dans le plan longitudinal (plan de laser) avec Re = 2 500 [24] :
(a) jet rond, (b) jet lobé 1 au plan mineur, (¢) jet lobé 2 au plan mineur

FIGURE 2.11 — Visualisation dans le plan longitudinal (plan de laser) avec Re = 2 500 [24] :
(a) jet lobé 1 au plan majeur, (b) jet lobé 2 au plan majeur

la rupture des structures tourbillonnaires de Kelvin-Helmholtz. Les structures tourbillon-
naires longitudinales continuent a se développer dans les régions des sommets des lobes
et controlent I'entrainement de I’air ambiant.

Sodjavi et al. [25] ont utilisé des jets liquides pour étudier les phénomeénes dynamiques
pour deux configurations d’injecteur a orifice rond et en «pétales» sur une surface hémi-
sphérique (noté RO/H et DO/H respectivement comme le montre la Figure 2.13) avec la
conservation du débit et du diamétre D pour un nombre de Reynolds relativement faible
(Re = 5 290) basé sur la vitesse débitante et une distance d’impact H/D = 2. Ils trouvent
que la vitesse axiale au centre du jet en pétales est presque constante jusqu'a Z/D = 1
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FIGURE 2.12 — Visualisation dans le plan transversal (plan de laser) a X/D = 0.25 avec
Re = 2 500 pour le jet lobé 1 [24]

(noté Z/D, sur la Figure 2.14a) alors que la vitesse axiale du jet rond augmente jusqu’a
Z/D = 0.5 selon la Figure 2.14a. Avant I'impact, la vitesse axiale est notablement plus
grande dans le jet en «pétalesy que dans le jet rond. Ils trouvent aussi cette différence de
vitesse axiale en sortie du jet (Figure 2.14b).
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FIGURE 2.13 — Géométries des orifices : (a) Orifice rond, (b) Orifice en pétales [25]

D’autre part, ils observent aussi une différence sur les profils de vitesse pour deux
plans & 0° et 30° (notés MP et mP sur la Figure 2.13) dans le jet en pétales. Dans le
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FIGURE 2.14 — (a) Distribution de vitesse axiale moyenne le long du centre du jet, (b)
Profil de vitesse a la distance axiale Z/D = 1 [25]

jet en pétales au plan MP, les profils de vitesse se forment en deux étapes (Figures 2.14b
et 2.15a2) du fait du développement de deux couches de cisaillement. De plus, pour le
jet en pétales, 'entrainement de I’air ambiant se passe principalement dans le plan mP,
I’épaisseur de I'écoulement radial pariétal dans le plan mP se développe plus largement
que celui de I’écoulement radial pariétal dans le plan MP et que celui de ’écoulement
radial pariétal du jet rond (Figure 2.15). Le jet en pétales est caractérisé par un grand
élargissement de ’écoulement dans le plan MP en comparaison avec le plan mP et le jet
rond.

(a1 (=2) | ®)

1.5 [ I_|r|;l'1 ED()'.I'H-mP!\ |

||k
I|I || |

5kilmis  DO/H-MP

1
Z/De

FIGURE 2.15 — Vecteurs vitesse et contours de vitesse radiale dans la région du jet libre :
(al) Jet en pétales au plan mP, (a2) Jet en pétales au plan MP, (b) Jet rond [25]

La premier facteur d’influence des transferts de chaleur d’un jet en impact est la forme
de I'injection. La géométrie de l'injecteur affecte le profil de vitesse en sortie ce qui peut
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modifier le comportement des structures tourbillonnaires autour du jet. Tout ceci peut
affecter le coefficient d’échange de chaleur en paroi. Herrero Martin et Buchlin [26] ont
étudié expérimentalement 'influence de la géométrie d’injecteur lobée sur le transfert de
chaleur. Tls ont utilisé deux buses lobées : buse a trois lobes et a quatre lobes selon la
Figure 2.16. Le profil du nombre de Nusselt correspond au plan majeur (MP) (ligne vertical
traversant le lobe comme le montre la Figure 2.16). Ils trouvent que pour I'injection a trois
lobes, des profils asymétriques du nombre de Nusselt sont observés clairement pour une
distance H/D < 2. Pour une distance H/D > 3, les profils sont plus axisymétriques.

Plan majeur

(MP)
] i $-12 mm
120° ~*  ¢=14 mm / $=16.5mm
Y .
H l 7.2 mm
-------- " I ——
Symmetry Axis Symmetry Axis

FIGURE 2.16 — Géométrie de deux buses lobées [26]
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FIGURE 2.17 — Influence de la géométrie de l'injecteur sur le nombre de Nusselt pour
deux distances H/D=1 et 4 |26]

De plus, Herrero Martin et Buchlin [26] ont également comparé I'influence de la géo-
métrie de 'injecteur sur la distribution du nombre de Nusselt local pour deux nombres
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de Reynolds (Re=25000 et 41000) pour la configuration de la buse & trois lobes, & quatre
lobes et de la buse circulaire. Ils concluent que la buse a trois lobes provoque un meilleur
transfert de chaleur que les autres pour Re > 15000 et H/D < 1.

Pour de faibles distances d’impact (H/D = 1) selon la Figure 2.17 (noté z/D sur La
figure), ils trouvent que la buse a quatre lobes conduit & une valeur de Nusselt plus grande
que celle de la buse circulaire dans la zone d’impact. D’autre part, pour la buse & quatre
lobes ainsi que pour celle circulaire, le profil de la distribution du nombre de Nusselt a
un changement brusque a la position radiale r/D=1 et présente un deuxiéme pic bien
marqué. En revanche, le profil de la distribution du nombre de Nusselt pour la buse a
trois lobes ne présente pas ce deuxiéme pic. Pour les trois types de buse, les allures des
profils du nombre de Nusselt change peu avec le nombre de Reynolds .

Avec Paugmentation de la distance d’impact (H/D = 4), le deuxiéme pic de Nusselt
pour la buse circulaire et la buse a quatre lobes est surtout moins marqué.

Pour de grandes distances d'impact H/D > 4 (noté z/D sur la Figure 2.18), Herrero
Martin et Buchlin [26] concluent que le transfert de chaleur de la buse a quatre lobes est
meilleur que pour les autres buses pour Re > 15000 et H/D >7; pour la buse a trois
lobes, il est le plus faible selon la Figure 2.18. Ceci est expliqué par la longueur du corps
potentiel de la buse a quatre lobes qui est plus grande que celle de la buse circulaire.

o Circular —— 3-lobes =  4- |lobes o Circular —%— 3-lobes = 4-lcbes
300 ; 300
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Re= 26000 zD=7 Re= 41000, 2D=7

FIGURE 2.18 — Influence de la géométrie de I'injecteur sur le nombre de Nusselt pour une
distance d’impact H/D—=7 [26]

2.3.2 Nombre de Reynolds

Le nombre de Reynolds est un des paramétres les plus importants qui influence les
transferts de chaleur. Plusieurs auteurs ([27], [28], [29], [30], [31], [32]) ont étudié I'influence
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du nombre de Reynolds sur les transferts de chaleur. Ils montrent que les transferts de
chaleur augmentent avec 1’accroissement du nombre de Reynolds. La variation du nombre

de Nusselt moyen et du nombre de Nusselt au point d’impact en fonction du nombre de
Reynolds suit une loi en puissance de Re%® a Re®® ([5], [27], [28], [29], [32], [33], [34], [35])-

L’étude de I'influence du nombre de Reynolds sur les transferts de chaleur pour I'in-
jection non circulaire est aussi effectuée par certains auteurs ([26], [36]). Ils trouvent que
les transferts de chaleur augmentent avec 'augmentation du nombre de Reynolds comme
pour l'injection circulaire.

Cornaro et al. [12] montrent que lorsque le nombre de Reynolds augmente, la longueur
du codne potentiel augmente et I'influence des structures de vorticité sur le centre du jet
diminue. I’influence du nombre de Reynolds sur la longueur du cone potentiel du jet est
aussi notée par les auteurs ([5], [37]). Ils montrent que la longueur du cone potentiel aug-
mente avec |’augmentation du nombre de Reynolds. Ceci influence le nombre de Nusselt
au point d’impact.

2.3.3 Le diamétre de I'injecteur et le taux de turbulence de sortie
d’injecteur

Nombreux sont les auteurs montrent que le diamétre de l'injection n’influence pas
la distribution du nombre de Nusselt avec un méme nombre de Reynolds et une méme
distance d’impact normalisée. Par exemple, Martin et Buchlin [26] ont comparé la distri-
bution du nombre de Nusselt avec d’autre auteurs ([28], [38], [39], [40]) pour un méme
nombre de Reynolds Re = 23 000 et une méme distance d’impact H/D = 6. Ils trouvent
que la distribution du nombre de Nusselt est presque identique pour tous les auteurs avec
des diamétres de 'injection utilisés différents et un grand rapport d’aspect (longueur du
tube avant linjection L; par rapport au diamétre de I'injection D, L;/D > 70). L’indé-
pendance de la distribution du nombre de Nusselt local et le diamétre de I'injection est
aussi affirmée par Hollworth et Gero [41].

En revanche, ces auteurs ([35], [42]) ont constaté la dépendance du diamétre de I'injec-
tion pour les transferts de chaleur dans le cas de petits diamétres d’injection. Ils trouvent
que le nombre de Nusselt est plus grand avec 'augmentation du diameétre de l'injection
pour un méme nombre de Reynolds. Garimella et Nenaydykh [42] suggérent que ce phéno-
meéne est peut-étre da a la grande intensité turbulente rencontrée avec le grand diamétre
de l'injection mais aucune mesure ne vérifie cette explication. Ils trouvent également que
I'influence du diamétre de l'injection sur le nombre de Nusselt est plus marquée prés du
point d’impact r/D < 1 et diminue au-dela de r/D = 1. San et al. [35] montrent que 'in-
fluence du diamétre de I'injection sur le nombre de Nusselt au point d’impact est mineure
pour le diamétre du jet D > 6 mm. Cependant, une autre remarque importante est faite
par Obot et al. [43]. Ils trouvent que les caractéristiques de 1’écoulement et les transferts
de chaleur pour le jet d’air non-confiné (c’est-a-dire que ’air entrant en impact avec la
plaque est libre de s’échapper dans toutes les directions, y compris dans la direction per-
pendiculaire a la plaque d’impact) sont indépendantes du diamétre de I'injection pour un
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rapport d’aspect L;/D > 10, les études de ces auteurs ([35], [42]) sont effectuées pour
un petit rapport d’aspect (L;/D = 1 et 4). Par conséquent, la différence des résultats de
ces auteurs (|35], [42]) avec ceux des auteurs [43| peut étre expliquée par le petit rapport
d’aspect L;/D (L;/D < 10). Sparrow et Lee [44] ont noté aussi que la longueur de la
buse est un paramétre important influant sur les transferts de chaleur. Le coefficient de
transfert de chaleur est plus grand pour la longueur de buse plus grande.

Hoogendoorn [45] a étudié¢ I'influence des taux turbulents a la sortie du jet sur les
échanges de chaleur dans le jet en impact, il trouve que le taux de turbulence a une
influence sur les transferts de chaleur au point d’impact. En effet, pour Re = 60 000,
H/D = 2, laugmentation de l'intensité de turbulence axiale de 0.5 a 3.2% conduit a
Paccroissement du nombre de Nusselt au point d’impact de 180 & 215. Gardon et Akfirat
[46] ont montré que le taux de turbulence en sortie d’injecteur a peu d’influence pour
H/D > 6 du fait de la turbulence générée dans les couches de mélange qui prédomine par
rapport a la turbulence en sortie d’injecteur.

2.3.4 Distance d’impact

L’influence de la distance d’impact adimensionnée H/D par rapport aux transferts
de chaleur est beaucoup plus complexe. Les transferts de chaleur peuvent accroitre ou
décroitre avec la distance d’'impact suivant la zone de paroi considérée. De trés nombreux
auteurs ont étudié cette influence sur les échanges de chaleur ([28], [30], [47], [48], [38],
[46], [45]). Goldstein et Timmers [47] ont comparé les transferts de chaleur pour deux
distances d’impact H/D = 2 et 6. Ils trouvent que le coefficient de transfert de chaleur au
point d’impact décroit avec la diminution de la distance d’impact pour le méme nombre
de Reynolds. Ils expliquent ce résultat par le processus de mélange entre le jet et 1'air
ambiant dans la couche de cisaillement qui n’a pas lieu dans le coeur potentiel du jet.
Le faible taux de turbulence dans le coeur potentiel du jet provoque la diminution du
transfert de chaleur au point d’impact. Selon les auteurs ([19], [38], [49]), que ce soit
pour les petites ou grandes distances d’impact, le coefficient d’échange de chaleur est in-
dépendant de la distance d’impact H/D au-dela de la distance radiale r/D = 4 - 5. On
peut diviser I'influence de la distance d’impact en deux catégories : U'influence des dis-
tances d’impact faibles (H/D < 4) et I'influence de grandes distances d’impact (H/D > 4).

e Pour des distances d’impact faibles (H/D < 4)

Viskanta et d’autres auteurs (|28], [30], [45], [50]) ont observé qu'un minimum local
existe au point d’impact ainsi que deux maxima locaux pour des positions radiales res-
pectives de r/D = 0.5 et r/D ~ 2.

- La position du premier pic

Buchlin [17] observe le premier maximum autour de r/D = 0.7 et Meola et al. |51]

observent ce premier maximum autour de r/D = 0.8. La position du premier maximum
semble indépendante du nombre de Reynolds et de la distance d’impact H/D. Colucci
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et Viskanta [30] ont présenté 'influence du nombre de Reynolds et de la distance d’im-
pact sur les transferts de chaleur (Figure 2.19) en utilisant la température du jet comme
température de référence. Ils trouvent que la position du premier pic est indépendante
des nombres de Reynolds (20 000 < Re < 50 000) et est identique pour deux petites dis-
tances d'impact H/D = 0.25 et 1. Buchlin et d’autres auteurs (|5], [17] [28]) ont expliqué
le premiére pic par 'accélération de ’écoulement depuis le point d’arrét dans la zone de
stagnation alors que Meola et al. [51] associent ce premier pic au caractére mince de la
couche limite et & une élévation de la turbulence. La position du premier pic correspon-
dant a la position de l'intensité turbulente maximale est aussi indiquée par Colucci et
Viskanta [30].

FIGURE 2.19 — Distribution nombre de Nusselt avec différents nombres de Reynolds et
distances d’impact : (a) Nombre de Reynolds, H/D = 1; (b) Distance d’impact H/D, Re
= 30 000 [30]

On peut aussi remarquer que le choix de température de référence peut influer sur
Iexistence de ce premier pic. Certains résultats expérimentaux peuvent démontrer cette
influence. Goldstein et Behbahani [52] ont calculé leur nombre de Nusselt en utilisant soit
la température du jet soit la température adiabatique de paroi comme température de
référence. Le choix de température du jet comme température de référence conduit & un
minimum d’échange de chaleur au point d’impact et a un maximum d’échange autour
de r/D = 0.5 alors que le choix de la température adiabatique conduit & un maximum
d’échange au point d’impact. Il n’est donc pas toujours judicieux de prendre la tempéra-
ture du jet comme température de référence, particuliérement lorsque la température du
jet est différente de celle ambiante (jet chaud ou vitesse élevée). D’autre part, O’Donovan
et Murray [37] ont démontré que le choix de la température du jet comme température de
référence n’est pas toujours responsable de 'apparition du maximum d’échange autour de
r/D = 0.5. Selon la Figure 2.20, le nombre de Nusselt est maximum au point d’impact et
non a la position autour de r/D = 0.5 bien que la température du jet soit utilisée comme
température de référence.
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FIGURE 2.20 — Influence des distances d’impact sur le nombre de Nusselt pour un nombre
de Reynolds Re = 20 000 [37]

Hoogendoorn [45] a évalué I'influence de la turbulence initiale sur le transfert de cha-
leur dans la région a proximité du point d’impact. Il observe que le transfert de chaleur
au point d’impact est minimum pour H/D < 4 avec une faible intensité de turbulence
inférieure a 1 % en sortie du jet. En revanche, le transfert de chaleur est maximum au
point d’'impact lorsque l'intensité de turbulence est supérieure & 5 %. Pamadi et Belov [53]
ont aussi expliqué 'apparition de ce premier pic par la pénétration de la turbulence dans
la couche limite qui provoque 'augmentation des transferts de chaleur a la distance ra-
diale r/D = 0.5 - 0.6. Néanmoins, Gardon et Akfirat [54] trouvent que l'accélération de
I’écoulement et la fine couche limite provoquent 'augmentation du nombre de Nusselt.
Ils trouvent également ce premier pic pour un faible nombre de Reynolds Re = 2 500. Tls
concluent donc que l'intensité de turbulence ne peut jouer qu’un role mineur. [’analyse
théorique, proposée par Kezios [55] le confirme.

Lytle et Webb [56] ont suggéré que Papparition de premier pic prés de r/D = 0.5
dépend fortement de la géométrie de I'injection et du nombre de Reynolds. D’autre part,
Saad et al. [57] ont utilisé la méthode numérique basée sur les équations de Navier-Stokers
et I’équation de I’énergie pour étudier I'influence de deux profils de vitesse d’allure dif-
férente : parabolique et uniforme sur ce premier pic avec des nombres de Reynolds Re
= 950 et 1960. Ils montrent que le profil de vitesse influe fortement sur le transfert de
chaleur au point d’impact et ce premier pic apparait pour le profil de vitesse uniforme. La
position de ce pic correspond au frottement maximum. Rohlfs et al. [58] ont également
étudié 'influence des profils de vitesse d’entrée différents : parabolique et uniforme sur
le premier pic pour 392 < Re < 1804. Ils ont observé que le profil de vitesse uniforme
conduit a 'accélération de la vitesse radiale qui fait apparaitre le premier pic alors que le
profil de vitesse parabolique ne fait pas apparaitre ce premier pic.

- La position du deuxieme pic
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Selon Gardon et al. [46], le deuxiéme maximum local d’échange de chaleur a long-
temps été supposé lié a la transition d’une couche limite laminaire & une couche limite
turbulente. A partir des distances radiales r/D = 2, le taux de transfert de chaleur chute
du fait de la diminution de la vitesse radiale de I’écoulement. Pour des jets turbulents
dés l'injection et ot ce pic est présent, les mesures en proche paroi semblent indiquer
une couche limite turbulente dés I'impact comme le confirme des mesures plus récentes
([38], [59]). Cependant, la zone du deuxiéme pic correspond bien & une augmentation des
fluctuations au sein du jet pariétal depuis le point d’impact vers 'extérieur de la zone de
stagnation.

D’autres auteurs ([28], [30]) montrent que la position radiale et ’amplitude du second
maximum dépend sensiblement du nombre de Reynolds et de la distance d’impact. La
position du deuxiéme pic se déplace plus prés du point d’impact avec la diminution de
la distance d’impact et est expliquée par la position respective de l'intensité turbulente
maximale.

L’impact des structures tourbillonnaires toriques de la couche de cisaillement qui se
développent le long du jet et le développement des tourbillons secondaires sont les deux
causes proposées par des études plus récentes (|5], [18], [47], [60], [61]) pour expliquer ce
maximum local. Ceci peut expliquer pourquoi le deuxiéme maximum n’est plus visible aux
grandes distances d’impact. En effet, au dela du cone potentiel, les tourbillons toriques se
disloquent et laissent place a de petites structures turbulentes. Les structures tourbillon-
naires entrainent l'air extérieur au jet dans la couche limite et rejettent I'air plus chaud
vers l'extérieur. Roux et al. [18] a remarqué que la position de ce maximum secondaire
correspond a celle du maximum d’intensité turbulente et a la position des tourbillons plus
proches de la paroi. La position moyenne des tourbillons est plus proche de la plaque pour
H/D = 3 que pour H/D = 5. Le deuxiéme maximum semble donc étre une conséquence
des tourbillons qui s’approchent davantage de la plaque pour une petite distance H/D =
3 (Figure 2.21).

O’Donovan et Murray ([37], [61]) ont observé les transferts de chaleur en comparant
la vitesse moyenne et la vitesse quadratique en proche paroi pour 10 000 < Re < 30 000,
0.5 < H/D < 8. Ils ont montré que pour des distances d’'impact (H/D < 2), le second pic
apparait & cause d’une brusque augmentation de 'intensité turbulente (Figure 2.22). De
plus, ce deuxiéme pic semble davantage influencé par la fluctuation de vitesse axiale que
par la fluctuation de vitesse radiale.

e Pour de grandes distances d’impact (H/D > 4)
Pour de grandes distances d’impact, le lien entre les transferts de chaleur et la vitesse
moyenne et les fluctuations quadratiques de vitesse en proche paroi est également remar-

qué par O’Donovan et Murray ([37], [61]) d’aprés la Figure 2.23.

Pour cette distance d'impact H/D > 4 (H/D = 8), ils trouvent que le coefficient
d’échange de chaleur est maximum au point d’impact et expliquent la position de ce
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FIGURE 2.21 — Variation moyenne de la position des centres de tourbillons pour H/D =
3et 5 [18]
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FIGURE 2.22 — Distribution du nombre de Nusselt et de la vitesse quadratique pour H/D
=1 et Re = 10 000 [37]

maximum par la position de la plaque placée & une distance H égale a la longueur du cone
potentiel, ou légérement supérieure. Selon Gardon et Akfirat [46], la position de ce point
de transfert maximum un peu au-dela de la fin du cone potentiel est due a 'augmentation
du taux de turbulence le long de I'axe aprés la fin du cone potentiel. Cependant, la vi-
tesse chute aprés la fin du cone potentiel, ce qui a tendance a faire diminuer le coefficient
d’échange. En effet, lorsque I'on éloigne l'injecteur de la plaque d’impact, les transferts
de chaleur cessent d’augmenter car la croissance de la turbulence ne compense plus la
perte de vitesse du jet. D’autres auteurs ([5], [62]) montrent que la distance axiale H/D =
7.5 pour laquelle I'intensité turbulente est maximale conduit au coefficient d’échange au
point d’impact maximum. Kataoka et al. [48] trouvent aussi que le nombre de Nusselt est
maximum au point d’impact pour 5 < H/D < 8 et que I'intensité turbulente sur I'axe du
jet est maximale pour H/D = 7 alors que le nombre de Nusselt au point d’impact atteint
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FIGURE 2.23 — Distribution du nombre de Nusselt et des fluctuations quadratiques de
vitesse pour H/D = 8 et Re = 10 000 [37]

son maximum pour H/D ~ 6 - 7 selon I’étude de Gardon et Carbonpue [63].

Goldstein et al. [33] ont examiné les transferts de chaleur pour de grands nombres de
Reynolds 61 000 < Re < 124 000; ils montrent que le nombre de Nusselt au point d’arrét
est relativement faible et constant pour la distance d’impact H/D correspondant a la lon-
gueur du coeur potentiel et il augmente avec la distance d’impact au-dela de la longueur
du coeur potentiel jusqu’a ce qu'il atteigne un maximum pour H/D ~ 8. Cette augmen-
tation est due a la pénétration de l'intensité turbulente depuis la couche de cisaillement
vers I'axe du jet. Une variation similaire du nombre de Nusselt au point d’impact est éga-
lement montrée par Lee et al. [64]. Cependant, le nombre de Nusselt au point d’impact
est maximum pour H/D = 6. La différence de ces deux études ([33], [64]) est due a la
différence de la longueur du coeur potentiel.

Limaye et al. [32] ont aussi affirmé que le nombre de Nulsselt est maximum au point
d’arrét puis décroit continiment. Ce maximum a lieu & H/D = 8 pour un écoulement
compressible et & H/D = 6 pour un écoulement incompressible.

2.3.5 Probléme a trois températures

Un probléme dit & trois températures (température de jet 7}, température de 'am-
biante Ti,,, et celle de paroi T},) est un probléme ou la température d’injection 7} différe
de celle de 'air ambiant T,,,,.

De nombreux auteurs étudient 'impact de jet en limitant la température d’injection
égale a celle ambiante, le probléme posé ne met alors en jeu que deux températures :
celle du fluide (7 = Tip) et celle de la paroi. La température de référence T,.s est alors
prise égale a celle du jet. Cependant, dans la majorité des procédés industriels utilisant
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Iimpact, la température de jet difféere de celle de I'environnement, ce qui provoque un
entrainement thermique de ’air ambiant dans le jet et modifie la température de celui-ci.
Deés lors, la température d’injection, 7; prise comme température de référence, ne permet
pas l'invariance des coefficients d’échange pour la température d’injection différente. Il
n’est donc plus possible d’utiliser la température d’injection comme température de réfé-
rence pour calculer les coefficients d’échange. Il est alors nécessaire de prendre en compte
Ientrainement tant massique que thermique de I'air ambiant au sein du jet.

C’est la température adiabatique de paroi T,4 (température si la paroi était adiaba-
tique) qui a été surtout étudiée et utilisée comme température de référence T, r. Quelques
études ont été effectuées sur des jets chauds injectés dans un environnement plus froid
en approchant du probléme a trois températures. C’est notamment le cas dans ’étude de
Fénot [65], de Heikkild et Milosavljevic [66] et de Brevet [34] dans le cadre de jets trés
chauds (7} > 100°C).

Baughn et al. [67] ont étudié ces problémes a trois températures; ils ont conclu que les
distributions du coefficient d’échange h.,,, ne changent pas quand la température adia-
batique de paroi Tiq est utilisée comme température de référence 7T,.5. Cependant leurs
essais n’ont été effectués que pour un écart de température AT inférieur a 20°C (AT =
T - Tymp). Hollworth et Wilson [68], Hollworth et Gero [41] ont également confirmeé le
méme résultat que Baughn et al. [67].

Goldstein et al. [19] ont étudié 'influence de I'entrainement de 'écoulement sur le
transfert de chaleur pour un jet d’air circulaire non-confiné en impact sur une plaque
plane. Ils ont également confirmé que le nombre de Nusselt et I'efficacité de transfert de
chaleur ne sont pas influencés par la différence de température entre le jet et 'ambiance.
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FIGURE 2.24 — Distribution du nombre de Nusselt pour Re = 26 500 avec (a) Tycr = T;
, (b) Tyey = Tha [69]

L’étude de Fénot et al. [69] sur le transfert de chaleur pour un écart important entre la
température de l'injection et la température ambiante ont aussi démontré I'indépendance
de la distribution du nombre de Nusselt et de efficacité par rapport a la température
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d’injection T} en utilisant la température adiabatique de paroi T4 comme température
de référence selon la Figure 2.24.

2.3.6 Effets de la compressibilité

Le nombre de Mach représente le rapport de la vitesse de I’écoulement u, sur la vitesse
du son a (M=u,/a). Il est généralement admis que les effets de la compressibilité sont
faibles (voire trés faibles) pour un nombre de Mach inférieur & 0.3. En revanche, pour un
nombre de Mach supérieur a 0,3, il faut tenir compte du caractére compressible du gaz.
(C’est notamment le cas dans la région proche de la sortie de l'injecteur.

Les premiéres études sur les couches de cisaillement turbulentes compressibles concernent
I'expérience de jets supersoniques dans une ambiance au repos. Birch et Eggers [70] ont
examiné et compilé quelques mesures expérimentales sur le développement des couches de
cisaillement et leur observation a partir de ces mesures. Pour des écoulements a grande
vitesse, les couches de cisaillement ont été caractérisées par la réduction de leur taux de
croissance en comparaison avec les couches de cisaillement incompressibles (& masse vo-
lumique constante). Quand la vitesse de I’écoulement est élevée, sa température diminue
et sa masse volumique augmente en comparaison avec le fluide environnant. Par consé-
quent, la réduction du taux de croissance des couches de cisaillement est expliquée par
I’augmentation de la masse volumique.

En paroi avec I'augmentation du nombre de Mach de 1'écoulement, il y a une petite
diminution du frottement pariétal et du taux de croissance de ’épaisseur de la couche
limite, qui peut étre expliquée par une conséquence directe de la variation de la masse
volumique. Cette réduction de masse volumique conduit & la réduction du transfert de
quantité de mouvement |71].

Meola et al. ([72], [73]) ont observé que pour des distances d’impact inférieures a la
longueur du coeur potentiel, le jet est entouré par des structures tourbillonnaires toriques
dans la couche de cisaillement. Ces tourbillons toriques persistent aprés 'impact pour M
< 0.7. Pour M = 0.7, ils éclatent et conduisent & la formation des structures instables a la
fois amenées par 'entrainement de 'air ambiant plus chaud. Pour des distances d’impact
supérieures a la longueur du coeur potentiel, I’entrainement de 'air ambiant plus chaud
pousse ces tourbillons toriques vers I'axe du jet et favorise la formation des structures
instables pour un nombre de Mach plus petit (M environ 0.4 ou moins). En résumé,
pour les deux cas (distance d’impact a I'intérieur ou a I'extérieur de la longueur du coeur
potentiel ), 'organisation des structures instables est gouvernée par 'entrainement de I'air
ambiant, qui aussi démontre I'importance de la différence de température entre le jet et
I’ambiante. Par conséquent, la distribution de la température adiabatique de paroi T4
(notée T, sur la Figure 2.25) dépend fortement du nombre de Mach selon la Figure 2.25
(la variation du nombre de Reynolds en fonction du nombre de Mach). La variation de la
température adiabatique de paroi a un minimum & la position radiale r/D ~ 1.6 pour le
nombre de Mach M < 0.7 alors que sa variation connait deux minima, un autour de r/D
= 0.9 et un autour de r/D = 2.2 pour M > 0.7.
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FiGURE 2.25 — Influence du nombre de Mach sur la distribution de la température
adiabatique de paroi avec D = 5 mm, H/D = 4 (noté Z/D sur la figure [73])

Meola et al. [73] ont constaté l'influence du nombre de Mach (M) sur le transfert de
chaleur selon la Figure 2.26. Pour de faibles nombres de Mach comme M = 0.3, I’écoule-
ment n’est pas affecté par des structures instables, la distribution du nombre de Nusselt
est donc symétrique. En revanche, pour de grands nombres de Mach comme M = 0.78
les structures tourbillonnaires toriques éclatent et les contours locaux de Nusselt ne sont
plus symétriques par rapport au point d’impact & cause du mouvement circonférentiel
transitoire des structures instables.

FIGURE 2.26 — Contours de Nusselt pour différents nombres de Mach avec D = 5 mm,
H/D =4:(a) M = 0.78, Re = 86 400; (b) M = 0.3, Re = 34 000 [73]

Turgeon et al. [74] ont étudié numériquement Veffet de compressibilité sur le trans-
fert de chaleur et le frottement pariétal pour une paroi froide et une paroi chaude. Ils
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ont trouvé que le nombre de Nusselt augmente notablement quand le nombre de Mach
augmente, spécialement prés du point d’impact (Figure 2.27). Tous les tracés sont trés
proches au dela de la distance radiale r/D >1.5. L’influence de la compressibilité est donc
limitée & la région d’impact.
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FIGURE 2.27 — Influence de la compressibilité sur le nombre de Nusselt pour Re = 500
et H/D = 2 |74]

Hannat [75] a utilisé le logiciel ANSYS-CFX pour simuler 'étude de leffet de la
compressibilité sur le transfert de chaleur pour un jet d’air en impact sur une plaque
plane en 2D et sur une plaque courbe en 3D. Il a trouvé que le nombre de Nusselt moyen
au point d’'impact croit avec 'augmentation du nombre de Mach pour un nombre de
Reynolds Re = 6 750, et que l'effet de la compressibilité sur le transfert de chaleur se
limite & la zone de stagnation seulement.

Limaye et al. [32] ont étudié les transferts de chaleur avec des vitesses élevées en
prenant la température adiabatique de paroi comme température de référence pour deux
distances d’impact H/D = 1 et 4 (noté z/d sur la Figure 2.28). Ils trouvent que le nombre
de Nusselt augmente avec 'augmentation du nombre de Reynolds et du nombre de Mach
pour toutes les distances d’impact. De plus, les valeurs du deuxiéme pic obtenues sont
plus proches de celles du point d’impact pour des distances d’impact plus petites et pour
des nombres de Reynolds plus grands (97% de la valeur du nombre de Nusselt au point
d’impact pour H/D = 1 et M = 1), qui sont peut-étre expliquées par un grand gradient de
température a la paroi (Figure 2.28). D’autre part, Limaye et al. [32] ont noté I'influence
du nombre de Mach sur les nombres de Nusselt pour un nombre de Reynolds constant Re
= 133 000. Ils constatent que le nombre de Nusselt est maximum au point d’impact pour
tous les nombres de Mach et toutes les distances d’impact et que le nombre de Nusselt
est indépendant du nombre de Mach dans la région pariétale r/D > 3. Pour H/D < 4,
les valeurs du maximum local a r/D = 2 sont minimales pour M = 1 pour la plage du
nombre de Mach 0.4 <M < 1.
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FIGURE 2.28 — Influence des nombres de Reynolds et Mach sur le nombre de Nusselt :
(a) H/D =1, (b) H/D = 4 [32]

2.4 CONCLUSION

Aprés une description générale de 'aérodynamique et de la thermique de 'impact d’un
jet sur une paroi plane, nous avons rappelé les paramétres les plus influents sur I'aérody-
namique d’un jet en impact et sur les transferts de chaleur pariétaux comme la géométrie
de l'injecteur, le diamétre de l'injecteur, la distance d’impact, le nombre de Reynolds.

Un des principaux facteur d’influence sur I’aérodynamique ainsi que sur les transferts
de chaleur est la forme de l'injecteur. La géométrie de I'injecteur affecte le profil de vi-
tesse en sortie du jet ce qui peut modifier le comportement des structures tourbillonnaires
du jet. L’étude aérodynamique des injections en forme de croix et de pétales a montré
Pavantage de 'entrainement de I’écoulement par rapport a l'injection ronde. Qu’en est-il
des transferts de chaleur pariétaux de ces injections par rapport a l'injection ronde 7 C’est
donc pour répondre a cette question que nous avons choisi d’entreprendre une étude aé-
rothermique de 'impact des jets d’air non-confinés en forme de croix et de pétales en plus
des jets ronds.

Les résultats des études sur les effets de compressibilité ne sont pas trés cohérents
entre eux. Aussi, une étude expérimentale de 'effet de compressibilité sur le transfert de
chaleur est donc indispensable pour la grande vitesse.
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L’objectif de ce chapitre est de présenter une description détaillée du dispositif expé-
rimental ainsi que des techniques de mesure. En particulier, deux techniques de mesure
utilisées seront décrites : technique de mesure thermique par thermographie infrarouge
et technique de mesure de vitesse par Vélocimétrie par Images de Particules (PIV). Les
différents paramétres de I'étude sont aussi abordés.

3.1 MONTAGE EXPERIMENTAL

La Figure 3.1 présente une image générale du montage expérimental et la Figure 3.2,
un schéma du montage. Les composants du montage sont présentés en détail dans les
paragraphes suivants et sont listés ci-aprés :

— Une alimentation en air pour générer 1’écoulement principal & partir de la source
d’air comprimé.

— Le réglage du débit d’air est assuré par le régulateur de pression ajustable couplé
au col sonique.

— Un réchauffeur électrique maintient ’écoulement a la température souhaitée.

— Une chambre de tranquilisation détend I’écoulement afin de mesurer la température
totale du jet.

— Un systéme d’injection

— Une plaque plane : plusieurs plaques, chauffées ou non et de différents diamétres
sont, disponibles.

eeeeChambre de

t ! jon |
Réchauffeur l“] - j[I

-—

FIGURE 3.1 — Photographie du dispositif expérimental
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FIGURE 3.2 — Schéma du dispositif expérimental

3.1.1 Alimentation en air

L’alimentation du montage en air est distribuée par 'intermédiaire du réseau d’air
comprimé du laboratoire. L’utilisation de cette alimentation permet d’assurer une pression
génératrice suffisante (p = 10 bar) pour compenser les pertes de charge de notre dispositif
expérimental et pour obtenir le débit nécessaire (2.9 (g/s) < Q < 32 (g/s)) pour les
nombres de Reynolds souhaités (23 000 < Re < 150 000).

3.1.2 Controéle et mesure de débit

Le systéme de controle de débit situé en amont de celui de chauffage de 1’écoulement
et en aval du réseau d’air comprimé permet de régler et de mesurer le débit massique de
I’écoulement. Il est constitué¢ d’une vanne de réglage de pression et d’un col sonique. Le
col sonique a ’avantage de n’entrainer qu’une faible perte de charge, d’étre facilement
démontable. Le débit massique de I’écoulement maximum est égal a 45 g.s~! et dépend
de chaque col sonique de différent diamétre.

Les cols soniques sont des orifices calibrés dans lesquels la vitesse maximale d’écou-
lement de I'air atteint un nombre de Mach égal & 1 avec la section de passage minimum
correspondante. Ils sont reliés & un thermocouple de tyke K et un capteur de pression
absolue placé en amont du col sonique pour mesurer la température et la pression au col
sonique.
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L’étalonnage des différents cols soniques permet de déterminer le débit de I’écoulement
a partir de la relation suivante :

Q = A'Pcol/ V Tcol + B (31)

Avec :

Q : Débit massique de ’écoulement (g.s™1)

P, : Pression statique de ’écoulement mesurée via le capteur de pression (bar)
Teo : Température mesurée par thermocouple K en amont du col sonique (K)

Les coefficients A et B sont donnés en fonction du diameétre du col sonique dans la
Table 3.1.

D.oy(mm) | A (g.(s.bar) L. K2 ) | B (g.s7)
2 12.038 0.953
3 27.507 1.909
4 48.473 3.258
5 73.063 4.525

TABLE 3.1 — Coefficients A et B en fonction du diamétre des cols soniques

3.1.3 Réchauffeur électrique

Avant d’entrer dans la chambre de tranquilisation, I’écoulement traverse un systéme
de chauffage électrique qui permet d’élever et de maintenir I’écoulement jusqu’a la tempé-
rature souhaitée (7; = 50°C en général). Ce systéme constitué d’une résistance électrique,
est alimenté par un variac. Deux thermocouples chromel/alumel situés respectivement en
amont et en aval du réchauffeur permettent de vérifier la stabilité thermique de I’écoule-
ment.

3.1.4 Chambre de tranquilisation

Le systéme de tranquilisation est placé en amont de l'injecteur. Ce systéme se compose
de trois parties : une zone divergente, une zone de mesure de température totale de jet et
une zone convergente selon la Figure 3.3.

L’objectif de ce systéme est de détendre ’écoulement dans la chambre de tranquili-
sation oul le nombre de Mach restera faible pour mesurer la température du jet. Selon
I’équation 3.2, du fait de la faible vitesse de I’écoulement dans la chambre, la tempéra-
ture totale du jet T° est pratiquement égale a la température statique Ty (T° ~ Ty). La
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FIGURE 3.3 — Schéma du systéme de tranquilisation

température totale du jet est donc mesurée par trois thermocouples placés dans la zone
de mesure dont on prend la moyenne.

U2
T =T, + — 2
s+20p (3.2)

Avec :

T° : Température totale du jet (K)

T, : Température statique du jet (K)

U : Vitesse de Pécoulement (m.s!)

C, : Chaleur massique a pression constante (J.kg~*. K1)

3.1.5 Systéme d’injection

Pour les mesures incompressibles, six différentes géométries de l'injecteur sont uti-
lisées : injection ronde, en « croix » et en « pétales » perforées sur une surface plate
et hémisphérique (Figures 3.4 et 3.5). Dans notre étude, I'injection tubulaire est utilisée
comme l'injection ronde perforée sur une surface plate car 'injection tubulaire est un jet
usuel dans la littérature des jets d’air en impact. Par la suite, 'injection tubulaire sera
appelée l'injection ronde sur plan. Ces six injections ont une méme section de passage
(équivalent a un diamétre D = 14 mm pour l'injection ronde). Nous écrirons en abrégé
"Jet Rond P" et "Jet Rond H" pour I'injection ronde sur plan et sur hémisphére res-
pectivement dans les profils de résultat. Nous écrirons en abrégé "Jet Croix P", "Jet
Pétale P" et "Jet Croix H", "Jet Pétale H" pour les injections en croix et en pétales
sur plan et sur hémisphére respectivement.

Pour les mesures compressibles, le systéme d’injection est constitué d’un tube long de
diamétre D (D variable de 6 mm & 22 mm suivant ’expérience). La longueur du tube (L;)
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(b)

FIGURE 3.4 — Injections sur une surface plate : (a) injection ronde (Jet Rond_P), (b)
injection en croix (Jet Croix_P), (c) injection en pétales (Jet Pétale P)

il

FIGURE 3.5 — Injections sur une surface hémisphérique : (a) injection ronde (Jet
Rond_H), (b) injection en croix (Jet Croix H), (c¢) injection en pétales (Jet Pétale H)

est 26D.

D’autre part, pour assurer un écoulement pleinement développé conduisant & des pro-
fils de vitesse uniformes a la sortie du jet, la longueur du tube d’injection (L;) doit donc
étre supérieure a la longueur d’établissement aérodynamique du régime turbulent L. (L,
= 10D [76]). Ceci est assuré dans notre étude avec la longueur du tube égale a 26D.

3.1.6 Plaque d’impact

La paroi d’impact est une plaque circulaire de diamétre D), et d’une épaisseur e, de 1.6
mm. Une plaque en verre est utilisée pour les mesures de vitesse et deux plaques d’impact
de diameétres (D, = 240 et 120) constituées de Téflon sont utilisées pour les mesures
thermiques. Un circuit de cuivre de 35 pum d’épaisseur est gravé sur la face recevant
I'impact (appelée face avant par la suite). Il permet d’imposer un flux de chaleur par effet
Joule pour chauffer la plaque. Le circuit imprimé est composé de deux spirales imbriquées
selon la Figure 3.6. La largeur des spirales est de 1.3 mm pour les deux plaques. Entre
les deux spirales, il existe un interpiste constant égal & 0.25 mm. Ces valeurs ont déja été
optimisées |77|.

Ce circuit est alimenté par une alimentation stabilisée du type : HP6012A, d’une puis-
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FIGURE 3.6 — Schéma du circuit imprimé

sance maximale de 1000W. Elle peut fournir une tension de 60V et une intensité de 50A.
Une résistance étalon de 0.01 €2, placée entre I'alimentation et le circuit, permet de me-
surer l'intensité qui traverse la piste de cuivre. La tension aux bornes du circuit est aussi
mesurée. Nous pouvons donc calculer précisément le flux dissipé par effet Joule dans la
plaque d’impact.

La conductivité thermique transversale du Téflon a été déterminée expérimentalement
au laboratoire par Fénot [65]. La faible conductivité du Téflon permet de limiter les pertes
de chaleur par conduction vers I'arriére, elle vaut :

Ar = 0.296 + 0.005 (W.m~'. K1) pour le Téflon

Les deux plaques d’impact sont recouvertes d’une peinture noire & forte émissivité.
L’émissivité a été mesurée par Brevet [34] et vaut :

£, = 0.95 + 0.02

Cette forte émissivité permet d’améliorer la précision de mesure de la température de
la face arriére a 'aide d’une caméra infrarouge (opposée a la face d’impact).

Nous utilisons deux thermocouples placés en amont et en aval a 50 cm de la plaque
d’impact pour mesurer la température ambiante.

3.1.7 Caméra infrarouge

Les mesures de température de surface de la plaque d’impact sont réalisées par thermo-
graphie infrarouge (caméra CEDIP titanium). Il s’agit d’une caméra matricielle disposant
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d’une définition de 320x256 pixels. La caméra est placée du coté opposé a la face d’'impact
pour mesurer la température de la paroi en face arriére comme le montre la Figure 3.7.

Plaque d’impact

Injecteur Camera infrarouge

als

Alimentation électrique

/\

F1GURE 3.7 — Configuration des mesures thermiques par caméra infrarouge

La fréquence d’acquisition de la caméra est fixée a 50 Hz. Chaque image est réalisée
a partir de la moyenne de 500 images pendant 10 s et fournit la température de la face
arriere T}, ... Cette moyenne permet de réduire I'effet du bruit de mesure. La résolution
spatiale des mesures est déterminée grace a une régle. Elle est égale a 0.95 mm par pixel
pour une grande plaque et 0.45 mm par pixel pour une petite plaque. On peut voir
un exemple de trois images de mesure de température en face arriére de la plaque avec
trois configurations d’injecteur d’étude sur la Figure 3.8. L’étalonnage de la caméra et le
protocole de la mesure infrarouge sont présentés en détail dans ’annexe A.

3.2 TECHNIQUE DE MESURES THERMIQUES

L’objectif de cette partie est de déterminer les échanges de chaleur caractérisés par le
coefficient d’échange convectif h,,, et la température adiabatique de paroi T,,. Il est donc
nécessaire d’effectuer la mesure du flux échangé entre la paroi d’impact et I’écoulement
de l'injecteur.

3.2.1 Flux échangés sur la plaque

La détermination des flux échangés sur la paroi d’impact est trés importante pour
mesurer le coefficient d’échange thermique et la température adiabatique de paroi. La
Figure 3.9 présente le bilan des flux échangés par rapport a la plaque d’impact.

Quand I'écoulement en sortie d’injecteur frappe la plaque chauffée par 'alimentation
électrique, cinq densités de flux sont alors en présence : densité de flux électrique @ e,
densité du flux convectif en face avant @cony v, densité de flux radiatif en face avant ¢,44.40,
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FIGURE 3.8 — Trois exemples de mesure de température de paroi en face arriere 7, o,
sur une grande plaque pour trois configurations d’injecteur avec H/D = 2, Re = 23 000 :
(a) Jet Rond H, (b) Jet Croix H, (c¢) Jet Pétale H
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FIGURE 3.9 — Bilan des densités de flux
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densité de flux convectif en face arriére @cony orr €t densité de flux radiatif en face arriere
Orad,arr- Ces densités de flux sont reliées mathématiquement de la fagon suivante :

Pelec = Pconv,av + Prad,av + Peonv,arr + Qprad,arr (33)

Notre objectif est de déterminer la densité de flux convectif en face avant correspondant
a la densité de flux échangé entre I’écoulement injecté et la plaque. Il nous faut donc
connaitre la densité de flux électrique généré par le circuit imprimé ¢, la densité de
flux radiatif en face avant ¢,q4.44, la densité de flux convectif en face arriére Yeony arr, 12
densité de flux radiatif en face arriére ¢, 444 L’équation 3.3 peut s’écrire :

Peonv,av = Pelec — Peonv,arr — Prad,av — Prad,arr (34)

3.2.1.1 Densité de flux électrique généré par le circuit imprimé sur la plaque
d’impact

La plaque d’impact est chauffée par I'intermédiaire du circuit électrique gravé sur sa
face avant. La résistance de la piste a 20°C ainsi que 'intensité du courant dissipée dans
le circuit étant connues, il est donc possible de déterminer la densité de flux électrique
dissipée grace aux équations suivantes :

R.I?
Pelec = T (35)
Te.Lg
R="2 (3.6)
S =L,(l+1) (3.7)

Avec :

R : Résistance du circuit imprimé (£2)

[: Intensité du courant dans le circuit (A)

S : Surface chauffante de la plaque d’impact (m?)
re : Résistivité électrique du circuit de cuivre (Q.m)
L, : Longueur des spirales (m)

e. : Epaisseur du circuit (m)

1:  Largeur de la piste (m)

l; - L’interpiste égal a 0.00025 (m)

La résistivité du circuit de cuivre dépend de la température (en K) de la plaque en
face avant selon I'équation 3.8. Cette formule de la résistivité du circuit de cuivre est

déterminée par Messaadi [78] :

e = 1.69 x 107%(3.43 x 1077}, 4, — 4.68 x 107?) (3.8)
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3.2.1.2 Densité de flux convectif en face arriére de la plaque d’impact

Le flux convectif évacué en face arriére correspond a la convection naturelle entre la
plaque et I’air ambiant. La densité de flux locale @cony qrr €st donc calculée par I’équation :

Peonv,arr = hcom),arr (Tp,ar'r - Tamb) (39)
Avec :
Peonv.arr : Coefficient d’échange convectif en face arriere (W.m 2. K1)
Tparr = Température de la face arriére de la plaque (K)
Tormp Température de Pair ambiant (K)

La connaissance de la température de la face arriére T),,., est nécessaire, elle est
mesurée par thermographie infrarouge et la température ambiante T,,,, est déterminée
par la moyenne de deux thermocouples. Ces deux thermocouples sont placés en amont et
en aval a 50 cm de la plaque d’impact.

FIGURE 3.10 — Coefficient de convection en face arriére heony arr
(pas d’impact en face avant)

La valeur du coefficient d’échange convectif en face arriére h,,.,. déterminé expérimenta-
lement dépend de la position sur la plaque d’impact. Pour mesurer ce coefficient d’échange
convectif en face arriére, la face avant de la plaque est isolée par une grande épaisseur d’iso-
lant «Styrodur», la plaque est ensuite chauffée. En connaissant le flux électrique dissipé,
en calculant les pertes dues au rayonnement, en négligeant les pertes a travers l’isolant
(inférieure & 2 % des échanges convectifs), on obtient une cartographie de hcony o selon
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la Figure 3.10.

La distribution de température sur la plaque en face arriére avec et sans écoulement
est différente, le flux de convection naturelle est donc également différent. Cependant, les
mesures avec et sans écoulement sont effectuées pour des températures proches. Ainsi,
I'ordre de grandeur de Acopy arr €st le méme avec ou sans écoulement. De plus, la densité
de flux de chaleur en face arriére ne dépasse pas 4 % du flux de chaleur en face avant.
L’erreur du coefficient de hconp o @ donc trés peu de conséquence sur le calcul du coeflicient
d’échange de chaleur en face avant heopy o ('incertitude de heony o d’environ 10 % conduit
a une incertitude de Aoy a0 d’environ 0.4 %).

3.2.1.3 Densité de flux radiatif en face avant et arriére de la plaque d’impact

En supposant la plaque d’impact petite et ’environnement & une température a peu
prés uniforme, les densités de flux radiatif en face avant et arriére sont donc calculées a
partir des équations ci-dessous :

Prad,av = O-gp<T;;1,av - T;lmb) (310)
_ 4 4
Prad,arr = ng(Tp,arr - Tamb) (311)

Avec :

o:  Constante de Stefan-Boltzmann égale a 5.67.107% (W.m 2. K~4)
ep :  Emissivité de la plaque d’impact égale a 0.95 £ 0.02

Tp.av © Température de la face avant de la plaque d'impact (K)

Ty arr = Température de la face arriére de la plaque d'impact (K)

Tumpy : Température de I'air ambiant (K )

La température ambiante de rayonnement est mesurée a ’aide de deux thermocouples
placés en amont et en aval de la plaque d’impact a4 une distance de 50 cm.

3.2.1.4 Température de la paroi en face avant

La température de paroi de la face avant T}, ,, est déterminée & partir de celle de la
face arriére selon ’équation suivante :

e
Tp,a’u = Tp,arr + ﬁ(()@conv,arr + Sprad,arr) (312)

Avec :

e, Epaisseur de la plaque d'impact égal & 0.0016 (m)

Ar ¢ Conductivité de la plaque d’impact (W.m™ 1K)

Tp.av : Température de la face avant de la plaque d'impact (K)
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Ty arr = Température de la face arriére de la plaque d'impact (K)

Cette relation ne prend pas en compte une éventuelle conduction radiale a travers la
plaque. Cependant, du fait de la faible épaisseur et de la faible conduction thermique
de I'époxy, il est possible de se limiter a un calcul monodimensionnel en négligeant la
conduction radiale. En effet, Sultan [79] a calculé la perte de conduction radiale et a
trouvé que le flux de conduction radiale est égale environ a 2 4+ 0.5 % du flux électrique
dissipé.

3.2.2 Détermination du coefficient d’échange convectif en face
avant N, q €t de la température adiabatique de paroi 7,4

3.2.2.1 Méthode de calcul du coeflicient d’échange de chaleur Ay, ., €t de la
température adiabatique de paroi 71,4

Le coefficient d’échange hcony 0o €t la température adiabatique de paroi T;,4 sont obte-
nus par la méthode multiflux. Ils sont déterminés par une méthode de régression linéaire
en menant un bilan d’échange thermique sur la plaque et a partir de mesures de la tem-
pérature de plaque en face arriére par caméra infrarouge. Cette méthode a été mise au
point au sein du laboratoire et est décrite par Fénot et al. [69]. La définition du coefficient
de transfert de chaleur h.ony 0 €st basée sur la loi de Newton :

Peonv,av = hcmw,av (Tp,aﬂu - Tref) (313)

Avec :

Deonv.av - Densité de flux convectif en face avant (W.m™?)

Peonv.av © Coefficient d’échange convectif en face avant (W.m 2. K1)
Tpav:  Température de la face avant de la plaque d'impact (K)
Trer :  Température de référence (K)

L’équation 3.13 peut aussi s’écrire sous la forme suivante :

— Peomvav (3.14)

hconv,av

p,av

En utilisant la température adiabatique de paroi T,4 comme température de référence,
I’équation 3.14 devient :

Tp,av _ Peonv,av + Tad (315)

hcom; ,av

Pour chaque géométrie de jet avec des conditions fixées comme la distance d’impact
H/D, le nombre de Reynolds Re ainsi que la température du jet et de I’environnement,
plusieurs essais sont effectués en dissipant une densité de flux électrique différente pour
chaque essai. Pour chacune de ces densités de flux électrique dissipé, nous calculons la
densité de flux convectif sur la face d’impact @eony a0 ainsi que la température de paroi de
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cette face d'impact T}, ,, & partir des équations 3.4 et 3.12.

320

316 q

312

Tp,a" )
308

A Y

\ l/h conv,av

\

TadG ———————————————————
300

and 4

0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000

72
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FIGURE 3.11 — Exemple de détermination du couple (Aeony.av; Taq) par une régression
linéaire réalisée a partir de quatre points

Du fait, de la linéarité de ’équation 3.15, il est donc possible d’effectuer une régression
linéaire & partir des couples (Peonv.av ; Tp.av) afin d’obtenir le couple (Reony av ; Taa) comme le
montre la Figure 3.11. 1/hcony a0 €t la pente de la droite et T4 est 'ordonnée a l'origine de
la droite de régression (Figure 3.11). Le coefficient de régression, permettant de controler
la linéarité des résultats et par la méme de vérifier la validité de la méthode, est toujours
compris entre 0.99 et 1 pour toutes les mesures. On peut donc conclure que la méthode
est valide.

3.2.2.2 Température adiabatique de paroi et efficacité

Comme nous I'avons dit dans le chapitre bibliographique, plusieurs études ([34], [41],
[65], [66], [67], [68], [69]) ont utilisé la température adiabatique de paroi comme tempé-
rature de référence pour le cas d’impact de jets chauds. Cette température 1,4 est la
température de surface de la paroi qui serait obtenue sur une paroi en contact avec un
fluide si la paroi était adiabatique. Cela veut dire qu’elle n’échange pas de chaleur avec le
fluide en contact avec elle ou la densité de flux convectif @ y,, =0.

La notion d’efficacité est aussi utilisée pour exprimer la température adiabatique de
paroi sous une forme adimentionnée :

Tad - Tamb
. — 3.16
"= e (3.16)
Avec :
Tua : Température adiabatique de paroi (K)
T° : Température totale du jet (K)
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Tump : Température de I'air ambiant (K)

La Figure 3.12 montre la procédure d’une expérience pour déterminer le coefficient
d’échange de chaleur ainsi que la température adiabatique de paroi.

Essai 1 Pelect Ly [:q:!.:om'.m' : Tp_.a\' ) 1

Essai 2 (Pelec2 = {{pl:om'.al“; Tp,ar }1

> NU.-rI

> htonv.a\" Tﬂd g

Essai 3 Peleca e {('pconv.a\"; TIJ,A" )3

Essai 4 (Peleca > [:lpcom',m'; Tp,at' ]4

FIGURE 3.12 — Schéma d’obtention du couple (V, et n)

Dans notre étude, on fait des mesures avec un jet froid (la température du jet égale a
celle de I’air ambiant, aux alentours de 20°C ) ou avec un jet chaud (la température du
jet égale a 50°C).

3.2.3 Incertitude de mesure

Pour les mesures thermiques, des incertitudes ont besoin d’étre estimées : 'incertitude
sur le nombre de Nusselt Nu et sur 'efficacité thermique 7. Cela nous permet de quanti-
fier un intervalle de confiance pour les résultats expérimentaux. I’étude d’incertitude des
divers paramétres de 1’étude sera effectuée par la méthode statistique [80].

L’incertitude se compose de deux types d’incertitude : 'incertitude globale et 'incer-
titude aléatoire. L’incertitude aléatoire correspond & 'erreur de dispersion, c¢’est-a-dire a
I'incertitude commise entre deux mesures d'une grandeur donnée. L’incertitude globale
prend en compte lincertitude aléatoire et l'incertitude systématiquement (I’étalonnage
et la méthode de calcul). Les incertitudes de quelques grandeurs mesurées sont présen-
tées dans la Table 3.2. Pour les grandeurs comme la densité de flux convectif en face
arTiere Peonparr » la densité de flux radiatif en face avant et arriére (¢radavs Pradarr), la
température de paroi en face avant 7}, 4, leurs incertitudes dépendent des incertitudes de
plusieurs autres grandeurs répertoriées dans la Table 3.2. Donc, il est impossible d’évaluer
directement leurs incertitudes.

Les incertitudes-types composées qui ne peuvent pas étre calculées directement sont
calculées a l'aide de la relation ci-dessous :

N

) = Sl ) (17)

i=1
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Avec :
u(y) : Incertitude type composé d’'une valeur y (y=f(z1, ..., zn)
u(z;) : Incertitude type composée d’une valeur z;

GRANDEURS | INCERTITUDES GLOBALES | INCERTITUDES ALEATOIRES

Thore 3.2 (K) 0.03 (K)

Tomb 1 (K) 0.1 (K)

T° 1 (K) 0.1 (K)

Reconw.arr 0.5 (W.m 2.K1) 0.3 (W.m 2K

Ep 0.02 -

Ar 0.005 (W.m LK) ;

Delec 3.5 % 2 %

TABLE 3.2 — Incertitudes estimées des grandeurs de mesure

On peut donc calculer I'incertitude sur la densité de flux convectif en face arriére
W(Peonv.arr), 1a densité de flux radiatif en face arriére u(¢ ad.arr), la température de la paroi
en face avant u(7}, .,), la densité de flux radiatif en face avant u(¢,qq.q0) €t la densité de
flux convectif en face avant u(@eonv.ar) selon les formules suivantes :

u2(§pconv,arr) = hggnv’am«(lﬁ (Tp,arr) + uz(Tamb)) + u2(hconv,ar7")(Tp,arr - T:;Lmb)2 (318)
uz((pﬂld,aw) = (O-(T;L,arr - T;mb))2u2(‘€17) + (4€p0)2(T}2arru2 (TILCLTT) + T(?mbu2 (Tamb)) (319)

ep(gocom),arr + (Prad,arr) 2 9
- P ()

e
L )2 (UQ (@conv,arr) +U2 (Sprad,arr)) + (

u? (Tnav) = u? (Tp,arr) +(—
At

(3.20)
u2<907“ad,av) = (O—(T;av - ijb)>2u2 (810) + (4€p0)2(T;avu2 (Tpﬂv) + Tc?mbu2(Tamb>> (321)

UQ(Spconv,av) = UQ(SD(ilec) + uz(wcom},arr) + u2((;0rad,av) + u2(§07“ad,arr) (322)

Pour calculer le coefficient d’échange convectif en face avant et la température adiaba-
tique de paroi par la méthode de régression linéaire, nous avons fournit quatre densités de
flux électrique pour obtenir quatre couples (Yconv,avs Ip.av)- Alors, dans le calcul d’incer-
titude, nous obtenons aussi quatre couples d’incertitude (0(¢radav), W(Tpav)). Ensuite, en
utilisant la méthode de régression linéaire de York et al. [81] avec la fonction "york fit"



3.3 TECHNIQUE DE MESURE DE VITESSE

dans le logiciel Matlab, nous pouvons calculer I'incertitude du coefficient d’échange convec-
tif en face avant u(heonvav) €t celle de la température adiabatique de paroi u(7,4). Enfin,
nous pouvons déduire les incertitudes-types composées du nombre de Nusselt u(Nu) et
celles de Vefficacité thermique u(n) a Paide des relations suivantes :

D 2 9 hcom),avD

UQ(NU> = ()\_) u”(heonv,av) + (%)QU%D) + ( 2 )2u2()‘air‘) (3.23)
1 Tad —-1T1° Tad - Tamb o
u?(n) = (m)2U2(Tad) + (m)2u2(Tamb> + (m)2U2(T ) (3.24)
10
9
8 |
- 7
< 6
z 5 '
24
=1 3
2 R —
1
0 1 2 3 4 5 6 0 1 2 3 4 5 1]
r/D r/D

+ Jet Rond_H = Jet Croix_H + Jet Pétale_H‘

(a) (b)

+ Jet Rond_H = Jet Croix_H » Jet Pétale H

FIGURE 3.13 — Distribution des incertitudes globale pour Re = 23 000 et T° = 50°C :
(a) nombre de Nusselt (Nu), (b) efficacité (n)

Les incertitudes globales obtenues sont présentées dans la Figure 3.13 sous la forme
d’incertitudes relatives u(Nu)/Nu et u(n)/n. Les incertitudes relatives (en %) du nombre
de Nusselt et de 'efficacité sont visibles sur la Figure 3.13 pour quelques configurations
d’étude. Ces résultats sont fournis pour un indice de confiance de 95%. On constate
que les incertitudes globales du nombre de Nusselt et de l'efficacité ne dépassent pas
respectivement 9% et 5%.

3.3 TECHNIQUE DE MESURE DE VITESSE

Dans notre étude, nous effectuons des mesures de vitesse par la méthode PIV (Vé-
locimétrie par images de particules). C’est une technique de mesure optique qui permet
d’obtenir les champs instantanés de vitesse dans un écoulement et de caractériser ainsi la
dynamique du jet. Pour cette étude, une technique de PIV haute cadence (High Speed
PIV, HS-PIV) est utilisée et a une haute fréquence d’échantillonnage typiquement de
lordre de 1 kHz pour pouvoir suivre I’évolution des structures de la couche de mélange
et des structures tourbillonnaires.
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3.3.1 Montage de la méthode PIV

Le dispositif expérimental et le principe de fonctionnement de la méthode PIV sont
présentés sur la Figure 3.14. Le montage reste le méme que pour ’é¢tude thermique a
'exception de certaines parties. La température du jet est égale a celle de "ambiance (7}
= Tomp = 20°C). D’une part, la plaque d’impact n’a plus besoin d’étre chauffée, la plaque
d’impact utilisée dans cette méthode est donc une plaque en verre qui permet d’éviter la
réflexion du laser et la perturbation des mesures en proche paroi. D’autre part, la caméra
infrarouge est remplacée par une caméra CCD (Charged-Coupled Device).

laser '

o optique

scoutement

Plaque d’impact
. caméra

(b)
FIGURE 3.14 - (a) Photo du montage PIV, (b) Principe de fonctionnement de la PIV

La Figure 3.14 synthétise le principe de la PIV. Elle se compose de trois éléments
essentiels : le laser, la caméra et I'ensemencement :

— Pour les mesures de vitesse associées a 1’écoulement incompressible et compressible,
le laser utilisé est un LASER Nd-Yag double cavité avec une longueur d’onde de 532
nm. Le laser a une fréquence de pulsation a 1 kHz pour les mesures incompressibles
et & 25 Hz pour les mesures compressibles. Ce laser génére deux impulsions de durée
7 = 0.01 us décalées d’un court intervalle de temps At. Le systéme optique permet
de transformer le faisceau laser en une fine nappe avec 0.9 mm d’épaisseur pour
obtenir un plan lumineux relativement fin. Les particules sont donc éclairées.

— La caméra pour les mesures incompressibles est une Photron-APX RS et elle a une
résolution spatiale de 1024 x 1024 pixels avec une taille de pixel 17 x 17 pm?. Pour
le champ de vision total dans nos mesures incompressibles, la résolution spatiale
est égale a 48um par pixel. La caméra pour les mesures compressibles est une PCO
Edge et elle a une résolution spatiale de 2560 x 2160 pixels avec une taille de pixel
6.5 x 6.5 uwm?. Pour le champ de vision total dans nos mesures compressibles, la
résolution spatiale est égale a 25um par pixel. La caméra permet de recueillir le
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déplacement des particules dans un intervalle de temps At sur deux images succes-
sives. Un intervalle de temps At est égal a 10 us pour les mesures incompressibles
et de 0.2 4 0.7 ps pour les mesures compressibles.

— L’ensemencement, localisé avant l'injection et derriére la chambre de tranquilisa-
tion, est effectué par un générateur de gouttelettes d’huile d’olive avec un diamétre
compris entre 1 um et 5 um.

3.3.2 Principe de mesure PIV

La PIV est une méthode non intrusive de mesure de champs de vitesse dans un fluide.
Pour chaque cas de mesure, trois milles couples d’image enregistrés permettent d’obtenir
la convergence du champ de vitesse moyenne. Le champ de vitesse est estimé avec trois pas
par le programme Davis 7.2. Le premier pas est le retrait du bruit de fond pour retirer le
fond immobile des images. Le deuxiéme pas est le calcul standard de vitesse par méthode
d’inter-corrélation avec multi-passes (de 64 x 64 pixels a 32 x 32 pixels et de 32 x 32 pixels
a 16 x 16 pixels) et un taux de recouvrement de 50% x 50%. Le pas final est la validation
des calculs pour éliminer des vecteurs de vitesse erronés. La PIV consiste a déterminer
le déplacement des particules dans un intervalle de temps At trés court sur deux images
successives. Connaissant le déplacement Ad des particules entre deux instants At, on en
déduit la vitesse « :

ad
At

U= (3.25)

Elle permet ainsi de déterminer les composantes bidimensionnelles de la vitesse dans
une section plane de I’écoulement. La vitesse moyenne axiale et radiale (u, et u,) est
calculée a partir de 3 000 champs instantanés de vitesse selon les formules suivantes 3.26
et 3.27 :

N
4, — izt Yot (3.26)

N
g, = &=L "0 (3.27)

Avec :

U, : Vitesse moyenne axiale (m.s™!)

u, : Vitesse moyenne radiale (m.s™!)

N : Nombre de champs instantanés de vitesse (N — 3 000)

D’autre part, la vitesse quadratique est calculée a partir de I'écart entre la vitesse
moyenne u et la vitesse instantanée u(;). Les deux composantes de vitesse quadratique :
vitesse axiale quadratique u™* et vitesse radiale quadratique u,™® s’expriment selon les

formules suivantes 3.28 et 3.29 :
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N 72

N )2
urms — \/ zlzl(j\?‘(_l) 1 i) (3.29)

3.3.3 Incertitude de mesure

Les deux principales sources d’erreur en PIV sont les erreurs RMS et les erreurs de
biais. L’erreur RMS (ou de précision) est affectée par de nombreux facteurs : nombre
fini d’échantillons, taille finie de fenétre d’interrogation, ensemencement ou gradients de
vitesse importants, le bruit de la caméra, etc (Huang et al. [82]). Cependant, lerreur
de biais qui représente la sensibilité de la mesure a la partie non entiére de pixel de
déplacement a deux origines. Tout d’abord, les particules sont repérées sur un maillage
discret de pixel, ce qui induit des différences entre la position réelle de la particule et son
image. Enfin, la détection de la position du pic de corrélation se fait sur un maillage discret,
ce qui a également tendance a biaiser le résultat. Cet effet appelé interpolation sub-pixel
dépend de la méthode de détection de pic (Huang et al. [82]). Les biais sont nombreux et
souvent difficilement quantifiables. On supposera donc qu’ils doublent I’erreur de précision.
Dans ces conditions on retiendra que I'incertitude (précision et biais) est comprise entre
2% et 6%.
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Ce chapitre a pour objectif de présenter les résultats aérodynamiques pour six diffé-
rentes configurations de jet d’air en impact : injection ronde, en «croix» et en «pétalesy
formées sur une surface plate et hémisphérique avec une méme section de passage A,

4A

(équivalente & un diamétre D = 22 — 14 mm pour l'injection ronde). Les résultats

aérodynamiques permettent d’expliquer les phénomeénes thermiques observés.

4.1 INTRODUCTION DE L'INJECTION

Avant de présenter les résultats aérodynamiques de I'injection, on présente la position
du jet, de la plaque d’impact, de lorigine de ’axe X et la direction de la vitesse axiale u,
et de la vitesse radiale u, selon la Figure 4.1.

Injection

Injection
X ux 0 ux
= Dfg—>-"-"— >--- — et L -----------

() (b) T

Plaque Eimpact Plaque d"impact
FIGURE 4.1 — Schéma de position de l'injection, de la plaque d’impact, de l'origine de
I'axe X et de direction des composantes de la vitesse : (a) injection sur plan, (b) injection
sur hémisphére

4.1.1 Injection ronde

On s’intéresse tout d’abord au cas de l'injection ronde qui est formée sur deux sur-
faces : plan et hémisphére (Figure 4.3). Dans notre étude, l'injection tubulaire est consi-
dérée comme le cas de U'injection ronde sur plan (Figure 4.3a), configuration usuelle que
beaucoup d’auteurs ont déja étudié comme vu dans le chapitre bibliographique. La lon-
gueur de l'injection tubulaire L; est égale a 26D (Figure 4.2) pour assurer en sortie de
tube un profil de vitesse correspondant & un écoulement turbulent développé de conduite.
L’injection ronde sur hémisphére est vissée sur un tube long (D = 30 mm et L; = 26D)
comme le montre la Figure 4.3b.

4.1.2 Injection en «croix» et en «pétales»

Deux injections en «croix» et en «pétales» sont aussi formées sur deux types de sur-
face : plan et hémisphére (Figures 4.4 et 4.5) et sont également vissées sur un tube long
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M
A

L

FIGURE 4.2 — Longueur de l'injection tubulaire L,

111

FIGURE 4.3 — Configuration de U'injection ronde : (a) sur plan, (b) sur hémisphére

(D = 30 mm et L; = 26D) comme l'injection ronde sur hémisphére. Ces deux injections
ont des lobes et ne sont pas axisymétriques alors que l'injection ronde est axisymétrique
et n’a pas de lobes. L’injection en «croix» a quatre lobes et I'injection en «pétales» a six
lobes comme le montre la Figure 4.4 et 4.5.

Deux plans sont particuliérement étudiés pour chacune de ces configurations : plan 0°
et 45° dans 'injection en «croix» et plan 0° et 30° dans 'injection en «pétalesy (Figure
4.6). Nous les nommerons "plan majeur (MP)" pour le plan 0° et "plan mineur (mP)"
pour le plan 30° ou le plan 45°.

La larguer des lobes, la longueur des lobes et les rayons de courbures des lobes pour
les injections en croix et en pétales sur plan sont présentés dans la Figure 4.6. Pour les
orifices hémisphériques, le rayon de I’hémisphére est de 15 mm. Dans ce cas, les dimensions
données en Figure 4.6 sont des abscisses curvilignes. Selon la Figure 4.6, la largeur des
lobes est comprise entre 3 et 4 mm alors que I’épaisseur de la nappe laser du systéme
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: (a) sur plan, (b) sur hémisphére

190

FIGURE 4.5 — Configuration de l'injection en «pétalesy : (a) sur plan, (b) sur hémisphére

Plan majeur (MP) Plan majeur (MP)
Plan 0° - . (P) Plan mineur (mP) Plan 0°
D an mineur (m o
| Plan4s Plan 3
] | o

Lobe

Crenx

@

FIGURE 4.6 — Différents plans de l'injection sur plan : (a) Injection en «croix», (b)

Injection en «pétales»

PIV est égale & 0.9 mm. Cette épaisseur de la nappe laser n’est donc pas négligeable
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par rapport a la largeur des lobes. Cependant, 1'objectif de notre étude est d’étudier
globalement 1’écoulement et surtout d’observer la vitesse en proche paroi pour expliquer
les phénomeénes thermiques correspondants. C’est la raison pour laquelle cette épaisseur
de la nappe laser n’influe pas sur nos résultats.

4.2 PARAMETRE DE I’ETUDE

Les mesures sont effectuées pour Re = 23 000, pour trois distances d’impact H/D =
1, 2 et 5 et pour la température du jet égale a celle de I'air ambiant (7° = T,,,, = 20°C).

Le nombre de Reynolds est défini a partir du diamétre équivalent D = 14 mm et de la
vitesse débitante de ’écoulement Re = %. Les conditions d’essai des injections comme
la section de passage A,, le débit de soufflage Q, la vitesse débitante de 1’écoulement u,
sont présentées dans la Table 4.1 ci-dessous :

Injection A, (mm?) | Q (g.57Y) | up (m.s™1)
Injection ronde 154 4.64 25
Injection en croix 156 4.64 24.6
Injection en pétales 154.4 4.64 24.9

TABLE 4.1 — Conditions d’essai des injections

4.3 AERODYNAMIQUE DE I’INJECTION SUR PLAN

4.3.1 Injection ronde sur plan

Le profil de vitesse moyenne axiale en sortie du jet (X/D = 0.1) est présenté dans la
Figure 4.7. 1l a une forme de parabole et la vitesse maximale dans I’axe du jet est égale
a 1.2u,, ce qui correspond a la description dans 1’étude précédente de Roux et al. [18]. Le
profil de vitesse diminue progressivement lorsque X /D augmente. D’autre part, la largeur
du jet augmente avec 'augmentation de la distance axiale X/D du fait du développement
de la couche de mélange. En effet, la comparaison des profils de vitesse dans la Figure 4.7
montre clairement que la région de vitesse non-nulle est plus large avec 'augmentation

de X/D.

Pour de petites distances d’impact (H/D = 1), la Figure 4.8 présentent les champs
de vitesse. Du fait de la présence de la plaque, la vitesse moyenne axiale diminue &
partir de X/D = 0.5 (Figure 4.8a) jusqu’au point d’impact sur 'axe du jet et la vitesse
radiale augmente a partir de point d’impact et ensuite atteint un maximum dans la région
pariétale 0.6 < r/D < 1 avant de décroitre le long de la paroi (Figure 4.8b). En plus, dans la
zone de jet de paroi (r/D > 1) la vitesse radiale diminue rapidement & cause du frottement
et de ’augmentation de la section du jet pariétal. La distribution des champs statistiques
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1.4

FIGURE 4.7 — Profils de vitesse axiale pour Iinjection ronde sur plan avec H/D = 2, Re
= 23 000

de vitesse pour H/D = 2 (non présentée ici) est relativement similaire & H/D = 1.

0.5 0.5
X/D X/D

(©) (@)

FIGURE 4.8 — Champs statistiques de vitesse pour l'injection ronde sur plan avec H/D
=1, Re = 23 000 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse moyenne radiale, (¢) Vitesse
axiale quadratique, (d) Vitesse radiale quadratique

Les fluctuations de vitesse axiale et radiale (Figures 4.8c et d) atteignent leur maximum
dans la région 1.2 < r/D < 2 avant de décroitre rapidement. L’apparition des tourbillons
dans la couche de cisaillement du jet libre et leur interaction avec la plaque expliquent pro-
bablement les valeurs de fluctuation de vitesse maximales dans cette région. Les grandes
fluctuations de vitesse axiale loin de la plaque (0.8 < X/D < 0.9) correspondent aux
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0.5 0:5
X/D X/D
t=0ms t=1ms

0

FIGURE 4.9 — Champs instantanés de vitesse avec contours de critére Q pour 'injection
ronde sur plan avec H/D = 1, Re = 23 000

tourbillons primaires qui apparaissent dans la couche de cisaillement du jet libre et sont
ensuite déviées le long de la paroi d’impact illustrés par les contours de critére Q sur la
Figure 4.9. Le critére Q permet d’identifier les structures tourbillonnaires et les centres
des tourbillons sont généralement identifiés par la valeur maximale de Q [83]. Les tour-
billons primaires (marqués par un cercle avec numéro 1 sur la Figure 4.9) s’approchent
de la paroi et créent des tourbillons secondaires (marqués par un cercle en pointillé sur la
Figure 4.9) dans la région proche de la paroi r/D > 1.2. Les tourbillons secondaires sont
similaires & ceux observés par Hadziabdic et Hanjalic [60], qui provoquent de grandes fluc-
tuations de vitesse radiale plus proche de la paroi en comparaison avec les fluctuations de
vitesse axiale pour 1.2 < r/D < 2 (Figure 4.8d). Ces tourbillons primaires et secondaires
s’éloignent de la plaque au-dela de r/D = 1.8.

Pour une grande distance d'impact (H/D = 5), la distribution des champs statistiques
de vitesse est présentée dans la Figure 4.10. Dans la zone de jet libre, les Figures 4.10a et
b montrent le cone potentiel proche de 'axe de jet clairement visible et marqué par une
grande vitesse moyenne axiale et une petite fluctuation de vitesse axiale. Dans la zone
pariétale, les valeurs maximales des vitesses radiales diminuent avec la distance d’impact
(Figures 4.10b et 4.8b) car le jet est ralenti par un entrainement plus grand de 'air
ambiant pour H/D = 5 que pour H/D = 1. D’autre part, les fluctuations de vitesse pour
H/D = 5 (Figures 4.10c et d) sont plus petites que celles pour H/D = 1 (Figures 4.8c et
d) du fait de la position des tourbillons primaires plus éloignée de la paroi pour H/D =5
que pour H/D = 1 (Figure 4.11). Quand les tourbillons primaires sont plus éloignés, leur
interaction avec la paroi d’impact est moindre. Par conséquent, les tourbillons secondaires
n’existent plus et les fluctuations de vitesse sont réduites au niveau de la paroi pour H/D
= 5. Sur les Figures 4.10c et d, les valeurs élevées constatées pour X/D < 1.5 et r/D >
1.5 sont dues a des reflets et ne sont donc pas physiques.
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FIGURE 4.10 — Champs statistiques de vitesse pour l'injection ronde sur plan avec H/D
= 5, Re = 23 000 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse moyenne radiale, (¢) Vitesse
axiale quadratique, (d) Vitesse radiale quadratique
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FIGURE 4.11 — Position des tourbillons au niveau de la paroi avec lignes de courant pour
I'injection sur plan avec Re = 23 000 : (a) H/D =1, (b) H/D =5

4.3.2 Injection en croix sur plan

L’injection en croix n’est pas axisymétrique, nous choisissons donc deux plans d’ob-
servation différents : plan majeur (MP) et plan mineur (mP), présentés dans la Figure

4.6a. La Figure 4.12 présente le profil de vitesse moyenne axiale en sortie du jet en croix
sur plan & X/D = 0.1.
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FIGURE 4.12 — Profils de vitesse moyenne axiale du jet en croix sur plan pour H/D = 2,
Re = 23 000 : (a) Plan majeur (MP), (b) Plan mineur (mP)
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Le profil de vitesse moyenne axiale en sortie du jet (X/D = 0.1) pour le plan mineur
(Figure 4.12b) a une forme de selle a cheval (minimum en r/D = 0 et maxima en r/D =
0.15). Pour le plan majeur, selon la Figure 4.12a, le profil de vitesse moyenne axiale en
sortie du jet (X/D = 0.1) a un minimum le long de son axe (r/D = 0) puis présente une
valeur quasi constante jusqu’au bord de I'injection en r/D = -1 et r/D = 1 respectivement.
La valeur de vitesse est pratiquement égale & zéro en dehors du jet (r/D > 1.2 et r/D < -
1.2). Donc, le profil de vitesse en sortie du jet (X/D = 0.1) ressemble & une lettre «M» pour
le plan majeur. Loin de la sortie du jet (en X/D = 0.1 et 1.7), les profils de vitesse pour
le plan majeur présentent clairement trois pics (Figure 4.12a) alors qu'ils présentent une
forme gaussienne pour le plan mineur (Figure 4.12b). Ces trois pics pour le plan majeur
sont expliqués par la présence de plusieurs couches de cisaillement tridimensionnelles
(Figure 4.13). Le développement de plusieurs couches de cisaillement est aussi observé
par Sodjavi et al. [25] dans le chapitre bibliographique 2.3.1 (Figure 2.14b).

Couche de cisaillement extérieure —
Jet (plan majeur)

Couche de cisaillement intérieure
(plan majeur et plan mineur)

Cceur potentiel

Plaque d’impact

FIGURE 4.13 — Développement de deux couches de cisaillement pour I'injection en croix
sur plan

D’autre part, dans la zone libre, la largeur du jet au plan mineur (Figure 4.12b)
augmente avec 'augmentation de la distance axiale X/D comme linjection ronde sur
plan alors que la largeur du jet semble ne pas s’élargir avec 'augmentation de la distance
axiale X/D dans le plan majeur (Figure 4.12a). Contrairement & l'injection ronde sur
plan, la vitesse moyenne axiale le long de centre du jet (Figure 4.14) augmente a partir
de la sortie du jet (X/D = 0) jusqu’a X/D = 0.3 avant de décroitre jusqu’au point
d’impact (X/D = H/D) alors que ce phénoméne n’apparait pas dans le cas du jet rond
sur plan (Figure 4.15). Donc, I'injection en croix sur plan est influencée légérement par
un autre phénoméne, probablement un effet "vena contracta" (Figure 4.16). La section ot
I’écoulement se rétrécit au minimum est appelée "vena contracta". Le phénoméne "vena
contracta" provoque un rétrécissement initial et conduit & accélérer I’écoulement apreés la
sortie du jet.
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FIGURE 4.14 — Champs de vitesse moyenne axiale du jet en croix sur plan pour H/D =
1, Re =23 000 : (a) Plan majeur (MP), (b) Plan mineur (mP)

14
L aEEEEN :
1.2 i‘.ﬁ'f::magj‘;"......!..._.-l. OO NSO RIS
[ : e P
L : “A‘
1+
=0.8F
g0
= 0.6F
- N Jet Rond_P %
0_4:_ n Jet Croix P ... ‘K o
02f N
r : : [
B [’
0...|H..|...‘|H..|...‘I]
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
X/D

FIGURE 4.15 — Profils de vitesse moyenne axiale le long de centre du jet pour H/D = 1
et Re = 23 000

Pour de petites distances d’impact (H/D = 1 et 2), les champs de vitesse moyenne
radiale du jet en croix sur plan aux plans majeurs et mineurs sont présentés en Figure 4.17
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vena contracta

FIGURE 4.16 — Vena contracta [84]

(le trait noir & X/D = 0 correspond a la position de U'injection). On trouve que la vitesse
moyenne radiale au plan mineur (Figures 4.17¢ et d) est toujours plus grande que celle au
plan majeur (Figures 4.17a et b). Dans la zone de stagnation, dans laquelle la direction
principale de I’écoulement passe d’axiale a radiale (Figures 4.17a et b), le développement
de deux couches de cisaillement pour le plan majeur provoque deux pics de vitesse radiale
autour de r/D = 0.4 et r/D = 1.2 alors qu’il n’y a que un pic de vitesse radiale autour
de r/D = 1 pour le plan mineur. Selon les Figures 4.17a et b pour le plan majeur entre
H/D = 1, on constate que I’écoulement (jet de paroi) se développe tout le long de la
paroi d’impact (r/D > 3.5) pour H/D = 2 alors qu’il ne se développe que jusqu’a r/D
= 2 au niveau de la paroi pour H/D = 1. Cette différence est expliquée par 1’évolution
différente des structures tourbillonnaires a la paroi entre H/D = 1 et 2, (représentée par
les contours de critére 3 dans les Figures 4.18 et 4.21). En effet, 'existence des tourbillons
stationnaires autour de r/D = 2 pour H/D = 1 (Figures 4.18, 4.19a et 4.20a) dans le plan
majeur empéche le développement du jet de paroi au-dela de r/D = 2 tandis que ces
tourbillons stationnaires n’existent pas pour H/D = 2 (Figure 4.21).

D’autre part, la Figure 4.17 montre que ’épaisseur de I’écoulement pariétal au plan
mineur est plus grande que celle au plan majeur et que celle du jet rond sur plan (Figure
4.8 b). L’épaisseur de I’écoulement pariétal pour le plan mineur diminue avec la distance
d’impact H/D. Les zones de recirculation dont la présence est démontrée sur la Figure
4.20b résultent de deux faits cumulés : le fort entrainement du jet lobé et le confinement
du jet lobé par la paroi d’'impact. L’entrainement ne pouvant pas se produire dans la zone
libre du jet en raison du confinement, il se produit en région pariétale, principalement dans
le plan mineur. L’élargissement de 1’écoulement pariétal dans le plan mineur empéche I’air
ambiant d’étre amené jusqu’a la proche paroi (Figure 4.19b).

Les champs de vitesse quadratique du jet en croix sur plan pour H/D = 1 sont pré-
sentés dans la Figure 4.22. Dans la région de jet libre, on trouve que les fluctuations de
vitesse se développent plus largement au plan majeur par rapport au plan mineur et par
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FIGURE 4.17 — Champs de vitesse moyenne radiale du jet en croix sur plan pour Re =
23 000 : (a) H/D = 1, Plan majeur (MP); (b) H/D = 2, Plan majeur (MP); (¢) H/D =
1, Plan mineur (mP); (d) H/D = 2, Plan mineur (mP)

rapport au jet rond sur plan (Figure 4.8¢) du fait du développement de deux couches
de cisaillement au plan majeur. Les grandes fluctuations de vitesse pour les deux plans
correspondent au développement des tourbillons comme le montre les Figures 4.18 et 4.23.
La grande fluctuation de vitesse axiale ainsi que la grande vitesse moyenne autour de r/D
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FIGURE 4.18 — Champs instantanés de vitesse avec les contours de critére () pour I'injec-
tion en croix sur plan au plan majeur avec H/D = 1, Re = 23 000 (X/D = 0 correspond
a la position de 'injection)
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FIGURE 4.19 — Champs instantanés de vitesse avec lignes de courant pour I'injection en
croix sur plan avec H/D = 1, Re = 23 000 : (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)

= 1 pour le plan majeur (Figures 4.14a et 4.22a) sont dues aux structures tourbillonnaires
de la couche de cisaillement extérieure qui frappent la paroi (Figure 4.18). D’autre part,
la Figure 4.22 montre aussi que les fluctuations de vitesse axiale pour le plan majeur dues
au développement de la couche de cisaillement extérieure sont plus grandes dans la zone
d’impact que celles pour le plan mineur et elles sont plus grandes pour le plan mineur a
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FIGURE 4.20 - Champs moyens de vitesse avec lignes de courant pour l'injection en croix
sur plan avec H/D = 1, Re = 23 000 : (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)
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FIGURE 4.21 — Champs instantanés de vitesse avec contours de critére Q pour I'injection
en croix sur plan au plan majeur avec H/D = 2, Re = 23 000 (X/D = 0 correspond a la
position de l'injection)

partir de r/D = 2. Particuliérement, les fluctuations de vitesse au plan majeur pour H/D
= 1 sont trés faibles a partir de r/D = 2 a cause de I'existence des tourbillons stationnaires
autour de r/D = 2 comme présentée ci-dessus. En plus, au-dela de r/D = 1, les fluctua-
tions de vitesse de l'injection ronde sur plan (Figure 4.8c) sont toujours plus grandes
que celles de I'injection en croix sur plan (Figure 4.22). Les structures tourbillonnaires en
proche paroi, plus grandes pour 'injection ronde sur plan, expliquent probablement les
fluctuations de vitesse plus grandes pour l'injection ronde sur plan que pour I'injection en
croix sur plan au-dela de r/D = 1. (Figures 4.9, 4.18 et 4.23).

Lorsque la distance d’impact (H/D) augmente, le jet dispose de plus d’espace pour se
développer : les couches de mélange s’élargissent au détriment du coeur potentiel comme
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FIGURE 4.22 — Champs de vitesse axiale quadratique du jet en croix sur plan pour H/D
=1, Re =23 000 : (a) Plan majeur (MP), (b) Plan mineur (mP)
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FIGURE 4.23 — Champs instantanés de vitesse avec contours de critére Q pour 'injection
en croix sur plan au plan mineur avec H/D = 1, Re = 23 000

on peut le voir pour H/D = 5 pour les deux plans (Figure 4.24). La distribution des
champs de vitesse quadratique est aussi présentée dans la Figure 4.25. La diminution ra-
pide de la vitesse moyenne axiale de long de ’axe du jet provoque un large développement
de la couche de cisaillement intérieure (Figure 4.24). Le développement des couches de
cisaillement vers le centre du jet provoquent les grandes fluctuations de vitesse jusqu’a
X/D = 2.5 (Figure 4.25) alors que la couche de cisaillement pour l'injection ronde sur
plan se développe jusqu’a X/D = 4.7 proche du point d’impact (Figure 4.10c). Donc, les
fluctuations de vitesse au centre du jet proche du point d’'impact sont plus grandes pour
I'injection ronde sur plan que pour I'injection en croix sur plan (17% pour 'injection ronde
(Figure 4.10¢) et 11% pour 'injection en croix (Figure 4.25). D’autre part, la distribution
des fluctuations de vitesse en proche paroi pour les deux plans est ressemblante pour H/D
= 5.
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FIGURE 4.24 — Champs de vitesse moyenne axiale du jet en croix sur plan pour H/D =
5, Re = 23 000 : (a) Plan majeur (MP), (b) Plan mineur (mP)
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FIGURE 4.25 - Champs de vitesse axiale quadratique du jet en croix sur plan pour H/D
=5, Re =23 000 : (a) Plan majeur (MP), (b) Plan mineur (mP)
4.3.3 Injection en pétales sur plan

Comme l'injection en croix, l'injection en pétales sur plan n’est pas axisymétrique.
Nous choisissons donc deux plans d’observation différents : plan majeur (MP) et plan
mineur (mP), présentés dans la Figure 4.6b.
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FIGURE 4.26 — Profils de vitesse moyenne axiale du jet en pétales sur plan pour H/D =
2, Re = 23 000 : (a) Plan majeur (MP), (b) Plan mineur (mP)
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FIGURE 4.27 — Champs de vitesse moyenne axiale du jet en pétales sur plan pour H/D
=1, Re = 23 000 : (a) Plan majeur (MP), (b) Plan mineur (mP)

Les profils de vitesse moyenne axiale en sortie des injections en pétales (Figure 4.26)
et en croix (Figure 4.12) sont trés proches pour les plans majeurs et mineurs respecti-
vement. Les ressemblances sont aussi observées lorsque X/D augmente. Ces deux profils
sont aussi expliquées par la présence de deux couches de cisaillement (comme présentées
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dans l'injection en croix sur plan (Figure 4.13)).
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FIGURE 4.28 — Champs de vitesse moyenne radiale du jet en pétales sur plan pour Re =
23 000 : (a) H/D = 1, Plan majeur (MP); (b) H/D = 2, Plan majeur (MP); (¢) H/D =
1, Plan mineur (mP); (d) H/D = 2, Plan mineur (mP)

Comme pour l'injection en croix sur plan, dans la zone de jet libre, la largeur du jet
augmente au plan mineur (Figure 4.26b) et diminue au plan majeur (Figure 4.26a). En
plus, selon la Figure 4.27, on constate également ’augmentation de la vitesse moyenne
axiale le long du centre du jet a partir de la sortie du jet (X/D = 0) avant de diminuer
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jusqu’au point d’impact (X/D = H/D). Donec, I'injection en pétales est aussi légérement
influencée par I'effet "vena contracta".

Pour les petites distances d'impact (H/D = 1 et 2), la distribution de la vitesse
moyenne radiale du jet en pétales sur plan est présentée Figure 4.28. Dans la zone de
stagnation, la vitesse radiale au plan majeur (Figures 4.28a et b) ne présente qu’un pic
autour de r/D = 1. D’autre part, les valeurs de la vitesse moyenne radiale au plan mineur
pour H/D = 1 (Figure 4.28¢) sont toujours plus grandes que celles dans le plan majeur
(Figure 4.28a) tandis qu’elles sont presque identiques dans les deux plans pour H/D = 2
(Figures 4.28¢ et d).
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FIGURE 4.29 — Champs de vitesse axiale quadratique du jet en pétales sur plan pour
H/D =1, Re = 23 000 : (a) Plan majeur (MP), (b) Plan mineur (mP)

Les champs de vitesse quadratique du jet en pétales sur plan pour H/D = 1 sont
présentés dans la Figure 4.29. Dans la région de jet libre, on trouve que les fluctuations
de vitesse se développent plus largement dans le plan majeur (Figure 4.29a) comme pour
le jet en croix sur plan a cause du développement des deux couches de cisaillement. La
grande fluctuation de vitesse axiale ainsi que la grande vitesse moyenne axiale autour de
r/D = 1 pour le plan majeur (Figures 4.29a et 4.27a) sont expliquées par des structures
tourbillonnaires de la couche de cisaillement extérieure qui frappent la paroi (Figure 4.30).
Au niveau de la paroi, les fluctuations de vitesse pour le plan majeur (Figure 4.29a) sont
plus grandes que celles pour le plan mineur (Figure 4.29b) dans la région 0.5 < r/D < 2
et plus petites au-dela de r/D > 2.

Avec 'augmentation de la distance d’impact, les couches de mélange dans le jet libre
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FIGURE 4.30 — Champs instantanés de vitesse avec contours de critére (Q pour 'injection
en pétales sur plan au plan majeur avec H/D = 1, Re = 23 000
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FIGURE 4.31 — Champs de vitesse moyenne axiale du jet en pétales sur plan pour H/D
=5, Re =23 000 : (a) Plan majeur (MP), (b) Plan mineur (mP)

s’élargissent au détriment du coeur potentiel comme le montre la Figure 4.31 pour H/D
= 5. Cependant, la couche de cisaillement extérieure dans le plan majeur pour 'injection
en pétales (Figure 4.31a) s’amenuise plus rapidement que celle dans le plan majeur pour
I'injection en croix sur plan (Figure 4.24a). En effet, elle se développe jusqu’a la distance
axiale X/D = 1.5 pour l'injection en croix sur plan alors qu’elle ne se développe que jusqu’a
X/D = 1 pour l'injection en pétales sur plan. Par conséquent, les fluctuations de vitesse
dans le plan majeur sont plus grandes pour l'injection en croix sur plan (18%, Figure
4.25a pour l'injection en croix sur plan et 16%, Figure 4.32a pour l'injection en pétales
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FIGURE 4.32 — Champs de vitesse axiale quadratique du jet en pétales sur plan pour
H/D =5, Re = 23 000 : (a) Plan majeur (MP), (b) Plan mineur (mP)

sur plan). A gauche sur ces Figures 4.32a et b, on voit des vitesses axiales quadratiques
non nulles loin du jet du fait du défaut d’ensemencement du milieu ambiant.

4.4 AERODYNAMIQUE DE I’INJECTION SUR HE-
MISPHERE

4.4.1 Injection ronde sur hémisphére

Les profils de vitesse moyenne axiale pour I'injection ronde sur hémisphére sont mon-
trés dans les Figures 4.33 et 4.34. On trouve que le profil de vitesse moyenne en sortie
du jet X/D = 0.1 (Figure 4.33a) a une forme de parabole inversée. Comme décrit dans
la cas de I'injection ronde sur plan, la largeur du jet augmente avec 'augmentation de la
distance axiale X/D du fait du développement de la couche de mélange. Cependant, selon
la Figure 4.33, on constate que la largeur du jet dans I'injection ronde sur hémispheére est
presque identique de X/D = 0.1 a X/D = 0.8 avant d’augmenter pour X/D = 1.7. Par
conséquent, parallélement au développement de la couche de mélange, I'injection ronde
sur hémisphére est probablement légérement influencée par l'effet "vena contracta" déja
décrit avant qui provoque un rétrécissement de la largeur du jet. L’effet "vena contracta"
provoque donc la contraction du jet puis une accélération de celui-ci (visible sur la Figure
4.33 en X/D=0.5 et 0.8 par comparaison a X/D=0.1).

D’autre part, pour de petites distances d’impact (H/D = 1 et 2), des différences impor-
tantes de la vitesse axiale sont constatées prés de la paroi (cas X/D = 1.7 sur la Figure
4.33d). En effet, la Figure 4.33d montre que le profil de vitesse axiale pour I'injection
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ronde sur hémisphére reprend une forme de parabole inversée. I.’écoulement proche de la
paroi est donc accéléré au niveau du bord extérieur de la couche de cisaillement pour le jet
rond sur hémisphére contrairement au cas de I'injection ronde sur plan. Ceci est expliqué
par la forme parabolique du profil initial pour I'injection ronde sur plan.

Pour la grande distance d’impact (H/D = 5, Figure 4.34), le coeur potentiel est déja
fini avant I'impact quelle que soit I'injection. Dés lors 'influence de la forme de I'injection
est moins forte sur ’écoulement autour du point d’impact et en paroi.
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FIGURE 4.33 — Profils de vitesse moyenne axiale pour H/D = 2, Re = 23 000 : (a) X/D
= 0.1, (b) X/D = 0.5, (¢) X/D = 0.8, (d) X/D = 1.7

La distribution de la vitesse moyenne radiale et de la vitesse quadratique pour I'injec-
tion ronde sur hémisphére est similaire a celle pour I'injection ronde sur plan (présentée
en annexe B.1.1, Figures B.2, B.3 et B.4). Pour de petites distances d’impact (H/D =
1 et 2), les Figures 4.35a et b montrent que les fluctuations de vitesse autour de 1'axe
du jet dans la zone d’impact sont plus grandes pour 'injection ronde sur plan que pour
I'injection ronde sur hémisphére. Hors de la zone d’impact (r/D > 0.5), pour H/D =1
et 2 (Figures 4.35a et b), les fluctuations de vitesse sont plus importantes pour I'injection
sur hémisphére. D’autre part, la trajectoire des tourbillons est & peu prés la méme pour
les deux injections (sur plan et sur hémisphére) comme le montre les Figures 4.36a et
b : les tourbillons se rapprochent de la paroi et leurs interactions avec celle-ci créent des
tourbillons secondaires (marqués par un cercle en pointillé sur la Figure 4.36) ce qui pro-
voque I'augmentation des fluctuations de vitesse (Figures 4.35a et b). Ces deux tourbillons
s’éloignent ensuite de la paroi, ce qui provoque la chute progressive des fluctuations de
vitesse.
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FIGURE 4.35 — Distribution de la vitesse axiale quadratique pour l'injection ronde avec

Re =23 000 : (a) X/D = 0.9 pour H/D =1, (b) X/D = 1.9 pour H/D = 2, (¢) X/D =
4.9 pour H/D =5

Pour une grande distance d’impact H/D = 5, dans la zone de jet libre, le champ de
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FIGURE 4.36 — Champs instantanés de vitesse avec contours de critére Q pour I'injection
ronde avec H/D = 1, Re = 23 000 : (a) sur hémisphére, (b) sur plan
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FIGURE 4.37 — Champs de vitesse moyenne axiale de I'injection ronde pour H/D = 5,
Re = 23 000 : (a) sur plan, (b) sur hémispheére

vitesse moyenne axiale est similaire a celui de l'injection ronde sur plan (Figure 4.37).
Comme l'injection ronde sur plan, les tourbillons primaires de l'injection ronde sur hé-
misphére sont plus loin de la paroi pour H/D = 5 (Figure 4.38a) que pour H/D = 1 et
2 (Figure 4.36a). Par conséquent, I'interaction entre les tourbillons primaires et la paroi
pour H/D = 5 est moins prononcée et les fluctuations de vitesse sont donc plus petites
a partir de r/D = 1 pour H/D = 5 que celles pour H/D = 1 et 2 (Figure 4.35). Par-
ticuliérement, les tourbillons secondaires apparaissent encore pour l'injection ronde sur
hémisphére (marqués par un cercle dans la Figure 4.38a) alors qu’ils ne sont plus observés
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FIGURE 4.38 — Champs instantanés de vitesse avec contours de critére Q pour 'injection
ronde avec H/D = 5, Re = 23 000 : (a) sur hémisphére, (b) sur plan

pour U'injection ronde sur plan (Figure 4.38b). Les fluctuations de vitesse pour H/D = 5
sont donc plus grandes pour l'injection ronde sur hémisphére que celles pour l'injection
ronde sur plan (Figure 4.35¢).

4.4.2 Injection en croix sur hémisphére

Les Figures 4.39 et 4.40 présentent les profils de vitesse moyenne axiale pour l'injec-
tion en croix sur hémisphére. On trouve que les profils de vitesse moyenne axiale en sortie
du jet (X/D = 0.1) pour l'injection en croix sur hémisphére sont similaire & ceux pour
'injection en croix sur plan. Pour le plan majeur (Figure 4.39), les profils de vitesse axiale
présentent aussi visiblement deux maxima locaux de vitesse lorsque X/D augmente (en
r/D=0etenr/D=114aX/D = 1.7) mais la position du deuxiéme maximum local est
différente entre les deux injections : en r/D = 1.1 et r/D = 0.8 4 X/D = 1.7 respectivement
pour le cas sur hémisphére et sur plan.

D’autre part, pour le plan majeur (Figures 4.41a et b), on constate que la largeur du
jet pour l'injection en croix sur hémisphére augmente progressivement avec la distance
axiale (X/D) alors que la largeur du jet dans l'injection en croix sur plan semble ne pas
s’élargir avec 1'augmentation de la distance axiale X/D. Ceci s’explique probablement
par un développement différent des couches de cisaillement extérieures pour les cas sur
hémisphére et sur plan. En effet, pour l'injection en croix sur hémisphére, la couche
de cisaillement extérieure se développe en s’éloignant progressivement de 'axe du jet
(Figure 4.42) alors qu’elle se développe en s’approchant progressivement de I'axe du jet
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FIGURE 4.39 — Profils de vitesse moyenne axiale de l'injection en croix au plan majeur
pour H/D = 2, Re = 23 000 : (a) X/D = 0.1, (b) X/D =1, (¢) X/D = 1.7

pour l'injection en croix sur plan (Figure 4.13). Par conséquent, la position du deuxiéme
maximum local pour I'injection en croix sur hémisphére est plus loin du centre du jet que
pour l'injection en croix sur plan (en r/D — 1.1 et r/D — 0.8 4 X/D — 1.7 respectivement
pour le cas sur hémisphére et sur plan).

Pour le plan mineur, la largeur du jet dans le plan mineur est toujours plus petite dans
le cas sur hémisphére que celle de 'injection sur plan (Figures 4.40, 4.43a et b). La vitesse
axiale dans I'axe du jet (Figures 4.39 et 4.40) chute moins rapidement & 1’approche de la
paroi pour U'injection sur hémisphére (X/D = 1, @ /u, = 1.3 et X/D = 1.7, U, /u, = 1.1)
que pour l'injection sur plan (X/D = 1, u,;/u, = 1.3 et X/D = 1.7, U, /u, = 0.8).

Les Figures 4.41a et 4.43a montrent une légére augmentation de vitesse sans doute
due encore une fois a l'effet "vena contracta'.

La distribution de la vitesse moyenne radiale pour 'injection en croix au plan majeur
sur hémisphére est présentée dans la Figure 4.41c. Dans la zone de jet libre, la vitesse
radiale de la couche de cisaillement extérieure est beaucoup plus grande que pour l'in-
jection en croix sur plan (Figure 4.41d) du fait de la courbure des lobes sur une surface
hémisphérique. Dans la zone d’impact, la vitesse radiale pour l'injection en croix sur hé-
misphére présente aussi deux pics autour de r/D = 0.4 et r/D = 1.1 correspondant au
développement de deux couches de cisaillement dans le plan majeur comme l'injection en
croix sur plan (Figure 4.41d). Dans la zone pariétale, la vitesse radiale dans le plan majeur
pour l'injection en croix sur hémisphére est beaucoup plus grande a partir de r/D = 1.8.
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FIGURE 4.40 — Profils de vitesse moyenne axiale de l'injection en croix au plan mineur
pour H/D = 2, Re = 23 000 : (a) X/D = 0.1, (b) X/D =1, (¢) X/D = 1.7
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FIGURE 4.41 — Champs de vitesse moyenne de l'injection en croix au plan majeur pour
H/D = 1, Re = 23 000 : (a) vitesse axiale sur hémisphére, (b) vitesse axiale sur plan, (c)
vitesse radiale sur hémisphére, (d) vitesse radiale sur plan

I’écoulement radiale le long de la paroi qui n’est pas bloqué par le tourbillon stationnaire
autour de r/D = 1.8 pour U'injection en croix sur hémisphére (Figure 4.44b) explique cette
différence de vitesse radiale dans la région r/D > 1.8 (Figure 4.41a).

La Figure 4.43c présente la distribution de la vitesse moyenne radiale pour l'injection
en croix sur hémisphére au plan mineur. On constate que comme dans le cas sur plan,
I’épaisseur de I’écoulement pariétal pour le plan mineur est plus grande que celle pour le
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FIGURE 4.42 — Développement de deux couches de cisaillement pour I'injection en croix
sur hémisphére
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FIGURE 4.43 — Champs de vitesse moyenne de I'injection en croix au plan mineur pour
H/D = 1, Re = 23 000 : (a) vitesse axiale sur hémispheére, (b) vitesse axiale sur plan, (c)
vitesse radiale sur hémisphére, (d) vitesse radiale sur plan

plan majeur (Figure 4.41¢), empéchant les tourbillons d’entrainer I’air ambiant en proche
paroi dans le plan mineur, et la vitesse radiale dans le cas sur hémisphére pour le plan
mineur est aussi beaucoup plus grande que pour le plan majeur.

Le champ de vitesse quadratique de I'injection en croix sur hémisphére au plan majeur
pour H/D = 1 est présenté dans la Figure 4.45a. La grande fluctuation de vitesse axiale
ainsi que la grande vitesse moyenne autour de r/D = 1 pour le plan majeur (Figures 4.45a,
4.41a et ¢) sont dues aux structures tourbillonnaires de la couche de cisaillement extérieure
qui frappent la paroi (Figure 4.44b). Ces structures tourbillonnaires pour I'injection en
croix (Figure 4.44) sont plus petites que celles pour U'injection ronde (Figure 4.36). Les
tourbillons qui prolongent leur course le long de la paroi (Figure 4.44b) dans le plan
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FIGURE 4.44 — Champs instantanés de vitesse avec contours de critére Q pour 'injection
en croix au plan majeur (MP) avec H/D = 1, Re =23 000 : (a) sur plan, (b) sur hémisphére
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FIGURE 4.45 — Champs de vitesse axiale quadratique de I'injection en croix pour H/D =
1, Re = 23 000 : (a) plan majeur (MP) sur hémisphére, (b) plan majeur (MP) sur plan,
(¢) plan mineur (mP) sur hémisphére, (d) plan mineur (mP) sur plan

majeur explique les grandes fluctuations de vitesse a partir de r/D = 1.8 pour I'injection
en croix sur hémisphére en comparaison avec l'injection en croix sur plan (Figure 4.45b).
La distribution des fluctuations de vitesse axiale dans le plan mineur pour l'injection en
croix sur hémisphére et sur plan est presque identique au niveau de la paroi (Figures 4.45¢
et d).

Les champs de vitesse dans l'injection en croix sur hémisphére pour H/D = 2 sont
similaires & ceux pour H/D = 1 (présentés en annexe B.1.2, Figures B.11 et B.12).
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FIGURE 4.46 — Champs de vitesse moyenne axiale de I'injection en croix au plan majeur
pour H/D = 5, Re = 23 000 : (a) sur hémisphére, (b) sur plan
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FIGURE 4.47 — Champs de vitesse axiale quadratique de l'injection en croix au plan
majeur pour H/D = 5, Re = 23 000 : (a) sur hémisphére, (b) sur plan

Comme l'injection en croix sur plan, le cone potentiel dans l'injection en croix sur
hémisphére pour une grande distance d’impact (H/D = 5) est terminé avant 'impact
comme le montre sur la Figure 4.46a. Pour H/D = 5, la Figure 4.46 montre clairement
que le développement de la couche de cisaillement extérieure s’éloigne progressivement
de I'axe du jet dans le cas sur hémisphére alors qu’il s’approche progressivement de I'axe
du jet dans le cas sur plan. En plus, on constate que le développement des couches de
cisaillement dans le cas sur hémisphére est plus important que celui dans le cas sur plan.
En effet, les fluctuations de vitesse axiale pour le cas sur hémisphére (Figure 4.47a) se
développent fortement vers I'axe du jet jusqu’a X/D = 4.7 proche du point d’impact alors
qu’elles ne se développent que fortement vers I’axe du jet jusqu’a X/D = 2 pour le cas
sur plan (Figure 4.47b). Par conséquent, les fluctuations de vitesse au centre du jet prés
du point d’impact pour 'injection en croix sur hémispheére sont plus grandes que celles
pour I'injection en croix sur plan (15% pour le cas sur hémisphére et 11% pour le cas sur
plan).
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4.4.3 Injection en pétales sur hémisphére

Les Figures 4.48 et 4.49 présentent les profils de vitesse moyenne axiale pour 'injection
en pétales sur hémisphére. On constate que les profils de vitesse moyenne axiale en sortie
du jet (X/D = 0.1) pour l'injection en pétales sur hémisphére est similaire & ceux pour
I'injection en pétales sur plan. Ainsi pour le plan majeur (Figure 4.48), les profils de
vitesse axiale présentent aussi visiblement deux maxima locaux de vitesse lorsque X/D
augmente (en r/D = 0 et en r/D = 0.9 & X/D = 1) comme l'injection en pétales sur
plan. Cependant, la position du deuxiéme maximum local est différente entre les deux
types d’injection (respectivement en r/D = 0.9 et r/D = 0.6 4 X/D = 1 pour le cas sur
hémisphére et sur plan). De plus, ce deuxiéme maximum local disparait ensuite rapidement
dans le cas sur plan alors qu’il est de plus en plus marqué dans le cas sur hémisphére (X/D
— 1.7, par exemple). La vitesse axiale dans I'axe du jet (Figures 4.48 et 4.49) chute moins
rapidement & 1’approche de la paroi pour l'injection en pétales sur hémisphére (X/D = 1,
Uz /u, = 1.2 et X/D = 1.7, U, /u, = 0.97) que pour I'injection en pétales sur plan (X/D
=1, u,/u, = 1.2 et X/D = 1.7, U, /u, = 0.75).
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FIGURE 4.48 — Profils de vitesse moyenne axiale de 'injection en pétales au plan majeur
pour H/D =2, Re =23 000 : (a) X/D = 0.1, (b) X/D =1, (¢) X/D = 1.7

Globalement, les effets de la forme hémisphérique sont les mémes que pour l'injection
en croix. En effet, selon les Figures 4.50a et b pour le plan majeur, la largeur du jet dans
Iinjection en pétales sur hémisphére augmente progressivement avec la distance axiale
X/D alors que la largeur du jet dans l'injection en pétales sur plan semble ne pas s’élargir
avec la distance axiale X/D. Pour le plan mineur (Figures 4.51a et b), la largeur du jet
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FIGURE 4.49 — Profils de vitesse moyenne axiale de l'injection en pétales au plan mineur
pour H/D = 2, Re = 23 000 : (a) X/D = 0.1, (b) X/D =1, (¢) X/D = 1.7

pour l'injection en pétales sur hémisphére est plus petite que celle pour l'injection en
pétales sur plan.

Une légére augmentation de vitesse peut étre constatée comme le montre les Figures
4.50a et 4.51a sans doute due encore une fois a l'effet "vena contracta'.
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FIGURE 4.50 — Champs de vitesse moyenne de I'injection en pétales au plan majeur pour
H/D =1, Re = 23 000 : (a) vitesse axiale sur hémisphére, (b) vitesse axiale sur plan, (c)
vitesse radiale sur hémisphére, (d) vitesse radiale sur plan

D’autre part, dans la zone de jet libre, la vitesse radiale de la couche de cisaillement
extérieure est beaucoup plus grande pour l'injection en pétales sur hémisphére (Figure
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FIGURE 4.51 — Champs de vitesse moyenne de I'injection en pétales au plan mineur pour
H/D =1, Re = 23 000 : (a) vitesse axiale sur hémisphére, (b) vitesse axiale sur plan, (c)
vitesse radiale sur hémisphére, (d) vitesse radiale sur plan

4.50c) que pour l'injection en pétales sur plan (Figure 4.50d). De plus, 1’épaisseur de
I’écoulement pariétal dans le cas sur hémisphére pour le plan mineur (Figure 4.51c) est
plus grande que celle pour le plan majeur (Figure 4.50c) et la vitesse radiale dans le cas
sur hémisphére pour le plan mineur est également beaucoup plus grande que celle pour
le plan majeur au niveau de la paroi.

Dans la zone d’impact pour le plan majeur, la vitesse radiale pour I'injection en pétales
sur hémisphére présentent deux maxima locaux autour de r/D = 0.4 et r/D = 1.1 corres-
pondant au développement de deux couches de cisaillement (Figure 4.50¢) alors qu’elle
ne présente qu'un maximum local autour de r/D = 1 pour le cas sur plan (Figure 4.50d).
Dans la zone pariétale, la vitesse radiale pour l'injection en pétales sur hémisphére est
plus petite que celle pour l'injection en pétales sur plan.

050 05 1 15 2
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FIGURE 4.52 — Champs de vitesse moyenne radiale de I'injection en pétales sur hémisphére
pour H/D = 2, Re = 23 000 : (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)

Pour H/D = 2 selon la Figure 4.52, contrairement au cas de I'injection en pétales
sur plan, la distribution de la vitesse radiale dans l'injection en pétales sur hémisphére
est encore visiblement différente pour ces deux plans (Figures 4.52a et 4.52b). En effet,
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FIGURE 4.53 — Champs de vitesse axiale quadratique de l'injection en pétales pour H/D
=1, Re = 23 000 : (a) plan majeur (MP) sur hémisphére, (b) plan majeur (MP) sur plan,
(c) plan mineur (mP) sur hémisphére, (d) plan mineur (mP) sur plan
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FIGURE 4.54 — Champs instantanés de vitesse avec contours de critére Q pour 'injection
en pétales au plan majeur (MP) avec H/D = 1, Re = 23 000 : (a) sur hémisphére, (b) sur
plan

I'épaisseur de 1’écoulement radial pariétal dans le plan mineur (Figure 4.52b) est encore
beaucoup plus grande que celle dans le plan majeur (Figure 4.52a) et la vitesse radiale
est aussi plus grande au niveau de la paroi pour le plan mineur. L’injection en pétales sur
hémisphére dépend donc encore notablement des deux plans pour H/D = 2.

La distribution des fluctuations de vitesse de I'injection en pétales sur hémisphére pour
H/D = 1 est présentée dans les Figures 4.53a et c. La grande fluctuation de vitesse axiale
ainsi que la grande vitesse moyenne autour de r/D = 1 pour le plan majeur (Figures
4.53a, 4.50a et c) sont expliquées par les structures tourbillonnaires de la couche de ci-
saillement extérieure qui frappent la paroi (Figure 4.54a). Ces structures tourbillonnaires
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pour U'injection en pétales (Figure 4.54) sont plus petites que celles pour l'injection ronde
(Figure 4.36). En comparaison avec I'injection en pétales sur plan, selon la Figure 4.53,
on constate que les fluctuations de vitesse dans le cas sur hémisphére sont plus grandes
dans la région autour du point d’impact. Au contraire, les fluctuations de vitesse dans le
cas sur plan sont plus grandes au-dela de r/D = 1 que celles dans le cas sur hémisphére.
La formation des tourbillons secondaires a partir de r/D = 1 (marqués par un cercle en
pointillé sur la Figure 4.54) dans le plan majeur qui provoque les grandes fluctuations de
vitesse explique probablement cette distribution différente.
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FIGURE 4.55 — Champs de vitesse moyenne axiale de I'injection en pétales au plan majeur
pour H/D = 5, Re = 23 000 : (a) sur hémisphére, (b) sur plan
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FIGURE 4.56 — Champs de vitesse axiale quadratique de l'injection en pétales au plan
majeur pour H/D — 5, Re — 23 000 : (a) sur hémisphére, (b) sur plan

Pour une grande distance d'impact H/D = 5, les effets de la forme hémisphérique sont
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les mémes que pour l'injection en croix. La couche de cisaillement extérieure s’éloigne
progressivement de 'axe du jet dans le cas sur hémispheére (Figure 4.55a) alors qu’elle se
développe vers 1’axe du jet dans le cas sur plan (Figure 4.55b). De plus, le développement
des couches de cisaillement est plus important dans le cas sur hémisphére que dans le cas
sur plan ce qui provoque les fluctuations de vitesse plus fortes au centre du jet prés du
point d’impact pour 'injection en pétales sur hémisphére (13% pour le cas sur hémisphére
et 7% pour le cas sur plan comme le montre la Figure 4.56). Au niveau de la paroi pour
I'injection en pétales sur hémisphére, la distribution de la vitesse moyenne radiale et de la
vitesse quadratique pour H/D = 5 est identique pour les deux plans majeurs et mineurs
comme le cas sur plan (présentée en annexe B.1.3, Figures B.23 et B.24). Donc, leffet de
la forme hémisphérique de 'injection diminue progressivement avec ’augmentation de la
distance d’impact H/D.

4.5 CONCLUSIONS INTERMEDIAIRES

Ce chapitre a présenté les résultats aérodynamiques pour les six injections sur plan et
sur hémisphére avec un nombre de Reynolds Re = 23 000 et trois distances d’impact H/D
=1, 2 et 5. L’objectif de ce chapitre est d’étudier les caractéristiques aérodynamiques des
injections perforées soit sur une surface plate, soit sur une surface hémisphérique et de
comparer l'effet de la surface hémisphérique par rapport a celle plate.

Quelle que soit la surface (plan ou hémisphére), les résultats montrent que les injections
lobées (en croix et en pétales) présentent plusieurs couches de cisaillement tridimension-
nelles dans la zone de jet libre alors que l'injection ronde ne présente qu'une couche de
cisaillement. Le développement de plusieurs couches de cisaillement pour les injections
lobées conduit a entrainer une quantité d’air avant l'impact plus importante que pour
I'injection ronde. Les injections lobées deviennent plus axisymétriques avec I’augmenta-
tion de la distance d’impact H/D.

En comparaison avec les injections sur plan, les résultats montrent que le développe-
ment des couches de cisaillement pour les injections sur hémisphére est plus important. Le
développement de la couche de cisaillement extérieure dans le plan majeur pour les injec-
tions lobées sur hémisphére s’éloigne progressivement de 1’axe du jet alors qu’il s’approche
progressivement de ’axe du jet pour les injections lobées sur plan. La vitesse radiale de
la couche de cisaillement extérieure dans la zone de jet libre est beaucoup plus grande
pour le cas sur hémisphére que pour le cas sur plan du fait de la courbure des lobes
sur une surface hémisphérique. L’effet de la forme hémisphérique de I'injection diminue
progressivement avec ’augmentation de la distance d’impact H/D.
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5.1 INTRODUCTION

Cette section a pour objectif de présenter les résultats issus des mesures thermiques
effectuées par thermographie infrarouge pour les différentes configurations de jet d’air
en impact déja présentées dans les résultats aérodynamiques. Ces mesures permettent
d’obtenir la variation du nombre de Nusselt et de V'efficacité sur la plaque d’impact. Des
exemples de cartographie du nombre de Nusselt sont présentés dans la Figure 5.1 pour
les injections sur plan et dans la Figure 5.2 pour les injections sur hémisphére.

Nu
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r/D
(c)

FIGURE 5.1 — Cartographies du nombre de Nusselt pour une surface plate avec H/D =
1 et Re = 23 000 : (a) injection ronde, (b) injection en croix, (c) injection en pétales

Pour comparer plus facilement les transferts de chaleur des différentes configurations,
le nombre de Nusselt et I'efficacité présentés dans cette section sont moyennés azimutha-
lement selon les équations 5.1 et 5.2. La température du jet est égale a 50°C.
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FIGURE 5.2 — Cartographies du nombre de Nusselt pour une surface hémisphérique avec
H/D = 2 et Re = 23 000 : (a) injection ronde, (b) injection en croix, (c) injection en
pétales

Nu(r) = % /0 " Nu(r.0) 6 (5.1)

"o

7o) = — / " n(r,0) a6 (5.2)

Le nombre de Nusselt moyen global Nu(6D) est déterminé pour Nusselt entre le point
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d’impact et la position radiale r/D = 6 selon ’équation 5.3.

Nu(6D) = %//SNU(T, 0)ds (5.3)

Ou S est la surface du disque de rayon 6D.

5.2 PARAMETRE DE L’ETUDE

L’influence de plusieurs paramétres sur les transferts de chaleur sera également étudiée.

5.2.1 Le nombre de Reynolds

Les mesures thermiques sont effectuées avec des nombres de Reynolds 23 000 < Re
< 45 000 pour six injections : injection ronde, en «croix» et en «pétalesy sur plan et
hémisphére.

Nos résultats affirment que 'efficacité ne dépend pas du nombre de Reynolds quelle
que soient 'injection et la distance d’impact comme le montre les Figures 5.3, 5.4 et 5.5.
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FIGURE 5.3 — Distributions radiales de l'efficacité moyenne de 'injection ronde sur hé-
misphére pour différents nombres de Reynolds : (a) H/D — 1, (b) H/D — 3, (b) H/D —
5

Nous nous intéressons plus particuliérement aux résultats des mesures thermiques
obtenus pour un nombre de Reynolds Re = 23 000 pour ces six injections, compte tenu que
Ieffet du nombre de Reynolds d’injection sur les transferts est globalement le méme quelle
que soit I'injection. Nous avons donc choisi le nombre de 23000 pour les comparaisons,
valeur prise pour nos essais aérodynamiques et souvent rencontrée dans la littérature.

5.2.2 Distance d’impact

Les mesures thermiques sont effectuées pour quatre distances d’impact H/D = 1, 2, 3
et 5.
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FIGURE 5.4 — Distributions radiales de 'efficacité moyenne de 'injection en croix sur

hémisphére pour différents nombres de Reynolds
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FIGURE 5.5 — Distributions radiales de l'efficacité moyenne de I'injection en pétales sur

hémisphére pour différents nombres de Reynolds

=5

5.2.3 Température du jet

Les mesures thermiques sont effectuées pour un jet froid (7° =

. (a) H/D = 1, (b) H/D = 3, (c) H/D

amb — 2000) et

un jet chaud (7° = 50°C). Nos résultats ont été obtenus en considérant la température
adiabatique de paroi comme température de référence (|32], [41], |67], [68]). Dans le cas
du jet froid, la température adiabatique de paroi est égale a celle de l'air ambiant (7%
= Tump = 20°C). Les résultats montrent que le nombre de Nusselt ne dépend pas de la
température du jet comme le montre la Figure 5.6. L’indépendance de l'efficacité par
rapport a la température du jet a déja été constatée par Fénot [65].
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FIGURE 5.6 — Distributions radiales du nombre de Nusselt moyen de 'injection ronde
pour deux températures du jet : (a) H/D = 1, (b) H/D = 3, (¢) H/D = 5

5.3 TRANSFERTS DE CHALEUR DE I’INJECTION
SUR PLAN

5.3.1 Injection ronde sur plan
5.3.1.1 Nombre de Nusselt

La variation du nombre de Nusselt moyen en fonction de la direction radiale pour un
nombre de Reynolds Re = 23 000 et pour quatre distances d’impact H/D =1, 2, 3, 5
est présentée dans la Figure 5.7. Elle montre que le nombre de Nusselt au point d’'impact
augmente avec la distance d’impact et atteint un maximum pour H/D = 5, correspondant
a des fluctuations de vitesse axiale les plus grandes pour H/D = 5 (Figure 5.8).

160

140 sz

120 -

100 -

Nu 80

60

40

20

0

0 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5 55 ¢
r/D

FIGURE 5.7 — Distribution radiale du nombre de Nusselt moyen de l'injection ronde sur
plan pour Re = 23 000

Quelles que soient les distances d’impact, le nombre de Nusselt reste maximum au point
d’impact. Ceci est expliqué par le profil de vitesse parabolique en sortie du jet (X/D =
0.1, Figure 4.7) pour l'injection ronde sur plan. En effet, la vitesse axiale maximale sur
I'axe du jet (r/D = 0, Figure 5.9) conduit & un nombre de Nusselt maximum au point
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FIGURE 5.8 — Distribution de la vitesse axiale quadratique pour I'injection ronde sur plan
avec Re = 23 000 & 0.1D de la plaque

d’impact. Ce résultat est aussi confirmé par Roux et al. [18].
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FIGURE 5.9 — Distribution de la vitesse moyenne axiale pour l'injection ronde sur plan
avec Re = 23 000 a 0.1D de la plaque

D’autre part, un pic secondaire de Nusselt apparait ar/D = 1.8 pour H/D =1et ar/D
= 2 pour H/D = 2 et 3. Ce pic est aussi trouvé par plusieurs auteurs ([18], [30], [46], [56])
et est lié aux grandes fluctuations de vitesse prés de la paroi d’impact (Figure 5.8). Ces
grandes fluctuations de vitesse sont probablement dues aux structures tourbillonnaires
secondaires dans la région entre r/D = 1.2 et r/D = 2.2. La valeur maximale de ce pic
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diminue progressivement avec les distances d'impact H/D (Figure 5.7). Pour H/D > 3, ce
pic secondaire n’apparait plus clairement bien qu'un changement de pente existe encore
dans la région 1.5 < r/D < 3. La diminution de la valeur de Nusselt correspond a la baisse
des valeurs des fluctuations de vitesse axiale (Figure 5.8).

Aprés ce pic, le nombre de Nusselt diminue progressivement le long de la paroi du
fait de la diminution de la vitesse moyenne radiale et des fluctuations de vitesse (Figure
5.8). Les tourbillons primaires et secondaires qui s’éloignent progressivement de la paroi
explique probablement cette diminution des fluctuations de vitesse. D’autre part, selon la
Figure 5.7, les nombres de Nusselt semblent invariant quelle que soit la distance d’'impact
H/D a partir de la position radiale r/D = 4. Les auteurs Goldstein et al. [19] confirment
aussi cette invariance au-dela de r/D = 4.

La comparaison entre les résultats de la présente étude et ceux de Baughn et Shimizu
|38] est présentée dans la Figure 5.10 pour H/D = 2, on peut noter que le maximum local
et le minimum local sont situés a la méme position radiale. Les valeurs de Nusselt sont
un peu différentes mais cette différence peut étre expliquée par la différence du nombre
de Reynolds (23 750 pour Baughn et Shimizu [38], et 23 000 pour notre étude) et les
incertitudes de mesure.
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FIGURE 5.10 — Comparaison de la variation du nombre de Nusselt de la présente étude

a celle de Baughn et Shimizu [38] pour l'injection ronde sur plan avec H/D = 2

5.3.1.2 Efficacité

La distribution de l'efficacité pour différentes distances d’impact est présentée dans la
Figure 5.11. On trouve que 'efficacité au point d’impact pour H/D = 5 est plus petite que
celle pour de faibles distances d’impact (H/D < 4). Plus H/D est grand plus la quantité
d’air ambiant entrainée avant I'impact est importante. Par conséquent, cet entrainement
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provoque la décroissance de la température du jet avant I'impact et alors 'efficacité dé-
croit.

0 T T T T T T T T T T T
0 05 1 S5 2 25 3 35 4 45 5 55 6
r/D

FIGURE 5.11 — Distribution radiale de 'efficacité moyenne de l'injection ronde sur plan
pour Re = 23 000

En s’éloignant du point d’impact, on peut noter deux configurations distinctes. Pour la
grande distance d’impact H/D = 5, la décroissance est immédiate alors que pour les petites
distances d’impact (H/D < 4), Pefficacité présente un plateau avant de décroitre. Ce
plateau correspond en fait au coeur potentiel dans lequel la température reste égale a celle
du jet. Au-dela de ce plateau, lefficacité diminue rapidement dans la région r/D ~ 2 du
fait des tourbillons primaires frappant la paroi et puis se prolonge jusqu’a r/D = 4 & cause
de la persistance de ces tourbillons aprés I'impact. La décroissance est particuliérement
forte pour de petites distances d'impact (H/D < 4) du fait de la proximité des tourbillons
primaires a la paroi et la quantité d’air entrainée est donc importante prés de la région
autour de r/D = 2. De plus, au-dela de r/D = 4, la disparition progressive des tourbillons
primaires améne une décroissance plus faible de D'efficacité quelle que soit la distance
d’impact. Les auteurs Goldstein et al. [19] ont aussi observé cette variation de efficacité.
Malheureusement, notre fenétre d’observation de mesure PIV n’est pas assez étendue pour
vérifier la disparition totale de ces tourbillons (limite d’observation a r/D = 3.5 pour H/D
=1let2etar/D=45pour H/D = 5).

5.3.2 Injections lobées sur plan

5.3.2.1 Nombre de Nusselt

Contrairement a I'injection ronde, les injections lobées (en croix et en pétales) ne sont
plus axisymétriques. On choisit donc de présenter deux plans différents pour caractériser
les transferts : plan majeur (MP) et plan mineur (mP). Comme le montre la Figure
5.1, ces deux plans ne sont pas totalement suffisants pour caractériser les transferts mais
permettent néanmoins des comparaisons plus aisées que les champs 2D. La variation du
nombre de Nusselt local le long de deux plans majeurs et mineurs pour l'injection en croix
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et en pétales sur plan est présentée dans les Figures 5.12 et 5.13.
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FIGURE 5.12 — Distributions radiales du nombre de Nusselt local de I'injection en croix
sur plan pour deux plans majeurs et mineurs avec Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b) H/D
=2, (c)H/D =5
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FIGURE 5.13 — Distributions radiales du nombre de Nusselt local de 'injection en pétales
sur plan pour deux plans majeurs et mineurs avec Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b) H/D
=2, (c)H/D=5

On constate que pour les injections lobées sur plan (Figures 5.12 et 5.13), les différences
des distributions du nombre de Nusselt entre les deux plans majeurs et mineurs diminuent
progressivement avec I'augmentation de la distance d'impact H/D. Cela veut dire que le
jet tend vers I'axisymétrie loin de I'injection. Pour les petites distances d’impact (H/D =
1 et 2), le nombre de Nusselt dépend visiblement du plan d’observation. En effet, pour
H/D = 1, dans les régions 0.5 < r/D < 1.5 pour l'injection en croix sur plan (Figure
5.12a) et 0.5 < r/D < 1.8 pour l'injection en pétale sur plan (Figure 5.13a), les valeurs
du nombre de Nusselt du plan majeur (MP) sont plus grandes que celles du plan mineur
(mP) a cause du large développement de deux couches de cisaillement dans la zone de jet
libre qui conduit & des fluctuations de vitesse axiale en proche paroi plus grandes pour le
plan majeur (Figure 5.14). Au-dela de ces régions, les valeurs du nombre de Nusselt sont
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plus petites sur le plan majeur que sur le plan mineur du fait du croisement d’axes qui en
est responsable et le développement des structures longitudinales pour le plan mineur qui
conduit & de plus grandes fluctuations de vitesse axiale (Figure 5.14) et radiale (Figure
5.15) en proche paroi pour le plan mineur.
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FIGURE 5.14 — Vitesse axiale quadratique de I'injection sur plan & X/D = 0.9 pour H/D
=1
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FIGURE 5.15 — Vitesse radiale quadratique de I'injection sur plan & X/D = 0.9 pour H/D
=1

Pour H/D = 1, un pic local de Nusselt autour r/D = 0.85 (Figures 5.12a et 5.13a)
visible dans le plan majeur correspond a la position du pic de la vitesse axiale (Figure
5.16). Ce pic semble ne plus apparaitre a partir de la distance d’impact H/D = 2 (Figures
5.12b et 5.13b).

Pour H/D = 2, le nombre de Nusselt dépend encore visiblement du plan (MP ou mp)
pour l'injection en croix sur plan alors qu’il n’en dépend plus pour l'injection en pétales
sur plan. En effet, les valeurs du nombre de Nusselt pour I'injection en croix sur plan sont
plus grandes dans le plan majeur que celles dans le plan mineur pour la région radiale 0.5
< 1/D < 2.25 et elles sont plus petites sur le plan majeur au-dela de cette région (Figure
5.12b). La variation des fluctuations de vitesse prés de la paroi dans les deux plans pour
H/D = 2 explique & nouveau les variations du nombre de Nusselt dans les deux plans pour
I'injection en croix sur plan (Figures 5.17 et 5.18). Pour U'injection en pétales sur plan avec
H/D = 2, la distribution identique pour les deux plans des fluctuations de vitesse (Figures
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FIGURE 5.18 — Vitesse radiale quadratique de I'injection sur plan & X/D = 1.9 pour H/D
=2

5.17 et 5.18) et de la vitesse radiale (Figure 5.19) explique la méme distribution du nombre
de Nusselt. Pour une grande distance d’impact H/D = 5, les valeurs du nombre de Nusselt
ne sont plus différentes entre les deux plans quelle que soient les injections lobées sur plan.
Dongc, la non-axisymétrie s’amenuise plus rapidement pour l'injection en pétales que pour
I’injection en croix.

Pour comparer plus facilement avec l'injection ronde sur plan (injection axisymé-
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FIGURE 5.19 — Vitesse moyenne radiale de I'injection en pétales sur plan pour le plan
majeur (MP) et le plan mineur (mP) & X/D = 1.9 pour H/D = 2

trique), les valeurs du nombre de Nusselt (injections en croix et en pétales) sont moyennées
azimutalement selon ’équation 5.1 et présentées en Figure 5.20. Cette figure montre que
les valeurs du nombre de Nusselt pour 'injection ronde sur plan sont toujours plus grandes
que celles pour les injections lobées sur plan quelle que soit la distance d’impact H/D (H/D
=1, 2 et ). En effet, dans la zone autour du point d’impact pour H/D = 1 et 2, la grande
vitesse du jet issu de I'injection ronde explique ces plus forts transferts. Plus loin (r/D
> 1.4), ce sont les plus fortes fluctuations de vitesse dans le jet rond qui expliquent des
transferts plus importants que pour les injections lobées. Pour H/D = 5, les valeurs du
nombre de Nusselt pour I'injection ronde sont plus grandes a partir du point d’impact que
celles pour les injections lobées sur plan du fait des grandes fluctuations de vitesse pour
Iinjection ronde (Figure 5.21). Les valeurs du nombre de Nusselt moyen global Nu(6D)
pour les injections lobées sont plus petites que celles obtenues par 'injection ronde, avec
une réduction respective de 16.5% pour les injections en croix et en pétales pour H/D =
5, 21% et 15% pour H/D = 2 et de jusqu’a 60.8% et 24.5% pour H/D = 1.
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FI1GURE 5.20 — Distributions radiales du nombre de Nusselt moyen des injection lobées
sur plan et de l'injection ronde sur plan pour Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b) H/D = 2,
(c) H/D =5
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FIGURE 5.21 — Vitesse axiale quadratique de I'injection sur plan a X/D = 4.9 pour H/D
=5

D’autre part, la différence des valeurs du nombre de Nusselt entre 'injection en croix et
en pétales diminue progressivement avec I’augmentation de la distance d’impact et semble
ne plus apparaitre pour H/D = 5 (Figure 5.20c). Cette différence est marquée pour les
petites distances d’impact H/D = 1 et 2. En effet, les valeurs du nombre de Nusselt dans
I'injection en croix au point d’impact sont supérieures, particuliérement pour H/D = 2.
Pour H/D = 2, le jet dispose de plus de place que H/D = 1 pour se développer. Alors, le
développement des couches de cisaillement, beaucoup plus important dans 'injection en
croix que dans 'injection en pétales, conduit & de fortes fluctuations de vitesse au point
d’impact pour linjection en croix (Figure 5.17). Par conséquent, le nombre de Nusselt
de T'injection en croix au point d’impact présente un écart important pour H/D = 2
en comparaison avec 'injection en pétales. Au-dela de r/D = 1 pour H/D = 1 (Figure
5.20a) et de r/D — 2.25 pour H/D — 2 (Figure 5.20 b), les valeurs du nombre de Nusselt
pour l'injection en pétales sont plus grandes que celles pour I'injection en croix a cause
des fluctuations de vitesse plus grandes. Particuliérement, pour H/D = 1, les valeurs du
nombre de Nusselt pour 'injection en croix sont beaucoup plus petites au-dela de r/D
= 1.8 que celles pour I'injection en pétales. Cette chute rapide des valeurs du nombre de
Nusselt est due a I'existence des tourbillons stationnaires autour de r/D = 2 dans le plan
majeur pour l'injection en croix qui empéchent le développement du jet de paroi comme
déja décrit dans les résultats aérodynamiques.

5.3.2.2 Efficacité

Les Figures 5.22 et 5.23 présentent la distribution radiale de d’efficacité locale le long
de deux plans majeurs et mineurs pour les injections lobées sur plan (injections en croix
et en pétales).

En général, on constate une ressemblance plus forte entre les deux plans lorsque H/D
augmente. En effet, pour 'injection en croix sur plan, la Figure 5.22 montre que l'effica-
cité est plus grande pour le plan mineur que celle pour le plan majeur pour H/D = 1 et
2 alors qu’elle commence a ne plus dépendre des deux plans pour H/D = 5. Pour H/D
= 1 et 2, 'épaisseur de I’écoulement radial pariétal pour le plan mineur est plus grande
que celle pour le plan majeur (Figure 4.17). Par conséquent, elle diminue I'entrainement
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FIGURE 5.23 — Distributions radiales de l'efficacité locale de l'injection en pétales sur
plan pour deux plans majeurs et mineurs avec Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b) H/D = 2,
(¢c) H/D =5

de l'air ambiant et empéche le mouvement de I’air ambiant vers la paroi. L’efficacité est
donc plus grande pour le plan mineur. Pour I'injection en pétales sur plan, la Figure 5.23
montre une efficacité plus grande pour le plan mineur que pour le plan majeur pour H/D
= 1. Cependant, Defficacité est identique pour les deux plans a partir de H/D = 2. La
méme distribution de vitesse radiale et des fluctuations de vitesse pour les deux plans
dans I'injection en pétales pour H/D > 2 explique ceci.

Pour comparer avec l'injection ronde, l'efficacité est moyennée azimutalement (équa-
tion 5.2) et sa distribution est présentée dans la Figure 5.24. Pour les petites distances
d’impact H/D = 1 et 2 (Figures 5.24a et b), contrairement a 'injection ronde sur plan,
lefficacité des injections lobées sur plan ne présente pas une zone constante et diminue
immédiatement a partir du point d’impact. Ceci est expliqué par un rapide développement
de deux couches de cisaillement dans la zone de jet libre pour les injections lobées.

Pour une grande distance d’impact H/D = 5 (Figure 5.24c), la quantité d’air ambiant
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entrainée est plus importante avant I'impact, I'efficacité est alors moindre pour les injec-
tions lobées.
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FIGURE 5.24 — Distributions radiales de l'efficacité moyenne des injections lobées sur
plan et de l'injection ronde sur plan pour Re = 23 000 : (a) H/D =1, (b) H/D = 2, (¢)
H/D =5

La Figure 5.24 montre que la diminution de l'efficacité a partir du point d’impact
pour l'injection en croix est plus rapide que celle pour I'injection en pétales du fait du
développement des couches de cisaillement dans la zone de jet libre plus important pour
I’injection en croix qui conduit a une plus grande quantité d’air ambiant entrainée avant
Iimpact. En conséquence, 'écart de l'efficacité au point d’impact entre l'injection en
pétales et en croix est de plus en plus grand avec la distance d’impact H/D.

5.4 TRANSFERTS DE CHALEUR DE I’INJECTION
SUR HEMISPHERE

5.4.1 Injection ronde sur hémisphére
5.4.1.1 Nombre de Nusselt

Les distributions radiales du nombre de Nusselt moyen pour différents nombres de
Reynolds et pour trois distances d’impact sont présentées dans la Figure 5.25. On trouve
que le nombre de Nusselt moyen augmente avec 'augmentation des nombres de Reynolds
en toutes positions radiales pour les trois distances d’impact H/D = 1, 3 et 5. La variation
du nombre de Nusselt moyen et celle du nombre de Nusselt au point d’impact suivent
respectivement une loi puissance en Re%™ et en Re%® pour les trois distances d’impact
H/D =1, 3 et 5. D’autre part, la position du pic de Nusselt varie en fonction du nombre
de Reynolds (Figures 5.25a et 5.25b). Pour le cas de I'injection ronde sur plan (injection
tubulaire), quelques auteurs (Lytle et Webb [56], par exemple) ont montré que ce pic
s’éloigne progressivement du point d’impact avec 'augmentation du nombre de Reynolds.
Ce phénoméne est aussi observé pour l'injection ronde sur hémisphére (Figures 5.25a et
5.25D).
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FIGURE 5.26 — Distributions radiales du nombre de Nusselt moyen de les injections rondes

sur hémisphére et sur plan pour Re = 23 000 : (a) H/D =1, (b) H/D = 2, (¢) H/D = 3,
(d) H/D =5

En comparaison avec 'injection ronde sur plan, la Figure 5.26 montre que la variation

du nombre de Nusselt moyen pour 'injection ronde sur hémisphére est en général similaire
a celle pour l'injection ronde sur plan.

Pour de petites distances d'impact H/D < 3, les valeurs du nombre de Nusselt au point



108 CHAPITRE 5 : RESULTATS THERMIQUES

d’impact sont égales pour les deux injections du fait des valeurs de vitesse axiale égales
sur 'axe du jet (Figures 5.27a et b). Cependant, pour de grandes distances d'impact H/D
> 3, les valeurs de vitesse axiale et des fluctuations autour du point d’impact (Figures
5.27¢ et 4.35¢) sont plus grandes pour l'injection sur hémisphére. Par conséquent, elles
ameénent a de meilleures valeurs du nombre de Nusselt au point d’'impact.
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FIGURE 5.27 — Vitesse moyenne axiale de I'injection ronde sur hémisphére et sur plan :
(a) X/D = 0.9 pour H/D = 1, (b) X/D = 1.9 pour H/D = 2, (¢) X/D = 4.9 pour H/D
=5

De plus, pour de petites distances d’impact H/D < 3, particuliérement pour H/D
= 1, la Figure 5.26a montre que le nombre de Nusselt pour l'injection hémisphérique
est presque constant dans la zone d’impact r/D < 1 et atteint un maximum local &
r/D = 1.5. Comme déja décrit précédemment dans le chapitre bibliographique, le profil
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de vitesse en sortie du jet a une influence sur la variation du nombre de Nusselt. Le
profil de vitesse uniforme fait apparaitre le premier pic de Nusselt autour de r/D =
0.5 ([57], [58]) et le profil de vitesse parabolique ne fait pas apparaitre ce premier pic.
Dong, les valeurs du nombre de Nusselt presque constantes dans la région r/D < 1 pour
I'injection hémisphérique sont probablement expliquées par la forme parabolique inversée
du profil de vitesse axiale en sortie du jet (X/D = 0.1, Figure 4.33). D’autre part, la
présence des structures tourbillonnaires secondaires provoquant de grandes fluctuations
de vitesse explique la valeur maximale de Nusselt a r/D = 1.5. La valeur de ce maximum
est d’ailleurs trés supérieure a celle du maximum constaté pour l'injection plane. Ceci
est expliqué par les valeurs des fluctuations de vitesse plus grandes dans cette région
pour 'injection ronde sur hémisphére (Figure 4.35a). La différence de transfert de chaleur
entre les deux injections dans cette région 1 < r/D < 3 diminue progressivement avec
l'augmentation de la distance d’impact H/D. L’effet de la surface hémisphérique est alors
de plus en plus réduit. Au-dela de r/D = 3.5, le nombre de Nusselt est similaire pour
les injections rondes sur hémisphére et sur plan. Donc, la surface hémisphérique crée un
meilleur transfert de chaleur a la proximité du point d’impact (r/D < 3). Les valeurs du
nombre de Nusselt moyen global Nu(6D) pour I'injection ronde sur hémisphére sont plus
grandes que celles obtenues par 'injection ronde sur plan, avec un renforcement de 9.5%
pour H/D = 5, de 12% pour H/D = 1 et 2, et jusqu’a 15.5% pour H/D = 3.

5.4.1.2 Efficacité

La distribution radiale de 'efficacité moyenne pour I'injection ronde sur hémisphére est
présentée dans la Figure 5.28. Elle montre que I’évolution radiale de I'efficacité est similaire
pour les injections rondes sur hémisphére et sur plan. Cependant, pour de petites distances
d’impact H/D < 3, Defficacité moyenne diminue a partir de r/D = 0.8 pour I'injection
ronde sur hémisphére alors qu’elle diminue & partir de r/D = 1.4 pour l'injection ronde sur
plan. La modification des structures tourbillonnaires pour I'injection ronde sur hémisphére
conduit a un meilleur entrainement de 1’air ambiant avant 'impact. Par conséquent, la
chute de l'efficacité est plus rapide pour l'injection ronde sur hémisphére.

Pour de grandes distances d’'impact H/D > 3, particuliérement pour H/D = 5, le
jet dispose de plus de place pour se développer et la quantité d’air ambiant entrainée est
alors beaucoup plus importante pour I'injection ronde sur hémisphére. Donc, I'efficacité au
point d’impact est beaucoup plus petite que pour l'injection ronde sur plan. D’autre part,
pour une distance d'impact H/D > 2, Pefficacité pour l'injection ronde sur hémisphére
est plus grande & partir de r/D > 4.5 que celle pour l'injection ronde sur plan a cause de
la persistance des structures tourbillonnaires le long de la paroi. Malheureusement, notre
fenétre d’observation de mesure PIV n’est pas assez étendue pour vérifier la persistance
des tourbillons (limite d’observation a r/D = 3.5 pour H/D = 1 et 2 et & r/D = 4.5 pour
H/D = 5).
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FIGURE 5.28 — Distributions radiales de D'efficacité moyenne de l'injection ronde sur
hémisphére et sur plan pour Re =23 000 : (a) H/D =1, (b) H/D = 2, (¢) H/D = 3, (d)

H/D =5

5.4.2 Injection lobée sur hémisphére
5.4.2.1 Nombre de Nusselt

Comme les injections lobées sur plan, on choisit aussi deux différents plans dans les
injections lobées sur hémisphére : plan majeur (MP) et plan mineur (mP). La variation
du nombre de Nusselt local le long de deux plans majeurs et mineurs pour l'injection en
croix et en pétales sur hémisphére est présentée dans les Figures 5.29 et 5.30.

Selon les Figures 5.29 et 5.30, on constate que I'aspect axisymétrique des transferts se
renforce avec I'augmentation de la distance d'impact H/D. Les différences de transferts
entre les deux plans sont bien marquées pour les petites distances d’'impact (H/D = 1 et
2) dans l'injection en croix (Figures 5.29a et b) alors qu’elles sont moins marquées dans
I'injection en pétales (Figures 5.30a et b). En effet, dans les régions radiales proches du
point d’impact (0.3 < r/D < 2.75), les valeurs du nombre de Nusselt au plan majeur
(MP) sont plus grandes que celles au plan mineur (mP) du fait du large développement
de deux couches de cisaillement dans la zone de jet libre pour le plan majeur qui conduit
a de plus grandes fluctuations de vitesse axiale en proche paroi pour le plan majeur.
Au- dela de ces régions, elles sont plus petites du fait du développement des structures
longitudinales pour le plan mineur qui conduit & de plus grandes fluctuations de vitesse
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FIGURE 5.29 — Distributions radiales du nombre de Nusselt local de I'injection en croix
sur hémisphére pour deux plans majeurs et mineurs avec Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b)
/D =2, (c) H/D = 5

200 200 200

160 160 160
ot

20 [

I N

0 0 0
0051 152253354455 55¢6 0051 152253354455 556 0051 152253354455 556
r/D r/D r/D
+ Jet Pétale_H (MP) = Jet Pétale_ H (mP) | + Jet Pétale_H (MP) = Jet Pétale_H (mP) ‘ + Jet Pétale_H (MP) = Jet Pétale_H (mP) ‘
(a) (b) (c)

FIGURE 5.30 — Distributions radiales du nombre de Nusselt local de 'injection en pétales
sur hémisphére pour deux plans majeurs et mineurs avec Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b)
/D =2, (c) H/D = 5
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FIGURE 5.31 — Vitesse axiale quadratique de l'injection sur hémisphére a X/D = 0.9
pour H/D = 1

en proche paroi pour le plan mineur comme le montre les Figures 5.31, 5.32, 5.33 et 5.34.
D’autre part, la présence d'un maximum local de Nusselt est visible dans le plan majeur
pour les deux injections. Ce maximum local de Nusselt s’éloigne progressivement du point
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d’impact avec I'augmentation de la distance d’impact H/D. Le déplacement correspond
au déplacement de la position du pic de la vitesse moyenne axiale (Figures 5.35 et 5.36)
et du pic des fluctuations de vitesse axiale, dus aux structures tourbillonnaires de la
couche de cisaillement extérieure frappant la paroi comme déja décrit lors des résultats
aérodynamiques.
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FIGURE 5.32 — Vitesse radiale quadratique de l'injection sur hémisphére & X/D = 0.9
pour H/D =1
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FIGURE 5.33 — Vitesse axiale quadratique de 'injection sur hémisphére & X/D = 1.9
pour H/D = 2

Pour comparer plus facilement les transferts de chaleur entre les injections lobées
sur hémisphére et les injections déja présentées, les valeurs du nombre de Nusselt des
injections lobées sur hémisphére sont aussi moyennées azimutalement selon 1’équation
5.1. Les Figures 5.37 et 5.38 présentent le nombre de Nusselt moyen de l'injection en
croix et en pétales sur hémisphére, comme pour l'injection ronde, sa valeur croit avec
I’augmentation des nombres de Reynolds pour toutes les positions radiales pour les trois
distances d'impact H/D = 1, 3 et 5. Les variations du nombre de Nusselt moyen (Nu(6D))
et du nombre de Nusselt au point d’impact suivent respectivement des lois puissance
en Re’8! et en Re%% dans l'injection en croix sur hémisphére et en Re%” et en Re%®
dans l'injection en pétales sur hémisphére. Les lois puissance du nombre de Nusselt sont
résumeées dans la Table 5.1. La loi de variation en fonction du nombre de Reynolds montre
une augmentation plus importante pour l'injection ronde.
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FIGURE 5.36 — Vitesse moyenne axiale de I'injection sur hémisphére & X/D = 1.9 pour
H/D =2

En comparaison avec les injections lobées sur plan, les Figures 5.39 et 5.40 présentent la
distribution radiale du nombre de Nusselt moyen pour les injections lobées sur hémisphére
(injection en croix et en pétales). Elles montrent que dans la zone d’impact, les valeurs
du nombre de Nusselt pour les injections lobées sur hémisphére sont plus grandes que
celles pour les injections lobées sur plan a cause de la grande vitesse moyenne axiale pour
les injections lobées sur hémisphére en comparaison avec les injections lobées sur plan
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Injection sur hémisphére | Nu, | Nu(6D)
Injection ronde Re%%® | Re%™
Injection en croix Re%65 | Re"8!
Injection en pétales Re?6 Rel7

TABLE 5.1 — La loi puissance en Re pour trois jets pour trois distances d’impact H/D =
1,3 et h
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FIGURE 5.37 — Distributions radiales du nombre de Nusselt moyen de I'injection en croix
sur hémisphére pour différents nombres de Reynolds : (a) H/D = 1, (b) H/D = 3, (c)
H/D =5
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FI1GURE 5.38 — Distributions radiales du nombre de Nusselt moyen de l'injection en
pétales sur hémisphére pour différents nombres de Reynolds : (a) H/D = 1, (b) H/D =
3,(c)H/D =5

(Figures 5.41 et 5.42).

La différence du nombre de Nusselt entre les injections lobées sur hémisphére et sur
plan dans la zone d’impact s’amenuise progressivement avec I’augmentation de la distance
d’impact H/D. Hors de la zone d’impact, les valeurs du nombre de Nusselt sont presque
semblables pour les injections lobées sur hémisphére et sur plan sauf pour le cas de I'in-
jection en pétales avec H/D = 1 pour lequel les valeurs du nombre de Nusselt sont plus
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FIGURE 5.39 — Distributions radiales du nombre de Nusselt moyen de l'injection en croix
sur hémisphére et sur plan pour Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b) H/D = 2, (¢) H/D = 5
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FIGURE 5.40 — Distributions radiales du nombre de Nusselt moyen de l'injection en

pétales sur hémisphére et sur plan pour Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b) H/D = 2, (c)
H/D =5

grandes pour l'injection sur plan. Cette observation s’explique par le fait que la vitesse
moyenne radiale pour 'injection en pétales sur hémisphére est beaucoup plus petite que
celle pour l'injection en pétales sur plan comme déja décrit dans les résultats aérodyna-
miques. Les valeurs du nombre de Nusselt moyen global Nu(6D) pour les injections lobées
sur hémisphére sont généralement plus grandes que celles obtenues par les injections lo-
bées sur plan. La surface hémisphérique augmente le Nu(6D) par rapport a la surface
plate entre 3.8% (H/D=5) et 57.5% (H/D=1) pour l'injection en croix. Pour I'injection
en pétales, la surface hémisphérique réduit le Nu(6D) de 22% pour H/D—1. En revanche,
Nu(6D) est légérement augmenté pour les autres distances d’impact (avec un maximum

de 5%).

La distribution radiale du nombre de Nusselt des injections lobées sur hémisphére et
de l'injection ronde sur hémisphére est montrée dans la Figure 5.43. De maniére géné-
rale, les valeurs du nombre de Nusselt pour l'injection ronde sur hémisphére sont plus
grandes que celles pour les injections lobées sur hémisphére sauf dans la zone d’impact.
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FIGURE 5.41 — Vitesse moyenne axiale des injections lobées a X/D — 0.9 pour H/D —
1: (a) Injection en croix, (b) Injection en pétales
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FIGURE 5.42 — Vitesse moyenne axiale des injections lobées & X/D = 1.9 pour H/D =
2 : (a) Injection en croix, (b) Injection en pétales

En effet, les structures tourbillonnaires sont plus grandes prés de la paroi pour I'injection
ronde (comme déja décrit dans les résultats aérodynamiques aux parties 4.4.2 et 4.4.3)
et conduisent & des fluctuations de vitesse plus grandes. La différence du nombre de Nus-
selt entre 'injection ronde sur hémisphére et les injections lobées sur hémisphére diminue
progressivement avec ’augmentation de la distance d’impact H/D.

Dans la zone d’impact pour de petites distances d’impact (H/D < 4, Figures 5.43a,
b et ¢), la valeur du nombre de Nusselt pour Iinjection en croix sur hémisphére est plus
grande que celle de I'injection ronde. Pour H/D=5 au contraire, les transferts sont plus
importants pour I'injection ronde. Ceci est expliqué par la vitesse moyenne axiale plus
grande pour 'injection en croix sur hémisphére pour les petites distances d’impact H/D
< 4 et par les fluctuations de vitesse plus grandes dans 'injection ronde sur hémisphére
pour une grande distance d’impact H/D = 5 (Figure 5.44).
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FIGURE 5.43 — Distributions radiales du nombre de Nusselt moyen des injections lobées
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FIGURE 5.44 — Vitesse axiale quadratique de injection sur hémisphére a X/D = 4.9

pour H/D =5

Pour les injections lobées sur hémisphére, les valeurs du nombre de Nusselt sont presque
semblables pour I'injection en croix et en pétales a ’exception de la zone d’impact pour 2
< H/D < 5 du fait du développement de deux couches de cisaillement plus important pour
I'injection en croix qui conduit aux grandes fluctuations de vitesse dans la zone d’impact.

La différence du nombre de Nusselt dans la zone d’impact entre I'injection en croix
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et en pétales diminue progressivement avec I'augmentation de la distance d’impact H/D.
En outre, la chute du nombre de Nusselt pour les injections lobées sur hémisphére est
plus rapide que pour l'injection ronde sur hémisphére du fait de la diminution rapide des
fluctuations de vitesse. Les structures tourbillonnaires des couches de cisaillement pour
les injections lobées sur hémisphére sont plus petites que celles pour I'injection ronde sur
hémisphére. Ces structures plus réduites conduisent a de plus faibles fluctuations de vitesse
prés de la paroi d’impact ce qui diminue donc les transferts de chaleur. Ce phénoméne
est aussi observé pour les injections lobées sur plan. Les valeurs du nombre de Nusselt
moyen global Nu(6D) pour l'injection ronde sur hémisphére sont plus grandes que celles
obtenues par les injections lobées sur hémisphére.

5.4.2.2 Efficacité

La distribution radiale de 1'efficacité locale le long de deux plans majeurs et mineurs
pour les injections lobées sur hémisphére est présentée dans les Figures 5.45 et 5.46. On
constate que lefficacité est plus grande dans le plan mineur (mP) que dans le plan majeur
(MP) pour Pinjection en croix, il en est de méme pour l'injection en pétales sauf pour la
distance d’impact H/D = 5.
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FIGURE 5.45 — Distributions radiales de l'efficacité locale de l'injection en croix sur
hémisphére pour deux plans majeurs et mineurs avec Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b)
H/D=2,(c) H/D=5

L’efficacité des injections lobées sur hémisphére est moyennée azimutalement selon
I’équation 5.2. Fin comparaison avec les injections lobées sur plan, les Figures 5.47 et 5.48
montrent que de maniére générale, la distribution radiale de 'efficacité moyenne est si-
milaire pour les injections lobées sur hémisphére et sur plan. Pour de petites distances
d’impact (H/D = 1 et 2), on constate que hors de la zone d’impact, efficacité des in-
jections lobées sur hémisphére est plus petite au-dela de r/D = 2 que celle des injections
lobées sur plan. Pour une grande distance d’impact (H/D = 5), l'efficacité des injections
lobées sur hémisphére est plus faible que celle des injections lobées sur plan a partir du
point d’impact. Cette différence est d’autant plus importante que H/D est grand. Cette
tendance est expliquée par le développement plus important des couches de cisaillement
dans les injections lobées sur hémisphére. La quantité d’air entrainée avant 'impact est
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FIGURE 5.46 — Distributions radiales de l'efficacité locale de I'injection en pétales sur
hémisphére pour deux plans majeurs et mineurs avec Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b)
/D =2, (c) H/D = 5
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FIGURE 5.47 — Distributions radiales de 'efficacité moyenne de 'injection en croix sur
hémisphére et sur plan pour Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b) H/D = 2, (¢) H/D =5
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FIGURE 5.48 — Distributions radiales de I'efficacité moyenne de I'injection en pétales sur
hémisphére et sur plan pour Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b) H/D = 2, (¢) H/D =5

La comparaison de 'efficacité entre les injections lobées et I'injection ronde sur hémi-
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FIGURE 5.49 — Distributions radiales de l'efficacité moyenne de l'injection lobée sur
hémisphére et de l'injection ronde sur hémisphére pour Re = 23 000 : (a) H/D = 1, (b)
H/D=2 (c)H/D=3,(d) H/D =5

sphére est présentée dans la Figure 5.49. Pour les petites distances d’impact (H/D = 1
et 2), contrairement & U'injection ronde sur hémispheére, Uefficacité des injections lobées
sur hémispheére ne présente pas un plateau et diminue immédiatement a partir du point
d’impact. De plus, au point d’impact, 'augmentation de H/D provoque une chute plus
rapide de efficacité (par comparaison avec l'injection ronde). L’efficacité de I'injection en
pétales est plus grande que celle de I'injection en croix et cette différence augmente avec
la distance d’impact.

5.5 CONCLUSIONS INTERMEDIAIRES

Ce chapitre a présenté les résultats thermiques pour les six injections sur plan et sur
hémisphére avec la gamme de nombre de Reynolds 23 000 < Re < 45 000 et quatre dis-
tances d'impact H/D = 1, 2, 3 et 5 et une température du jet égale a celle ambiante (7°
= Tump = 20°C) et supérieure a celle ambiante (7° = 50°C). L’objectif de ce chapitre
est d’étudier les caractéristiques thermiques des injections perforées soit sur une surface
plate, soit sur une surface hémisphérique et de comparer I'effet de la surface hémisphé-
rique par rapport a celle plate. De plus, les phénomeénes thermiques sont expliqués par les
phénomeénes aérodynamiques décrits dans le chapitre précédent.

Quelle que soit la surface (plan ou hémispheére), les résultats thermiques montrent que
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pour de petites distances d'impact H/D = 1 et 2, les valeurs du nombre de Nusselt pour les
injections lobées sont plus grandes dans la zone d’impact pour le plan majeur que pour le
plan mineur du fait du développement de la couche de cisaillement extérieure qui conduit
aux fluctuations de vitesse axiale plus grandes pour le plan majeur. Au-dela de cette ré-
gion, les valeurs du nombre de Nusselt sont plus grandes pour le plan mineur que pour
le plan majeur & cause du développement des structures tourbillonnaires longitudinales
qui aménent a des fluctuations de vitesse axiale plus grandes pour le plan mineur. Les
différences des distributions du nombre de Nusselt entre les deux plans majeur et mineur
diminuent progressivement avec 'augmentation de la distance d’impact H/D. Particulié-
rement, pour de petites distances d’impact H/D < 4, Papparition visible du pic local dans
le plan majeur correspond au pic de la vitesse axiale, di aux structures tourbillonnaires
de la couche de cisaillement extérieure frappant la paroi, ainsi qu’au pic des fluctuations
de vitesse axiale. Le pic local ou secondaire de Nusselt pour I'injection ronde est lié¢ aux
grandes fluctuations de vitesse prés de la paroi d’impact, probablement dues aux struc-
tures tourbillonnaires secondaires. Aprés la valeur maximale de ces pics, le nombre de
Nusselt diminue progressivement le long de la paroi. Cette diminution s’explique par la
décroissance d’une part de la diminution de la vitesse radiale, d’autre part des fluctuations
de vitesse du fait des tourbillons primaires et secondaires s’éloignant progressivement de
la paroi. D’autre part, les structures tourbillonnaires des couches de cisaillement pour les
injections lobées sont plus petites que celles pour les injections rondes. Ces structures plus
réduites conduisent & de plus faibles fluctuations de vitesse prés de la paroi d’impact ce
qui diminue donc les transferts de chaleur.

Pour l'efficacité, quelle que soit la surface, les résultats montrent que ’efficacité est
plus grande pour le plan mineur que celle pour le plan majeur du fait de I’épaisseur de
I’écoulement radial pariétal plus grande pour le plan mineur qui fait diminuer I'entraine-
ment de 'air ambiant des tourbillons et empéche le mouvement de 'air ambiant vers la
paroi. On constate une ressemblance plus forte entre les deux plans lorsque la distance
d’impact H/D augmente. Les différences de 'efficacité entre les deux plans s’amenuisent
plus rapidement pour l'injection en pétales que pour l'injection en croix. La chute de
lefficacité pour les injections lobées est plus rapide que celle pour l'injection ronde du
fait du large développement de deux couches de cisaillement dans la zone de jet libre qui
conduit a 'entrainement important de I'air ambiant avant I'impact pour les injections lo-
bées. L’écart de l'efficacité de I'injection ronde par rapport aux injections lobées au point
d’impact est plus important avec I’augmentation de la distance d’impact.

En comparaison avec les injections sur plan, une surface hémisphérique tend & augmen-
ter les transferts de chaleur par rapport a la surface plate. Cette augmentation s’amenuise
progressivement avec la distance d’impact H/D. Les valeurs du nombre de Nusselt moyen
global Nu(6D) pour I'injection ronde sur hémisphére sont plus grandes que celles obtenues
par I'injection ronde sur plan, avec un renforcement de 9.5% pour H/D = 5, de 12% pour
H/D =1 et 2, et de jusqu’a 15.5% pour H/D = 3. Les valeurs du nombre de Nusselt moyen
global Nu(6D) pour les injections lobées sur hémisphére sont généralement plus grandes
que celles obtenues par les injections lobées sur plan. La surface hémisphérique augmente
le Nu(6D) par rapport a la surface plate entre 3.8% (H/D=5) et 57.5% (H/D=1) pour
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Iinjection en croix. Pour I'injection en pétales, la surface hémisphérique réduit le Nu(6D)
de 22% pour H/D=1. En revanche, Nu(6D) est légérement augmenté pour les autres dis-
tances d’impact (avec un maximum de 5%). En résumé, 'injection ronde sur hémisphére
apporte le meilleur transfert de chaleur par rapport aux autres injections. D’autre part,
Pefficacité pour les injections sur hémisphére diminue plus rapidement dans la direction
radiale que celle pour les injections sur plan du fait du développement des couches de
cisaillement plus important. La différence de 'efficacité au point d’impact entre le cas sur
hémisphére et sur plan est d’autant plus importante que la distance d’impact H/D est
grande.



CHAPITRE 6

LETUDE DE ’ECOULEMENT COMPRESSIBLE
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6.1 INTRODUCTION

Comme nous 'avions indiqué dans le chapitre bibliographique concernant 1'influence
du diamétre de U'injecteur sur les transferts de chaleur, Obot et al. [43] ont montré que les
caractéristiques de ’écoulement et les transferts de chaleur pour le jet d’air non-confiné
sont indépendantes du diamétre de l'injection pour un nombre de Reynolds d’injection
donné. L’indépendance entre la distribution du nombre de Nusselt et le diamétre de I'in-
jection pour un nombre de Reynolds et une distance d’impact donnés a été confirmé par
d’autres auteurs ([28], [38], [39], [40], [41]). Cependant, les différentes études précédem-
ment citées ne concernent que des écoulements de faibles vitesses et donc incompressible.
L’effet éventuel de la compressibilité n’est donc pas pris en compte. Or, dans certaines ap-
plications industrielles de I'impact des jets, certaines injections sont trés petites (< 1mm)
et les valeurs du nombre de Reynolds restent importantes, notamment dans les aubages
de turbine. Donc, I’étude de l'effet de compressibilité est indispensable. Dans notre étude,
nous utilisons quatre injections tubulaires de diamétres différents (D = 6 mm, D = 10
mm, D = 15 mm, D = 22 mm). La longueur caractéristique des injections tubulaires L,
est égale & 26D pour assurer un écoulement pleinement développé.

6.2 PARAMETRES D’ETUDE

Dans cette section sont présentés les différents parameétres de ’étude et leurs valeurs.
Ces paramétres sont le nombre de Reynolds (Re), le nombre de Mach (M), la distance
d’impact (H/D) et la température totale du jet (7°).

D(mm)| Re |Mach (M) |H/D Te
6 120 000 0.76 1,5 | = Tum (20°C)
150 000 0.9 1,5
15 | 120 000 0.34 1,5 | = Tum (20°C)
150 000 0.42 1,5

TABLE 6.1 — Paramétres d’étude pour les mesures de vitesse

D(mm) | Re | Mach (M) H/D T°

6 90 000 0.6 1,4,5,6,7,8 9| = Tum (20°C)
120 000 0.76 1,5
150 000 0.9 1,5

10 | 120 000 0.5 1,5 — Ty (20°C)
150 000 0.61 1,5

15 | 120 000 0.34 1,5 — Ty (20°C)
150 000 0.42 1,5

22 90 000 0.17 1,4,5,6,7,8 9| = Tum (20°C)

TABLE 6.2 — Paramétres d’étude pour les mesures thermiques
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Pour I'écoulement compressible & grand nombre de Mach (nombre de Mach jusqu’a
0.9), la chaine de PIV haute cadence n’est pas adaptée du fait d’un intervalle de temps
inter image trop grand. Une autre chaine PIV plus basse cadence (25 Hz) mais a plus
haute résolution spatiale inter image a donc été utilisée. Deux injections tubulaires (D =
6 mm et D = 15 mm) sont utilisées dans les mesures de vitesse. Le détail des paramétres
d’étude est donné dans la Table 6.1. Pour les mesures thermiques, le détail des parameétres
d’étude pour chacun des tubes est présenté dans la Table 6.2.

6.3 RESULTATS AERODYNAMIQUES

Pour une petite distance d’impact H/D = 1, la Figure 6.1 présente les champs de
vitesse moyenne axiale pour Re = 120 000 et 150 000. On trouve que la distribution
de la vitesse moyenne axiale pour M = 0.76 et 0.9 est similaire a celle pour M = 0.34
et 0.42. La vitesse axiale est maximale au centre du jet et la largeur du jet augmente
avec I'augmentation de la distance axiale X/D du fait du développement de la couche de
mélange.

FIGURE 6.1 — Champs de vitesse moyenne axiale de I'injection tubulaire pour H/D =1 :
(a) Re = 120 000, M = 0.76, (b) Re = 120 000, M = 0.34, (c) Re = 150 000, M = 0.9,
(d) Re = 150 000, M = 0.42

Les champs de vitesse moyenne radiale pour Re = 120 000 et 150 000 sont montrés
dans la Figure 6.2 pour H/D = 1. On constate que cette vitesse augmente a partir du
point d’impact et atteint un maximum dans la région 0.7 < r/D < 1.5 quel que soit le
nombre de Mach. Aprés cette région, la vitesse radiale décroit rapidement a cause du
frottement et de 'augmentation de la section du jet pariétal.

Les champs de vitesse quadratique sont présentés dans les Figures 6.3 et 6.5 pour Re
= 120 000 et 150 000. Ils montrent que avec un méme nombre de Reynolds, la distribu-
tion des fluctuations de vitesse axiale prés de la paroi (Figure 6.3) est presque identique
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FIGURE 6.2 — Champs de vitesse moyenne radiale de I'injection tubulaire pour H/D =
1:(a) Re =120 000, M = 0.76, (b) Re = 120 000, M = 0.34, (c¢) Re = 150 000, M = 0.9,
(d) Re = 150 000, M = 0.42

0.11

FIGURE 6.3 — Champs de vitesse axiale quadratique de I'injection tubulaire pour H/D =
1:(a) Re =120 000, M = 0.76, (b) Re = 120 000, M = 0.34, (¢) Re = 150 000, M = 0.9,
(d) Re = 150 000, M = 0.42

quel que soit le nombre de Mach sauf pour la région 1.1 < r/D < 2.75 dans laquelle les
fluctuations de vitesse axiale pour M = 0.76 et 0.9 sont plus petites que celles pour M
= 0.34 et 0.42 (Figure 6.4). D’autre part, les grandes fluctuations de vitesse radiale dans
la région 1.1 < r/D < 2.75 sont plus proches de la paroi pour M = 0.34 et 0.42 que
pour M = 0.76 et 0.9 (Figure 6.5). Ceci peut probablement s’expliquer par des structures
tourbillonnaires primaires de la couche de cisaillement plus éloignées de la paroi pour les
grandes valeurs du nombre de Mach (Figure 6.6). Par conséquent, leur interaction avec
la plaque est plus faible empéchant I'apparition des tourbillons secondaires pour (Figure
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FIGURE 6.4 — Distributions de la vitesse axiale quadratique de l'injection tubulaire a
X/D = 0.9 pour H/D = 1: (a) Re = 120 000, (b) Re = 150 000

(b)

FIGURE 6.5 — Champs de vitesse radiale quadratique de l'injection tubulaire pour H/D
= 1: (a) Re = 120 000, M = 0.76, (b) Re = 120 000, M = 0.34, (¢) Re = 150 000, M =
0.9, (d) Re = 150 000, M = 0.42

6.6a) alors que les tourbillons primaires créent des tourbillons secondaires (marqués par
un cercle en pointillé sur la Figure 6.6b pour les petites valeurs du nombre de Mach.

Pour une grande distance d’impact H/D = 5, la distribution de la vitesse moyenne
radiale pour Re = 120 000 et 150 000 est présentée dans la Figure 6.7. On trouve que la
distribution de la vitesse radiale est similaire & H/D = 1. Cependant, dans la région 0.5
< 1r/D < 1.5, les valeurs maximales des vitesses radiales diminuent avec ’augmentation
de la distance d’impact H/D (Figures 6.7 et 6.2) car le jet est ralenti par 'entrainement
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FIGURE 6.6 — Champs instantanés de vitesse avec contours de critére (Q pour 'injection
tubulaire pour Re = 150 000 et H/D =1: (a) M = 0.9, (b) M = 0.42

plus important de 'air ambiant pour H/D = 5 que pour H/D = 1. En proche paroi, les
fluctuations de vitesse pour M = 0.76 et 0.9 sont presque identiques a celles pour M =
0.34 et 0.42 comme le montre la Figure 6.8.
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FIGURE 6.7 - Champs de vitesse moyenne radiale de I'injection tubulaire pour H/D =
5: (a) Re = 120 000, M = 0.76, (b) Re = 120 000, M = 0.34, (¢) Re = 150 000, M = 0.9,
(d) Re = 150 000, M = 0.42
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FIGURE 6.8 — Distributions de la vitesse axiale quadratique de l'injection tubulaire a
X/D = 4.9 pour H/D = 5 : (a) Re = 120 000, (b) Re = 150 000
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6.4 RESULTATS THERMIQUES

Dans cette section sont présentés les résultats thermiques sous forme de nombre de
Nusselt et de température adiabatique de paroi. Deux températures de référence de lair
(pour le calcul du coefficient d’échange) seront examinées : la température adiabatique
de paroi (variant le long de la paroi) et la température totale du jet (constante). Les
variations des nombres de Nusselt résultants de ces deux températures seront comparées.

6.4.1 Nombre de Nusselt

Les distributions du nombre de Nusselt moyen pour Re = 90 000 sont présentées
en Figure 6.9. Elles montrent que la valeur du nombre de Nusselt au point d’impact
augmente avec la distance d’impact et atteint un maximum & H/D = 6 pour M = 0.17
alors qu’elle est maximale & H/D = 8 pour M = 0.6. Le nombre de Nusselt maximum
au point d’impact est aussi observé a H/D = 6 selon Lee et al. [64] et & H/D = 8 selon
Goldstein et al. [33]. Cette différence est due a la différence de la longueur du coeur
potentiel qui augmente avec I’augmentation du nombre de Mach pour un méme nombre
de Reynolds. Donc, I'effet de la compressibilité conduit a une valeur maximale du nombre
de Nusselt au point d’impact avec une distance d’impact (H/D) supérieure a la distance
d’impact de ’écoulement incompressible.
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FIGURE 6.9 — Distribution radiale du nombre de Nusselt moyen de I'injection tubulaire
avec différentes distances d’impact H/D pour Re = 90 000 : (a) M = 0.17, (b) M = 0.6

La Figure 6.10 présente I'effet du nombre de mach sur la variation des valeurs de Nu
si la température totale du jet (T° = Ty + U?/2c,) est choisie comme température de
référence (pour Re = 120 000 et H/D = 1). On constate que Ueffet de la compressibilité
n’est constaté que dans la zone d’impact ou le nombre de Nusselt est plus grand pour M =
0.76 que pour M = 0.5 et 0.34. Hors de la zone d’impact, le nombre de Nusselt ne dépend
plus de nombre de Mach et la position du maximum local du nombre de Nusselt autour
r/D = 1.8 est inchangée quel que soit le nombre de Mach. Ce méme effet a été observée
par Goodro et al. [85] en utilisant la température totale du jet comme température de
référence.
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FIGURE 6.10 — Effet du nombre de Mach sur le nombre de Nusselt pour Re = 120 000
et H/D =1, T,cp = T°

Si 'on utilise la température adiabatique de paroi comme température de référence
(comme c’est le cas dans tout le reste de notre étude), 'effet du nombre de Mach sur le
nombre de Nusselt est montré dans les Figures 6.11 et 6.12.
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FIGURE 6.11 — Effet du nombre de Mach sur le nombre de Nusselt pour H/D = 1 : (a)
Re = 120 000, (b) Re = 150 000, Thes = Thg

Le choix de la température adiabatique de paroi comme température de référence
n’entraine pas les mémes différences entre les courbes du nombre de Nusselt. En effet,
en Figure 6.11, les effets de compressibilité ne semblent apparaitre que pour 1.1 < r/D
< 2.75. Dans la zone d’impact, aucune différence n’est constatée entre les trois valeurs
du nombre de Mach. Cependant, ces distributions du nombre de Nusselt basées sur la
température adiabatique de paroi semblent beaucoup plus cohérentes avec les résultats
aérodynamiques. En effet, dans la zone d’impact, les mesures de vitesses ne montrent pas
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FIGURE 6.12 — Effet du nombre de Mach sur le nombre de Nusselt pour H/D = 5 : (a)
Re = 120 000, (b) Re = 150 000, Tyes — Thq

de différences notables entre les écoulements faiblement et fortement compressibles. Il est
donc plus logique de n’observer aucun effet du nombre de Mach sur le nombre de Nusselt
dans cette région (cas de la température adiabatique, Figures 6.3, 6.4 et 6.5). Au contraire
dans la zone du maximum centré en r/D = 1.8, les fluctuations de vitesses a la paroi ne
sont pas de méme amplitude pour des petites et grandes valeurs du nombre de Mach
(Figures 6.3 et 6.5). Ces différences expliqueraient parfaitement les différences constatées
dans les variations du nombre de Nusselt. La température adiabatique de paroi semble
donc étre le choix le plus physique pour la température de référence.

Pour H/D = 5, le nombre de Nusselt ne dépend plus du nombre de Mach quel que soit
le nombre de Reynolds (Figure 6.12). Ceci s’explique par la méme distribution des fluctua-
tions de vitesse prés de la paroi présentée dans les résultats aérodynamiques (Figure 6.8).
L’effet de la compressibilité sur le nombre de Nusselt diminue donc avec I'augmentation
de la distance d’impact H/D.

6.4.2 Température adiabatique de paroi 7},

L’effet du nombre de Mach sur la température adiabatique de paroi pour une petite
distance d’'impact H/D = 1 est présenté dans la Figure 6.13. On trouve que la température
adiabatique de paroi au point d’impact est inférieure a la température totale du jet T°
(T° = 20°C) quel que soit le nombre de Mach pour les nombres de Reynolds. Cet écart
augmente avec le nombre de Mach. Or, on s’attendrait a retrouver la température totale au
point d’impact correspondant & un point d’arrét (transformation adiabatique réversible).
Cela signifie donc probablement que I'arrét de 1’écoulement est adiabatique mais n’est
pas réversible ici. En effet, de part la définition méme de la température adiabatique de
paroi, la transformation est bien adiabatique. Par contre, Le processus d’arrét n’est pas
réversible du fait de la présence du cisaillement synonyme de frottement dans la couche
limite prés du point d’impact.
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FIGURE 6.13 — Effet du nombre de Mach sur la température adiabatique de paroi pour
H/D =1: (a) Re = 120 000, (b) Re = 150 000

Aprés le point d’impact, la température adiabatique de paroi décroit rapidement et
atteint un minimum avant d’augmenter progressivement jusqu’a la température totale du
jet. La chute de la température adiabatique de paroi est plus importante avec 1’augmen-
tation du nombre de Mach mais le minimum reste & une méme position autour de r/D =
1 quel que soit le nombre de Mach. En effet, au point d’impact, les composantes axiales
et radiales de la vitesse sont nulles, la partie cinétique 7.U?/ 2¢, de la température adia-
batique de paroi est presque complétement convertie en énergie interne (donc en chaleur)
ce qui améne la température adiabatique de paroi (T,q = Ty + 7.U%/2¢,) & une valeur
proche de la température totale T7° = Ty + U?/2¢,. En revanche, en s’éloignant du point
d’impact, une part de la vitesse axiale est convertie en vitesse radiale et non en énergie
interne, ce qui se traduit par une baisse de la valeur de la température adiabatique de
paroi (autrement dit une diminution du coefficient r dans 'expression de T,y = Ts +
r.U?/2¢,). D’ot la chute constatée jusqu’en r/D = 1, zone ou la vitesse radiale est la plus
élevée en proche paroi. Par la suite (r/D > 1), la vitesse radiale diminue et la présence
des tourbillons (indiquée par les contours de critére Q sur la Figure 6.6) entrainant Pair
ambiant plus chaud vers la paroi provoque une augmentation des températures. En effet,
la température totale du jet est fixée égale & la température statique ambiante. Du fait
de la vitesse importante du jet, sa température statique est donc inférieure a celle de
I’ambiante ce qui provoque des échanges de chaleur du milieu ambiant vers le jet et fait
donc augmenter la température (statique et totale) du jet en particulier dans la couche
de cisaillement.

Pour H/D = 5, l'effet du nombre de Mach sur la température adiabatique de paroi
pour un méme nombre de Reynolds Re = 120 000 et 150 000 est présenté dans la Figure
6.14. On peut noter tout d’abord que pour les valeurs relativement faibles du nombre de
Mach (0.34 et 0.42), la température adiabatique est quasiment constante. Les effets de
compressibilité sont donc plus faibles ici et diminuent probablement avec ’augmentation
de la distance d’impact. Pour les valeurs les plus élevées de Mach, on constate comme pour
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les petites distances d’impact que la température adiabatique de paroi T,, est inférieure
a la température totale au point d’'impact. Les raisons en sont probablement les mémes
(non réversibilité). L’écart entre la température adiabatique T,4 et la température totale
du jet T° est néanmoins plus faible que pour H/D = 1. On retrouve ensuite une chute de
Tha (elle est aussi plus faible que pour H/D = 1). Puis 7,4 augmente, atteint un maximum
pour r/D = 1.8 et finalement diminue pour atteindre la valeur de la température totale
du jet T°. Ce maximum est positionné sur la zone d’impact de la partie externe de la
couche de cisaillement et s’explique par I’entrainement de ’air ambiant au sein du jet. En
effet, comme nous ’avons vu précédemment, la température statique du jet est inférieure
a celle de 'ambiante ce qui provoque des échanges de chaleur du milieu ambiant vers le
jet et fait donc augmenter la température (statique et totale) de celui-ci en particulier
dans la couche de cisaillement. C’est cette augmentation que 1'on retrouve au niveau du
maximum de T,4 en r/D = 1.8.
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FIGURE 6.14 — Effet du nombre de Mach sur la température adiabatique de paroi pour
H/D =5 : (a) Re = 120 000, (b) Re = 150 000

6.5 CONCLUSIONS INTERMEDIAIRES

Dans ce chapitre, nous avons étudié 'effet de la compressibilité sur les caractéristiques
aérodynamiques et thermiques. Les mesures sont effectuées avec la température totale du
jet égale a celle de 'ambiante (T° = Ty, — 20°C). Dans I’étude de 1’écoulement compres-
sible, la température statique du jet sera inférieure a celle de 'ambiante. Donc, le jet va se
développer dans I'environnement plus chaud et I’entrainement thermique de I’écoulement
apparait dans la couche de mélange du jet et vient modifier les températures statiques
et totales de ce jet. L’évaluation de l'effet de la compressibilité est examinée a travers le
nombre de Nusselt et la température adiabatique de paroi.

Les résultats montrent que l'effet de la compressibilité sur le nombre de Nusselt pour
différentes distances d’impact H/D et un méme nombre de Reynolds se passe au point
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d’impact pour lequel le nombre de Nusselt est maximum & H/D = 8 alors qu’il est maxi-
mum a H/D = 6 pour 'écoulement incompressible. Ceci est expliqué par 'augmentation
de la longueur du coeur potentiel pour ’écoulement compressible. D’autre part, pour une
petite distance d'impact H/D = 1, effet de la compressibilité a lieu dans la région autour
de la valeur maximale locale du nombre de Nusselt (1.1 < r/D < 2.75) pour laquelle
le nombre de Nusselt diminue avec I’augmentation du nombre de Mach pour un méme
nombre de Reynolds, comportement expliqué par la distribution des fluctuations de vi-
tesse. L’effet de la compressibilité sur le nombre de Nusselt diminue progressivement avec
I'augmentation de la distance d’impact H/D. Pour I'effet de la compressibilité sur la tem-
pérature adiabatique de paroi, il a montré que la chute de la température adiabatique a
partir du point d’impact est plus importante avec I’augmentation du nombre de Mach et
diminue progressivement avec I'augmentation de la distance d’impact H/D. Cette chute
est due a 'augmentation de la vitesse moyenne radiale. La température adiabatique at-
teint un minimum a la position correspondant a celle de la plus grande vitesse radiale.
Cependant, la position de ce minimum est plus proche du point d’impact pour H/D = 5
(autour de r/D = 0.5) que pour H/D = 1 (autour de r/D = 1) & cause des phénoménes
d’entrainement thermique de 1’écoulement dans la couche de mélange avant I'impact pour
H/D = 5. L’'importance de 'entrainement thermique pour une grande distance d’impact
(H/D = 5) fait aussi apparaitre un maximum local de température adiabatique a r/D =
1.8.
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7.1 CONCLUSION

Une étude expérimentale aérodynamique et thermique de I'impact des jets est pré-
sentée dans les travaux de ce mémoire de thése. L’objectif de ce mémoire est d’étudier
et de comparer des caractéristiques aérodynamiques et thermiques de I'impact de jets
d’air issues de différentes géométries d’injecteur ainsi que d’étudier l'effet de la compres-
sibilité sur les transferts de chaleur pour 1’écoulement aux vitesses élevées (nombre de
Mach allant jusqu’a 0.9). La PIV a été utilisée pour des mesures de vitesse. Pour les me-
sures thermiques, une méthode basée sur ’emploi simultané d’un film chauffant et de la
thermographie infrarouge a été utilisée. Les résultats aérodynamiques sont exploités pour
expliquer les phénomeénes thermiques observés.

Nos travaux commencent par une étude bibliographique pour décrire la structure gé-
nérale d’un jet axisymétrique en impact et présenter les paramétres influant (la géométrie
de l'injection, le nombre de Reynolds, la distance d’impact, la température du jet, le dia-
métre du jet et Peffet de la compressibilité) sur les caractéristiques aérodynamiques et
thermiques. Deux parties principales constituent ce mémoire, I'une traite de 'influence de
la géométrie de l'injecteur; 'autre de l'effet de la compressibilité.

Pour la premiére partie, nos travaux ont porté sur 1’étude expérimentale aérodyna-
mique et thermique pour comparer six différentes géométries d’injecteur : injection ronde,
en « croix » et en « pétales », ces formes pouvant étre perforées sur une surface plate ou
sur une surface hémisphérique. Ces différentes injections ont toutes une méme section de
passage libre. Les mesures sont examinées pour la gamme du nombre de Reynolds 23 000
< Re < 45 000, les distances d'impact 1 < H/D < 5, la température du jet 20°C < T° <
50°C. La température adiabatique de paroi a été choisie comme température de référence
pour calculer le flux de chaleur convectif de la plaque d’impact en face avant, afin de
déterminer ensuite le coefficient d’échange convectif et D'efficacité adiabatique du refroi-
dissement. Le coefficient d’échange convectif est exprimé par 'intermédiaire du nombre
de Nusselt (Nu).

Les résultats montrent que, si les injections rondes ne présentent qu’une couche de
cisaillement extérieure et axisymétrique, les injections lobées (en « croix » et en « pé-
tales ») font apparaitre des couches de cisaillement tridimensionnelles. Le développement
de plusieurs couches de cisaillement pour les injections lobées conduit & entrainer une
quantité d’air avant 'impact plus importante que pour l'injection ronde. Les structures
tourbillonnaires des couches de cisaillement pour les injections lobées sont plus petites
que celles pour les injections rondes. Ces structures plus réduites conduisent a de plus
faibles fluctuations de vitesse prés de la paroi d’impact ce qui diminue donc les trans-
ferts de chaleur. Pour les injections lobées, les différences des distributions du nombre de
Nusselt entre les deux plans majeur et mineur sont marquées pour de petites distances
d’impact H/D < 4 et progressivement moins marquées avec 'augmentation de la distance
d’impact H/D du fait de la ré-apparition de 'axysimétrie du jet, qui est plus rapide pour
les injections en pétales. Particuliérement, pour de petites distances d’impact H/D < 4,
Papparition visible du pic local dans le plan majeur correspond au pic de la vitesse axiale,
di aux structures tourbillonnaires de la couche de cisaillement extérieure frappant la pa-
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roi, ainsi qu’au pic des fluctuations de vitesse axiale. Le pic local ou secondaire de Nusselt
pour l'injection ronde est lié aux grandes fluctuations de vitesse prés de la paroi d’impact,
probablement dues aux structures tourbillonnaires secondaires. Aprés la valeur maximale
de ces pics, le nombre de Nusselt diminue progressivement le long de la paroi. Cette di-
minution s’explique par la décroissance d’une part de la diminution de la vitesse radiale,
d’autre part des fluctuations de vitesse du fait des tourbillons primaires et secondaires
s’éloignant, progressivement de la paroi.

Quelle que soit la surface pour les injections lobées, les résultats montrent que 1’ef-
ficacité est plus grande pour le plan mineur que celle pour le plan majeur du fait de
I’épaisseur de I’écoulement radial pariétal plus grande pour le plan mineur qui empéche le
mouvement de 'air ambiant vers la paroi. On constate une ressemblance plus forte entre
les deux plans lorsque la distance d’impact H/D augmente. Les différences de lefficacité
entre les deux plans s’amenuisent plus rapidement pour l'injection en pétales que pour
I'injection en croix. La chute de 'efficacité pour les injections lobées est plus rapide que
celle pour l'injection ronde du fait du large développement de deux couches de cisaillement
dans la zone de jet libre qui conduit & ’entrainement important de 'air ambiant avant
I'impact pour les injections lobées. L’écart de 'efficacité de I'injection ronde par rapport
aux injections lobées au point d’impact est plus importante avec 'augmentation de la
distance d’'impact.

En comparaison avec les injections sur plan, le développement des couches de cisaille-
ment pour les injections sur hémisphére est plus important. La surface hémisphérique
améne donc a de meilleurs transferts de chaleur que la surface plate mais ce gain diminue
progressivement avec 'augmentation de la distance d’impact. En résumé, I'injection ronde
sur hémisphére apporte de meilleurs transferts de chaleur par rapport aux autres injec-
tions. D’autre part, I'efficacité pour les injections sur hémisphére diminue plus rapidement
que celle pour les injections sur plan du fait du développement des couches de cisaillement
plus important. La différence de I'efficacité au point d’impact entre le cas sur hémisphére
et sur plan est d’autant plus importante que la distance d’impact H/D est grande.

La deuxiéme partie a permis d’examiner l'effet de la compressibilité des jets d’air en
impact (pour des nombres de Mach jusqu’a 0.9). Quatre tubes de diamétres différents
(D=6 mm, D =10 mm, D = 15 mm, D = 22 mm) ont été utilisés pour assurer un
écoulement pleinement développé. A partir de ces tubes, nous pouvons couvrir une large
plage de nombre de Mach (jusqu’a 0.9) pour un nombre de Reynolds donné. Cela nous
permet d’étudier I'effet compressible du jet. Les mesures sont effectuées pour des nombres
de Reynolds Re = 90 000, 120 000 et 150 000, des distances d’impact 1 < H/D <9, et une
température totale du jet égale a celle de 'ambiante (T° = T,,,, = 20°C). La température
adiabatique de paroi a aussi été choisie pour calculer le coefficient d’échange convectif de
la plaque d’impact.

Les résultats montrent que 'effet de compressibilité sur le nombre de Nusselt se limite
a la région d’impact. Les résultats montrent que la valeur du nombre de Nusselt au
point d’impact varie légérement pour les fortes vitesses. En particulier, le maximum de
transferts est atteint pour H/D = 6 pour un écoulement incompressible alors qu’il est
atteint pour H/D = 8 pour un écoulement compressible du fait de 'augmentation de la
longueur du coeur potentiel due a la vitesse élevée. De plus, le deuxiéme « pic » de Nusselt
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obtenu est plus proche du point d’impact pour de grands nombres de Mach. L’effet de la
compressibilité sur le nombre de Nusselt diminue progressivement avec 'augmentation de
la distance d’impact H/D.

L’effet de la compressibilité sur la température adiabatique de paroi montre que la
chute de la température adiabatique a partir du point d’impact est plus importante avec
I'augmentation du nombre de Mach du fait de 'augmentation de la vitesse moyenne
radiale et diminue progressivement avec I'augmentation de la distance d’impact H/D. La
température adiabatique atteint un minimum & la position correspondant a celle de la
plus grande vitesse radiale. Cependant, la position de ce minimum est plus proche du
point d’impact avec Paugmentation de la distance d’impact H/D a cause des phénoménes
d’entrainement, thermique important de I’écoulement dans la couche de mélange avant
I'impact. L'importance de I'entrainement thermique pour une grande distance d’'impact
(H/D = 5) fait aussi apparaitre un maximum local de température adiabatique a r/D —
1.8.

7.2 PERSPECTIVES

Pour I’étude aérodynamique des injections lobées (en «croix» et en «pétalesy), nous
avons fait des mesures pour deux plans : plan majeur (MP) passant aux lobes et plan
mineur (mP) passant & la région des creux. Nous ne pouvons donc pas voir le développe-
ment de la couche de cisaillement provenant d’autres régions comme le bord du lobe. Des
mesures aérodynamiques complémentaires (stéréo PIV ou tomo PIV) sont indispensables
pour mieux comprendre de développement de toutes les couches de cisaillement ainsi que
leurs interactions.

Pour l'effet de la compressibilité des jets d’air en impact, I’étude de 'effet compressible
sur les transferts de chaleur pourrait étre complétée par un cas ot la température totale du
jet serait supérieure a celle de 'ambiante. Ceci nous permettrait de mieux comprendre le
développement du jet dans un environnement plus froid pour un écoulement compressible.

Pour I'étude des transferts de chaleur des jets d’air en impact, I'injection ronde sur
hémisphére apporte de meilleures valeurs du nombre de Nusselt moyen global par rapport
aux autres jets. On peut donc améliorer des transferts de chaleur en étudiant 'injection
ronde sur une surface hémisphérique avec différents rayons.
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Les mesures de températures de surface de la plaque ont été réalisées par thermogra-
phie infrarouge. La caméra infrarouge utilisée est une caméra matricielle FLIR titanium.
Les températures sont mesurées par une matrice de 320x256 détecteurs en antimoniure
d’indium (InSb) dont la bande spectrale est comprise entre 3.6um et 5.1um. Le signal
électrique restitué par les capteurs est proportionnel au flux rayonné (lié a la température
de la paroi soumise au test) et au temps d’intégration, temps durant lequel est réalisé la
mesure. Cette durée est réglable selon la gamme de températures mesurées. Afin d’opti-
miser la sensibilité des capteurs et de réduire le bruit de mesure, la matrice de détecteurs
est refroidie par un moteur Stirling a 77K. La sensibilité est de 25mK pour une surface a
30°C. L’erreur globale est inférieure & 2°C pour une mesure jusqu’a 100°C, et & 2% de la
température mesurée pour les températures supérieures.

Les caractéristiques de la caméra utilisée dans la mesure sont résumeées dans la Table
ci-dessous :

CAMERA FLIR titanium
Type de détecteurs InSbh
Bande spectrale 3.6pum - 5.1pum
Gammes de températures mesurables -20°C a +1300°C
Sensibilité 2bmK a 303°K
Erreur globale 2°C jusqu’a 100°C
2% de la température mesurée pour
des températures supérieures
Fréquence d’acquisition 50 Hz

TABLE A.1 — Caractéristiques de la caméra

Les flux enregistrés par les détecteurs sont mesurés en Digital Level (DL), unité propre
a la caméra. Le passage des flux (DL) a la température (en K) se fait par Uintermédiaire
d’un fichier d’étalonnage dépendant du temps d’intégration choisi pour les capteurs. Le
temps d’intégration varie en fonction de la gamme de température considérée. Ce fichier
d’étalonnage est réalisé a I'aide d’un corps noir ayant une température uniforme et une
émissivité proche de I'unité [86]. Pour ’ensemble de nos travaux, une seul gamme de
température a été exploitée (de 6°C a 123°C), le temps d’intégration est de 216us. L’in-
certitude de la température correspond a celui de la température du cors noir environ

0.1°C.

Pour effectuer la mesure infrarouge, il faut respecter le protocole suivant :
1. Positionner la caméra a une distance de 150 cm de la plaque d’impact

2. Laisser la caméra se stabiliser en température (environ 1h de chauffe). La tempé-
rature de la caméra monte jusqu’a 30°C, & cause de I’échauffement engendré par le
moteur Stirling. La température de la caméra est controlée durant les mesures et
I’étalonnage. Une fois la température de la caméra et de son environnement stabili-
sées, la caméra est préte a effectuer des mesures



3. Choisir le temps d’intégration (TT) et la fréquence d’acquisition. La fréquence n’a
que peu d’influence ici mais doit étre définie, on peut donc choisir la fréquence
d’acquisition par défaut de la caméra infrarouge (50 Hz) [86]. Par contre, le choix de
TT est trés important. Le TI retenue dans cette étude est de 216us ce qui correspond
a une gamme comprise entre 6°C et 123°C

4. Faire une NUC rapide a chaque démarrage de la caméra : la caméra est équipée d’une
matrice composée de détecteurs. Cela permet des cadences d’image élevées avec une
meilleure fiabilité mais la contrepartie est une disparité des caractéristiques des
détecteurs qui viennent affecter la qualité de I'image. La NUC (Correction de Non
Uniformité) uniformise I'image [86]). Il est recommandé de faire une mise a jour de
la NUC a chaque mise en service de la caméra ou de créer une nouvelle NUC chaque
fois que I'une de ces grandeurs change : temps d’intégration (TI) et trajet optique.
Dans notre travail, ces grandeurs sont toujours les mémes pour chaque configuration
expérimentale. Il suffira donc de faire une mise a jour de la NUC a chaque démarrage
de la caméra.
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Dans cette annexe, nous présentons les résultats aérodynamiques et thermiques prove-
nant des mesures du chapitre 4 et 5 pour I'injection ronde et les injections lobées perforées
sur une surface plate et hémisphérique.

B.1 Résultats aérodynamiques

B.1.1 Injection ronde sur plan et hémisphére

FIGURE B.1 — Champs statistiques de vitesse pour l'injection ronde sur plan avec H/D =
2 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse moyenne radiale, (c¢) Vitesse axiale quadratique,
(d) Vitesse radiale quadratique

FIGURE B.2 — Champs statistiques de vitesse pour 'injection ronde sur hémisphére avec
H/D = 1 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse moyenne radiale, (¢) Vitesse axiale
quadratique, (d) Vitesse radiale quadratique
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FIGURE B.3 — Champs statistiques de vitesse pour 'injection ronde sur hémisphére avec
H/D = 2 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse moyenne radiale, (¢) Vitesse axiale
quadratique, (d) Vitesse radiale quadratique
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F1GURE B.4 — Champs statistiques de vitesse pour 'injection ronde sur hémisphére avec
H/D =5 : (a) Vitesse moyenne radiale, (b) Vitesse axiale quadratique, (c¢) Vitesse radiale
quadratique

B.1.2 Injection en croix sur plan et hémisphére
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FiGURE B.5 — Champs de vitesse radiale quadratique pour l'injection en croix sur plan
avec H/D = 1 : (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)
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FIGURE B.6 - Champs statistiques de vitesse de 'injection en croix sur plan pour le plan
majeur (MP) avec H/D = 2 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse axiale quadratique,
(c) Vitesse radiale quadratique

FIGURE B.7 — Champs statistiques de vitesse de I'injection en croix sur plan pour le plan
mineur (mP) avec H/D = 2 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse axiale quadratique,
(c) Vitesse radiale quadratique
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FIGURE B.8 — Champs de vitesse moyenne radiale pour I'injection en croix sur plan avec
H/D = 5: (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)
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FiGURE B.9 — Champs de vitesse radiale quadratique pour l'injection en croix sur plan
avec H/D = 5 : (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)
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FiGURE B.10 — Champs de vitesse radiale quadratique pour l'injection en croix sur
hémisphére avec H/D = 1 : (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)
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FIGURE B.11 — Champs statistiques de vitesse de I'injection en croix sur hémisphére pour
le plan majeur (MP) avec H/D = 2 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse moyenne
radiale (c) Vitesse axiale quadratique, (d) Vitesse radiale quadratique
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)
050 051 15 2
X/D

(a) (b)

050 051 15 2

0 05 1 15
X/D

(d)

FIGURE B.12 — Champs statistiques de vitesse de I'injection en croix sur hémisphére pour
le plan mineur (mP) avec H/D — 2 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse moyenne
radiale, (¢) Vitesse axiale quadratique, (d) Vitesse radiale quadratique
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Fi1GURE B.13 — Champs statistiques de vitesse de I'injection en croix sur hémisphére pour
le plan mineur (mP) avec H/D = 5 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse moyenne
radiale, (c¢) Vitesse axiale quadratique, (d) Vitesse radiale quadratique
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FiGURE B.14 — Champs statistiques de vitesse de l'injection en croix sur hémisphére
pour le plan majeur (MP) avec H/D = 5 : (a) Vitesse moyenne radiale, (b) Vitesse radiale
quadratique

B.1.3 Injection en pétales sur plan et hémisphére
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FiGURE B.15 — Champs de vitesse radiale quadratique pour l'injection en pétales sur
plan avec H/D =1 : (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)

FiGURE B.16 — Champs statistiques de vitesse de l'injection en pétales sur plan pour
le plan majeur (MP) avec H/D = 2 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse axiale
quadratique, (¢) Vitesse radiale quadratique
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FIGURE B.17 — Champs statistiques de vitesse de 'injection en pétales sur plan pour
le plan mineur (mP) avec H/D = 2 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse axiale
quadratique, (¢) Vitesse radiale quadratique
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FIGURE B.18 — Champs de vitesse moyenne radiale pour 'injection en pétales sur plan
avec H/D = 5 : (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)
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FiGUurE B.19 — Champs de vitesse radiale quadratique pour l'injection en pétales sur
plan avec H/D = 5 : (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)
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FiGUrRE B.20 — Champs de vitesse radiale quadratique pour l'injection en pétales sur
hémisphére avec H/D = 1 : (a) plan majeur (MP), (b) plan mineur (mP)
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FIGURE B.21 — Champs statistiques de vitesse de I'injection en pétales sur hémisphére
pour le plan majeur (MP) avec H/D = 2 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse axiale
quadratique, (¢) Vitesse radiale quadratique
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FiGURE B.22 — Champs statistiques de vitesse de I'injection en pétales sur hémisphére
pour le plan mineur (mP) avec H/D = 2 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse axiale
quadratique, (¢) Vitesse radiale quadratique
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FiGURE B.23 — Champs statistiques de vitesse de I'injection en pétales sur hémisphére
pour le plan mineur (mP) avec H/D = 5 : (a) Vitesse moyenne axiale, (b) Vitesse moyenne
axiale, (¢) Vitesse axiale quadratique, (d) Vitesse radiale quadratique
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FiGURE B.24 — Champs statistiques de vitesse de I'injection en pétales sur hémisphére
pour le plan majeur (MP) avec H/D = 5 : (a) Vitesse moyenne radiale, (b) Vitesse radiale
quadratique
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B.2 Résultats thermiques

B.2.1 Injection ronde sur plan et hémisphére
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F1GURE B.25 — Distribution radiale du nombre de Nusselt moyen et de Iefficacité moyenne
pour I'injection ronde sur plan avec Re = 45 000 : (a) nombre de Nusselt, (b) efficacité
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FI1GURE B.26 — Distribution radiale du nombre de Nusselt moyen de l'injection ronde sur
hémisphére pour différents nombres de Reynolds : (a) Re = 30 000, (b) Re = 35 000, (c)
Re = 40 000, (d) Re = 45 000
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FIGURE B.27 — Distribution radiale de I'efficacité moyenne de l'injection ronde sur hé-
misphére pour différents nombres de Reynolds : (a) Re = 30 000, (b) Re = 35 000, (c¢) Re
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B.2.2 Injection en croix sur hémisphére
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FI1GURE B.28 — Distribution radiale du nombre de Nusselt de 'injection en croix sur
hémisphére pour H/D = 1 avec deux plans majeur et mineur
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FI1GURE B.29 -
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ANNEXE C

COEFFICIENT DE RECUPERATION

Le coefficient de récupération r. n’indique pas simplement le degré de conversion de
I’énergie cinétique directe en énergie thermique sur I'obstacle, bien qu’il s’exprime comme
un pourcentage de la température dynamique. Il représente 'effet thermique net résultant
du travail de cisaillement visqueux et des échanges thermiques dans la couche limite
sur 'obstacle. Le coefficient de récupération est donc directement relié au nombre de
Prandtl (Pr), qui exprime 'importance relative de la viscosité et de la conductivité dans
la couche limite, ces deux effets se contrebalancant lorsque Pr = 1. Il peut dépasser 1.
Pour un gaz ayant un nombre de Prandtl inférieur a 1, les effets de conduction thermique
masquent les effets visqueux et la température "vue" par 1'obstacle sera inférieure a la
température totale de ’écoulement. Pour un fluide avec un nombre de Prandtl supérieur a
1, 'obstacle prendra une température supérieure a la température totale de I’écoulement
et le coefficient de récupération est supérieure a 1.
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