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Abstract

Since the 1950s, propulsion concepts using oblique, pulsed, or rotating detonation have been studied
continuously. In the last two decades, studies have focused mainly on the rotating detonation engine
(RDE). The most widely studied chamber geometry is an annular channel between two coaxial cylinders
into which fresh gases are continuously injected and consumed by one or more rotating detonations. The
use of detonation for combustion in air-breathing and rocket engines could lead to efficiency gains while
reducing the weight and size of the engine compared to conventional systems. The reason is the high
detonation velocity, which induces a pressure gain in the chamber and shortens the thickness of the
reactive gas layer.

The supersonic velocity of detonation fronts requires an extremely short time for propellant mixing,
typically between 10 and 100 µs. Separate propellant injection and its periodic perturbations, induced by
the detonation passage, lead to inhomogeneities in the fresh mixture, reducing the detonation velocity, and
thus, to some extent, the engine thrust performance. Conversely, fully premixed propellants injection is
dangerous because of the risk of flashback in the injector, which can damage the engine, and also promotes
parasitic deflagration at the contact surface with the hot gases. An optimized injector is therefore an
essential element for the operability and reliability of an RDE.

In this study, an injector that partially premixes the propellants before injecting them into the
combustion chamber was designed using simulations with the CEDRE code (ONERA, DMPE) for CH4/O2
and H2/O2 mixtures. It was then tested experimentally on the RDE GAP (CNRS, Pprime Institute) test
facility. Another injector that does not premix the propellants was also tested for comparison. Several
combustion modes and their possible evolution during the test, and the transient ignition phase were
studied with back-end and side-view chemiluminescence imaging at high frequency (180 to 230 kHz) and
short exposure time (100 to 400 ns), and with high-frequency pressure measurements in the chamber (1
Mhz).

The injector with partial premixing allowed for the first time to obtain detonation fronts with velocities
of at least 90% of the theoretical value DCJ with an annular RDE and CH4/O2 mixtures for several
mass flow rates and equivalence ratios. The injector without premixing resulted in velocities of about
60% of DCJ. Chemiluminescence imaging highlighted detonation propagation near the injection surface,
confirming sufficient premixing at the injector outlet. Several regimes and detonation front velocities were
observed depending on the chamber geometry, reminding that chamber internal aerodynamics also plays
an important role for stable operation, all other things being equal.

For the CH4/O2 mixture, 3D simulations of the annular RDE quantitatively reproduced the structure
and velocity of the experimentally observed combustion and shock waves. They confirmed the good mixing
quality and the small fraction consumed by parasitic deflagrations, explaining the high experimental
detonation velocities.

This study demonstrates that the numerical methodology employed is now capable of assisting in the
design of injection systems required to achieve high RDE performance while complying with industrial
safety and manufacturing constraints.

Keywords : Pressure gain combustion, Rotating detonation engine, Partial premixing, Science–
Experiments, Large-eddy simulation, Rocket engines, Methane, Hydrogen
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Résumé

Depuis les années 1950, des concepts de propulseurs à détonation oblique, pulsée ou rotative ont été
étudiés continuellement. Depuis une vingtaine d’années, le moteur à détonation rotative (RDE pour Rota-
ting Detonation Engine) concentre la majorité des recherches. La géométrie de chambre la plus examinée
est l’espace annulaire entre deux cylindres coaxiaux dans lequel les gaz réactifs sont injectés continûment
et brûlés par une ou plusieurs détonations en rotation permanente. L’utilisation de la détonation comme
mode de combustion dans des propulseurs aérobies ou fusées laisse espérer une amélioration significative
de leurs performances, tout en réduisant l’encombrement et la masse du moteur par rapport aux systèmes
conventionnels. La raison est la vitesse supersonique du front de détonation, ce qui produit un gain de
pression dans la chambre et limite fortement l’épaisseur de la couche de mélange réactif.

Ces vitesses très élevées exigent des temps de mélange des ergols extrêmement courts, typiquement
entre 10 et 100 µs. L’injection séparée des ergols et ses perturbations périodiques liées aux passages
des détonations produisent des non-uniformités du mélange frais diminuant la vitesse de détonation et
donc, dans une certaine mesure, les performances propulsives. Inversement, le prémélange complet des
ergols induit un risque de remontée de la combustion qui endommagerait l’injecteur et favoriserait la
déflagration parasite au contact avec des gaz chauds. Un système d’injection optimisé constitue donc un
élément essentiel d’un propulseur à détonation rotative, tant pour son bon fonctionnement que pour sa
fiabilité.

Dans cette étude, un injecteur produisant un prémélange partiel des ergols avant leur injection dans
la chambre de combustion a été conçu à l’aide de simulations numériques avec le code CEDRE (ONERA,
DMPE) pour les mélanges CH4/O2 et H2/O2. Il a ensuite été testé sur le banc RDE GAP (CNRS, Institut
Pprime), ainsi qu’un autre injecteur sans prémélange partiel, d’un type habituellement utilisé sur les
RDEs, à fin de comparaison. Divers régimes de détonation, leurs éventuelles variations au cours de l’essai
et les phases transitoires d’allumage ont été caractérisés à l’aide de visualisations frontale et latérale de
la chimiluminescence à hautes fréquences (180 à 230 kHz) et courts temps de pose (100 à 400 ns), et de
mesures de pression rapides (1 MHz) à la paroi extérieure de la chambre.

L’injecteur avec prémélange partiel a permis d’obtenir pour la première fois, en chambre annulaire,
des détonations se propageant à une vitesse au moins égale à 90% de la valeur théorique DCJ avec le
couple CH4/O2 à plusieurs débits et richesses. L’injecteur sans prémélange partiel n’a conduit qu’à des
vitesses de l’ordre de 60% de DCJ. Les visualisations ont permis de caractériser les structures latérale et
azimutale du front réactif. En particulier, elles mettent en évidence la propagation de la détonation au
voisinage proche de la paroi d’injection, ce qui confirme un prémélange de qualité suffisante dès la sortie
de l’injecteur. Plusieurs régimes et vitesses de fronts de détonation ont été observés selon les géométries de
chambre testées, ce qui rappelle que l’aérodynamique interne de la chambre joue aussi un rôle important
dans la stabilité de fonctionnement, toutes choses égales par ailleurs.

Pour le couple CH4/O2, les simulations LES 3D du RDE annulaire reproduisent quantitativement les
résultats expérimentaux sur la structure et la vitesse des systèmes d’ondes de combustion et de chocs. Elles
confirment la bonne qualité du mélange et la faible fraction qui en est consommée par les déflagrations
parasites, expliquant de fait l’obtention de hautes vitesses expérimentales de détonation.

Cette étude démontre que la méthodologie d’anticipation numérique suivie est désormais en capacité
de servir à la conception des systèmes d’injection nécessaires pour obtenir de bonnes performances de
RDE, tout en respectant les contraintes industrielles de sécurité et de fabrication.

Mots clés : Combustion à gain de pression, Moteur à détonation rotative, Prémélange partiel,
Sciences–Expériences, Simulation des grandes échelles, Moteurs-fusées, Méthane, Hydrogène
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He offered her an extraneous thing with which he could part without a pang,
while she offered him herself, along with disgrace and shame, and sin,

and all her hopes of heaven.

Martin Eden, Jack London (1909)
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3.15 Cascade d’énergie turbulente et échelles caractéristiques [202] . . . . . . . . 71

3.16 Ombroscopie d’une couche de mélange N2/He, avec Rea < Reb < Rec [203] 72

3.17 Structure de la solution d’un problème de Riemann dans le plan (x,t) . . . 77

3.18 Profils de température (à gauche) et de pression (à droite) d’une détonation
dans le mélange H2/O2 stœchiométrique à 1 bar et 300 K, calculés avec le
mécanisme cinétique de Davidenko et al. [225] et plusieurs raffinements de
maillage . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 79

3.19 Profils de température (à gauche) et de pression (à droite) d’une détonation
dans le mélange CH4/O2 stœchiométrique à 1 bar et 300 K, calculés avec
le mécanisme cinétique de Laurent [226] et plusieurs raffinements de maillage 80

3.20 Profils de température (à gauche) et de fraction massique de combustible
YCH4 (à droite) d’une flamme laminaire dans le mélange CH4/O2 stœchio-
métrique à 1 bar et 300 K, calculés avec le mécanisme cinétique de Laurent
[226] et plusieurs raffinements de maillage . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81

4.1 Élément d’injection TRIPLET. Dimensions en mm. . . . . . . . . . . . . . 84

4.2 Élément d’injection IMP. A gauche : vue de côté, à droite : vue de dessus. . 84

4.3 Schéma de l’injecteur ITEM. A gauche : vue de côté, à droite : vue de dessus. 85

4.4 Taille des mailles (a) et indice de Celik et al. QIv (b) dans le plan médian
de l’élément d’injection . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 87

4.5 Corrélation à deux points 5 mm au dessus du plan d’injection . . . . . . . 88



Liste des figures viii

4.6 Rendement de mélange ηmel en aval du plan d’injection pour deux tailles
de maille dans la zone raffinée. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 88

4.7 Rendement de mélange ηmel moyenné en temps (a) et maximum instan-
tané du paramètre Σ% (b) en fonction de la distance par rapport au plan
d’injection pour les différentes géométries d’injection simulées. . . . . . . . 89

4.8 Champ de richesse instantané dans le plan médian de l’élément d’injection
ITEM_1 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 90

4.9 Champs instantanés de richesse (a) et de vitesse ux (b) dans le plan médian
de l’élément d’injection ITEM_2 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 91

4.10 Champs instantanés de richesse (a) et de vitesse axiale uy (b) dans le plan
médian de l’élément d’injection ITEM_4 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 91

4.11 Rendement de mélange ηmel en fonction de la distance par rapport au plan
d’injection pour les couples H2/O2 et CH4/O2. . . . . . . . . . . . . . . . . 92

4.12 Domaine de calcul avec le champ de pression instantané dans le plan médian
et le champ de richesse dans l’injecteur . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 95

4.13 Champs de température totale moyennée en temps et en profondeur (selon
z). (a) Injecteur IMP, (b) injecteur ITEM . . . . . . . . . . . . . . . . . . 96

4.14 Champs de la fraction atomique Natom moyennée en phase et en profondeur
(selon z). En noir est tracé le contour T = 1500 K. (a) Injecteur IMP, (b)
injecteur ITEM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 97

4.15 Problème de Riemann pour l’obtention de la condition initiale d’une simu-
lation de réinjection . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 99

4.16 Évolution de la pression à la surface d’injection dans une simulation 2D de
la RDC (trait plein noir) et deux calculs de réinjection avec hD = 12 mm
(pointillés bleus) et hD = 8 mm (pointillés verts) . . . . . . . . . . . . . . . 100

4.17 Nombre de Mach moyenné en temps et sur la section de passage de la
préchambre de l’injecteur ITEM dans le calcul d’un quart de la RDC fonc-
tionnant avec le couple H2/O2 à un débit total ṁ = 120 g/s et une richesse
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1, 2, ṁ = 160 g/s), un espace annulaire de 10 mm et l’injecteur ITEM. Image
(a) : (1) nouveau front réactif, (2) détonation initiale amortie. . . . . . . . 111

5.8 Visualisations par chimiluminescence par la sortie de la RDC avec l’injecteur
ITEM à différents instants . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 112

5.9 Visualisations par chimiluminescence par le côté de la RDC avec l’injecteur
ITEM à différents instants . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 112

5.10 Régimes de fonctionnement obtenus avec le mélange H2/O2 . . . . . . . . . 113

5.11 Enregistrements instantanés de la chimiluminescence par la sortie de la
RDC en configuration creuse lors de l’allumage avec le mélange H2/O2
(ṁ = 115 g/s ER = 0, 7) et l’injecteur ITEM . . . . . . . . . . . . . . . . . 114

5.12 Enregistrement instantané de la chimiluminescence par la sortie de la RDC
en configuration creuse 10 ms après l’allumage avec le mélange H2/O2
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1.1 Une brève histoire de la propulsion

L’invention des feux d’artifice en Chine autour du xie siècle correspond au premier
lancement d’engins autopropulsés [1]. Le terme autopropulsion fait référence à tout moyen
de propulsion sans point d’appui extérieur. Pour les feux d’artifice, c’est la combustion de
la poudre explosive dans l’engin qui génère la poussée qui le propulse dans les airs. Les
applications de ce principe sont d’abord militaires : Hasan al-Rammah conçoit la première
torpille en actuelle Syrie au xiiie siècle à l’aide de poudres explosives [2], les premiers
lancements de roquettes sont attribués à l’Autrichien Conrad Haas au xvie siècle [3] et
l’armée mysoréenne utilise des fusées contre les anglais à la fin du xviiie siècle [4].

Tsiolkovsky [5] développe la théorie de la propulsion fusée et indique qu’il est possible
d’échapper à la gravité terrestre à l’aide d’une fusée H2/O2 à plusieurs étages. René Lorin
[6] propose le concept de statoréacteur, un propulseur supersonique sans pièce mobile, dans
lequel la compression est obtenue par le ralentissement de l’écoulement dans l’entrée d’air.
Goddard réalise des essais de fusées à propergol solide [7], puis liquide avec une tuyère
permettant d’accélérer les gaz à des vitesses supersoniques pour obtenir des poussées plus
élevées [8].

Le développement des propulseurs s’accélère après la Première Guerre mondiale. Dans
les années 1930, Frank Whittle en Angleterre et Hans von Ohain en Allemagne proposent
indépendamment le concept de turboréacteur [9]. Dans cet autopropulseur, l’air passe
par un compresseur et est détendu dans une turbine après la combustion. Les premiers
missiles autopropulsés sont développés lors de la Seconde Guerre mondiale en Allemagne,
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avec d’abord le V1 propulsé par un pulsoréacteur, puis le V2 qui utilise un moteur-
fusée à ergols liquides [10]. Les premiers statoréacteurs, dits tuyères thermopropulsives,
voient leur conception par Leduc débuter en France avant la Seconde Guerre mondiale.
L’Homme est envoyé dans l’espace pour la première fois en 1961, puis sur la Lune en 1969.
Les avancées scientifiques permettent le déploiement d’aéronefs supersoniques (SR-71,
Concorde). Parallèlement à ces avancées scientifiques, la démocratisation de l’aviation de
ligne pousse les constructeurs à développer des engins de plus en plus performants, tels
que le Boeing 747, qui peut transporter 416 passagers à 920 km/h en 1969.

Tous ces concepts utilisent la combustion pour produire l’énergie nécessaire à la pro-
pulsion.
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1.2 Nouveaux concepts : meilleure performance, moins

de pollution

Les crises pétrolières de 1973, 1979 et 2008 et la crise écologique causée par les activités
humaines [11] obligent les États à réduire leur consommation d’énergie fossile et leurs
émissions polluantes. L’aviation représente 2,9% des émissions mondiales [12], et les entre-
prises du secteur aérien prévoient un doublement du trafic d’ici à 2050. Aussi, l’apparition
de nombreuses entreprises dans le secteur spatial et le déploiement de constellations de
satellites a multiplié par trois le nombre de décollages de fusée depuis les années 2000 [13].
Il est donc indispensable de continuer à améliorer les performances des propulseurs afin
de réduire leur empreinte écologique.

Le turboréacteur équipe depuis les années 70 la plupart des avions commerciaux, ce qui
a permis d’optimiser son fonctionnement en utilisant par exemple un taux de dilution et
une température en entrée de turbine toujours plus élevés. De même, les moteurs-fusées ont
gagné en efficacité, notamment grâce à l’augmentation de la pression dans la chambre de
combustion. Néanmoins, ces systèmes ont atteint leur maturité technologique et les gains
de performance encore possibles sont faibles. Certains concepts de propulseurs envisagés
dans les années 1950-1970, mais jugés trop complexes à l’époque, sont donc maintenant
reconsidérés. Si on s’intéresse uniquement au propulseur, on pourra citer les concepts de
soufflante non carénée (open rotor) [14] ou à engrenage [15] et d’entrée d’air à ingestion
de couche limite [16].

L’énergie utilisée pour générer la poussée du propulseur résulte d’un phénomène multi-
physique, la combustion. Parmi tous les processus de combustion, c’est la combustion iso-
bare (pression constante) qui jusqu’à présent a été mise en œuvre dans les auto-propulseurs.
Cependant, l’utilisation de la détonation présenterait plus d’avantages : sa vitesse super-
sonique (≈ 2000 m/s) et sa faible épaisseur réactive permettrait de réduire la taille de la
chambre de combustion et d’augmenter les performances du propulseur. La détonation
est constituée d’un choc couplé à une zone réactive, ce qui permet d’obtenir, dans cer-
taines conditions, un gain de pression totale entre l’entrée et la sortie de la chambre de
combustion [17]. Il faut aussi noter que l’hydrogène (H2), envisagé pour la décarbonation
des transports, est bien adapté à la propulsion par détonation grâce à son excellente
détonabilité.
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1.3 Motivations et objectifs de l’étude

Cette étude porte sur le moteur à détonation rotative (RDE, Rotating Detonation
Engine), qui concentre actuellement le plus d’attention en raison de sa simplicité géomé-
trique apparente et de son fonctionnement continu. Un RDE a généralement la forme
d’une chambre annulaire, appelée RDC (Rotating Detonation Combustor), délimitée par
deux cylindres coaxiaux, dans laquelle une ou plusieurs détonations se propagent autour
de l’axe de la chambre, en consommant les ergols injectés en continu.

Le temps disponible pour l’injection et le mélange des ergols est fixé par le délai entre
deux passages de détonation. Les vitesses supersoniques de celles-ci imposent un temps de
mélange des ergols extrêmement court, typiquement entre 10 et 100 µs. Les non-uniformités
du mélange frais diminuent la vitesse de détonation et le rendement de combustion, et
donc le gain attendu sur la performance. Également, l’injection d’un prémélange peut
mener à un régime de déflagration plutôt que de détonation, ou à une remontée de la
combustion dans l’injecteur, conduisant à son endommagement. Injecter un prémélange
partiel dans la RDC pourrait représenter un bon compromis. Ce travail a donc pour
objectif de concevoir puis de tester numériquement et expérimentalement un injecteur
produisant un prémélange partiel des ergols dans une préchambre, avant leur injection
dans la RDC.

Le chapitre 2 de ce manuscrit propose un état de l’art concernant la propulsion, la
détonation et son utilisation dans les RDEs. Le chapitre 3 décrit le banc expérimental et le
code CFD (Computational Fluid Dynamics) utilisé dans cette étude. Le chapitre 4 détaille
la conception et l’optimisation numérique de l’injecteur à prémélange partiel pour les
couples H2/O2 et CH4/O2. Les performances de l’injecteur sont évaluées numériquement
à l’aide de simulations du fonctionnement de la RDC. Le chapitre 5 présente l’analyse
des résultats de l’étude paramétrique expérimentale réalisée avec l’injecteur optimisé.
Les paramètres de l’étude sont le couple combustible/oxydant utilisé (H2/O2, CH4/O2,
C2H4/O2, H2/air), le flux de masse dans la chambre (30-200 kg/m²/s), la richesse globale
(0.6-1.4), les dimensions de la chambre et de la restriction installée à la sortie. Dans le
chapitre 6, la simulation d’un essai avec le couple CH4/O2 est d’abord validée à l’aide
des observations expérimentales, puis étudiée pour obtenir plus de détails sur la réponse
de l’injecteur aux sollicitations de la détonation, la qualité du mélange consommé par la
détonation, le rendement de combustion et les fluctuations en sortie de RDC.
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Les engins autopropulsés sont utilisés depuis longtemps, mais la description thermody-
namique de leurs transformations et efficacités date du xixe siècle. Le développement de
la théorie associée aux propulseurs a mené à envisager de nouveaux concepts visant à de
meilleures performances. L’utilisation de la détonation pour la propulsion a notamment
été étudiée dès 1940 par Zel’dovich [18], à peu près à la période où les premiers modèles
du front de détonation ont été développés par Chapman [19], Jouguet [20] puis Zel’dovich
[21], von Neumann [22] et Döring [23]. La structure réelle – 3D cellulaire – du front a été
mise en évidence par Denisov et Troshin [24] en 1959.

La vitesse supersonique de la détonation implique d’utiliser de nouvelles configura-
tions de chambre de combustion, telles que celles proposées par Hoffmann [25], Nicholls
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[26] ou Voitsekhovskii [27]. Les études portent désormais sur le RDE en raison de son
fonctionnement continu à large plage de Mach et de sa conception simple. A la suite de
Voitsekhovskii, les travaux menés en Russie depuis 1959 par, entre autres, Bykovskii [28,
29], Zhdan [30, 31] ou Frolov [32, 33] ont grandement contribué à identifier la structure de
l’écoulement dans la chambre et à définir des règles de dimensionnement. Wolanski [34]
et Naples [35] pour les turboréacteurs et Frolov [33] pour les moteurs-fusées ont démontré
expérimentalement qu’un RDE permet de diminuer la consommation du propulseur. Des
lancements de fusées expérimentales propulsées pendant quelques secondes par un RDE
ont été accomplis au Japon [36] et en Pologne [37], tandis que la NASA [38] a effectué des
essais de plusieurs minutes d’un RDE refroidi par le combustible à l’état cryogénique.

2.1 Rappels sur la propulsion

2.1.1 Fonctionnement d’un propulseur

Il existe une grande variété de propulseurs, dont les caractéristiques dépendent des
conditions de vol visées et du milieu dans lequel l’engin se déplace. On peut les classer en
deux grandes catégories : les moteurs aérobies et les moteurs-fusées. Les premiers utilisent
l’O2 présent dans l’air pour brûler le combustible qu’ils transportent, tandis que les
moteurs-fusées utilisent l’oxydant et le combustible embarqués. La présente description ne
s’attache pas aux particularités des différentes technologies existantes, mais la distinction
entre les moteurs aérobies et les moteurs-fusées est importante. La figure 2.1 présente un
schéma de turboréacteur, un moteur aérobie dans lequel l’écoulement gazeux entre à l’état
0 et ressort, après compression, combustion et détente, à l’état 8.

Figure 2.1 – Schéma d’un turboréacteur [39]

Un propulseur génère une poussée par l’accélération d’un gaz et de l’application de
la loi d’action-réaction Fa→b = −Fb→a. La poussée est calculée par bilan de la quantité
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de mouvement du fluide sur les domaines I et II présentés sur la figure 2.2. Le domaine I
correspond au domaine fluide contenu dans le propulseur, tandis que le domaine II entoure
le propulseur. Les gaz arrivent par la surface A0 avec un débit ṁ à l’état 0, subissent
une succession de transformations dans le propulseur et sont éjectés par la surface A8

à l’état 8. Le domaine II est donc composé de gaz à l’état 0 uniquement. Les forces de
pression s’appliquant sur les sections latérales des domaines s’annulent par symétrie. Pour
le domaine I, le bilan de la quantité de mouvement selon l’axe du propulseur y implique

−ṁ(u8 − u0) = −P0A0 + P8A8 + Fi , (2.1)

et pour le domaine II
0 = P0(A− A8)− P0(A− A0) + Fe , (2.2)

Figure 2.2 – Schéma de principe d’un propulseur

avec Fi et Fe les forces interne et externe générées par le propulseur sur le fluide, P la
pression statique et u la vitesse. La poussée Fp correspond à la force du fluide sur le
propulseur, c’est-à-dire Fp = −Fi − Fe. En réarrangeant les relations (2.1) et (2.2),

Fp = ṁ(u8 − u0) + A8(P8 − P0) (2.3)

La poussée totale est donc composée de la poussée brute ṁu8, de la poussée de culot
A8(P8 − P0) et de la traînée de captation ṁu0. Dans la réalité, le combustible est injecté
à un débit mċ dans le propulseur, ce qui augmente la poussée brute à (ṁ+mċ )u8.

La poussée spécifique Fs définie par

Fs =
Fp

ṁ
(2.4)
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représente la poussée générée pendant une seconde par un kilogramme d’air pour un moteur
aérobie ou un kilogramme d’ergols pour un moteur-fusée. L’efficacité des moteurs aérobies
est définie à partir de la consommation spécifique Csp qui correspond à la consommation
de combustible nécessaire pour générer une poussée de 1 N durant l’unité de temps. Csp
et Fs sont reliées par

Csp =
ṁf

Fp

, (2.5)

avec ṁf le débit de combustible. Plus Csp est faible, moins le moteur consomme de
combustible et plus il est efficace.

Les moteurs-fusées utilisent l’oxydant et le combustible embarqués, ce qui implique la
définition d’un autre critère d’efficacité nommé impulsion spécifique (Isp), défini par

Isp =
Fs

g
, (2.6)

avec g la constante gravitationnelle au niveau de la mer. L’Isp représente la durée pendant
laquelle 1 kilogramme de réactifs génère la poussée nécessaire pour élever une masse
d’1 kilogramme au niveau de la mer. Plus l’Isp est élevée et plus le moteur est efficace.
La vitesse caractéristique c∗ et le coefficient de poussée CF de la tuyère permettent de
découpler l’efficacité de la chambre de combustion et de la tuyère d’une fusée [40], soit

Isp =
c∗CF

g
(2.7)

Ils sont définis par

c∗ =
Pt,cmbAs

ṁ
, (2.8)

CF = g
Isp
c∗

, (2.9)

avec Pt,cmb la pression totale dans la chambre de combustion, As la section de passage du
col de la tuyère et ṁ le débit massique d’ergols.

2.1.2 Performance des propulseurs à combustion isobare ou iso-

chore

Les performances d’un propulseur sont directement liées aux transformations subies
par les gaz dans celui-ci. On considère un propulseur aérobie en supposant que le débit de
combustible est négligeable devant le débit d’air. Les réactifs et les produits de combustion
ont des propriétés thermodynamiques identiques. Les états considérés dans le propulseur
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sont les suivants

— État 0 : réactifs à l’entrée du propulseur

— État 1 : réactifs après la compression isentropique, à l’entrée de la chambre de
combustion

— État 2 : produits de combustion en sortie de la chambre

— État 8 : produits de combustion après la détente isentropique jusqu’à la pression
ambiante P0

Toutes les transformations sont supposées adiabatiques, il est commode de les présenter
dans le cas simplifié du gaz idéal. De plus, les hypothèses suivantes sont donc considérées
ci-après :

— le gaz est parfait, il suit donc la loi P = ρrT , avec ρ la masse volumique, T la
température, r = R/M la constante spécifique du gaz, où R = 8.314 J/mol/K est la
constante des gaz parfaits et M la masse molaire,

— le gaz est idéal, c’est-à-dire que l’on néglige les dépendances de cp, cv, et donc de
γ = cp/cv, à la température. Cette hypothèse est forte, mais elle permet de simplifier
l’analyse. On suppose en plus qu’ils ne varient pas avec la composition (c’est-à-dire
pendant la combustion), de même que la constante spécifique du gaz r.

Les performances globales du propulseur sont évaluées avec le rendement global ηg
défini par

ηg = Pp/Pr , (2.10)

où Pp = Fpu0 est la puissance propulsive et Pc = ṁqc la puissance thermique libérée
lors de la combustion. Le rendement global peut être décomposé comme le produit du
rendement thermique ηth,

ηth =
u2
8 − u2

0

2qc
(2.11)

qui correspond à la fraction de Pr transformée en puissance mécanique, et du rendement
propulsif ηp,

ηp =
2Fsu0

u2
8 − u2

0

, (2.12)

qui représente la fraction de la puissance cinétique des gaz éjectés réellement utilisée par
le propulseur.

Le rendement thermique du propulseur peut être calculé à partir des relations thermo-
dynamiques. La compression est réalisée, soit par simple ralentissement de l’écoulement,
soit par un compresseur entraîné par une turbine, elle-même mise en mouvement par la
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détente des gaz après combustion. Ainsi, le propulseur n’échange pas d’énergie mécanique
avec l’extérieur. Dans ce cas, et puisque le système est supposé adiabatique et opérant en
mode stationnaire, la conservation du flux d’énergie totale implique

ṁht,0 = ṁht,8 , (2.13)

où ht = h+ 1
2
u2 est l’enthalpie totale et h l’enthalpie du fluide. D’où, d’après (2.11),

ηth =
h0 − h8

qc
(2.14)

Les travaux spécifiques de compression w0→1 et de détente w2→8 adiabatiques sont définis
par

w0→1 = (h1 − h0) , (2.15)

w2→8 = (h8 − h2) . (2.16)

ainsi
ηth = −w0→1 + w2→8

qc
= −wnet

qc
, (2.17)

qui correspond à la définition du rendement thermique du cycle thermodynamique. Pour
un gaz parfait non réactif, la variation de l’enthalpie est définie à partir de la capacité
calorifique cp selon

dh = cpdT (2.18)

L’énergie dégagée par la réaction correspond à la différence entre les enthalpies des réactifs
hr et des produits hp évaluées à la même température T ref , soit

qc = href
r − href

p > 0 (2.19)

En utilisant les relations (2.18) et (2.19), il vient

h0 − h8 = href
r + cp

(︁
T0 − T ref

)︁
− href

p − cp
(︁
T8 − T ref

)︁
= cp (T0 − T8) + qc (2.20)

En utilisant la relation (2.20) dans (2.14), le rendement thermique peut se mettre sous la
forme

ηth = 1− cpT0

qc

(︃
T8

T0

− 1

)︃
= 1− cpT0

qc

(︃
T8

T2

T2

T1

T1

T0

− 1

)︃
(2.21)

La compression et la détente sont adiabatiques et réversibles, donc isentropiques, ce qui
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permet d’utiliser la loi de Laplace P/ργ = cst. D’où avec P = ρrT ,

T1

T0

=

(︃
P1

P0

)︃ γ−1
γ

(2.22)

T8

T2

=

(︃
P8

P2

)︃ γ−1
γ

(2.23)

Puisque P0 = P8, la relation (2.21) peut s’écrire

ηth = 1− cpT0

qc

[︄
T2

T1

(︃
P2

P1

)︃− γ−1
γ

− 1

]︄
(2.24)

La combustion est réalisée à pression constante dans la majorité des propulseurs actuels,
leur fonctionnement est alors décrit par le cycle thermodynamique de Brayton (Fig. 2.3).
Il vient P1 = P2, et la transformation étant adiabatique, on a h1 = h2. Ainsi, d’après
(2.18) et (2.19), il vient

T2 = T1 + qc/cp (2.25)

Figure 2.3 – Cycle de Brayton pour le mélange stœchiométrique CH4/O2 initialement
à 1 bar et 200 K et un taux de compression πc = 5, avec cp = 2168 J/kg/K, γ = 1,22 et
qc = 5,4 MJ/kg.

On note πc = P1/P0 le rapport de compression. À partir des relations (2.24) et (2.25),
il vient pour le cycle de Brayton

ηth,B = 1− T0

T1

= 1− π
− γ−1

γ
c (2.26)

Le rendement thermique du cycle de Brayton augmente donc avec le taux de com-
pression πc du compresseur et atteint environ 0.4 dans les turboréacteurs. La plupart des
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propulseurs suivent le cycle de Brayton du fait de sa simplicité de mise en œuvre.

Dans un turboréacteur comme dans un moteur-fusée, une partie de l’énergie des gaz
est utilisée pour entraîner le compresseur (ou la turbopompe), ce qui diminue la part
d’énergie disponible pour la propulsion. Une solution pour contourner ce problème serait
d’entraîner l’étage de compression par un moteur électrique alimenté par une batterie. Les
études théoriques de Rachov et al. [41] et Kwak et al. [42] indiquent que cette solution est
pertinente pour de petits moteurs-fusées fonctionnant sur de courtes durées, car elle permet
aussi de réduire le budget alloué à la conception de la turbopompe. Elle est par ailleurs
déjà intégrée sur le moteur-fusée Rutherford de l’entreprise Rocket Lab. Néanmoins, pour
des moteurs-fusées de plus grande puissance ou fonctionnant plus longtemps, la faible
densité énergétique des batteries actuelles rend cette solution inapplicable.

Un autre type de cycle consiste à utiliser la combustion à volume constant, lors de
laquelle la pression des gaz augmente pour atteindre

P2 = P1
T2

T1

(2.27)

On obtient alors le cycle de Humphrey, représenté en rouge sur la figure 2.4. Pour calculer
le rendement thermique de ce cycle, on repart de la relation (2.24) qui reste applicable ici
en conservant les mêmes hypothèses.

La combustion est adiabatique et à volume constant, d’où la conservation de l’énergie
interne e1 = e2. En utilisant la relation (2.19), e = h − P/ρ, la loi des gaz parfaits et la
relation de Meyer cp − cv = r, on montre que

qc = cv(T2 − T1) (2.28)

En utilisant les relations (2.24), (2.27) et (2.28), on obtient alors pour le cycle de Humphrey

ηth,H = 1− π
− γ−1

γ
c γ

(T2

T1
)1/γ − 1
T2

T1
− 1

(2.29)

En plus du rapport de compression, le rendement thermique du cycle de Humphrey dépend
aussi de l’augmentation de la température lors de la combustion. Ce cycle est plus complexe
à mettre en place que celui de Brayton, car il nécessite de bloquer l’écoulement des gaz
pendant la combustion, c’est pourquoi il n’existe quasiment pas d’application industrielle
dans un autopropulseur à ce jour.
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Figure 2.4 – Cycle de Humphrey pour le mélange stœchiométrique CH4/O2 initialement
à 1 bar et 200 K et un taux de compression πc = 5, avec cp = 2168 J/kg/K, γ = 1,22 et
qc = 5,4 MJ/kg.

2.1.3 Intérêts de la détonation pour la propulsion

Une autre approche pour libérer la chaleur contenue dans les gaz frais consiste à
utiliser la détonation à la place de la combustion isobare ou isochore. Zel’dovich [18] a
suggéré dès 1940 que la détonation permettrait d’augmenter le rendement de 13% par
rapport au cycle de Humphrey. Le cycle thermodynamique idéal utilisant la détonation
est traditionnellement appelé cycle de Fickett-Jacobs. Il a été décrit en détail par Fickett
et Davis dans [43] et reprend le modèle simplifié de Jacobs [44] dans lequel les produits
de combustion mettent en mouvement un piston. Wintenberger et Shepherd [45] ont
également proposé une description dans laquelle le gaz est contenu dans un cylindre fermé
par deux pistons. Le cycle comprend une succession de transformations présentées sur la
figure 2.5. Les pistons sont supposés sans masse, adiabatiques et rigides. Ils ne sont pas
reliés l’un à l’autre, leur mouvement est dû au seul transfert d’énergie par l’intermédiaire
du gaz. Le cycle comprend 8 transformations :

— Transformation (a) : l’espace entre les deux pistons est rempli par un gaz détonant
à température T0 et pression P0.

— Transformation (b) : les gaz subissent une compression adiabatique et réversible
jusqu’à atteindre l’état 1.

— Transformation (c) : le piston G est déplacé à la vitesse up et une détonation est
initiée au même moment à la surface du piston.

— Transformation (d) : le piston D accélère jusqu’à la vitesse up lorsque la détonation
l’atteint. Le système pistons/cylindre est alors en translation à la vitesse up et les
gaz sont à l’état 2.
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— Transformation (e) : les gaz brûlés sont ramenés au repos (u = 0) de manière
adiabatique et réversible, en convertissant l’énergie cinétique du système en travail,
tout en conservant la distance entre les deux pistons constante.

— Transformation (f) : les gaz brûlés sont détendus de manière adiabatique et réversible
jusqu’à la pression initiale P0, générant à nouveau un travail. Les gaz sont à l’état 8.

— Transformation (g) : les gaz brûlés sont refroidis de manière réversible et isobare
jusqu’à la température initiale T0.

— Transformation (h) : les gaz brûlés sont remplacés par des gaz frais détonants pour
boucler le cycle.

Figure 2.5 – Étapes du cycle de Fickett-Jacobs [45]

Ce cycle théorique est présenté sur la figure 2.6 dans le plan (P , 1/ρ) avec les cycles
de Brayton et Humphrey. La relation (2.24) est applicable au cycle de Fickett-Jacobs [46].
On verra dans la sous-section 2.2.1 que la théorie de Champan-Jouguet permet d’obtenir
les rapports T2/T1 et P2/P1 en fonction de la chaleur de la réaction (relations 2.48 et
2.50). À partir de ces relations, le rendement thermique du cycle de Fickett-Jacobs peut
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se mettre sous la forme

ηFJ = 1− cpT0

qc

[︄
1

M2
CJ

(︃
1 + γM2

CJ

1 + γ

)︃(γ+1)/γ

− 1

]︄
(2.30)

où MCJ est le nombre de Mach de l’onde de détonation dans le repère des gaz frais.

Figure 2.6 – Cycles de Brayton (bleu), Humphrey (rouge) et Fickett-Jacobs (vert) pour le
mélange stœchiométrique CH4/O2 initialement à 1 bar et 200 K et un taux de compression
πc = 5, avec cp = 2168 J/kg/K, γ = 1,22 et qc = 5,4 MJ/kg.

Figure 2.7 – Rendement thermique des cycles de Brayton, Humphrey et Fickett-Jacobs
en fonction du taux de compression pour le mélange stœchiométrique CH4/O2 initialement
à 1 bar et 200 K, avec cp = 2168 J/kg/K, γ = 1,22 et qc = 5,4 MJ/kg.

La figure 2.7 présente les rendements thermiques des cycles de Brayton, Humphrey et
Fickett-Jacobs pour le mélange CH4/O2 en fonction du taux de compression. Le rendement
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thermique du cycle de Fickett-Jacobs est le plus élevé, quel que soit le taux de compression,
alors que le cycle à combustion à pression constante présente le rendement le plus bas. Ainsi,
à rendement thermique fixe, les cycles de Humphrey et Fickett-Jacobs ne nécessitent qu’une
faible compression, ce qui permet de limiter la masse et l’encombrement du compresseur,
et donc du propulseur. La différence est plus faible entre les cycles de Humphrey et Fickett-
Jacobs, mais ce dernier est plus efficace. De plus, l’intérêt du mode de combustion par
détonation par rapport à celui à volume constant est sa conception très simple de chambre
de combustion : pas de pièces mobiles, ce qui permet d’avoir des propulseurs encore moins
encombrants et plus légers.
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2.2 La détonation : aspects fondamentaux et applica-

tions

2.2.1 Les modèles CJ, ZND et Taylor-Zel’dovich

Une détonation est supposée monodimensionnelle, plane et le fluide réactif non visqueux
et non conducteur de la chaleur. Elle est ainsi régie par les équations d’Euler 1D,

∂ρ

∂t
+

∂ρu

∂x
= 0 , (2.31)

∂ρYk

∂t
+

∂ρuxYk

∂x
= ω̇k , (2.32)

∂ρux

∂t
+

∂(P + ρu2
x)

∂x
= 0 , (2.33)

∂ρ(e+ u2
x/2)

∂t
+

∂(P + ρe+ ρu2
x/2)ux

∂x
= 0 (2.34)

avec ω̇k le taux de production massique de l’espèce k.

La première description théorique de la détonation a été réalisée indépendamment par
Chapman [19] et Jouguet [20] (modèle CJ). La détonation y est considérée comme une
discontinuité réactive plane séparant les gaz frais des gaz brûlés supposés à l’équilibre
chimique. Les temps de réaction chimique sont donc négligés (la cinétique chimique est
infiniment rapide). La figure 2.8 présente un schéma. Dans le repère des gaz frais, la
détonation se propage à la vitesse D et les gaz brûlés à la vitesse u.

Figure 2.8 – Schéma de la propagation d’une détonation CJ dans le repère des gaz frais

Dans ce repère, la conservation des flux de masse, de quantité de mouvement et
d’énergie à travers la discontinuité donne

ρ0D = ρ(D − u) , (2.35)

P0 + ρ0D
2 = P + ρ(D − u)2 , (2.36)

h0(P0,ρ0) +
1

2
D2 = h(P,ρ) +

1

2
(D − u)2 (2.37)
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Ces trois équations complétées par une expression de l’équation d’état (h(P,ρ)) du fluide
ne forment pas un système fermé, car il y a 3+1 équations pour 5 variables (P , ρ, D, u, h).
Sans relation supplémentaire, la solution des équations (2.35), (2.36), (2.37) et h(P,ρ) est
donc une famille à un paramètre (D). Ainsi, en éliminant la vitesse des gaz brûlés dans
l’équation (2.36) à l’aide de (2.35), il vient l’équation définissant la droite de Rayleigh

P0 − P = ρ20D
2(
1

ρ
− 1

ρ0
) (2.38)

De la même façon, en éliminant les vitesses D et u de l’équation (2.37), on obtient
l’équation définissant la courbe de Crussard

h− h0 =
1

2
(
1

ρ0
+

1

ρ
)(P − P0) (2.39)

La figure 2.9 présente qualitativement la droite de Rayleigh et la courbe de Crussard dans
le plan (P ,1/ρ). La solution peut être visualiser comme l’intersection de ces deux courbes.
Il existe formellement trois cas, selon la valeur de D.

— D = DCJ : la droite de Rayleigh est tangente à la courbe de Crussard, il y a donc
un seul point d’intersection entre les deux courbes, que l’on note CJ.

— D > DCJ : la droite de Rayleigh rencontre la courbe de Crussard en deux points
notés f et F.

— D < DCJ : il n’y a pas d’intersection entre les deux courbes.

Figure 2.9 – Représentation dans le diagramme (P ,1/ρ) des droites de Rayleigh (en
bleu) pour plusieurs vitesses de discontinuité D et de la courbe de Crussard (en rouge)
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Pour fermer le problème de la résolution du système ci-dessus, il faut donner une
relation supplémentaire entre l’état immédiatement derrière la détonation et une condition
limite dans l’écoulement aval. En effet, l’état derrière la détonation est à priori contraint par
l’écoulement aval comme pour toute discontinuité. Sauf cas particulier, aucune information
sur la dynamique d’une discontinuité ne peut être obtenue de manière locale, elle doit être
obtenue par résolution conjointe de l’écoulement aval. Cette impossibilité de détermination
locale est équivalente à la condition supersonique-subsonique, induite par la seconde loi
de la thermodynamique [47] qui s’écrit

u+ c ≥ D ≥ u0 + c0 , (2.40)

avec c la vitesse du son. Cette relation stipule qu’une perturbation dans l’écoulement
aval (c’est-à-dire derrière l’onde) influera sur la dynamique de la discontinuité. Pour la
discontinuité plane totalement réactive, la condition u+ c = D définit la détonation CJ.

Ainsi, Taylor [48] et Zel’dovich [49] décrivent indépendamment l’écoulement adiaba-
tique des gaz brûlés à l’équilibre chimique derrière une détonation CJ dans les années
1940. L’écoulement est adiabatique et non réactif derrière l’onde, il est donc isentropique.
D’autre part, on a vu précédemment que les relations de conservation (2.35), (2.36), (2.37)
et la loi d’état définissent les conditions derrière la détonation par une solution à un
paramètre, D par exemple. Donc, si la vitesse de la détonation D est constante, l’entropie
massique transportée par chaque élément de fluide derrière l’onde devra aussi l’être, ce qui
implique que l’écoulement est homentropique : l’entropie d’une particule fluide derrière la
discontinuité est constante et égale à l’entropie de toutes les autres particules.

Dans ces conditions, la méthode des caractéristiques appliquée aux lois de bilan de
l’écoulement derrière la détonation induit l’existence d’invariants de Riemann I+ et I−

transportés par les fronts avant et arrière des perturbations acoustiques, et que toutes
les trajectoires acoustiques issues de la détonation transportent le même invariant de
Riemann I− = u − 2c/(γ − 1) et celles de même sens de propagation que la détonation
sont des droites. Cette dernière information entraîne que c+u = D, l’écoulement est donc
sonique dans les gaz brûlés dans le repère de la détonation.

La condition de sonicité ferme le système d’équations pour une détonation autoen-
tretenue, puisque seule la condition D = DCJ = cCJ + uCJ la satisfait. Toutefois, une
détonation, dite surcomprimée, où D(up) > DCJ, est possible, par exemple si un piston de
vitesse up > uCJ pousse les produits de combustion derrière la détonation.
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De manière générale, on définit la vitesse du son dans les gaz, non-nécessairement par-
faits, par la relation c2 = γP/ρ, où l’index adiabatique γ ne représente pas nécessairement
le rapport des chaleurs spécifiques. Associée à la condition de sonicité et aux équations
de conservation de la masse (2.35) et de la quantité de mouvement (2.36), cette relation
donne les conditions en aval de la détonation, sans avoir à spécifier d’équation d’état. On
obtient les relations exactes

PCJ

ρ0D2
CJ

=
1 + P0

ρ0D2
CJ

γCJ + 1
, (2.41)

uCJ

DCJ
=

1

γCJ + 1

(︃
1− γCJ

P0

ρ0D2
CJ

)︃
, (2.42)

ρ0
ρCJ

=
γCJ

γCJ + 1

(︃
1 +

P0

ρ0D2
CJ

)︃
(2.43)

Il faut ensuite utiliser la relation de conservation de l’énergie (2.37) et spécifier une équation
d’état pour obtenir DCJ. Pour un gaz idéal et en supposant égales les masses molaires
initial et final, il vient

DCJ = D∗

⎡⎣1
2
+

γCJ

γ0

(︃
c0
D∗

)︃2

+
1

2

√︄
1 + 4

γCJ

γ0

(︃
c0
D∗

)︃2
⎤⎦ , (2.44)

D2
∗ = 2(γ2

CJ − 1)qc , (2.45)

avec c0 la vitesse du son dans les gaz frais. Les relations (2.41) à (2.45) peuvent être
simplifiées en supposant γCJ = γ0 = γ [50] :

M CJ =
DCJ

c0
=

√
H + 1 +

√
H , (2.46)

H =

(︃
M∗

2

)︃2

=
(γ2 − 1)qc
2γrT0

,M ∗ =
D∗

c0
(2.47)

PCJ

P0

=
γM 2

CJ +1

γ + 1
, (2.48)

ρCJ

ρ0
=

(γ + 1)M 2
CJ

γM 2
CJ +1

, (2.49)

TCJ

T0

=
(1 + γM 2

CJ)
2

(γ + 1)2M 2
CJ

(2.50)

Le modèle CJ permet de déterminer la vitesse de la détonation et l’état des gaz brûlés,
mais ne donne pas d’indication sur les limites de détonabilité ou de propagation puisque
ni la cinétique des réactions chimiques ni les pertes, adiabatiques ou non, ne sont prises
en compte.
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La description qualitative de la détonation comme une zone réactive d’épaisseur non
nulle initiée par un choc non réactif, a été suggérée pour la première fois par Vieille [51].
Elle a servi de base au modèle ZND, développé indépendamment par Zel’Dovich [21],
von Neumann [22] et Döring [23] dans les années 40. Dans ce modèle, l’écoulement dans
la zone de réaction est supposé 1D plan, adiabatique et stationnaire dans le repère de
l’onde. L’état des réactifs derrière le choc est calculé à partir des relations (2.35)-(2.37) et
de l’équation d’état sous choc pour une vitesse D ≥ DCJ imposée. En aval du choc, les
variables thermodynamiques et de composition chimique varient. Les équations d’Euler
(2.32)-(2.33) peuvent alors être réécrites [43] sous la forme

dU

dz
=

σ̇

1−M 2 , (2.51)

dP

dz
= −ρU

σ̇

1−M 2 , (2.52)
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dz
= − ρ

U

σ̇

1−M 2 , (2.53)

dYk

dz
=

ω̇k

U
(2.54)

avec z = Dt− x la distance par rapport au choc, U = D − u la vitesse matérielle dans le
repère de l’onde, σ̇ la thermicité et M = U/c le nombre de Mach de l’écoulement relatif.
La thermicité est définie par

σ̇ =
N∑︂
k

(︃
M

Mk

− hk

cpT

)︃
ω̇k (2.55)

Les relations (2.51)-(2.54) impliquent que la thermicité doit tendre vers 0 pour ne pas
générer de singularité si la vitesse de l’écoulement tend vers celle du son.

La figure 2.10 présente la structure de l’écoulement réactif selon le modèle ZND pour
une détonation en régime CJ. Les radicaux sont générés progressivement en aval du choc.
Dans les gaz, on observe une zone d’induction de longueur lind, où les variations sont
faibles. Elle est suivie d’une zone de réaction d’épaisseur lr, où se situent les variations
des états thermodynamique et chimique, jusqu’à, en l’absence de processus pathologiques,
la réalisation de l’équilibre chimique.

On suppose en général que le choc est une discontinuité hydrodynamique qui ne produit
pas de radicaux. En effet, l’épaisseur d’un choc est extrêmement fine, typiquement de
l’ordre de quelques libres parcours moyens (∼ 1 µm à pression atmosphérique), donc
négligeable par rapport à la longueur totale de réaction, soit dans l’exemple de la figure
2.10, lind + lr ≈ 200 µm.
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Figure 2.10 – Profils 1D d’une détonation calculés selon le modèle ZND pour un mélange
stoechiométrique CH4/O2 à 1 bar et 300 K avec le mécanisme cinétique GRI-Mech3.0 [52].

2.2.2 Dynamiques locale et globale

Denisov [24] a mis en évidence expérimentalement la structure 3D de la détonation,
présentée sur la figure 2.11. Celle-ci est dite cellulaire, composée d’ondes incidentes qui
se déplacent dans le sens de propagation du front réactif et d’ondes transverses qui se
propagent perpendiculairement à cette direction. L’intersection entre ces ondes dans un
plan parallèle à la direction de propagation est appelée point triple. En déposant du
carbone sur les parois d’un tube dans lequel se propage la détonation, on peut suivre
les trajectoires des points triples, qui dessinent alors des losanges, aussi appelés cellules
de détonation (image du centre de la figure 2.11). Ces formes représentent la structure
cellulaire de la détonation.

Figure 2.11 – A gauche : structures consécutives du front dans une cellule de détonation
[53]. Au centre et à droite : enregistrements longitudinaux et frontaux sur dépôt de carbone
de structures cellulaires de détonations [54].

La largeur moyenne λ des cellules dépend des conditions thermodynamiques initiales,
de la composition du mélange et de ces conditions de confinement (Sous-sect. 2.2.3). Les
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cellules peuvent ainsi être plus ou moins régulières. Les moins irrégulières proviennent de
la seule combustion adiabatique amorcée par les chocs transverses et longitudinaux en
début de formation des cellules. Les cellules très irrégulières sont observées lorsque des
phénomènes de diffusion turbulentes participent au processus de combustion [55-57]. Pour
ce dernier cas, la définition d’une taille de cellule moyenne représentative est questionnable,
puisqu’alors l’écart type de λ est de l’ordre de grandeur de sa moyenne.

Lorsque la largeur moyenne λ de la cellule a un sens statistique, elle constitue un
indicateur de la détonabilité du mélange et permet, entre autres, de définir des limites de
propagation en fonction des dimensions du confinement. Par exemple, les tubes de section
circulaire dont le diamètre ne respecte pas la condition

d > λ/π (2.56)

ne permettent pas de propager des détonations stables [58-60]. À la place, on peut avoir
l’apparition de comportements marginaux, comme la détonation hélicoïdale, dans laquelle
une seule cellule tourne autour de l’axe du tube [61-64]. Un tube de diamètre encore
plus petit entraînera un découplage entre le front réactif et le choc, et mènera donc à
l’extinction de la détonation.

Erpenbeck [65] puis Lee et al. [66] et Clavin et He [67] ont étudié la stabilité du modèle
ZND. Ces études analytiques ne permettent pas encore d’estimer λ. Pour cette raison, la
largeur de cellule mesurée est traditionnellement corrélée à une longueur caractéristique
issue du modèle ZND [68-70]. Plus récemment, Monnier et al. [71] ont développé un modèle
permettant de prédire la largeur moyenne de la cellule à partir d’un calcul ZND sans besoin
corrélation expérimentale préalable. Cette méthode est applicable aux mélanges dont les
cellules sont de type adiabatique, c’est-à-dire lorsqu’une largeur moyenne de cellule existe
au sens statistique.

2.2.3 Comportement dans des conditions non-idéales

Dans le cas où les caractéristiques du milieu de propagation influencent fortement la
détonation, l’approche ZND n’est plus adaptée. L’écoulement dans auto-propulseur à dé-
tonation est le siège de plusieurs effets non-idéaux qui peuvent interagir entre eux, rendant
leur étude complexe. C’est pourquoi les études canoniques d’interaction entre la détonation
et son environnement sont fondamentales pour la compréhension du fonctionnement des
moteurs à détonation. Par souci de brièveté, seules les situations les plus en lien avec le
sujet de cette étude sont présentées ci-dessous, comme par exemple les confinements de
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faible taille, les confinements par une couche de gaz non réactive ou la propagation dans
un mélange hétérogène.

Beret et al. [72] ont comparé la propagation de détonations dans des mélanges H2/O2

dans des tubes de 100 et 10 mm de diamètre. Ils ont observé un déficit de vitesse jusqu’à 10
% de DCJ dans le petit tube uniquement. Kistiakowsky et al. [73] et Manson et Guénoche
[74] ont constaté que le déficit de vitesse augmente linéairement avec la diminution du
diamètre du tube. Les effets de parois seraient responsables de ce déficit. Zel’dovich [21]
est le premier à avoir modélisé les effets de parois dans l’approche ZND. Fay [75] puis
Tsuge [76] ont ensuite développé des modèles ZND permettant de reproduire les déficits de
vitesse expérimentaux. Plus tard, Ishii et al. [77] ont étudié des détonations se propageant
dans un canal de section H ×h, avec H >> h et h ∼ λCJ, où λCJ est la taille de cellule de
la détonation lorsque le confinement n’a pas d’effet sur la propagation (h >> λCJ). Ils ont
observé un déficit de vitesse qui croît à mesure que h diminue, pour atteindre 30% avant
l’extinction de la détonation. Ils ont reproduit numériquement ce déficit en prenant en
compte les frottements et les échanges thermiques aux parois dans le modèle ZND. Xiao
[78] et al. ont aussi rapporté des déficits de vitesse ainsi que des cellules de détonation
plus larges que λCJ dans le canal étroit qu’ils ont étudié. Ils ont reproduit l’augmentation
de la taille de la cellule à l’aide de simulations Euler 2D de la détonation, dans lesquelles
les frottements et les flux thermiques aux parois sont modélisés. Chinnayya et al. [79] ont
réalisé des simulations 2D Navier-Stokes afin d’étudier la structure d’une détonation se
propageant dans un canal étroit. En plus du déficit de vitesse, leurs simulations suggèrent
que le développement de la couche limite derrière la détonation détermine la forme de
la surface sonique. Une partie de l’énergie libérée est transmise à la couche limite par
frottement et ne participe pas à la propagation de la détonation.

La forme du confinement peut également modifier la taille de la cellule. Thomas [80]
a étudié la variation de la taille de cellule lorsque la détonation passe dans des coudes
ou proche de plans inclinés. Ses observations indiquent que λ diminue à mesure que l’on
se rapproche de l’extérieur du coude (Fig. 2.12). Il a en plus observé des phénomènes
d’extinction puis de réinitiation lorsque le rayon du coude est trop faible. Nakayama et
al. [81] ont rapporté que le rayon interne du canal doit satisfaire Ri/λ > 23 pour que la
détonation soit stable dans un canal courbé. Rodriguez et al. [82] ont étudié la transmission
d’une détonation d’un canal droit vers un canal courbé à section constante ou croissante.
Dans le canal à section croissante, la détonation peut être surcomprimée, avec une vitesse
supérieure à DCJ.

En conditions réelles, la détonation se propage rarement dans un milieu parfaitement
prémélangé. Par exemple, si de l’hydrogène s’accumule dans une pièce, la détonation
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consommera un mélange hétérogène et stratifié qui sera confiné par une couche d’air non
réactive. Sommers [83] a étudié la propagation d’une détonation semi-confinée par une
couche de gaz inerte. Il a observé la présence d’un choc oblique attaché à la détonation qui
se courbe sous l’effet de la détente vers le gaz inerte (Fig. 2.13). Le choc oblique peut se
détacher et précéder le front de détonation en fonction de la composition du confinement
gazeux.

Figure 2.12 – Enregistrements sur dépôt de carbone de structures cellulaires de détona-
tion dans un canal courbé [80].

Figure 2.13 – Enregistrement strioscopique d’une détonation dans un mélange stœchio-
métrique H2/O2 semi-confiné par une couche d’air [83].

Le confinement par gaz inerte n’est pas favorable à la propagation des fronts de
détonation, relativement aux conditions assurées par un confinement rigide. Les simulations
de Houim et Fievisohn [84] suggèrent que le rapport entre les impédances acoustiques
des gaz frais et du gaz neutre joue un rôle important dans la capacité de la détonation
à se propager ou non. Les études expérimentales de Rudy et al. [85, 86] et Grune et al.
[87] avec les mélanges H2/O2 et H2/air indiquent que la couche de gaz réactifs doit avoir
une épaisseur supérieure à lcr ≈ 3λ pour que la détonation puisse s’y propager. Lorsque
l’épaisseur de la couche est proche de lcr, la détonation présente un déficit de vitesse de
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l’ordre de 10%. Les simulations de Reynaud et al. [88] suggèrent que l’augmentation de la
température de la couche inerte réduit le déficit de vitesse, surtout lorsque la couche de
gaz frais est mince.

En plus de la couche de gaz inerte, Rudy a appliqué un gradient de composition
perpendiculaire à la direction de propagation de la détonation, ce qui augmente lcr. Lorsque
les limites de la couche sont très riches et très pauvres, la détonation ne peut pas s’établir
sur toute l’épaisseur de la zone réactive. Les expériences de Ishii et Kojima [89] et les
calculs de Kessler et al. [90] montrent qu’une détonation, se propageant dans un mélange
avec un gradient perpendiculaire à la direction de propagation, se courbe fortement, ce
qui modifie la structure cellulaire de la détonation. Ils observent également un déficit de
vitesse par rapport à la composition moyenne, qui augmente avec le gradient de richesse.

Dans le cas d’un gradient de composition parallèle à la direction de propagation de la
détonation, la plupart des études ont porté sur la transmission d’une détonation à travers
différents profils de gradient [91-93], avec parfois une couche de gaz inerte [94, 95]. Boulal
et al. [96] ont montré que les conditions de propagation et de réallumage ne sont pas
seulement liées à l’état initial, mais aussi à l’intensité de son gradient.

2.2.4 Les concepts de propulseur par détonation

Wolanski [97] a récemment décrit les différents concepts de propulseurs à détonation.
Pour utiliser la détonation dans un propulseur, une première approche consiste à la
stabiliser dans un écoulement de gaz réactif. Pour cela, il faut que l’écoulement amont ait
une vitesse supersonique, proche de la vitesse de la détonation (M ≈ 5). On parle alors
de moteur à détonation stationnaire (SDE pour Standing Detonation Engine) ou oblique
(ODWE pour Oblique Detonation Wave Engine). Dunlap et al. [98] ont proposé en 1958
une première étude de faisabilité d’un SDE. Leurs calculs suggèrent qu’un SDE permet
d’augmenter la plage de vol des moteurs aérobies. Nicholls et al. [99] ont ensuite réalisé
des tests lors desquels une détonation est stabilisée derrière le disque de Mach d’un jet
très sous-détendu. Comme preuve de concept d’un ODWE, Viguier et al. [100] ont réalisé
des expériences sur la détonation oblique en séparant deux milieux réactifs A et B par
une feuille de mylar. La détonation se propageant dans le milieu A transforme le mylar en
un piston oblique, lequel génère un choc oblique de vitesse DCJ,A dans le milieu B. Pour
certaines condition, une détonation oblique est obtenue dans le milieu B. Viguier et al.
ont mis en évidence la structure complexe de la détonation oblique (Fig. 2.14) à l’aide de
visualisations par strioscopie et Planar Laser Induced Fluorescence (PLIF). Il apparaît
que plusieurs fronts interagissent entre eux, avec un choc oblique (OSW), un front de
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détonation oblique (ODW), une flamme oblique (OF), un front de détonation transverse
(TDW) et un choc transverse (TSW).

Figure 2.14 – Visualisation par strioscopie d’une détonation oblique [100]

Dans un ODWE réel, la vitesse supersonique des gaz frais diminue la pression statique
et génère des pertes par frottement aux parois. Shepherd et Wintenberger [101] ont montré
qu’à M = 5, un statoréacteur a un rendement thermique théorique significativement plus
important qu’un SDE. Néanmoins, pour des vols à M > 10, les études théoriques de
Menees et al. [102] et de Ashford et Emanuel [103] indiquent que ce type de moteur à déto-
nation produit des performances de l’ordre d’un statoréacteur à combustion supersonique.
L’application d’un ODWE est donc limitée à des vols hypersoniques. Pour travailler à des
vitesses plus faibles, il faut utiliser la détonation de façon cyclique.

Une approche de propulseur à détonation cyclique consiste à remplir un tube de
mélange détonant, d’initier une détonation à une extrémité, puis de purger les gaz brûlés
générés par la détonation par l’autre extrémité du tube, avant de recommencer le cycle.
Ce concept est appelé moteur à détonation pulsée (PDE pour Pulsed Detonation Engine).
Après les premiers travaux d’Hoffmann [25] sur l’initiation cyclique d’une détonation dans
un tube, Nicholls et al. [26] ont testé le premier PDE en 1957. Ils ont installé le propulseur
au bout d’un pendule et mesuré l’angle par rapport à la verticale lorsque le moteur était
en fonctionnement afin de remonter à la poussée qu’il génère. Ils ont rapporté une ISP
élevée de l’ordre de 2100 s avec le mélange H2/air, mais une poussée spécifique faible.
L’étude théorique de Wu et al. [104] indique que le PDE permet d’obtenir un rendement
thermique plus élevé que le cycle de Humphrey. Zitoun et Desbordes [105] ont montré
que l’écoulement dans un PDE est auto-semblable, ce qui leur a permis d’évaluer l’ISP
du moteur à partir des conditions CJ. Leur modèle fonctionne correctement lorsqu’un
seul allumage est réalisé, c’est-à-dire lorsque le mélange est de bonne qualité dans le tube.
Néanmoins, ils ont mesuré un déficit de 30% sur l’ISP lorsque le PDE fonctionnait à une
fréquence de 15 Hz du fait des non-idéalités.
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La principale difficulté dans un PDE réside ainsi dans les remplissages et les allumages
répétés. Un allumage direct nécessite une énergie élevée [106, 107], c’est pourquoi la
détonation dans un PDE est généralement obtenue par la transition de la déflagration à
la détonation. Typiquement, une déflagration est initiée par une bougie, le front réactif
est accéléré dans le tube à l’aide d’obstacles, générant un régime de combustion turbulent
puis des ondes de compression qui accélèrent et se rattrapent pour former un seul front
qui devient un choc. Celui-ci amène à la formation de points chauds propices à l’explosion
en amont du front réactif, donnant naissance à une détonation [108-110]. Ce mécanisme
complexe peut s’étaler sur une longueur de plusieurs diamètres du tube, une partie des
gaz réactifs est donc brûlée en déflagration dans un PDE. La formation d’un mélange
de qualité dans le PDE nécessite une attention particulière pour ne pas rallonger la
transition déflagration-détonation et diminuer les performances de la détonation. De plus,
les PDEs les plus performants développés jusqu’ici présentent des fréquences de l’ordre
de quelques centaines de Hz [111, 112], avec des durées d’application de poussée pendant
une partie du cycle seulement. L’utilisation de plusieurs tubes en parallèle pour atteindre
des poussées significatives est donc suggérée. Ensuite, l’écoulement en sortie du tube est
très instationnaire, il est donc difficile de concevoir des tuyères ou des turbines adaptées
au PDE.

Un autre concept est le moteur à détonation rotative ou Rotating Detonation Engine
(RDE), très étudié depuis les années 2000. La géométrie la plus souvent retenue dans les
analyses est une chambre annulaire formée par l’espace entre deux cylindres coaxiaux,
dans lequel les ergols sont injectés en continu (en bleu sur la figure 2.15). Une ou plusieurs
détonations (notées 3) se propagent azimutalement dans l’espace annulaire en consommant
les gaz frais injectés en continu. La détente derrière le front de détonation supersonique
génère un choc oblique dans les gaz brûlés (5). Il existe d’autres formes de chambre, comme
le disque (disk-shaped RDC) présenté sur la figure 2.16. Dans ce cas, les gaz se propagent
dans la direction radiale avant d’être éjectés axialement.

L’utilisation d’une chambre de combustion à détonation rotative (RDC) sur les propul-
seurs existants est moins complexe qu’avec un PDE grâce à son fonctionnement continu.
La partie suivante présente un état de l’art des RDEs portant sur les méthodes d’allumage,
les régimes de combustion et les structures de l’écoulement observés, les stratégies et
contraintes d’injection et l’aérodynamique interne et en sortie de RDC.
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Figure 2.15 – Schéma de principe
d’une RDC [113]

Figure 2.16 – Champ de température instan-
tané dans une RDC disque avec une injection
sur la périphérie [114]
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2.3 Le RDE : état de l’art

2.3.1 Amorçage et transition vers la rotation établie

Le plus simple pour initier une RDC est de transmettre une détonation directement
dans la chambre via un prédétonateur. Les méthodes permettant d’initier rapidement une
détonation dans un tube sont bien connues [106, 115], rendant ce système d’allumage
simple et robuste. De fait, il est utilisé dans un grand nombre d’études sur les RDEs. En
pratique, un prédétonateur est constitué d’un tube de quelques millimètres de diamètre
qui débouche dans la chambre de combustion et qui est rempli avec un prémélange très
réactif (C2H4/O2 ou H2/O2 typiquement). Une bougie située à l’extrémité du tube initie
une flamme qui accélère dans le tube, avant de transiter en détonation. Une spirale de
Shchelkin est généralement placée dans le tube pour diminuer la distance nécessaire à la
transition de la déflagration à la détonation. Un prédétonateur nécessite de préparer un
prémélange dans le tube avant l’initiation, et génère souvent 2 ondes contra-rotatives dans
la chambre à l’allumage. Nicholls et al. [116] ont installé un diaphragme dans la chambre
qui, brisé par l’une des deux ondes, permet de favoriser la propagation d’une seule onde à
l’allumage.

Heath [117] a développé et testé un générateur d’ondes constitué de 12 bougies espacées
équitablement sur la paroi extérieure de la RDC. La procédure d’allumage d’une onde de
détonation dans le sens anti-horaire est présentée sur la figure 2.17 (six bougies sont repré-
sentées au lieu de douze). Les ergols sont d’abord injectés dans la chambre avant qu’une
première bougie soit allumée. Cela crée une onde de compression sphérique (représentée
en rouge sur la figure 2.17a) et déclenche la combustion des ergols. L’onde sphérique va
se séparer en deux ondes de compression contra-rotatives (Fig. 2.17b). Lorsque l’onde
de compression tournant dans le sens anti-horaire arrive au niveau de la seconde bou-
gie, celle-ci est enclenchée (Fig. 2.17c) afin de créer une nouvelle onde de compression
sphérique. L’objectif étant d’amplifier la première onde, il faut donc synchroniser avec
précision l’allumage de la seconde bougie pour que l’onde créée fusionne avec la première.
D’autre part, l’onde tournant dans le sens horaire est amortie à mesure qu’elle parcourt
la chambre. Un troisième allumage est effectué sur la bougie suivante, pour amplifier à
nouveau l’onde de compression (Fig. 2.17d).

Après la validation de la procédure d’allumage par Heath, Boening et al. [118] ont
réalisé des essais avec une RDC comprenant un générateur d’ondes. Ils ont montré qu’il
faut trois allumages de bougies successifs pour initier une onde de détonation avec leur
système. Avec les douze bougies installées sur le moteur, ils ont pu démarrer jusqu’à quatre
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ondes de détonation co-rotatives dans le moteur. Par ailleurs, ils ont observé que le nombre
de détonations initiées n’est pas nécessairement celui observé plus tard pendant l’essai et
que le générateur d’ondes n’empêche pas l’apparition de régimes instables [119].

Figure 2.17 – Schéma de principe du système d’allumage développé par Heath [117]

Dans certains travaux, l’allumage est assuré directement par une bougie [120, 121],
une torche [122, 123], ou encore un fil explosé [124]. Xia et al. [125] ont comparé trois
allumages différents pour un RDE H2/air : un prédétonateur, une bougie très puissante
et une bougie moins puissante. Les trois dispositifs présentent une phase instationnaire
après l’initiation, dont la durée croît à mesure que la puissance de l’allumeur diminue.
Les faibles débits et l’éloignement de l’allumage par rapport au plan d’injection peuvent
également allonger la phase instationnaire, mais celle-ci ne dure jamais plus de 12 ms dans
les essais de Xia et al. De plus, le régime stationnaire obtenu ensuite ne dépend pas de
la stratégie d’allumage. Cette conclusion est cependant dépendante du mélange utilisé,
puisque Kindracki et al. [126] ont montré que l’allumage par bougie pouvait générer des
ratés d’allumage, contrairement au prédétonateur pour lequel la fiabilité d’initiation était
proche de 100% dans leurs essais.

2.3.2 Structure et dynamique de la détonation rotative

Pour décrire le mécanisme de propagation de l’onde de détonation dans la chambre au
cours d’un cycle, on se place au niveau d’un orifice d’injection (Fig. 2.18). La durée d’un
cycle est défini par l’intervalle de temps entre deux passages d’une détonation au même
point. Au début du cycle (a), la détonation vient de passer au-dessus de l’injecteur et les
gaz brûlés issus de la détonation (en rouge) peuvent bloquer l’injection et même remonter
sur quelques mm dans l’injecteur du fait de leur forte pression [127]. Ce blocage diminue
la surface efficace d’injection [128]. À l’étape d’après (b), les gaz brûlés se détendent et
l’injection peut reprendre. Les ergols injectés chassent les gaz brûlés du cycle précédent
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(c), tandis que la pression autour de l’orifice d’injection continue à baisser. Une partie
des ergols est consommée en déflagration à l’interface avec les gaz brûlés. À la fin du
cycle (d), la couche de mélange frais est reconstituée, la détonation consomme les ergols
et continue son mouvement de rotation dans la chambre. Chaque jet suit ce cycle avec un
léger déphasage par rapport aux jets voisins, ce qui permet de toujours reconstituer de
façon quasi-continue la couche de gaz frais devant la détonation.

Figure 2.18 – Schéma simplifié du processus d’injection dans un RDE, vu dans un plan
comprenant l’axe d’un orifice d’injection. En rouge, les gaz brûlés et en bleu, les gaz frais

Plusieurs fronts de détonations peuvent se propager dans la chambre. Bigler et al.
[129] rapportent que, pour leurs conditions, la multiplication du nombre de fronts de
détonation co-rotatifs semble augmenter les performances du moteur. Rankin et al. [130]
ont réalisé des visualisations par chimiluminescence dans un RDE H2/air à travers une
paroi extérieure en quartz. En plus de régimes à une ou deux détonations co-rotatives, ils
ont observé l’apparition d’un mode dans lequel deux ondes se propagent dans des sens
différents (régime contra-rotatif) lorsqu’ils ont réduit le nombre de trous d’injection pour
le carburant (Fig. 2.19). Les auteurs ont attribué l’apparition de ce mode à la diminution
de la qualité du mélange en raison d’une injection moins homogène dans la chambre.

Figure 2.19 – Visualisations par chimiluminescence d’un régime à deux ondes contra-
rotatives dans une RDC [130]
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Les ondes contra-rotatives n’ont pas nécessairement la même vitesse ni la même inten-
sité [131], ce qui peut rendre leur identification difficile. Bennewitz et al. [132] ont proposé
une méthode de post-traitement permettant de caractériser les modes de fonctionnement à
partir des visualisations de la chimiluminescence dans une chambre annulaire par la sortie.
La section annulaire de la RDC est découpée en 200 secteurs angulaires dans lesquels la
lumière collectée est moyennée. Cela permet d’obtenir une chambre avec une épaisseur
d’un pixel et un périmètre de 200 pixels. En répétant cette procédure sur plusieurs images
instantanées, ils génèrent un diagramme d’intensité lumineuse dans le plan (θ, t), comme
présenté sur la figure 2.20. Les lignes obliques représentent les trajectoires des fronts de
détonation, leur inclinaison est liée à leur vitesse et à leur sens de propagation. Le nombre
de fronts et leurs fréquences de passage sont ensuite obtenus à partir d’une transformée
de Fourier 2D.

Figure 2.20 – Diagramme (θ, t) de l’intensité lumineuse dans une RDC lors d’un essai à
deux ondes co-rotatives [132]

Chacon et Gamba [133] ont développé une méthode permettant de déterminer auto-
matiquement la vitesse et la direction des ondes se propageant dans la RDC à partir du
diagramme (θ, t). Pour cela, ils ont utilisé un "Galilean Shifted Fourier Spectrum", qui
consiste en une transformée de Fourrier dans un repère en rotation. Cette transformation
est répétée avec un grand nombre de valeurs de vitesse de rotation. Lorsque la vitesse
de l’onde et du repère coïncident, l’onde est stationnaire dans le repère tournant et la
transformée de Fourrier indique une fréquence nulle. En plus des fronts de détonation, les
résultats de Chacon et Gamba [133] révèlent la présence d’ondes acoustiques de faibles
intensités dans la RDC. Ces auteurs ont indiqué que certaines de ces ondes peuvent dispa-
raître au cours d’essais de longue durée et que la vitesse de la détonation augmente alors
de 3% environ. Bohon et al. [134] ont appliqué la DMD (Dynamic Mode Decomposition)
à des images prises depuis la sortie de la chambre lors de régimes co- et contra-rotatifs.
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Cette méthode donne alors la même fréquence fondamentale que les capteurs de pression
installés dans la chambre, mais elle permet également d’étudier les modes secondaires et
leurs interactions avec l’onde principale.

En plus des régimes co- et contra-rotatifs, Anand et al. [135] ont identifié quatre
comportements instables. Le premier est le mode chaotique, pour lequel des pics de pression
sont mesurés mais leur niveaux et fréquences ne sont pas stables dans le temps. Ils ont
attribué ce comportement instable à un mélange de trop mauvaise qualité pour pouvoir
assurer la propagation stable de la détonation. Celle-ci va donc s’initier et s’éteindre
aléatoirement dans la chambre.

Le deuxième mode identifié par Anand et al. [135] est un mode dit "croissant/décroissant"
(waxing and waning), pour lequel l’intensité des pics de pression de la détonation augmente
et diminue selon une sinusoïde d’une fréquence de quelques centaines de Hz. À l’inverse
du comportement chaotique, ce régime serait obtenu uniquement lorsque l’injection est
sonique et serait causé par un couplage de l’acoustique avec l’écoulement dans l’injecteur
et les plenums du combustible ou de l’oxydant. Hansmetzger [136] rapporte également des
modulations de vitesses de l’ordre de ±10% lors d’une seule révolution du front réactif,
et ce, toujours dans les mêmes zones. Cette modulation serait causée par des zones de
moins bon mélange qu’il a appelées "zone morte". Hansmetzger [136] a utilisé des fentes
étroites, de moins de 0,5 mm de large, pour injecter l’oxydant et le combustible. Assurer
la précision d’une telle épaisseur peut être technologiquement difficile, et on peut donc
supposer que la variation locale de la vitesse de détonation puisse provenir de l’incertitude
sur la largeur des fentes et donc sur le débit local.

Le troisième mode identifié par Anand et al. [135] est dit pulsé, ils l’ont observé
lorsqu’une restriction est placée en sortie de chambre. Ce comportement se traduit par
une onde plane qui se propage selon l’axe de la chambre. Le mécanisme conduisant à
l’installation de ce régime est décrit dans une autre étude des mêmes auteurs [137], et
serait lié à la réflexion en sortie de chambre d’une onde de compression issue de l’auto-
inflammation du mélange frais (à droite sur la figure 2.21). Ce choc se propage alors vers
la surface d’injection et pré-comprime les gaz frais qui s’auto-enflamment, générant un
nouveau choc qui se propage vers la sortie. Bluemner et al. [138] ont observé des fluctuations
longitudinales de la pression en l’absence d’un convergent en sortie de chambre, lorsque
deux détonations contra-rotatives sont présentes dans la chambre (à gauche sur la figure
2.21). L’onde de surpression issue de la collision des fronts de détonation [139] se propage
vers la sortie de la chambre. L’écoulement étant transsonique à la sortie, cette onde bloque
une partie de l’écoulement, générant une nouvelle onde qui se remonte vers la surface
d’injection. Son interaction avec les détonations contra-rotatives génère alors une onde de
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surpression plus intense qu’au cycle précédent. Les vitesses des détonations contra-rotatives
observées sont de l’ordre de la vitesse du son dans les gaz brûlés et ce régime instable
apparaît plutôt lorsque la longueur L et le diamètre moyen d de la chambre satisfont
L/πd ≈ 0.5 [138]. La fréquence du mode longitudinal correspond alors approximativement
à la fréquence de résonance du mode quart d’onde de la chambre. Ce mode est donc un
couplage entre les ondes contra-rotatives et une onde stationnaire longitudinale.

Figure 2.21 – Mécanismes de propagation d’un régime pulsé résultant de l’interaction
entre deux ondes contra-rotatives (à gauche) et de la réflexion d’une onde en sortie de
RDC (à droite) [138]

Le quatrième mode identifié par Anand et al. [135] est un processus de transition
entre un régime à un front et un régime à deux fronts co-rotatifs. Il se traduit par
une diminution du pic de pression de la détonation. Les mécanismes qui mènent à cette
transition sont encore mal connus. Wolanski [140] a proposé un critère permettant d’évaluer
approximativement le nombre de fronts de détonation à partir des dimensions de la chambre
et d’une épaisseur critique lc de la couche réactive formée par le mélange des ergols. Le
critère de Wolanski concorde avec les observations de Knowlen et al. [141] qui indiquent
le passage de 1 à 2 fronts de détonation, suite à une augmentation du diamètre de RDC
de 25 à 51 mm, en conservant le flux de masse. Par ailleurs, l’étude de Nair et al. [142]
montre que changer d’injecteur peut mener à un nombre de fronts différent du fait de la
modification de la qualité du mélange créé devant la détonation, si bien qu’il n’est pas
possible en pratique de connaître avec certitude le nombre de fronts dans la chambre avant
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de réaliser un essai.

Les résultats de nombreuses études expérimentales réalisées en Russie entre les années
1950 et 2000 ont été compilés par Bykovskii et al. [29] afin d’en tirer des règles de dimen-
sionnement pour les RDEs. Le principe est d’utiliser la taille de la cellule de détonation
λ, définie pour un mélange idéal des ergols injectés, comme échelle représentative de la
détonation, et d’en déduire les paramètres géométriques permettant d’installer un régime
de détonation stable. Ils préconisent ainsi un espace annulaire e ≥ (2.4± 1)λ, un diamètre
de chambre d ≥ (30 ± 20)λ et une longueur L ≥ (24 ± 10)λ. Ces règles ont été reprises
dans la majorité des études publiées depuis.

Bykovskii et al. [28] ont été parmi les premiers à mettre en évidence la structure de
l’écoulement dans une RDC par chimiluminescence à l’aide de visualisations latérales, à
travers une paroi extérieure transparente en plexiglas. Dans cette étude, la couche de
gaz frais est mise en évidence par le front réactif présent entre les gaz frais et les gaz
brûlés. Elle semble alors avoir une forme triangulaire. L’examen du champ de température
d’une simulation 2D de RDC (Fig. 2.22) confirme cette forme qui est due à une croissance
progressive du flux de masse et de la vitesse d’injection derrière l’onde de détonation.

Figure 2.22 – Champ de température dans une simulation 2D d’une RDC H2/air avec
injection parfaitement prémélangée

L’amélioration des techniques de visualisation a permis d’obtenir plus de détails sur la
structure des fronts réactifs présents dans un RDE pour une grande variété de mélanges.
Rankin et al. [130] ont montré que le front réactif est courbé et que sa hauteur augmente
avec le débit si celui-ci n’est pas trop élevé. Jodele et al. [143] ont proposé une corrélation
expérimentale entre le flux de masse dans la chambre et la hauteur du front de détonation.
Athmanathan et al. [144] ont mis en évidence, à partir de visualisations expérimentales et
de simulations URANS, qu’un front réactif secondaire peut se propager derrière l’onde de
détonation principale, proche de la surface d’injection (Fig. 2.23). Cette onde secondaire
apparaîtrait dès lors que le mélange n’est pas suffisant pour assurer la combustion des
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ergols dans le front principal. Les ergols proches de la surface d’injection sont injectés
peu de temps avant l’arrivée de la détonation, ils sont donc moins bien mélangés, ce qui
explique que le front secondaire soit visible uniquement dans cette zone. Eude [145] a mis
en évidence la structure 3D complexe de l’écoulement à l’aide de calculs 3D utilisant un
maillage adaptatif. Ses simulations suggèrent que la détonation génère des chocs qui se
réfléchissent sur les parois de la chambre et interagissent avec les ergols (Fig. 2.24). Elles
indiquent aussi que la structure des chocs dépend du rayon de la chambre et de l’épaisseur
radiale de la couche de mélange dans l’espace annulaire.

Figure 2.23 – Ondes de détonation principale (A) et secondaire (B) dans une RDC à
plusieurs instants [144]. BFS représente la surface d’injection.

La détonation se propage généralement à des vitesses inférieures à DCJ dans un RDE.
D’après les résultats présentés dans la partie 2.2.3, les hétérogénéités de mélange sont
reconnues comme la cause principale du déficit de vitesse de la détonation dans un RDE.
Les calculs 3D de Gaillard et al. [146] et de Stempfl et al. [147] indiquent que le passage
d’une injection prémélangée à une injection séparée diminue la vitesse de la détonation
de l’ordre de 20%. Cocks et al. [148] ont réalisé des simulations 3D de RDE avec trois cas
de conditions aux limites aux parois afin d’évaluer l’influence des frottements et des flux
thermiques sur la propagation de la détonation dans un RDE. Ces trois cas sont des parois
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adiabatiques et glissantes, adiabatiques et non glissantes et isothermes et non glissantes.
Les simulations indiquent alors que la prise en compte du frottement ne diminue pas la
vitesse de la détonation, laquelle peut même augmenter de 3% avec la prise en compte des
flux thermiques aux parois. Ce résultat est contre-intuitif puisque les transferts aux parois
réduisent en général la vitesse de la détonation dans les configurations canoniques [75, 76].
L’effet des transferts thermiques aux parois est difficile à évaluer expérimentalement.

Figure 2.24 – Champs instantanés de température (à gauche) et de gradient de densité
(à droite) dans des coupes horizontales à plusieurs distances de la surface d’injection [145]

2.3.3 Injection et mélange des ergols

La partie précédente a mis en évidence l’importance de l’injection et de la qualité du
mélange sur la propagation de la détonation. Les premières études sur les RDEs mettaient
déjà l’accent sur le développement de systèmes d’injection performants pour les RDEs. En
effet, la vitesse supersonique de la détonation implique le besoin d’injecter et de mélanger
les ergols en quelques dizaines de microsecondes, pour éviter l’extinction de la détonation,
faute de mélange réactif à consommer. Nicholls et al. [149] ont attribué l’extinction de
la détonation après l’allumage dans leur RDE au manque de gaz frais disponibles devant
l’onde de détonation. Ils ont supposé qu’une partie importante des gaz frais est consommée
en déflagration avant l’arrivée de la détonation. Pour limiter la déflagration, Edwards [150]
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a proposé de commencer l’injection de l’oxydant avant celle du combustible, afin de générer
une enveloppe non réactive autour de la zone de mélange. Pour cela, il a réduit la pression
d’injection du combustible par rapport à celle de l’oxydant. De cette manière, l’injection du
combustible est bloquée pendant une plus longue durée par les gaz à haute pression générés
par la détonation. Une partie de l’oxydant est alors injectée seule dans la chambre, ce qui
crée une couche non combustible entre les gaz brûlés et le mélange combustible/oxydant
réactif. Les résultats de Edwards montrent alors l’établissement d’un régime de détonation
avec des vitesses inférieures à la célérité CJ. Il a retrouvé des vitesses plus cohérentes
en supposant qu’une partie du mélange consommé par la détonation est composée de
gaz brûlés issus de la déflagration des ergols. Cette solution peut par ailleurs réduire le
rendement de combustion du moteur et favoriser la formation de polluants, puisqu’une
partie de l’oxydant ne participe pas à la combustion. De plus, un excès d’oxydant dans
la chambre de combustion n’est pas souhaitable, car il peut endommager les parois du
moteur par oxydation.

Les concepts d’injection pour les RDEs peuvent être regroupés en deux catégories : les
injecteurs dits par jet dans un écoulement transverse (ou jet in crossflow, Fig. 2.25a) et
par jets (Fig. 2.25b).

Figure 2.25 – Exemples de configurations d’injection généralement utilisées dans les
RDC : (a) injection par jet dans un écoulement transverse, (b) injection par jets.

L’injection par jet dans un écoulement transverse est utilisée dans la quasi-totalité des
RDEs aérobies, car il faut injecter un faible débit de combustible dans le crossflow d’air.
Cela engendre une différence importante entre les surfaces d’injection. Il est donc pratique
d’injecter l’air à travers une fente et le combustible par des orifices. Les visualisations
expérimentales par PLIF (Planar Laser-Induced Fluorescence) d’Athmanathan et al. [144]
montrent que lorsque l’injection à travers la fente est radiale, une zone de recirculation
s’installe au-dessus de la fente, ce qui favorise la dilution des gaz frais avec les gaz brûlés
et par conséquent l’installation d’une déflagration.

L’utilisation de l’O2 à la place de l’air augmente l’énergie et la vitesse de réaction, ce
qui diminue la taille de cellule de détonation. Les régimes de détonation observés dans
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les RDEs fonctionnant à l’O2 présentent donc généralement des fronts de détonation plus
nombreux et plus rapides, ce qui oblige à réduire au maximum la durée du processus de
mélange des ergols.

Ces contraintes ont mené à la proposition de plusieurs configurations d’injection par
jets, constituées d’un élément d’injection répété selon la circonférence de la chambre. La
figure 2.26 présente des éléments d’injection composés de deux orifices, un pour chaque
ergol, appelés doublets. L’élément d’injection (a) est constitué de deux jets impactants,
l’un pour le combustible et l’autre pour l’oxydant. Si les jets se croisent, mais pas par
leurs axes, on parle de jets semi-impactants (b). Gaillard et al. [151] ont réalisé une étude
paramétrique numérique par LES (Large Eddy Simulation) de doublets pour le mélange
H2/O2. Les ergols sont injectés en continu et l’effet des gaz brûlés (détente, dilution
et déflagration) est négligé. Les résultats suggèrent que l’injection par un doublet semi-
impactant est plus efficace et qu’il y a une corrélation entre la qualité du mélange et la
perte de pression totale à l’injection.

Figure 2.26 – Exemples d’éléments d’injection de type doublet : (a) jets impactants, (b)
jets semi-impactants et (c) jet non-impactants cisaillés.

La configuration d’injection sans croisement des jets (c) a été testée par Boening et
al. [118]. Ils obtiennent des régimes stables avec les couples H2/O2 et CH4/O2 avec des
déficits de vitesse de 30 à 40%. Néanmoins, avec le même système, Koch et al. [119] ont
rapporté des régimes contra-rotatifs ou des comportements instables. Bigler et al. [152]
ont montré que cette configuration conduit à une diminution du nombre et de la vitesse
des détonations dans la chambre par rapport à un doublet impactant (cas a). Nair et al.
[142] ont également comparé les doublets impactants et non-impactants (cas a et c) sur
la base de mesures de température dans les gaz brûlés par spectroscopie par absorption
laser (LAS pour Laser Absorption Spectroscopy). Le principe de cette méthode est de
mesurer l’intensité d’un faisceau laser transmis à travers les gaz étudiés. L’absorption du
faisceau par les gaz permet ensuite d’évaluer la concentration d’une espèce, la pression
et la température des gaz. La longueur d’onde du laser est choisie selon l’espèce que l’on
souhaite étudier (CO dans [142]). Ces mesures semblent montrer que l’injecteur à jets
impactants donne des détonations plus rapides et plus nombreuses et des températures
plus élevées dans les gaz brûlés, ce qui indique un mélange de meilleure qualité.
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Des configurations d’injection à trois orifices, appelées triplets, ont également été
réalisées (Fig. 2.27). Contrairement aux doublets, les triplets sont généralement étudiés
en configuration de jets impactants. Goto et al. [153, 154] montrent que l’utilisation d’un
triplet permet d’équilibrer la quantité de mouvement des jets et d’éviter d’impacter la
surface de la chambre avec les ergols. Cela permet alors de limiter l’érosion de la couche de
carbone aux parois de la chambre utilisée pour la protection thermique dans ces études.

Figure 2.27 – Élément d’injection de type triplet utilisé par Goto et al. [154]

Les visualisations par chimiluminescence et strioscopie de Nakagami et al. dans un
RDE disque indiquent que le front de détonation se propage dans une couche de gaz frais
très stratifiée, avec le C2H4 proche de la surface d’injection et l’O2 au-dessus [155]. La
stratification du mélange serait causée par les temps de réponse différents des injecteurs
de combustible et d’oxydant après le passage de la détonation. Gaillard et al. [146] ont
aussi observé une stratification du mélange dans les simulations d’une RDC linéaire.
Ces simulations indiquent que la stratification diminue la température des gaz brûlés
et donc le rendement de combustion, puisqu’une partie de l’oxydant et du combustible
n’est pas consommée. Ayers et al. [156] ont réalisé des visualisations simultanées par
chimiluminescence OH* et PLIF acétone dans une RDC linéaire. La chambre est plane
et la détonation y est réfléchie aux extrémités latérales (Fig. 2.28). La chimiluminescence
permet de repérer les zones de combustion et notamment celles liées à la détonation, tandis
que la PLIF acétone est ici un marqueur de la concentration du combustible (gaz naturel).
Ils observent alors une zone où la chimiluminescence est de faible intensité sur le haut de
la couche de mélange, qui serait très riche en carburant et qui ne pourrait donc pas brûler
correctement.
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Figure 2.28 – RDC linéaire (en haut) et champs PLIF et de chimiluminescence superposés
(en bas) [156]

L’injection directe d’un prémélange permettrait de se passer de la phase de mélange
dans la chambre, mais cela ne garantit pas d’obtenir un régime de détonation et pose en
plus des problèmes de sécurité. Il faut en effet s’assurer que la combustion ne puisse pas
remonter dans l’injecteur (flashback). Voitsekhovskii [27, 157] a utilisé dès 1959 l’injection
d’un prémélange, mais il a obtenu des vitesses de détonation de l’ordre de celle du son, c’est-
à-dire des détonations peu intenses, probablement en raison de pertes par déflagration
très importantes. Andrus et al. [158] ont obtenu des résultats équivalents en injectant
un prémélange à travers une fente très fine, dont le profil vise à assurer le coincement
de la combustion . Ils ont aussi rapporté des phénomènes de flashback avec le mélange
H2/air. Ayers et al. [159] ont proposé d’utiliser un poral pour injecter un prémélange
H2/air. Les contraintes de sécurité imposent d’utiliser un poral peu poreux et très épais,
ce qui engendre des pertes de charge importantes et empêche l’utilisation d’un tel système
dans une application industrielle, d’après les auteurs. Une partie du combustible pouvait
aussi être injectée à travers des orifices installés sur le corps central (Fig. 2.29a). Ils ont
d’abord obtenu des régimes de déflagration et des ondes de détonation contra-rotatives
lorsque l’injection était parfaitement prémélangée, avant de modifier la géométrie de la
chambre en introduisant une marche arrière pour former une zone de recirculation proche
de la paroi intérieure (Fig. 2.29b). L’objectif était de se rapprocher de l’aérodynamique
d’une chambre avec injection par jet dans un écoulement transverse, dans laquelle des
régimes de détonation ont été observés [121, 160-162]. Ils ont alors observé des régimes de
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détonations co-rotatives avec des célérités de l’ordre de 85% de DCJ. Le déficit est attribué
à la consommation d’une partie des ergols en déflagration avant l’arrivée de la détonation.
Cette étude montre que l’optimisation d’un RDE dépend aussi bien de l’injection que de
l’aérodynamique interne de la chambre.

Figure 2.29 – RDEs avec injection d’un prémélange à travers un poral [159] : a) chambre
sans marche arrière, b) chambre avec une marche arrière (notée BFS, Back Facing Step).

St George et al. [163] ont utilisé deux combustibles, du C2H4 prémélangé avec de
l’air injecté à travers une fente, et de l’H2 injecté séparément par une rangée d’orifices.
L’injection est donc partiellement prémélangée. Dans ce cas, ils ont observé des régimes de
détonation avec de faibles instabilités. Néanmoins, si l’H2 n’est pas injecté dans la chambre,
donc que l’injection est totalement prémélangée, ils obtiennent des fonctionnements très
instables avec des vitesses de l’ordre de 50% de DCJ, semblable aux résultats rapportés
par Voitsekhovskii [27, 157] et Andrus et al. [158]. L’utilisation d’un prémélange partiel
semble donc préférable à un prémélange total.

Burke et al. [164] ont étudié expérimentalement un RDE H2/air avec injection par jet
dans un écoulement transverse, dans lequel une partie de l’H2 est prémélangé avec l’air
injecté à travers la fente. La fraction d’H2 dérivée vers la fente, appelé taux de bypass,
est faible (5 à 20%) afin d’éviter la remontée de la combustion dans les plenums. Burke
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et al. [164] ont fait varier le taux de bypass à richesse globale constante pour améliorer le
mélange dans la chambre. Ils indiquent que la vitesse de la détonation augmente alors de
quelques pourcents, ce qui confirme que la vitesse de la détonation est fortement liée à la
qualité du mélange consommé. Xu et al. [165] ont montré que l’injection d’un prémélange
partiel permet d’augmenter le rendement de combustion avec le mélange kérosène/air. Par
ailleurs, ils rapportent des phénomènes de flashback lorsque le taux de prémélange est
trop important.

Stechmann [123] a testé expérimentalement plusieurs systèmes d’injection, dont certains
injectent le carburant dans la fente de l’oxydant, en amont de la chambre, afin d’améliorer
le mélange (Fig. 2.30). Les essais avec le couple H2/O2 ont mené à des modes de déflagration
et à la destruction du système d’injection. Il a par ailleurs obtenu des régimes de détonation
avec le mélange CH4/O2. Ses résultats font état de détonations rotatives moins nombreuses
mais plus rapides dans le cas où le carburant est injecté dans la fente de l’oxydant.

Figure 2.30 – Injection utilisée par Stechmann [123]. Les unités sont en pouces.

2.3.4 Éjection des produits de combustion

Tout comme la forme du confinement influence la propagation d’une détonation (Sous-
sect. 2.2.3), celle de la chambre de combustion a aussi un impact sur le fonctionnement d’un
RDE. Une configuration possible de la géométrie d’un RDE consiste à injecter les ergols
dans une chambre radiale qui converge vers son axe pour laisser échapper les produits de
combustion axialement en son centre (Fig. 2.31b). Bykovskii et al. [166] ont montré qu’il
était possible d’obtenir des régimes de détonation avec ce type de chambre, qu’on appelle
RDE disque (disk-shaped RDE). La conception d’un RDE disque est plus complexe, car
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la surface du canal varie à mesure que l’on se rapproche de la sortie, et il faut en plus
changer la direction des gaz brûlés avant la sortie. Toutefois, les études numérique de Bell
et al. [167, 168] sur trois géométries de chambre de type disque, la diminution rapide de la
section de passage conduirait à une propagation plus stable et moins de pertes de pression.
Kawalec et al. [37] ont récemment procédé au lancement en Pologne d’un RDE disque
avec refroidissement régénératif des parois de la chambre.

Figure 2.31 – Configurations de RDE : a) annulaire, b) radiale ou disque [155]

Une autre configuration de la chambre de combustion consiste à enlever le corps central
d’un RDE annulaire, ce qui permet d’obtenir une chambre cylindrique creuse (hollow RDE).
Cette modification simplifie la conception et diminue la surface en contact avec les gaz
brûlés qu’il faut refroidir. L’injection y est réalisée proche de la paroi extérieure. Ma et al.
[169] montrent que l’utilisation d’une chambre creuse augmente la vitesse de la détonation,
mais réduit les performances propulsives par rapport à une chambre annulaire.

La modification de l’aérodynamique de la chambre a permis à Meng et al. [170] d’obtenir
des régimes de détonation avec le mélange kérosène liquide/air. Ils ont utilisé une paroi
interne munie d’une cavité afin de générer une zone de recirculation des gaz brûlés (Fig.
2.32), dont la température élevée contribue à l’évaporation du kérosène injecté dans la
RDC avant l’arrivée de la détonation. Leurs travaux montrent qu’il existe une longueur
optimale permettant de diminuer l’écart type et le déficit de la vitesse de la détonation
[171].

Hansmetzger et al. [172] ont utilisé un corps central convergent pour faciliter l’expansion
et l’éjection des gaz brûlés dans un RDE avec le mélange C2H4/O2. Ils ont ainsi obtenu des
vitesses de détonation et des pics de pression plus élevés, c’est-à-dire ∼ 12 bar au lieu de 5
bar avec un corps central cylindrique. Le raccourcissement de la longueur du corps central
a également un effet positif sur la vitesse de la détonation dans cette étude. Moosmann
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[173] a évalué l’effet de la convergence et de la divergence des parois de la RDC (Fig.
2.33), avec une section de chambre identique pour les trois cas étudiés (contrairement à la
géométrie de Hansmetzger et al. [172]). Seul le profil du canal annulaire varie donc avec la
convergence et la divergence des parois. Ses chambres étaient munies d’une restriction afin
d’avoir un écoulement sonique en sortie et d’éliminer les effets de la pression ambiante.
Moosmann [173] observe ainsi une meilleure stabilité des régimes de détonation lorsque le
canal converge vers l’axe de la chambre.

Figure 2.32 – RDE avec cavité [170]

Figure 2.33 – RDC à profils droit, convergent et divergent [173]

La rotation de la détonation génère des fluctuations de pression, de température et de
vitesse en sortie de chambre, et un mouvement de swirl des produits de combustion. Les
frottements de l’écoulement sur les parois de la RDC peuvent alors créer un couple sur le
moteur. Sawada et al. [174] l’ont mesuré et montré que la diminution des performances
propulsives induite par le mouvement de swirl est négligeable. Ils observent aussi une
augmentation du couple avec la vitesse de la détonation. Walters et al. [175] ont réalisé
des mesures PIV de l’écoulement en sortie de chambre qui confirment que le mouvement
de swirl est négligeable.

Kaemming et Paxson [17] proposent la notion de pression équivalente disponible (EAP ,
Equivalent Available Pressure), qui permet de comparer une RDC avec une chambre de
combustion conventionnelle. L’EAP est la pression totale représentative de la capacité de
l’écoulement à produire un travail. Elle est calculée à partir des conditions thermodyna-
miques en sortie de chambre ou d’une mesure de poussée réalisée sans tuyère installée en
sortie de RDC. L’écoulement des produits de combustion engendre une dépression sur le
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culot de la RDC [176] et donc une contribution négative à la poussée qu’il faut corriger
pour avoir une mesure fiable de l’EAP . Kaemming et Paxson [17], puis Brophy et Codoni
[177] indiquent que l’EAP est proche de la pression totale Pt moyennée sur plusieurs
rotations. Or, la pression totale est reliée au nombre de Mach et à la pression statique
dans la chambre par la relation classique

Pt = P

(︃
1 +

γ + 1

2
M 2

)︃ γ
γ−1

. (2.57)

S’il y a un col sonique de section As en sortie de chambre, le Mach dans la chambre est
déterminé par résolution de l’équation
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avec Acmb la section de la chambre et M cmb le nombre de Mach dans la chambre.

Bach et al. [121] ont comparé cette approche avec des mesures de pression totale
obtenues avec des sondes Kiel en sortie de RDE. Ils ont montré que leur différence était
faible dans le cas d’un col amorcé. L’EAP permet d’évaluer le gain de pression totale
entre les plenums et la sortie de la chambre à l’aide du nombre sans dimension

PG =
EAP

Pt,plen

− 1 (2.59)

La figure 2.34 représente les gains de pression totale obtenus par plusieurs équipes
et compilés par Zhou et al. [178] pour des RDCs aérobies. Ses résultats montrent qu’un
gain peut être atteint si le rapport de section entre le col Ac et l’injection Ainj est
faible. Le modèle empirique de Bach et al. [179] indique également que l’augmentation du
flux de masse peut être bénéfique. Néanmoins, comme évoqué dans la sous-section 2.3.2,
l’utilisation d’une grande surface d’injection ou d’une faible section de sortie peut favoriser
l’apparition de régimes instables.

Pour extraire le travail associé à l’EAP, il faut généralement installer une turbine
derrière la RDC en mode aérobie. Zhou et al. [180] ont mesuré la réflexion du choc oblique
sur un stator monté en sortie de chambre. Shao et al. [181] ont reproduit numériquement
cette phénoménologie dans leurs simulations 2D URANS d’une RDC avec un stator en
sortie de chambre. Leurs simulations indiquent que le choc réfléchi interagit avec la couche
de mélange, générant des conditions propices à l’auto-allumage et à l’apparition de modes
de fonctionnement instables dans la chambre. De plus, le choc engendre un décollement
de la couche limite sur l’extrados de l’aube du stator.



50 Propulsion : de la combustion isobare à la détonation

Figure 2.34 – Gain de pression en fonction du rapport As/Ainj d’après différentes études
[178]

Pour les applications de type moteur-fusée, Fotia et al. [161, 182] ont montré qu’une
restriction en sortie augmente les performances propulsives d’un RDE. Goto et al. [153] ont
mesuré des ISP proches des valeurs théoriques pour une large gamme de rapports de pres-
sion entre la RDC et l’extérieur. Stechmann et al. [183] ont développé un modèle de RDE
de type moteur-fusée, dans lequel la variation de la pression en sortie de chambre est prise
en compte. Pour cela, la détente des gaz brûlés derrière la détonation est modélisée selon
une loi de décroissance exponentielle. Les résultats suggèrent qu’un gain de performance
significatif ne peut être obtenu qu’avec une tuyère aérospike (tuyère à écoulement externe),
dans laquelle la détente des gaz brûlés est toujours optimale. À l’inverse, une tuyère de
Laval est conçue pour un certain rapport de détente, et les variations locales de pression
en sortie de RDC ne participent pas à la poussée, ce qui limite les gains de performance
par rapport à une chambre de combustion conventionnelle. De fait, la géométrie annulaire
du RDE se prête bien à l’implantation d’une tuyère aérospike.

Jourdaine et al. [184] ont réalisé des simulations de RDE avec plusieurs tuyères aéros-
pikes. Leurs travaux aboutissent aux mêmes conclusions que Fotia et al. [161, 182] sur
le gain de poussée produit par l’ajout d’une restriction. Ils suggèrent aussi que l’écoule-
ment moyen à la sortie est similaire à un jet supersonique stationnaire, ce qui permettrait
d’utiliser des méthodes habituelles de conception de tuyères aérospike [185]. Les études
numériques de Zhu et al. [186] et Liu et al. [187] suggèrent ainsi qu’un gain de performance
peut être obtenu lorsque l’aérospike est conçue spécifiquement pour la RDC. Liu et al.
[187] ont néanmoins rapporté une différence systématique de l’ordre de 15% entre les
performances théoriques et simulées de la tuyère, essentiellement du fait des fluctuations
en sortie de chambre, d’après les auteurs.
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Les avancées sur la compréhension de l’écoulement en sortie de chambre ont conduit
Wolanski [34] et Naples et al. [35] à remplacer la chambre de combustion d’un turboréacteur
par une RDC. Ils ont rapporté une augmentation de l’efficacité du propulseur de l’ordre
de quelques pourcents. Frolov et al. [33] ont réalisé des essais avec un RDE gaz naturel/O2

à haute pression moyenne dans la chambre, afin de s’approcher des conditions dans un
moteur-fusée réel. Leurs résultats indiquent qu’un RDE pourrait ainsi permettre, à ISP
égale, de diminuer la compression des ergols avant leur combustion. Ce résultat est en
accord avec le modèle de Davidenko et al. [188] qui indique qu’un RDE peut atteindre les
performances des moteurs-fusées classiques avec une compression plus faible. Dans ce cas,
l’utilisation du RDE permet surtout de faciliter la conception du moteur et d’en réduire
la masse et l’encombrement, donc d’augmenter la charge utile. Récemment, les avancées
sur la compréhension du fonctionnement des RDEs ont mené au lancement d’une fusée
sonde au Japon, avec un second étage propulsé par un RDE qui a fonctionné pendant une
dizaine de secondes dans le vide spatial [36].
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Ce travail s’est appuyé sur des moyens numériques et expérimentaux. Le moyen nu-
mérique est le code CEDRE développé par l’ONERA. Il a permis la conception d’une
injection partiellement prémélangée, puis l’analyse de l’écoulement 3D dans une RDC.
Le moyen expérimental est le banc RDE GAP de l’Institut Pprime. Il a servi à l’étude
paramétrique du fonctionnement d’une RDC munie de l’injecteur conçu numériquement.
Elle a porté sur l’effet du débit, de la richesse, de la géométrie de la chambre et de la
restriction en sortie de chambre sur les régimes de combustion dans la RDC.
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3.1 Banc d’essai

Le banc d’essai RDE GAP a été développé dans le cadre du programme Groupe Aéro-
Propulseur (GAP) de l’EQUIPEX ANR-11-EQPX-0018. Il a été conçu spécifiquement
pour l’étude des RDEs alimentés par des gaz. Le banc est composé d’une veine d’essai
(Fig. 3.1a) dans laquelle la RDC est installée (Fig. 3.1b) et de lignes d’alimentation en
gaz de la RDC (Fig. 3.1c) permettant le réglage et le contrôle des débits de gaz injectés.
La pression dans ces lignes est réglée à l’aide d’une platine de détente (Fig.3.1d) reliée à
des réservoirs de gaz. Ces réservoirs sont stockés dans une alvéole à l’extérieur.

Figure 3.1 – Banc RDE GAP : (a) veine d’essai, (b) chambre de combustion à détonation
rotative, (c) ligne d’alimentation en oxydant, (d) platine de détente de l’O2

Le banc est piloté depuis une salle de commande attenante à la salle de manipulation.
Le contrôle des électrovannes et la collection des mesures sont centralisées par un NI-PXIe.
Une interface LabVIEW permet de paramétrer, lancer et analyser les essais.

3.1.1 Chambre de combustion

La RDC a été testée en configuration annulaire (Fig. 3.2a) et creuse (Fig. 3.2b).
La chambre creuse est composée d’un fond plat et d’une paroi cylindrique de longueur
Le = 110 mm et de diamètre de = 80 mm pour tous les cas testés dans cette étude. La
configuration annulaire est obtenue en installant un corps central dans la chambre creuse.
Deux géométries du corps central ont été testées : cylindrique et conique. Pour la géométrie
cylindrique, différents diamètres, di = 70 ou 60 mm, et longueurs, Li = 110, 80 ou 50 mm,
ont été considérées. Pour la géométrie conique, une seule configuration a été testée. Il s’agit
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d’un cône tronqué de diamètres di,e = 70 mm à sa base (côté injection) et di,s = 60 mm à
son sommet (côté éjection) et de longueur totale Li de 50 mm. Ainsi, l’espace annulaire
e de la chambre varie de 5 à 10 mm. Le tableau 3.1 présente les dimensions des corps
centraux testés.

Figure 3.2 – Géométries de la RDC : (a) configuration annulaire, (b) configuration creuse

Table 3.1 – Dimensions des corps centraux testés

Configurations Cylindrique Conique

Diamètre corps central à l’entrée di,e (mm)
70 60

70
Diamètre corps central à la sortie di,s (mm) 60

Espace annulaire e (mm) 5 10 5− 10

Longueur corps central Li (mm) 50 80 110 110 50

Angle du corps central α (°) 0 5,7

Des restrictions de section, de rayon rc, ont été installées en sortie de RDC, à l’extrémité
du corps central, pour certains essais (Fig. 3.2). Cette forme de restriction a l’avantage
d’être simple et de ne dépendre que d’un seul paramètre (rc). Le tableau 3.2 présente
les dimensions de ces restrictions, ainsi que le rapport entre les sections de passage de la
restriction As et de la chambre Acmb. Pour les essais avec restriction, la longueur du corps
central est fixée à 110 mm.

Pour les mélanges considérés dans cette étude (H2/O2, CH4/O2, C2H4/O2), les dimen-
sions de la chambre vérifient les critères de fonctionnement d’un RDE établis par Bykovskii
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et al. [29], puisqu’elles sont supérieures aux valeurs minimums de l’espace annulaire emin,
du diamètre extérieure dmin et de la longueur de chambre Lmin (Tab. 3.3).

Table 3.2 – Dimensions des restrictions installées en sortie de RDC

Espace annulaire e (mm) 5 10

Rayon de la restriction rc (mm) 1,3 2,6 5,0 7,6

Diamètre du corps central à la restriction ds (mm) 72,6 75,2 70 75,2

As/Acmb 0,75 0,50 0,53 0,27

Table 3.3 – Dimensions minimales d’une RDC selon les critères de Bykovskii et al. [29]
relatifs aux mélanges étudiés

Mélanges λ (mm) emin (mm) dmin (mm) Lmin (mm)

H2/O2 1,3 [189, 190] 03,0± 1,3 039± 26 031± 13

C2H4/O2 0,6 [107] 01,4± 0,6 018± 12 014± 06

CH4/O2 2,3 [189, 191] 05,5± 2,3 069± 46 055± 23

La chambre a été fabriquée en inox 17-4 PH, matériau qui peut supporter de hautes
températures (≈ 600 K) et pression et résister à l’oxydation. Une paroi transparente en
quartz (Fig. 3.3) a également été utilisée pour réaliser des visualisations de la chimilu-
minescence dans la chambre (Sous-sect. 3.1.4). La durée des essais a été limitée à moins
d’une seconde, car la RDC étudiée n’est pas équipée d’un système de refroidissement.

Figure 3.3 – RDC avec la paroi extérieure transparente en quartz

3.1.2 Système d’alimentation de la RDC

La RDC est placée dans une veine à circulation d’air permettant de diluer et d’évacuer
les produits de combustion et les éventuels imbrûlés. Cet écoulement est assuré par un
ventilateur dont le débit de fonctionnement est 6 m3/s.
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La figure 3.4 présente le système d’alimentation en gaz de la RDC. Des bouteilles de gaz
de pression maximale 200 bar et de pureté supérieure à 99,99% alimentent le banc. Quatre
lignes indépendantes sont disponibles, deux pour l’oxydant (une pour l’O2 et une pour
l’air) et deux pour le combustible (une pour l’H2 et une pour les hydrocarbures). Chaque
ligne peut assurer des débits jusqu’à quelques centaines de g/s. Les lignes inutilisées lors
d’un essai sont fermées par des vannes quart de tour.

Figure 3.4 – Système d’alimentation en gaz de la RDC

La pression dans les lignes est réglée à l’aide d’un manodétendeur en sortie de bouteille.
La pression maximale des lignes est 50 bar, une soupape de sécurité permet d’éviter de la
dépasser. L’alimentation de la chambre en gaz est pilotée à distance par des électrovannes.

3.1.3 Système d’allumage

L’allumage est assuré par la détonation sortant d’un tube dit de prédétonation, de
diamètre interne dp = 8 mm débouchant en paroi extérieure de la chambre. Deux positions
d’allumage ont été testées (Fig. 3.5). La première est proche de la surface d’injection, à
20 mm en aval du plan d’injection et positionnée tangentiellement à la paroi cylindrique.
Cette première configuration entraîne une expansion de l’écoulement derrière le front
de détonation en cas de positionnement de la trajectoire du front sur la circonférence
où l’orifice du tube est positionnée. Cette expansion est défavorable à la stabilité de la
rotation de la détonation. Pour limiter cet effet, la seconde position d’allumage est placée
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loin de la surface d’injection, à 15 mm en amont de la sortie de la RDC et positionnée
perpendiculairement à la paroi, c’est-à-dire dans la direction radiale.

Figure 3.5 – Positions de l’allumage et des capteurs de pression à la paroi extérieure de
la RDC déroulée sur un plan

Le tube est rempli au début de l’essai par un prémélange stœchiométrique C2H4/O2,
qui a pour largeur de cellule λ = 0,6 mm dans les conditions ambiantes [107]. Les critères
de propagation dp > λ/π et de transmission dp > 13λ sont donc vérifiés. Le mélange est
allumé à l’extrémité du tube par une bougie automobile. Le front réactif est accéléré par
une spirale de Shchelkin pour initier une détonation dans le tube.

Le circuit d’allumage (Fig. 3.6) est alimenté par un volume de quelques millilitres,
rempli entre deux essais à une pression de 2,3 bar à partir d’une bouteille de prémé-
lange stœchiométrique C2H4/O2. Le premier élément déclenché lors de la séquence de tir
est l’électrovanne en aval du réservoir à prémélange, qui permet de remplir le tube de
prédétonation avec le prémélange immédiatement avant l’allumage.

La figure 3.7 présente la chronologie des déclenchements des électrovannes d’alimen-
tation du tube de prédétonation et de la RDC, de l’allumage et de la caméra lorsque
des visualisations sont réalisées. L’allumage est déclenché après la fermeture du circuit de
prémélange. L’ouverture et la fermeture de l’électrovanne du combustible sont encadrées
par celles de l’oxydant pour assurer la sécurité au début et la combustion complète du
combustible injecté au cours de l’essai.
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Figure 3.6 – Système d’alimentation en gaz du circuit d’allumage

Figure 3.7 – Chronogramme d’un essai réactif.

3.1.4 Métrologie

Au cours des essais, les débits des ergols, la pression d’injection et la pression en
différents points sur la paroi extérieure de la chambre ont été mesurés. Des enregistrements
par chimiluminescence ont été réalisés en sortie ou sur le côté de la chambre.

Les débits ont été mesurés à l’aide de cols soniques de section Acol situés en amont
des électrovannes. En effet, puisque les essais sont courts, il faut un système de mesure
avec un faible temps de réponse. Des thermocouples type K et des capteurs de pression
Keller PAA-33X mesurent la température et la pression en amont et en aval des cols (Fig.
3.4). Le débit est calculé pour chaque ergol à partir des relations isentropiques pour le gaz
parfait
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La mesure du débit par les cols a été validée à l’aide des débitmètres Coriolis lors
d’essais de plusieurs secondes avec un gaz inerte (N2) (Fig. 3.8). Le coefficient γ est calculé
en fonction du gaz et de la température Tt3 avec CANTERA [192].

Figure 3.8 – Comparaison des débits mesurés avec un col sonique (courbe blue) et un
débitmètre Coriolis (courbe orange) lors d’un essai avec un gaz inerte (N2)

L’incertitude sur le débit et sur la richesse dépend de l’incertitude sur la mesure de la
température, de la pression et de la section efficace du col (Tab. 3.4). L’incertitude sur γ
engendrée par celle sur Tt3 est supposée négligeable. Les éléments de mesure sont les mêmes
sur les lignes d’alimentation en combustible et en oxydant, le niveau d’incertitude sur
chaque débit est donc aussi le même. Pour un écoulement sonique au col, la différentielle
de la relation (3.2) donne une incertitude sur le débit
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Par ailleurs, la richesse est définie par

ER =
ṁf/ṁox

sm
, (3.4)
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où ṁf et ṁox sont respectivement les débits du combustible et de l’oxydant et sm est le
rapport stœchiométrique massique. L’incertitude sur la richesse s’écrit donc comme

∆ER
ER

= 2
∆ṁ

ṁ
(3.5)

L’incertitude maximale est donc obtenue lorsque la section du col Acol, la pression et la
température en amont du col Pt3 et Tt3 sont minimums. Il vient alors MAX (∆ṁ/ṁ) ≈
1,5% et MAX (∆ER/ER) ≈ 3%. Cela implique une incertitude sur la vitesse DCJ de l’ordre
de 1% pour les mélanges étudiés ici, dans l’hypothèse que le mélange consommé par la
détonation est parfaitement homogène. Compte tenu des facteurs influençant la qualité
réelle de ce mélange, qui sont difficiles à quantifier, l’effet de l’incertitude sur le débit et
sur la richesse peut être négligé.

Table 3.4 – Incertitudes sur la mesure du débit et de la richesse

Grandeur Incertitude

Pression en amont du col (Pt3) 0,025 bar

Température en amont du col (Tt3) 2 K

Section efficace du col (Acol) 0,5 %

Débit (ṁ) 1,5 % (eq. 3.3)

Richesse (ER) 3 % (eq. 3.5)

Les essais sont courts et les cols sont situés en amont de la chambre et des électrovannes,
il faut donc vérifier que la pression d’injection des ergols est stable. Pour cela, des capteurs
haute-fréquence Kistler 601CAB et 6031 mesurent respectivement la pression dans les
nourrices situées en amont des plenums et dans les plenums. La figure 3.9 présente un
exemple d’enregistrements de pression lors d’un essai réactif. En moyenne, la pression est
stable dans les plenums et les nourrices entre t = 0 ms et t = 300 ms, ce qui signifie que
les débits entrant et sortant sont égaux sur cette période. On en déduit que les débits
mesurés au col et injectés dans la chambre sont égaux et que les conditions d’injection
sont constantes entre t = 0 ms et t = 300 ms. L’analyse des résultats des essais a donc
été réalisée sur cette période. Le pic de pression à t ≈ 0 ms sur la figure 3.9 résulte de
l’initiation de la détonation dans la chambre. La différence de pression importante entre la
nourrice d’oxydant et le plenum d’oxydant est engendrée par la faible section de passage
entre ces deux éléments. Par ailleurs, les valeurs de pression dans les plenums vérifient le
critère 3.1 pour nos conditions. L’injection dans la RDC est donc sonique.
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Figure 3.9 – Exemple de variation de la pression dans les nourrices et les plenums lors
d’un essai CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 115 g/s)

La pression dans la chambre a été mesurée sur la paroi extérieure à diverses positions
par des capteurs haute fréquence (1 MHz) Kistler 603B (Fig. 3.10). Les capteurs sont
installés à trois positions axiales (P1, P2 et P3) et trois positions azimutales (P2, P4 et
P5) afin d’enregistrer les variations de pression au passage des fronts de détonation et
d’identifier les régimes rotatifs ou pulsés. Les capteurs sont montés dans des supports en
PEEK pour que les enregistrements de pression ne soient pas perturbés par les vibrations
du banc.

Figure 3.10 – Positions axiales (a) et azimutales (b) des capteurs de pression haute
fréquence dans la RDC

Une couche de silicone haute température (en vert sur la figure 3.10) est déposée sur la
surface sensible des capteurs pour les protéger de la chaleur des gaz brûlés. Canteins [193]
a montré qu’une couche de silicone d’épaisseur supérieure à 5 mm amortit le signal de
pression mesuré. L’épaisseur utilisée dans la présente étude était de 4 mm, et renouvelée
tous les 3 essais pour toujours assurer une protection thermique suffisante. En effet, le
passage répété des détonations sur le capteur dégrade très rapidement la couche protectrice
en silicone.



3.1. Banc d’essai 63

Lors des essais avec une restriction, le capteur P3 était remplacé par un capteur
Kistler 6031 permettant de mesurer la pression moyenne à une fréquence de 1 MHz. La
figure 3.11 présente des enregistrements de pression et le spectrogramme associé lors
d’un essai dans lequel une seule onde de détonation a été observée. Le spectrogramme
présente les fréquences des signaux de pression au cours de l’essai et permet de détecter
des changements du régime de fonctionnement.

Figure 3.11 – Exemple d’enregistrements de la pression dans la chambre (a) et spectro-
gramme associé au capteur P1 (b) lors d’un essai CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 180 g/s)

La fréquence f des signaux enregistrés par les capteurs de pression et le déphasage
des signaux permettent de déterminer les régimes obtenus dans la chambre. La vitesse
apparente de la détonation D est calculée à partir de la fréquence f et du nombre d’ondes
ndeto à l’aide de la relation

D =
2πrf

ndeto

, (3.6)

r est le rayon de la trajectoire circulaire décrite par la détonation. Certains auteurs
choisissent le rayon extérieur de la chambre, d’autres le rayon moyen, mais on pourrait
aussi utiliser le rayon intérieur. Le choix de r est discuté dans la partie 5.2.1. Il est
fixé a priori, et son incertitude faible, résultante de la fabrication mécanique, a un effet
négligeable sur la celle de la vitesse de la détonation. Ainsi

∆D

D
=

∆f

f
(3.7)

La fréquence des signaux de pression est obtenue par transformée de Fourier rapide (FFT).
Son incertitude est supposée égale à la résolution fréquentielle utilisée pour la FFT, soit

∆f =
1

∆t
≈ 3,3Hz , (3.8)

dans laquelle ∆t est le temps sur lequel la FFT est réalisée, soit 300 ms d’après la figure
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3.9. La fréquence de passage d’une détonation dans la présente RDC est supérieure à 5
kHz, ainsi ∆f/f < 0,1%. Si le nombre de fronts de détonation change au cours de l’essai,
c’est le mode de durée d’au moins 100 ms obtenu le plus tardivement qui est sélectionné.
Si la fréquence f varie au cours de l’essai, sans modification du nombre de fronts c’est la
valeur moyenne de f qui est utilisée. Dans cette étude, ces variations n’ont pas excéder
1% dans cette étude.

La combustion génère des radicaux excités qui sont par définition hors équilibre. Cer-
tains peuvent se désexciter spontanément en créant un photon d’une certaine longueur
d’onde. C’est la chimiluminescence. Des caméras haute vitesse ont été installées sur le
côté et en sortie de la chambre (Fig. 3.12) afin de capturer cette lumière. Pour les visuali-
sations sur le côté, la paroi extérieure métallique de la RDC a été remplacée par une paroi
transparente en quartz. Pour les visualisations en sortie, la caméra est protégée du jet de
gaz brûlés par un hublot en quartz.

Figure 3.12 – Visualisations de la chimiluminescence par le côté et la sortie de la RDC

Les longueurs d’onde émises dépendent des espèces excitées et donc du combustible
utilisé, soit H2, CH4 et C2H4 ici. Pour le premier, l’absence de carbone implique que
l’émission de lumière provient surtout du radical OH∗, à une longueur d’onde autour de
310 nm [194], c’est-à-dire dans l’ultraviolet (UV). Pour les hydrocarbures, les espèces
émettrices sont majoritairement OH∗, CH∗, C*2 et CO*2 [195]. L’intensité de l’émission
des radicaux dépend de la pression, mais il semble que celle des radicaux OH∗ et CH∗

soit majoritaire pour les longueurs d’ondes inférieures à 500 nm [196, 197]. Il faut noter
qu’en plus de l’émission des radicaux, certaines espèces stables émettent aussi lors des
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changements de leur niveau d’énergie de vibration ou de rotation. Cette émission se
produit dans toute la chambre, à des longueurs d’onde plus élevées que l’émission de OH∗

et CH∗. Par exemple pour l’H2O, elles sont comprises ente 500 et 1000 nm environ pour
les flammes H2/O2 [194]. De plus, le quartz contient des espèces, telles que le potassium
ou le sodium [130], qui, à hautes températures, peuvent rayonner dans le spectre visible.
Un filtre 300-500 nm a été installé sur la caméra pour limiter l’impact des ces émissions
parasites.

Deux caméras ont été utilisées, une Photron SA-Z pour le spectre visible et une
Phantom TMX UV pour les spectres visible et UV proche. Les paramètres d’acquisition
ont été modifiés en fonction de la caméra et des conditions d’essai, mais les ordres de
grandeur sont : une résolution de 300 µm/px, un temps de pause de 200 ns et une fréquence
de 200 kHz. Pour les visualisations sur le côté, la caméra a été montée avec un objectif de
50 mm de focale et installée à 0,8 m de la chambre de combustion (Fig. 3.12). Lorsque la
caméra a été installée face à la sortie de la RDC, elle se trouvait à 4 m du plan d’injection
et était équipée d’un objectif de 100 mm de focale.

Figure 3.13 – Diagramme (θ, t) des visualisations en sortie de chambre lors d’un essai
avec le couple CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s)

Les visualisations de la chambre de combustion par la sortie ont été traitées en suivant
la méthode utilisée par Bennewitz [132]. La circonférence est découpée en 200 éléments
dans lesquels la lumière collectée dans l’espace annulaire est moyennée pour chaque instant.
Cette procédure est répétée pour les images enregistrées pendant une durée de quelques
ms afin de générer un diagramme d’intensité lumineuse dans le plan (θ, t) (Fig. 3.13). Les
lignes obliques correspondent alors aux trajectoires des fronts rotatifs. Une FFT 2D de
l’image permet ensuite d’obtenir le nombre de fronts de détonation et leur fréquence de
passage. La figure 3.14 montre le logarithme de l’amplitude de cette FFT. Les deux lignes
en pointillés rouges représentent la rotation d’une onde acoustique dans les gaz brûlés.
Ainsi, les points dans le cône formé par ces deux lignes rouges correspondent à des fronts
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supersoniques en rotation. Pour cet exemple, deux ondes de détonation co-rotatives se
propagent dans la chambre, et il ne semble pas y avoir de front contra-rotatif ni d’ondes
acoustiques. Pour les visualisations sur le côté, les images instantanées ont été moyennées
en repositionnant la détonation toujours à la même position (moyenne phasée).

Figure 3.14 – FFT du diagramme (θ, t) des visualisations en sortie de chambre lors d’un
essai avec le couple CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s)
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3.2 Code de calcul

3.2.1 Équations de bilan pour les écoulements réactifs compres-

sibles

Cette étude s’intéresse à l’écoulement dans un RDE alimenté uniquement par des gaz
considérés comme un milieu continu puisque le nombre de Knudsen est très inférieur à 1
ici. Le gaz est constitué de N espèces qui réagissent dans la chambre selon Mr réactions
élémentaires. La force de gravité, les forces magnétiques et le transfert de chaleur par
rayonnement sont négligés. L’écoulement réactif et compressible dans un RDE est décrit
par les équations de Navier-Stokes :

∂ρ

∂t
+

∂ρui

∂xi

= 0 , (3.9)

∂ρYk

∂t
+

∂ρuiYk

∂xi

= −∂ρVk,iYk

∂xi

+ ω̇k , (3.10)

∂ρuj

∂t
+

∂ρuiuj

∂xi

= − ∂P

∂xj

+
∂τij
∂xi

, (3.11)

∂ρet
∂t

+
∂ρuiet
∂xi

= −∂Pui

∂xi

+
∂τijui

∂xj

− ∂

∂xi

[︄
−λcd

∂T

∂xi

+ ρ
N∑︂
k=1

hkYkVk,i

]︄
(3.12)

avec et = e+ 1
2
ujuj = h−P/ρ+ ujuj l’énergie totale et e l’énergie interne. Pour un fluide

newtonien et avec l’hypothèse de Stokes, le tenseur des contraintes visqueuses τij s’écrit

τij = µ

(︃
∂ui

∂xj

+
∂uj

∂xi

)︃
− µ

2

3

∂uk

∂xk

δij , (3.13)

où δij est le symbole de Kronecker, qui vaut 1 lorsque i = j et 0 sinon.

Le terme Vk,i qui apparaît dans les relations (3.10) et (3.12) est la vitesse relative de
l’espèce χk (k = 1, ..., N) par rapport à l’écoulement moyen, c’est-à-dire Vk,i = uk,i − ui.
Cette différence est liée à la diffusion de l’espèce χk dans le mélange de gaz et elle est
évaluée ici à l’aide de la loi de Fick

YkVk,i = −Dk
∂Yk

∂xi

(3.14)

où Dk est le coefficient de diffusion de l’espèce χk.
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3.2.2 Modèle de cinétique chimique

L’équation (3.10) fait apparaître le taux de production ω̇k de l’espèce χk. Sa description
nécessite un mécanisme détaillant la cinétique chimique. La réaction élémentaire j de ce
mécanisme peut se mettre sous la forme condensée

N∑︂
k=1

ν ′
k,jχk + M =

N∑︂
k=1

ν ′′
k,jχk + M , (3.15)

où ν ′
k,j et ν ′′

k,j sont respectivement les coefficients stœchiométriques des réactifs et des
produits de la réaction, et M le troisième corps présent dans les réactions de dissociation
et de recombinaison. Le taux de production de l’espèce χk peut alors se mettre sous la
forme

ω̇k = Mk

Mr∑︂
j=1

(ν ′′
k,j − ν ′

k,j)qj , (3.16)

où Mk est la masse molaire de l’espèce χk et qj le taux d’avancement de la réaction j,
défini par

qj = kf,j[M]
N∏︂
k=1

[χk]
ν′kj − kb,j[M]

N∏︂
k=1

[χk]
ν′′kj , (3.17)

avec [χk] la concentration molaire de l’espèce χk. Si M n’est pas présent dans la réaction
j, alors [M] = 1 dans l’équation (3.17). Les coefficients kf,j et kb,j sont respectivement
les constantes de vitesse de la réaction j dans les sens direct et inverse. La première est
calculée à partir d’une loi d’Arrhenius

kf,j = AjT
bjexp

(︃
−Ea,j

RT

)︃
, (3.18)

dont les coefficients Aj, bj et Ea,j sont des paramètres du mécanisme cinétique. La constante
inverse kb,j est obtenue à partir de la constante d’équilibre keq,j = kf,j/kb,j, qui dépend de
la réaction et des propriétés thermodynamiques des espèces qui y sont présentes.

3.2.3 Modèles thermodynamiques

Les équations (3.9) à (3.12) sont fermées par l’ajout d’une loi d’état pour chaque espèce
χk, ici la loi des gaz parfaits

Pk = ρkrkT , (3.19)



3.2. Code de calcul 69

avec Pk la pression partielle et rk = R/Mk la constante spécifique de l’espèce χk. Pour le
mélange, on a donc par sommation des équations (3.19)

P = ρrT , (3.20)

avec

r =
N∑︂
k=1

Ykrk (3.21)

la constante spécifique du mélange.

Les enthalpies sont calculées à partir des capacités calorifiques à pression constante
cp,k(T ) et des enthalpies de référence href

k (à la pression P ref = 1 bar et la température
T ref = 298,15 K) selon

hk(T ) = href
k +

∫︂ T

T ref

cp,kdT (3.22)

Dans CEDRE, la dépendance à la température des cp,k est donnée par des polynômes de
la forme

cp,k(T ) =
7∑︂

α=0

aα,kT
α , (3.23)

avec aα,k les coefficients du polynôme. Les coefficients aα,k des capacités calorifiques, les
enthalpies et entropies de référence href

k et srefk sont tabulés dans CEDRE à partir des
données thermodynamiques disponibles avec le mécanisme cinétique GRI-Mech 3.0 [52].
L’énergie interne est ensuite obtenue à partir de e = h− P/ρ.

Les coefficients de diffusion des espèces Dk et de conduction de la chaleur λcd présents
dans les relations (3.14) et (3.12) sont obtenus en supposant que les nombres de Schmidt
Sck = µ/(ρDk) et de Prandtl Prk = µkcp,k/λcd,k sont constants. La conductivité thermique
du mélange λcd est ensuite calculée avec

λcd =
1

2

⎡⎣ N∑︂
k=1

Ykλcd,k +

(︄
N∑︂
k=1

Yk

λcd,k

)︄−1
⎤⎦ . (3.24)

La viscosité µk de l’espèce χk est calculée à partir de la loi de Sutherland [198]

µk(T ) = µk,0

(︃
1 +

T1

T0

)︃
T

T1 + T

√︃
T

T0

, (3.25)

dans laquelle les valeurs de µk,0, T0 et T1 sont tabulées pour chaque espèce. La viscosité
du mélange est ensuite calculée à l’aide de la moyenne de Wilke [199]
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µ =
N∑︂
i=1

N∑︂
j=1

2
√
2Xiµi

√︁
1 +Mi/Mj

Xj(1 +
√︁
µi/µj

4
√︁

Mj/Mi)2
. (3.26)

avec Xi la fraction molaire de l’espèce i.

3.2.4 Filtrage des équations de Navier-Stokes

Les équations de Navier-Stokes sont résolues ici en divisant le domaine fluide de
volume V en une somme d’éléments Ωi de volume Vi, appelés mailles dans la suite. La
taille minimale des mailles est liée à la plus petite échelle de l’écoulement qu’il serait
nécessaire de résoudre.

Le nombre de Reynolds (3.27) permet d’évaluer le rapport entre les forces d’inertie
et les forces de dissipation visqueuse. Ce nombre adimensionnel est défini à partir de la
vitesse ul et de la dimension l, caractéristiques du cisaillement

Re =
ρull

µ
(3.27)

Lorsque Re dépasse une certaine valeur limite, le terme non-linéaire ∂ρuiuj

∂xi
de la rela-

tion (3.11) devient prépondérant, ce qui génère une large gamme d’échelles (tourbillons).
L’écoulement est turbulent.

Richardson [200] a proposé une première description de la turbulence homogène et
isotrope, schématisée sur la figure 3.15. Dans cette théorie, de gros tourbillons de taille
caractéristique l (appelée échelle intégrale) sont d’abord créés à l’échelle de l’écoulement
moyen. Ils sont instables et se brisent en de plus petits tourbillons tout en conservant
l’énergie initiale. En effet, les gros tourbillons ont des Reynolds élevés, les forces visqueuses
sont donc incapables de dissiper une fraction significative de l’énergie des grandes échelles.
Les tourbillons plus petits créés sont aussi instables, ils se brisent à leur tour en de
plus petites structures. Cette diminution de l’échelle des tourbillons, appelée cascade
turbulente, continue jusqu’à atteindre une échelle critique, appelée échelle dissipative, en
dessous de laquelle les forces visqueuses dissipent une fraction non négligeable de l’énergie
des tourbillons.

Cette échelle critique, notée η, est donc celle dont la résolution est nécessaire dans
des simulations directes (DNS) sans aucun modèle supplémentaire pour la turbulence.
Pour l’évaluer, Kolmogorov [201] a d’abord supposé que la statistique des mouvements
turbulents à l’échelle η ne dépend que de la viscosité ν et du taux moyen de dissipation ϵ.
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Il a ensuite proposé l’existence d’une gamme d’échelles intermédiaires comprise entre les
échelles intégrale l et dissipative η, dites échelles inertielles, dont la statistique ne dépend
plus que de ϵ. Ainsi, par analyse dimensionnelle, et en supposant que le taux de dissipation
est le même entre les trois échelles, il vient

l

η
∼ Re3/4 (3.28)

Figure 3.15 – Cascade d’énergie turbulente et échelles caractéristiques [202]

Cette description est en général confirmée par des observations expérimentales [203]
(Fig. 3.16), au cours desquelles la gamme d’échelles observée augmente avec Re.

Pour un maillage 3D dont le volume V est formé de cubes d’arête ∆x, la capture des
plus grandes et des plus petites échelles requiert V > l3 et ∆x < η, soit

N > Re9/4 , (3.29)

avec N le nombre de mailles.

Dans la plupart des applications industrielles (RDE compris), Re ∼ 105 − 106, soit
N ∼ 1011 − 1013 mailles. Un tel raffinement est inenvisageable à l’heure actuelle pour
réaliser une DNS.

Pour contourner ce problème, deux approches sont en général considérées. La première,
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est dite Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS). Elle consiste à résoudre uniquement
l’écoulement moyen et de modéliser ses fluctuations à l’aide d’un modèle de turbulence.
C’est l’approche dite Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS). Les modèles RANS sont
bien adaptés à la modélisation de cas canoniques (couche limite, couche de mélange) mais
ne sont pas fiables dans les cas d’écoulements complexes, tels que ceux rencontrés dans
les RDEs.

Figure 3.16 – Ombroscopie d’une couche de mélange N2/He, avec Rea < Reb < Rec
[203]

C’est pourquoi nous avons retenu dans notre étude la deuxième approche dite Large
Eddy Simulation (LES). Elle consiste à résoudre uniquement les grandes échelles, tandis
que les plus petites sont modélisées. Elle est pertinente car les grandes échelles sont
généralement très dépendantes de la configuration étudiée, tandis que les plus petites ont
des propriétés plus facilement généralisables. Il faut néanmoins s’assurer que toutes les
échelles intégrales et une partie des échelles inertielles sont résolues, ce qui mène à des
maillages plus raffinés et donc à des coûts de calcul plus importants qu’en RANS.

Le filtrage d’une variable ϕ jusqu’à une échelle ∆ est réalisé à l’aide d’un noyau de
convolution G∆, soit



3.2. Code de calcul 73

ϕ(x) =

∫︂ ∞

−∞
ϕ(r)G∆(x− r)dr (3.30)

Dans le code CEDRE de l’ONERA, utilisé dans notre étude, la coupure est implicite
puisque c’est la taille de la discrétisation du maillage qui filtre les échelles, c’est-à-dire que
∆ ≈ ∆x. Il y a deux manières de décomposer une variable entre sa partie résolue et filtrée.
La première est appelée moyenne de Reynolds et est définie par

ϕ = ϕ+ ϕ′ , (3.31)

où ϕ est la partie résolue et ϕ′ la partie filtrée. Pour les écoulements compressibles, il est
pratique d’utiliser la moyenne de Favre, définie comme

ϕ = ˜︁ϕ+ ϕ′′ (3.32)

avec ˜︁ϕ =
ϕρ

ρ
(3.33)

En appliquant les décompositions de Reynolds et de Favre aux équations (3.9), (3.10),
(3.11) et (3.12), il vient les équations de Navier-Stokes filtrées qui peuvent se mettre sous
la forme

∂ρ

∂t
+

∂ρ˜︁ui

∂xi

= 0 , (3.34)

∂ρ˜︁Yk
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)︂]︂
+ ω̇k , (3.35)
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∂xj

+
∂

∂xi

[τ ij − ρ(˜︃uiuj − ˜︁ui˜︁uj)] , (3.36)

∂ρ˜︁et
∂t

+
∂ρ˜︁ui˜︁et
∂xi

= −∂Pui

∂xi

+
∂τijui

∂xj

+
∂

∂xi

[qi − ρ (˜︃uiet − ˜︁ui˜︁et)] (3.37)

avec

qi = λcd
∂T

∂xi

− ρ

N∑︂
k=1

hkYkVk,i (3.38)

τ ij ≈ µ(˜︁T ,˜︁Yk)

(︃
∂˜︁ui

∂xj

+
∂˜︁uj

∂xi

)︃
− µ(˜︁T ,˜︁Yk)

2

3

∂˜︁uk

∂xk

δij (3.39)

L’application du filtre fait apparaître des moments inconnus d’ordre deux ou plus. En
supposant la fluctuation de viscosité négligeable et puisque les Sck sont constants, les
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termes ρVk,iYk et ρ
∑︁N

k=1 hkYkVk,i des équations (3.35) et (3.37) s’écrivent comme

ρVk,iYk ≈ − µ

Sck

∂ ˜︁Yk

∂xi

, (3.40)

ρ

N∑︂
k=1

hkYkVk,i ≈ −
N∑︂
k=1

˜︁hk
µ

Sck

∂ ˜︁Yk

∂xi

(3.41)

De même, pour la pression, le tenseur des contraintes visqueuses et la conduction de
la chaleur, on suppose que

∂Pui

∂xi

≈ ∂P ˜︁ui

∂xi

, (3.42)

∂τijui

∂xj

≈ ∂τij ˜︁ui

∂xj

, (3.43)

λcd
∂T

∂xi

≈ λcd(˜︁Y )
∂ ˜︁T
∂xi

. (3.44)

Le terme ˜︃uiuj − ˜︁ui ˜︁uj, appelé tenseur de Reynolds, apparaît à côté du tenseur des
contraintes visqueuses τij dans la relation (3.36). Ainsi, par analogie avec τij (3.13), on
définit une viscosité de sous-maille µsgs qui modélise le transport turbulent dû aux échelles
filtrées afin de calculer le tenseur de Reynolds (hypothèse de Boussinesq [204]). En posant
le tenseur des taux de déformation résolus

˜︂Sij =
1

2

(︃
∂ ˜︁ui

∂xj

+
∂ ˜︁uj

∂xi

)︃
, (3.45)

il vient
ρ (˜︃uiuj − ˜︁ui ˜︁uj) ≈ −2µsgs

(︃˜︂Sij −
1

3
˜︂Skk

)︃
. (3.46)

La définition de µsgs dépend du modèle de sous-maille choisi. Le modèle de Smagorinsky
[205] permet d’écrire

µsgs = ρ(Cs∆)2
√︂
2˜︂Sij

˜︂Sij , (3.47)

et sera utilisé dans cette étude, avec Cs = 0,1 [206, 207]. Les études numériques de
Gaillard [208] et Strempfl et al. [147] indiquent que le modèle de sous-maille influence peu
l’écoulement dans un RDE.

En utilisant la même analogie pour les termes ˜︃uiYk − ˜︁ui
˜︁Yk et ˜︃uiet − ˜︁ui˜︁et, on définit les
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nombres de Schmidt et de Prandtl de sous-maille, notés Scsgs et Prsgs, par

Scsgs =
µsgs

ρDsgs

, (3.48)

Prsgs =
µsgscp(˜︁T )

λsgs

, (3.49)

avec Scsgs = Prsgs = 0,9 ici. D’où

˜︃uiYk − ˜︁ui
˜︁Yk ≈ − µsgs

ρScsgs

∂ ˜︁Yk

∂xi

(3.50)

˜︃uiet − ˜︁ui˜︁et ≈ − cpµsgs

ρPrsgs

∂ ˜︁T
∂xi

−
N∑︂
k=1

µsgs

ρScsgs
˜︁hk
∂ ˜︁Yk

∂xi

(3.51)

Le taux de production des espèces ω̇k (3.16) est une fonction des variables non-filtrées,
notamment via la relation fortement non-linéaire (3.18). Pour simplifier la simulation,
on fait l’hypothèse de quasi-laminarité de la combustion, habituellement utilisée pour la
simulation des RDCs [146, 147, 209-214]

ω̇k(P,T,Yk) ≈ ω̇k( ˜︁P ,˜︁T , ˜︁Yk) . (3.52)

L’effet des fluctuations non capturées par le calcul est ainsi négligé. La détonation est
principalement perturbée par les hétérogénéités des gaz frais, l’hypothèse (3.52) a donc
une influence limitée sur la détonation, phénomène principal étudié ici. Cette simplifi-
cation entraîne néanmoins une erreur non négligeable dans la description des fronts de
déflagration. Les résultats concernant les pertes par déflagration doivent donc être utilisés
avec précaution.

3.2.5 Discrétisation des équations de Navier-Stokes

Les équations (3.34)-(3.37) sont réécrites sur une maille Ωi, de volume Vi et de frontière
Σi, en utilisant le théorème de Green-Ostrogradski∫︂

Vi

∂q
∂t

dVi +

∫︂
Σi

F ·n dΣi =

∫︂
Vi

S dVi , (3.53)

avec q le vecteur des variables conservatives, F la densité de flux et S le vecteur des termes
sources.

Le code CEDRE utilise la méthode de volumes finis, qui consiste à calculer le flux
intégral

∫︁
Σi
F ·n dΣi de la cellule Ωi comme la somme des flux sur chaque face limite
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j. CEDRE suit l’approche "maille-centrée" (cell-centered), dans laquelle les volumes de
contrôle coïncident avec les cellules du maillage et l’état de l’écoulement est défini au centre
de maille. Les thèses de Le Terrier [215] et Haider [216] proposent plus de détails sur les
méthodes numériques du code CEDRE. On obtient finalement sous forme semi-discrète

∂qi

∂t
+

1

Vi

∑︂
j

Fij ·nj Σij = Si . (3.54)

Les quantités qi et Si sont définies au centre de gravité de la cellule, tandis que Fij

doit être évalué à la frontière de celle-ci à l’aide d’un schéma de discrétisation spatiale. On
sépare les flux en deux contributions, avec les flux visqueux Fµ et les flux convectifs Fe. Les
premiers sont évalués à l’aide d’un schéma d’ordre 2. En présence de fortes discontinuités
dans l’écoulement d’un RDE (choc, détonation), l’évaluation des flux Fe nécessite la
résolution d’un problème de Riemann à la frontière entre deux cellules. Le code CEDRE
offre plusieurs solveurs de Riemann.

Un problème de Riemann est un problème aux valeurs initiales, composé de deux
états initiaux uniformes séparés par une discontinuité, et régi par un système d’équations
hyperboliques. La discontinuité est la face de la cellule qui sépare les états gauche (G) et
droit (D) et le système est ici régi par les équations d’Euler. La structure de la solution
d’un problème de Riemann est présentée sur la figure 3.17. Trois ondes sont présentes, les
ondes G et D peuvent être des chocs ou des faisceaux de détente, l’onde du centre est
toujours une surface de contact. Le schéma HLLC (Harten-Lax-van Leer avec Contact)
[217] permet d’évaluer le flux à l’interface en fonction des vitesses des ondes G et D.

Un schéma d’ordre élevé nécessite la connaissance des états des deux côtés de la face.
Or, seuls les états aux centres des cellules sont connus, il faut donc passer par une étape
de reconstruction. On utilisera dans cette étude la méthode MUSCL multipente d’ordre 2
adaptée aux maillages 3D non structurés [218], laquelle consiste à reconstruire les valeurs
aux faces à partir de gradients dédiés à chaque face. Le limiteur de Van Leer [219] est
appliqué pour assurer la stabilité (Total Variation Diminishing) de la reconstruction.

Une fois les flux évalués, il faut intégrer en temps l’équation (3.54), que l’on peut écrire
comme,

∂qi

∂t
= g(qi) + h(qi) (3.55)

Les fonctions g et h représentent les termes raides et non raides, soit ici le taux de
production des espèces pour g, et tous les autres pour h. Deux schémas d’intégration ont
été utilisés dans cette étude. Le premier est le schéma d’Euler implicite dans lequel les
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termes raides et non raides sont traités de la même façon selon la relation

qn+1
i ≈ qn

i +∆t
∂qn+1

i

∂t
= qn

i +∆t
[︁
g(qn+1

i ) + h(qn+1
i )

]︁
(3.56)

Figure 3.17 – Structure de la solution d’un problème de Riemann dans le plan (x,t)

L’apparition de qn+1
i dans le membre de droite implique la résolution d’un système

linéaire, réalisée avec la méthode itérative GMRES [220] ici. Ce schéma d’intégration
d’ordre 1 a comme avantage une bonne stabilité numérique, mais l’évaluation de la matrice
jacobienne du membre de droite de (3.56) et la résolution du système linéaire peut être
coûteuse. C’est pourquoi nous avons aussi utilisé le schéma semi-implicite ASIRK-2C
proposé par Zhong [221]. Son principe est d’intégrer implicitement uniquement les termes
raides, ce qui limite le coût de calcul. L’intégration est réalisée à l’aide d’une méthode
de Runge-Kutta additive d’ordre 2. Ainsi, la méthode ASIRK-2C est d’ordre global 2 et
a un coût inférieur à la méthode d’Euler implicite d’ordre 1. La condition de Courant-
Friedrichs-Lewy (CFL)

MINi

(︃
||˜︁ui||+ ˜︁ci

∆xi

)︃
∆t = CFL < 1 (3.57)

garantit la stabilité du schéma d’intégration ASIRK-2C. La condition CFL = 0,7 a été
appliquée dans nos calculs.
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3.2.6 Cas de validation

Gaillard [208] a réalisé une série de simulations de détonations et de flammes 1D planes
pour un mélange H2/O2 afin de définir les paramètres numériques optimaux dans CEDRE.
Dans la présente étude, nous avons utilisé ces paramètres pour nos calculs 3D de RDC
avec des mélanges CH4/O2 et H2/O2. A titre de validation, des calculs préliminaires de
détonations et de flammes se propageant dans des canaux cylindriques 3D ont été effectués
avec des maillages tétraédriques non structurés.

Reproduire la structure cellulaire 3D réelle des fronts de détonation (Sous-sect. 2.2.2)
nécessite l’utilisation de méthodes numériques d’ordre élevé et un maillage très fin, permet-
tant de résoudre la zone d’induction pour une large plage de vitesse de choc. De plus, les
résultats numériques sur les structures cellulaires sont très sensibles à la dimensionnalité,
aux méthodes numériques et au mécanisme cinétique [222, 223]. Pour les conditions très
diverses observées dans une RDC, avec en particulier la présence simultanée de détonations
et de déflagrations, il faut au moins utiliser un mécanisme détaillé de cinétique chimique.
Ces contraintes font que la simulation de la structure cellulaire de la détonation par des
moyens disponibles n’est pas possible actuellement dans une RDC sans maillage adaptatif.
Néanmoins, ce niveau de détail n’est pas forcément nécessaire pour décrire correctement
l’état derrière la détonation et sa vitesse de propagation. Ainsi, cette partie présente des
calculs utilisant des maillages et des méthodes numériques représentatifs des simulations
de RDCs réalisées par la suite.

Nous définissons la taille ∆3D,i d’une maille Ωi de volume Vi et de surface Σij par

∆3D,i =
6Vi∑︁
j Σij

. (3.58)

Le domaine de calcul pour la simulation de détonations et de flammes laminaires est un
tube de 40 mm de long et de diamètre d/∆3D = 30.

La validation du cas de détonation a consisté à se placer dans un repère mobile
dans lequel la détonation se propage à environ 500 m/s. Cela permet de simuler la
détonation dans un domaine de calcul de faible dimension pendant un temps suffisant pour
l’établissement du régime de propagation. Le tube est rempli de produits de combustion
à l’état CJ dont la vitesse matérielle relative sera donc uCJ + 500 m/s et une condition
supersonique sortante est appliquée à la sortie du tube. Les gaz frais sont injectés par
l’autre extrémité du tube à la vitesse DCJ + 500 m/s. L’intégration temporelle est réalisée
avec le schéma d’Euler implicite et un pas de temps de 10 ns.
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La figure 3.18 compare les profils de pression et de température d’une détonation
plane H2/O2 stœchiométrique initialement à 1 bar et 300 K, calculés selon le modèle ZND
(Cantera [192] et librairie SDToolbox [224]), et obtenus par simulation avec le code CEDRE
et un maillage 1D (∆x = 70 µm), et avec deux maillages 3D tétraédriques (∆3D = 35 µm
et ∆3D = 70 µm). Les calculs utilisent le mécanisme cinétique de Davidenko et al. [225].
Sur les figures, le choc est positionné en x = 0 et pour les maillages 3D, chaque point
correspond à une maille du calcul. Les simulations avec les maillages 3D conduisent à des
profils de pression et de température équivalents à ceux du maillage 1D. Ils ne peuvent,
contrairement au calcul ZND, capturer la zone d’induction derrière le choc. Le front de
détonation étant plan, la vitesse de propagation de la détonation a été évaluée à l’aide du
délai de passage du front entre plusieurs capteurs numériques. Les simulations CEDRE
renvoient une vitesse de détonation de 2829 m/s, soit 0,2% inférieure à DCJ, différence non
significative. Les calculs instationnaires CEDRE peuvent donc relaxer vers la détonation
idéale.

Figure 3.18 – Profils de température (à gauche) et de pression (à droite) d’une détonation
dans le mélange H2/O2 stœchiométrique à 1 bar et 300 K, calculés avec le mécanisme
cinétique de Davidenko et al. [225] et plusieurs raffinements de maillage

Les comparaisons pour le mélange CH4/O2 stœchiométrique initialement à 1 bar et
300 K sont données sur la figure 3.19 avec le mécanisme cinétique de Laurent [226].
Ce mécanisme a été initialement mis au point pour des mélanges utilisés en conditions
cryogéniques, nous donnons des éléments de validation pour nos conditions en annexe C.
Les simulations CEDRE renvoient une vitesse de 2389 m/s, soit 0,6 % inférieure à DCJ,
différence encore non significative. Les calculs CEDRE pour ce mélange ne semblent pas
pouvoir capturer la zone d’induction ZND, bien que cette zone soit sensiblement plus
grande qu’une taille caractéristique de maille. Le choc et la zone réactive sont de fait
confondus. Les conclusions sont donc les mêmes que pour le mélange H2/O2, néanmoins, il
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faut souligner que physiquement, le mécanisme cellulaire 3D réel pour le mélange CH4/O2

est non adiabatique et inclus une participation du transport turbulent en aval du choc
pour initier une partie des gaz frais (∼ 50%) [55-57].

Figure 3.19 – Profils de température (à gauche) et de pression (à droite) d’une détonation
dans le mélange CH4/O2 stœchiométrique à 1 bar et 300 K, calculés avec le mécanisme
cinétique de Laurent [226] et plusieurs raffinements de maillage

La validation du cas de déflagration est similaire à celle de la détonation, mais avec
un repère mobile dans lequel la déflagration se déplace à 20 m/s. Une condition non
réfléchissante est imposée en sortie du domaine pour obtenir une pression de 1 bar dans le
calcul. La figure 3.20 présente les profils de température et de fraction massique du com-
bustible YCH4 dans une flamme laminaire prémélangée CH4/O2 pour différents maillages
et le mécanisme de Laurent. Un calcul avec le logiciel CANTERA [192] avec ce mécanisme
fournit une solution de référence. Comme pour la détonation, raffiner le maillage rend
le profil plus raide, mais diminue la différence avec la solution de référence. La table 3.5
présente la vitesse de flamme laminaire SL pour les quatre calculs. Le front de flamme
étant plan dans CEDRE pour ce cas de validation, SL a été calculée de la même manière
que DCJ. La vitesse de flamme est sensible à la diffusion numérique, puisque le maillage
de 140 µm surestime la vitesse de flamme de 30%. Néanmoins, les deux autres maillages
plus fins reproduisent SL correctement. Ces raffinements seront donc à privilégier dans les
calculs de RDCs.
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Figure 3.20 – Profils de température (à gauche) et de fraction massique de combustible
YCH4 (à droite) d’une flamme laminaire dans le mélange CH4/O2 stœchiométrique à 1 bar
et 300 K, calculés avec le mécanisme cinétique de Laurent [226] et plusieurs raffinements
de maillage

Table 3.5 – Vitesses de flamme laminaire dans le mélange stœchiométrique CH4/O2 à
1 bar et 300 K obtenues avec Cantera et CEDRE, et le mécanisme cinétique de Laurent
[226]

Cas SL(m/s)

Cantera 3,2

∆3D = 140 µm 4,1

∆3D = 70 µm 3,2

∆3D = 35 µm 3,2





Chapitre 4

Conception numérique d’un injecteur à

prémélange partiel

Sommaire
4.1 Injecteur à prémélange partiel . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83

4.1.1 Contexte et principe . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83

4.1.2 Conception et optimisation . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 85

4.2 Validations en conditions de fonctionnement de RDE . . . . . . . 94

4.2.1 Cas du mélange H2/O2 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 94

4.2.2 Cas du mélange CH4/O2 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 98

Ce chapitre porte sur la conception et l’optimisation numérique d’un système d’injection
permettant la réalisation d’un prémélange partiel d’ergols avant leur injection dans une
chambre de combustion à détonation rotative (RDC). Les outils numériques permettent
d’optimiser la géométrie dès les étapes de préconception, l’approche numérique décrite
dans ce chapitre est présentée en deux parties. La première porte sur la conception
et l’optimisation de l’injecteur sous contraintes des dimensions de la chambre et des
technologies de fabrication, la seconde sur la validation des capacités de l’injecteur dans
des conditions de fonctionnement représentatives d’une RDC.

4.1 Injecteur à prémélange partiel

4.1.1 Contexte et principe

L’injecteur original de la RDC du banc RDE GAP est composé d’éléments de type
triplet (Sous-sec. 2.3.3), soit. 3 orifices débouchant directement dans la chambre (Fig. 4.1).
L’oxydant est injecté par l’orifice central de diamètre dox = 1,4 mm et le combustible par
deux orifices latéraux de diamètre df = 0,9 mm, inclinés à 45° par rapport à l’axe de la RDC.
Puisque cet injecteur ne comporte pas de préchambre, le mélange est réalisé uniquement

83
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dans la RDC. Un total de 72 éléments d’injection sont répartis sur la circonférence de la
RDC. Cet injecteur est ci-après appelé TRIPLET.

Figure 4.1 – Élément d’injection TRIPLET. Dimensions en mm.

L’élément d’injection développé ici est un arrangement à 3 orifices, inspiré de l’élément
IMP conçu et validé numériquement par Davidenko et Gaillard [208, 227]. L’élément IMP
(Fig. 4.2) est constitué d’un orifice central (1) de diamètre df pour injecter le combustible
et de deux ouvertures latérales (3) de hauteur L2 reliées aux plenums par des tubes (2) de
diamètre dox pour injecter l’oxydant. L’espace inter-axe des fentes est noté 2δ. Les trois
canaux se rejoignent dans une préchambre (4) de diamètre dinj et de hauteur totale L1

dans laquelle les ergols sont mis en contact. Les réactifs partiellement prémélangés sont
ensuite injectés dans la chambre. Cette géométrie n’implique pas l’utilisation de réservoir
de prémélange, ce qui évite la remontée de la combustion en amont de la préchambre.
L’injection axiale limite aussi la dilution des ergols avec les gaz brûlés. Les travaux
numériques de Gaillard [208] ont montré que l’élément IMP améliore significativement la
qualité du mélange dans une RDC H2/O2 par rapport à un élément à 2 orifices (l’un pour
le combustible, l’autre pour l’oxydant, comme en Sous-sec. 2.3.3).

Figure 4.2 – Élément d’injection IMP. A gauche : vue de côté, à droite : vue de dessus.

Cependant, cette configuration nécessite une fabrication en deux pièces ou additive.



4.1. Injecteur à prémélange partiel 85

Dans le premier cas, une pièce est constituée des canaux d’injection (1) et (2), et d’une
cavité non fermée (3 et 4), et l’autre est une plaque perforée qui ferme la cavité et dont les
orifices doivent s’ajuster parfaitement à la sortie de la préchambre. De plus, ces pièces sont
soumises à des flux thermiques importants, et assurer l’étanchéité entre elles est difficile.
Dans le second cas, la fabrication additive produit des surfaces internes de rugosité non
négligeable et présente une précision insuffisante pour les tailles d’orifices considérées (∼ 1

mm). La dispersion des sections d’injection entre les éléments pourrait résulter en une
variation azimutale de la composition dans la RDC. Ces difficultés et risques ont motivé
le développement d’un nouveau concept d’injecteur, nommé ITEM, décrit ci-après.

4.1.2 Conception et optimisation

La conception de l’injecteur ITEM reprend le principe d’une préchambre alimentée par
un triplet (Fig. 4.3). Les branches latérales sont des canaux cylindriques inclinés à 45° par
rapport à l’axe de la chambre pour faciliter la fabrication. Ces canaux sont semi-impactants
afin de maximiser l’interaction entre les jets. Comme pour IMP, l’espace inter-axe des
jets latéraux est noté 2δ, la hauteur totale de la préchambre est notée L1 et les diamètres
des orifices de l’oxydant, du combustible et de la préchambre sont respectivement notés
dox, df et dinj. La hauteur L2 est la distance entre le fond de la préchambre et le point
d’intersection A des axes des deux canaux d’oxydant.

Figure 4.3 – Schéma de l’injecteur ITEM. A gauche : vue de côté, à droite : vue de
dessus.

Les dimensions de la RDC étudiée sont adaptées à plusieurs mélanges (Sous-sect. 3.1.1).
La présente étude porte sur les couples H2/O2 et CH4/O2 en vue de leur application à la
propulsion spatiale. L’optimisation de la géométrie d’injection a été réalisée avec le couple
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qui présente le plus grand risque de flashback et de stratification, soit H2/O2 ici, compte
tenu de son large domaine d’inflammation, des courts délais d’auto-inflammation et des
masses molaires fortement différentes.

Les dimensions de la RDC fixées dans cette partie sont : espace annulaire e = 5 mm,
longueur totale Li = Le = 110 mm. Il n’y a pas de restriction en sortie de chambre. Le
rapport des surfaces d’injection Ainj et de la chambre Acmb est fixé à Ainj/Acmb = 0,2

par comparaison avec de précédentes études [146, 228]. Le nombre d’éléments d’injection
est fixé à nelmt = 72 comme pour l’injecteur TRIPLET. Cela implique un diamètre de
préchambre dinj = 2 mm. Le rapport de sections de passage de canaux des deux ergols a
ensuite été obtenu en imposant l’égalité des pressions et températures totales d’injection
à la stœchiométrie afin d’éviter la stratification des ergols lors de l’injection derrière
la détonation. Dans ce cas, pour une injection sonique (Sous-sect. 3.1.4), les relations
isentropiques impliquent

Af

Aox

=
ER
sm

√︃
rf
rox

γox
γf

(︃
γf + 1

2

)︃ γf+1

2(γf−1)
(︃
γox + 1

2

)︃− γox+1
2(γox−1)

≈ 0,5 . (4.1)

Les indices f et ox font référence aux propriétés du combustible et de l’oxydant, A est
la section des canaux d’injection et sm est le rapport stœchiométrique massique qui vaut
0,126 pour le mélange H2/O2. Enfin, en imposant

Ainj = Af + Aox , (4.2)

il vient df = dox ≈ 1,2 mm.

Le décalage δ a été fixé à 0,4 mm afin que les jets latéraux remplissent au maximum
la section de passage de la préchambre. Quatre configurations de l’élément ITEM ont été
simulées successivement pour aboutir à la géométrie optimale ITEM_5. La table 4.1 en
donne les dimensions ainsi que celles de l’élément IMP.

Table 4.1 – Dimensions des éléments d’injection simulés

Configuration L1 (mm) L2 (mm) df (mm) dox (mm) δ (mm)

IMP 3 4 1,2 1,2 0,262

ITEM_1 2 0,6 1.2 1,2 0,4

ITEM_2 5 2 1,2 1,15 0,4

ITEM_3 3 2 1,2 1,15 0,4

ITEM_4 3.8 1,8 1,2 1.15 0,4

ITEM_5 4.5 1,5 1,2 1.15 0,4
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L’optimisation a été réalisée à l’aide de calculs LES 3D en régime établi de l’injection,
qui consistent à simuler l’écoulement des deux ergols sans prendre en compte l’effet des
gaz brûlés dans la chambre. Pour limiter le nombre de mailles tout en captant une partie
des échelles turbulentes, un seul élément d’injection a été simulé ici (Fig. 4.4), avec des
conditions de périodicité sur ses bords. Zhao et al. [229] ont montré que de tels calculs,
simulant l’ensemble de la RDC ou 5 éléments d’injection uniquement, donnent des mélanges
équivalents.

Dans notre étude, le débit est imposé à l’entrée des canaux d’injection de chaque
réactif pour obtenir un flux de masse de 150 kg/m²/s dans la chambre, soit un débit
total de ṁ = 170 g/s. La température totale d’injection des ergols est fixée à 300 K. La
pression en sortie de RDC est fixée à 1,6 bar afin de prendre en compte l’augmentation
de la pression moyenne dans la chambre lors d’un essai réactif. La valeur 1,6 bar provient
de calculs préliminaires 2D de la RDC en fonctionnement dans laquelle l’injection était
prémélangée (Ann. B). Les parois de la chambre sont considérées adiabatiques et non
glissantes. L’intégration temporelle est réalisée avec le schéma d’Euler implicite et un pas
de temps de 30 ns.

Figure 4.4 – Taille des mailles (a) et indice de Celik et al. QIv (b) dans le plan médian
de l’élément d’injection

La figure 4.4a présente un exemple de maillage avec 2 tailles de maille dans la zone de
mélange qui s’étale entre -10 et 15 mm : ∆3D = 40 µm pour y < 5 mm et ∆3D = 60 µm
pour 5 < y < 15 mm. Au-delà, le maillage est déraffiné jusqu’à la sortie de la chambre. Le
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maillage est de type tétraédrique, sauf proche des parois de la chambre où il est prismatique
de manière à capturer la couche limite, avec y+ ∼ 1.

Pour valider la discrétisation spatiale, nous avons calculé l’indice de Celik et al. [230],

QIv =
1

1 + αv

(︂
µsgs+µnum

µ

)︂nv
, (4.3)

et la corrélation à deux points Badim
13 . La figure 4.4b présente QIv, avec αv = 0,05, nv = 0,53

et µnum la viscosité induite par la diffusion des schémas numériques. Par analogie avec
l’approche MILES [231], dans laquelle la diffusion induite par les schémas numériques
est supposée modéliser les échelles non résolues, on pose µnum ≈ µsgs. Celik et al. [230]
indiquent qu’une LES doit satisfaire QIv > 0,8, ce qui est bien le cas ici.

Pour continuer l’analyse de la résolution spatiale, on introduit la fonction de corrélation
à deux points

Badim
13 (z0,z) =

u′
x(z0)u

′
x(z)

u′2
x(z0)u

′2
x(z)

, (4.4)

Si Badim
13 est non-nulle, cela signifie que les deux points en z0 et z résolvent une même

structure tourbillonnaire. La figure 4.5 montre que Badim
13 > 0.4 pour |z − z0|/∆3D < 10,

ce qui signifie que les plus grandes structures au milieu de la chambre sont résolues sur
au moins une dizaine de mailles, ce qui est suffisant pour réaliser un calcul LES d’après
Davidson [232].

Figure 4.5 – Corrélation à deux points 5
mm au dessus du plan d’injection

Figure 4.6 – Rendement de mélange ηmel

en aval du plan d’injection pour deux
tailles de maille dans la zone raffinée.

La qualité du mélange dans la chambre a été évaluée à partir du rendement de mélange
ηmel proposé par Gaillard et al. [146] et défini par



4.1. Injecteur à prémélange partiel 89

ηmel(y) =

s
Sy

uyρYf/Max(1,ER)dS
s

Sy
uyρYf/Min(1,ER)dS

(4.5)

avec Yf = YH2 ici. La figure 4.6 présente le rendement de mélange obtenu avec le maillage
de 40 µm discuté jusqu’ici et un maillage deux fois plus fin. Il apparaît que le raffinement
ne modifie presque pas le rendement de mélange dans la chambre, le maillage de 40 µm
est donc suffisant ici.

Le nombre Σ% est introduit pour quantifier le risque de remontée de la détonation dans
l’injecteur. Celui-ci correspond au rapport entre la section de la préchambre qui vérifie
le critère de propagation limite de la détonation dinj > λ/π (2.56) et la surface totale de
passage. Ainsi, Σ% = 1 indique que les conditions locales permettent la remontée de la
détonation dans la préchambre. Les tailles de cellule de détonation ont été tabulées préala-
blement à l’aide de corrélations expérimentales pour le mélange H2/O2. Cette tabulation
a ensuite été utilisée pour chaque maille de la simulation en fonction des conditions locales
(P , T et Y ).

La figure 4.7 montre le rendement de mélange ηmel (4.5) moyenné en temps et le
maximum instantané du facteur de risque de remontée Σ% pour l’élément IMP et les
configurations d’ITEM en fonction de la coordonnée axiale de la chambre y. La figure 4.7a
présente donc la qualité moyenne du mélange et 4.7b la situation la plus favorable à une
remontée de la combustion dans la préchambre sur l’intervalle de temps simulé (1 ms).

Figure 4.7 – Rendement de mélange ηmel moyenné en temps (a) et maximum instantané
du paramètre Σ% (b) en fonction de la distance par rapport au plan d’injection pour les
différentes géométries d’injection simulées.
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Pour la configuration ITEM_1, la figure 4.7a indique que le rendement de mélange
généré est significativement inférieur à celui d’IMP. Le mélange obtenu avec cette première
version est donc dégradé. Pour mieux comprendre ce résultat, la figure 4.8 présente le
champ de richesse ER dans le plan médian de l’injecteur. Cette figure indique que les
jets d’O2 ne pénètrent pas au cœur du jet d’H2, ce qui crée une zone riche mal mélangée
dans la chambre. De plus, les calculs indiquent que la pression totale d’injection de H2 est
légèrement supérieure à celle de l’O2, ce qui pourrait engendrer une stratification axiale
des ergols lors de l’injection. Il vient donc les conclusions suivantes :

1. il faut augmenter la quantité de mouvement des jets d’O2 pour qu’ils puissent mieux
interagir avec le jet d’H2,

2. il faut augmenter la pression d’injection de l’O2 (ou diminuer celle d’H2).

Figure 4.8 – Champ de richesse instantané dans le plan médian de l’élément d’injection
ITEM_1

Ainsi, la section des tubes d’O2 a été diminuée d’environ 8% dans ITEM_2 (Tab. 4.1).
Les longueurs L1 et L2 ont aussi été augmentées pour que les jets d’O2 débouchent sur le
côté de la préchambre et non au fond, pour faciliter l’interaction des jets.

Le champ de richesse présenté sur la figure 4.9 montre une amélioration de l’interpéné-
tration des jets avec ITEM_2. Pour cette configuration, la figure 4.7 indique en effet que
le rendement de mélange obtenu avec ITEM_2 est plus élevé qu’avec IMP. Cette confi-
guration génère donc un mélange plus homogène que IMP dans la chambre, notamment
grâce à sa longue préchambre qui permet d’obtenir un prémélange important dès la sortie
de l’injecteur. L’évaluation des risques de flashback s’appuie sur l’analyse du maximum
instantané de la variable Σ% présenté sur la figure 4.7b. Ce nombre dépasse 0,6 près de 2
mm en amont de la sortie de l’injecteur, et il y a donc un risque que la détonation remonte
sur 2 mm dans la préchambre. Ainsi, la longueur totale de la préchambre a été diminuée
de 2 mm dans ITEM_3 (Tab. 4.1).
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Figure 4.9 – Champs instantanés de richesse (a) et de vitesse ux (b) dans le plan médian
de l’élément d’injection ITEM_2

Cependant, pour ITEM_3, la figure 4.7a montre que cette diminution détériore for-
tement le rendement de mélange, qui devient inférieur à celui de l’injecteur IMP sur les
5 premiers millimètres dans la RDC. Le champ de vitesse dans l’injecteur ITEM_2 (Fig.
4.9b) indique que les jets latéraux d’oxydant impactent les parois de la préchambre autour
de y = −1 mm, ce qui les réoriente vers le centre de la préchambre. Ce changement de
direction entraîne une nouvelle interaction des jets des ergols et donc un rendement de
mélange plus élevé. La préchambre de ITEM_3 est trop courte pour obtenir cet impact
sur les parois de la préchambre, qui apparaît 3,5 mm en aval du fond de la préchambre,
soit 2 mm en aval du point A dans ITEM_2. Cela implique donc que ce point doit être
positionné au moins 2 mm avant la sortie de la préchambre, soit L1−L2 ≥ 2 mm (Fig. 4.3).
Ainsi, la longueur totale de la préchambre L1 et la distance L1 − L2 ont été augmentées
dans ITEM_4 (Tab. 4.1).

Figure 4.10 – Champs instantanés de richesse (a) et de vitesse axiale uy (b) dans le plan
médian de l’élément d’injection ITEM_4
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Pour cette configuration, la figure 4.7a montre une augmentation significative du
rendement de mélange dans la chambre. La figure 4.10 présente les champs instantanés de
richesse et de vitesse axiale. Elle indique que l’arrivée des jets latéraux génère une zone
de recirculation (1) au fond de la préchambre. Un prémélange partiel se forme dans cette
zone, ce qui augmente le risque de stabilisation de la combustion dans la préchambre en
cas de remontée de flamme éventuelle. Pour limiter la zone de recirculation, il faut réduire
L2. Or les résultats pour l’injecteur ITEM_1 montrent qu’une valeur trop petite limite
l’interpénétration des jets.

Dans la configuration optimale ITEM_5 (Tab. 4.1), l’effet de cette réduction est
compensé en augmentant la longueur de la préchambre L1. Pour cette configuration, la
figure 4.7b indique un plus faible risque de remontée de la combustion et la figure 4.7a
montre que le rendement de mélange est plus élevé dans toute la chambre qu’avec IMP. La
configuration ITEM_5 semble ainsi être un bon compromis entre la qualité du mélange
et les risques de remontée de la détonation, et c’est donc celle qui a été retenue dans cette
étude, et appelée ITEM ci-après.

La relation (4.1) indique que les rapports entre les surfaces d’injection du combustible
et de l’oxydant sont comparables pour les mélanges H2/O2 et CH4/O2. De plus, l’étude
numérique de Stechmann et al. [233] suggère que le couple CH4/O2 serait mieux adapté
aux RDEs que H2/O2 en raison de pertes par déflagration plus limitées, attribuées à un
délai d’auto-inflammation plus long et à une plage d’inflammabilité plus restreinte.

Figure 4.11 – Rendement de mélange ηmel en fonction de la distance par rapport au
plan d’injection pour les couples H2/O2 et CH4/O2.

La simulation de l’injecteur ITEM avec le couple CH4/O2 reprend le maillage, les



4.1. Injecteur à prémélange partiel 93

méthodes numériques et les conditions d’injection des calculs précédents. La figure 4.11
présente le rendement de mélange ηmel pour les couples H2/O2 et CH4/O2. Le changement
de carburant diminue la qualité du mélange, qui reste cependant suffisante puisque 85%
du mélange est à la stœchiométrie 10 mm en aval du plan d’injection. Par ailleurs, la taille
de cellule de détonation du mélange CH4/O2 est de l’ordre de 2 mm à la stœchiométrie à
pression et température ambiantes, c’est-à-dire très supérieure à celle du mélange H2/O2,
les risques de remontée de la détonation restent donc très faibles pour CH4/O2.
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4.2 Validations en conditions de fonctionnement de RDE

4.2.1 Cas du mélange H2/O2

La couche de mélange frais dans une RDC peut présenter une stratification des ergols
selon le sens d’injection en raison de la différence de réponse de leur injection à chaque
passage de fronts de détonation (Sous-sec. 2.3.3). Les simulations d’injection continue ne
peuvent pas reproduire ce comportement si elles ne sont pas couplées avec la simulation de
la détonation. Les performances de l’injecteur ITEM ont donc aussi été évaluées à l’aide
d’une LES 3D de la RDC en fonctionnement. Le débit est fixé à 120 g/s dans la chambre,
au lieu du débit de 170 g/s utilisé pour les simulations d’injection continue, afin de vérifier
que l’injecteur permet d’obtenir un bon mélange sur la plage de débit envisagée pour les
essais. La richesse globale reste fixée à ER = 1. Comme précédemment, l’injecteur ITEM
est comparé à l’injecteur IMP.

Le nombre d’ondes de détonation supposées dans la chambre est évalué à l’aide du
critère WN (Wave Number) proposé par Wolanski [140] et défini par

WN =
ṁ

ρDCJAcmb

di + de
2lc

(4.6)

Bykovskii et al. [29] ont évalué la valeur critique de l’épaisseur de la couche réactive formée
par le mélange des ergols à lc ≈ 12λ. Grune et al. [87] ont étudié expérimentalement la
propagation de la détonation dans une couche de H2/O2 semi-confinée par un gaz non
réactif et suggèrent la hauteur critique lc ≈ 3λ ≈ 3,9 mm, valeur 4 fois inférieure à celle
du critère de Bykovskii et al. [29]. Plusieurs études expérimentales [123, 132] indiquent
que plus le nombre de fronts est grand, plus leur vitesse est faible. Cela est en général
attribué à la diminution du temps disponible pour injecter et mélanger les ergols, et donc
de la qualité du mélange consommé par la détonation. Dans nos calculs, les conditions les
plus défavorables pour la formation d’un mélange de qualité devant la détonation ont été
considérées, soit lc = 3λ ≈ 3,9 mm. En effet, si l’injecteur ITEM peut former un mélange
de qualité dans ces conditions exigeantes, il en est aussi capable dans des conditions plus
favorables.

Pour un débit massique ṁ = 120 g/s, la RDC de 5 mm d’espace annulaire (di = 70

mm, de = 80 mm et Acmb = 1178 mm2) et une vitesse de détonation DCJ = 2836 m/s,
il vient WN = 4,5. Ainsi, le nombre maximal de fronts de détonation serait 4 dans
la RDC étudiée. C’est donc ce cas qui est étudié en ne simulant qu’une seule onde de
détonation dans un quart de la chambre et en imposant des conditions de périodicité
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adéquates aux frontières latérales du domaine (Fig. 4.12). La chambre est déroulée sur
son diamètre médian dmid = 37,5 mm afin d’utiliser un maillage constitué de mailles
parallélépipédiques de 100 µm, comparable à celui déjà utilisé et validé sur des géométries
semblables par Gaillard [208]. Les parois sont supposées adiabatiques et glissantes et la
pression atmosphérique est imposée en sortie de RDC. Les débits et la température des
ergols (300 K) sont fixés à l’entrée des plenums d’injection.

Figure 4.12 – Domaine de calcul avec le champ de pression instantané dans le plan
médian et le champ de richesse dans l’injecteur

Le calcul est initié à l’aide d’une simulation RANS d’injection continue pour l’injecteur,
tandis que dans la chambre, le résultat d’un calcul 2D de la RDC est interpolé sur le
maillage 3D. L’intégration temporelle est réalisée avec le schéma d’Euler implicite et un
pas de temps de 2 ns. Les réactions chimiques sont modélisées à l’aide du mécanisme
cinétique de Davidenko et al. [225].

Un premier indicateur de la qualité du mélange est le rapport de vitesse D/DCJ. Pour
le mélange stœchiométrique H2/O2 à pression et température ambiantes, DCJ = 2836 m/s.
La détonation se propage à des vitesses proches de DCJ dans les deux calculs (Tab. 4.2).
L’injecteur ITEM permet d’obtenir une vitesse de détonation 6% plus rapide qu’IMP,
signe d’un mélange de meilleure qualité.
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Table 4.2 – Vitesses de détonation obtenues par simulation avec le mélange stœchiomé-
trique H2/O2 et les injecteurs IMP et ITEM

IMP ITEM

D (m/s) 2660 2840

D/DCJ 0.94 1

La figure 4.13 présente les champs de température totale moyennés en temps et en
profondeur en repositionnant pour chaque champ la détonation en x = 40 mm (moyenne
phasée). La couche de gaz frais est moins diffuse avec ITEM, ce qui indique une plus faible
fraction des gaz brûlés dans cette couche, dont la présence peut être due à l’entraînement
lors de l’injection, mais aussi à la déflagration. De plus, la température totale des gaz
brûlés en aval de la couche de mélange est plus élevée avec ITEM. On se rapproche donc
d’une combustion complète dans l’onde de détonation dans ce cas. Trois facteurs sont
principalement responsables de la différence de température totale observée avec IMP :
(i) une homogénéité locale du mélange moins bonne (Fig. 4.7) ; (ii) une stratification plus
importante des ergols selon la hauteur de la couche ; (iii) une pression plus basse derrière
la détonation, ce qui augmente la dissociation des produits de combustion.

Figure 4.13 – Champs de température totale moyennée en temps et en profondeur (selon
z). (a) Injecteur IMP, (b) injecteur ITEM

La stratification dans les gaz brûlés est mise en évidence à l’aide de la fraction relative
Natom, fondée sur la composition atomique. Par exemple, pour le mélange H2/O2, dont la
combustion stœchiométrique est H2 + 0,5O2 = H2O, Natom est donné par

Natom =
NH/NO

(NH/NO)st
=

NH/NO

2
(4.7)

où l’indice st fait référence aux conditions stœchiométrique et NH et NO sont les nombres
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d’atomes d’hydrogène et d’oxygène dans la composition locale des gaz. La figure 4.14
présente le champ moyenné en temps et en profondeur de Natom. Les deux injecteurs font
état d’une couche de mélange stratifiée, avec un excès d’oxydant proche de la surface
d’injection et un excès de combustible sur le haut de la couche. L’injecteur ITEM permet
de limiter significativement cette stratification, relativement à IMP.

Figure 4.14 – Champs de la fraction atomique Natom moyennée en phase et en profondeur
(selon z). En noir est tracé le contour T = 1500 K. (a) Injecteur IMP, (b) injecteur ITEM

La qualité du mélange devant la détonation est évaluée à partir de la masse totale de
gaz frais mfg, la masse de gaz frais en proportions stœchiométriques msto et la masse de
gaz frais injectée par un élément d’injection minj pendant une période, soit,

mfg =
y

Velm

ρ (Yf + Yox) dV , (4.8)

msto =
y

Velm

ρ [Min(Yf/sm,Yox) + Min(Yf ,Yox sm)] dV , (4.9)

minj =
ṁτdeto
ninj

, (4.10)

où Yf et Yox sont les fractions massiques de combustible et d’oxydant, Velm le volume
au-dessus de l’élément d’injection situé devant la détonation. La dimension selon y de Velm

est définie de façon à ce que la masse contenue dans Velm soit égale à minj. Le temps τdeto
est la période entre deux passages de la détonation, donnée par

τdeto =
πdmid

Dndeto

. (4.11)
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La fraction massique du mélange à la stoechiométrie devant la détonation est donc

ηD =
msto

minj

. (4.12)

Les simulations suggèrent que ηD = 37% pour IMP et ηD = 50% pour ITEM, ce qui
est cohérent avec les observations précédentes. De la même manière, la fraction de gaz
frais consommée en déflagration est

ηdef = 1− mfg

minj

(4.13)

Il vient alors ηdef = 27% pour IMP et ηdef = 21% pour ITEM, lequel réduit donc aussi
les pertes par déflagration. Néanmoins, si ces résultats sur les pertes sont encourageantes,
les valeurs obtenues sont à considérer avec précaution car le front de flamme n’est pas
correctement résolu (∆3D = 100 µm).

Ces simulations de RDC suggèrent que l’injecteur ITEM augmente le rendement de
mélange, tout en diminuant les pertes par déflagration et la stratification des ergols dans
la couche de mélange par rapport à l’injecteur IMP, dans le cas étudié avec le mélange
H2/O2.

4.2.2 Cas du mélange CH4/O2

La qualité du mélange frais obtenu avec l’injecteur ITEM et le couple CH4/O2 a été
évaluée à l’aide de simulations de réinjection. Elles consistent à simuler un seul élément
d’injection pour lequel la détente des gaz brûlés dans la chambre est modélisée à l’aide
d’une condition initiale non-uniforme [234]. Celle-ci est solution d’un problème de Riemann
(Fig. 4.15) composé en bas de l’état CJ au repos selon y (M y,low = 0) et en haut d’un
état issu de la détente isentropique de l’état CJ jusqu’à M y,up = 1.5. La position de la
discontinuité (limite entre états "haut" et "bas") par rapport au fond de la chambre est
définie par la variable hD. La solution de similitude du problème de Riemann est définie
à l’instant où le front du faisceau de détente atteint la paroi d’injection, soit à x = x1 sur
la figure 4.15. La solution est ensuite imposée dans le domaine représentant la chambre
de combustion pour le calcul de réinjection.

Les calculs de réinjection ont été réalisés sur des maillages 3D comparables à ceux
des simulations d’injection continue (Sec. 4.1), mais la chambre y est considérablement
allongée et les canaux d’injection sont reliés à des plenums. Cette dernière mesure est
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nécessaire afin de ne pas avoir de réflexion parasite des ondes générées par la différence de
pression entre la chambre et les canaux d’injection, où l’écoulement est initialisé à l’état
avant le passage de la détonation. Les réactions du mélange CH4/O2 sont modélisées avec
le mécanisme squelettique de Laurent [226], développé pour la combustion cryogénique
CH4/O2 à haute pression. La validation du mécanisme dans les conditions de cette étude
est donnée dans l’Annexe C.

Figure 4.15 – Problème de Riemann pour l’obtention de la condition initiale d’une
simulation de réinjection

Les états "bas" et "haut" des conditions étudiées ici sont définis dans la table 4.3.
L’état "bas" correspond aux conditions CJ, calculées pour un mélange stœchiométrique
CH4/O2 à pression et température ambiantes, dilué par 15% de produits de combustion.
Cette dilution modélise la déflagration et la dilution des gaz frais par les gaz brûlés qui
diminuent la pression PCJ de la détonation. L’état "haut" a été obtenu à partir de l’état
"bas" avec les relations isentropiques et une composition figée des produits.

Une valeur de hD a été choisie a priori pour obtenir une première condition initiale
pour le calcul de réinjection. Nous avons montré [235] qu’une fois les compositions des
états "bas" et "haut" fixées, le profil de détente d’un calcul de réinjection ne dépend
que de la variable de similitude ζ = tD/hD. Ainsi, toutes les valeurs de hD peuvent être
évaluées à l’aide d’un seul calcul de réinjection. La valeur optimale a été sélectionnée par
comparaison avec le profil de détente d’un calcul 2D de la RDC en fonctionnement (Fig.
4.16). Il vient hD = 8 mm ici.
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Table 4.3 – Paramètres du problème de Riemann pour la simulation de réinjection
CH4/O2, hD = 8 mm

États "bas" "haut"

P (bar) 11,62 3,402

T (K) 3576 2856

M 0 1,5

YCH4 0

YO2 1,2865× 10−1

YH2 0,0783× 10−1

YH 0,0286× 10−1

YO 0,3920× 10−1

YOH 1,0447× 10−1

YH2O 2,9925× 10−1

YHO2 0,0028× 10−1

YCO 2,3176× 10−1

YCO2 1,8570× 10−1

Figure 4.16 – Évolution de la pression à la surface d’injection dans une simulation 2D
de la RDC (trait plein noir) et deux calculs de réinjection avec hD = 12 mm (pointillés
bleus) et hD = 8 mm (pointillés verts)

La simulation étant extrêmement courte (≈ 30 µs), le débit injecté dans la chambre
n’est piloté que par les conditions initiales dans l’injecteur et la chambre, et non par
les conditions aux limites. ITEM possède une préchambre dans laquelle les ergols sont
partiellement prémélangés. Ainsi, la condition initiale dans l’injecteur influence également
l’état du mélange dans la chambre. La procédure de détermination de la condition initiale
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dans l’injecteur a été validée à partir de calculs de RDC en fonctionnement, décrits dans
l’Annexe D. Elle comprend 3 étapes.

La première étape vise à définir le nombre de Mach M dans l’injecteur. Pour cela,
l’écoulement dans l’injecteur a été supposé adiabatique, d’où Tt = 300 K. Dans les canaux
d’alimentation, M est calculé à partir de la relation isentropique

ṁk = AkPt,k

√︃
γ

rTt

M k

(︃
1 +

γ − 1

2
M 2

k

)︃− γ+1
2(γ−1)

(4.14)

avec k = O2 ou CH4. Les simulations de RDC avec H2/O2 de la sous-section précédente
4.2.1 indiquent que le Mach basé sur la composante axiale de la vitesse M y varie presque
linéairement dans la préchambre de l’injecteur ITEM pour atteindre 1 à la sortie (Fig.
4.17). Le profil de la figure 4.17 est appliqué dans la préchambre du calcul de réinjection.
Ainsi, la vitesse normale à la section de passage uy et les conditions statiques ont été
calculées à partir de M , selon

uy = c M y , (4.15)

P = Pt,k

(︃
1 +

γ − 1

2
M 2

k

)︃− γ
γ−1

, (4.16)

T = Tt

(︃
1 +

γ − 1

2
M 2

k

)︃−1

(4.17)

Figure 4.17 – Nombre de Mach moyenné en temps et sur la section de passage de la
préchambre de l’injecteur ITEM dans le calcul d’un quart de la RDC fonctionnant avec
le couple H2/O2 à un débit total ṁ = 120 g/s et une richesse ER = 1.

La deuxième étape consiste à évaluer les pressions d’injection Pt,k des deux ergols,
utilisées dans les relations (4.14) et (4.16). Des calculs de réinjection 2D (Fig. 4.18) ont été
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réalisés en imposant a priori différentes pressions d’injection dans les plenums d’injection.
Le combustible et l’oxydant sont injectés séparément à travers leur propre orifice dont les
dimensions satisfont le rapport Ainj/Acmb de l’injecteur réel. La condition initiale dans le
tube est obtenue à partir des relations (4.14) à (4.17) et de la valeur supposée pour Pt,k.
L’objectif est d’injecter les bons débits moyens dans ces calculs simplifiés, soit ṁ = 120

g/s et ER = 1 ici. Après 3 calculs de réinjection 2D, il vient Pt,CH4 = 4,4 bar et Pt,O2 = 5,0

bar.

Figure 4.18 – Pression (à gauche) et température (à droite) initiales d’un calcul de
reinjection 2D

La troisième étape vise à définir le champ initial des fractions massiques Yk et des
composantes de vitesses ux et uz dans la préchambre. Un calcul d’injection en régime
établi (Sous-sec. 4.1.2) a été réalisé et les champs Yk, ux et uz de ce calcul ont été imposés
dans la préchambre d’un premier calcul de réinjection 3D. Le résultat pour les variables
Yk, ux et uz de ce calcul de réinjection a ensuite été utilisé comme condition initiale dans
la préchambre d’une seconde simulation de réinjection. De cette manière, l’effet du choc
lié à la détonation sur les ergols est pris en compte dans la préchambre. La figure 4.19
présente la condition initiale dans le plan médian de l’élément d’injection.

La durée d’une simulation de réinjection est égale à la période temporelle de propaga-
tion de la détonation τdeto. Comme précédemment, 4 ondes co-rotatives sont supposées se
propager à DCJ dans la chambre (Sous-sect. 4.2.1), d’où τdeto = 28,1 µs. Dans le calcul, le
débit dans la chambre est 13% supérieur à ce qui était prévu par les calculs 2D (136 g/s
au lieu de 120 g/s) et le mélange moyen est légèrement pauvre (ER = 0,93). Néanmoins,
la simulation permet d’avoir des ordres de grandeur sur la stratification et la qualité du
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mélange dans la chambre. La figure 4.20 présente la richesse du mélange injecté lors de la
simulation de réinjection. L’injection est bloquée au début du calcul, ce qui mène à des
richesses irréalistes jusqu’à t = 2,5 µs. Il semble ici que le mélange soit plutôt pauvre au
début du calcul (2,5 < t < 20 µs), puis riche sur la fin (20 < t < 26 µs). La stratification
est donc inversée par rapport au mélange H2/O2, car il faut injecter plus d’O2 en volume
avec le CH4 pour rester à la stœchiométrie.

Figure 4.19 – Champ de pression au début du calcul de réinjection

Figure 4.20 – Richesse du mélange injecté dans le calcul de réinjection CH4/O2

La simulation de réinjection permet d’évaluer les pertes par déflagration par un bilan
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de masse dans la chambre. Le taux de consommation du combustible ṁCH4,def est alors

ṁCH4,def (t) = ṁCH4,in(t)− ṁCH4,out(t)−
mCH4(t+∆t)−mCH4(t)

∆t
(4.18)

avec ṁCH4,in(t) et ṁCH4,out(t) les débits de combustible entrant et sortant de la chambre
et mCH4(t) la masse de combustible dans la chambre à l’instant t.

La figure 4.21 présente l’évolution du taux de consommation du combustible dans le
calcul, adimensionné par le débit moyen injecté ṁCH4 . Le taux de consommation ne fait
qu’augmenter pendant le calcul, pour atteindre 15% du débit de combustible injecté. Cette
évolution est causée par l’augmentation de l’interface entre les gaz frais et les gaz brûlés
à mesure que les ergols sont injectés dans la chambre. Le développement de la turbulence
autour du jet peut également favoriser l’augmentation de la déflagration. Ces pertes sont
limitées ici puisqu’elles représentent en moyenne 7% de la masse totale du mélange injecté
lors de la simulation, d’après la figure 4.21.

Figure 4.21 – Taux de consommation du combustible en déflagration au cours du calcul
de réinjection pour le couple CH4/O2

La fraction des ergols mélangés à la stœchiométrie ηD est de l’ordre de 65% à la fin du
calcul, et ce malgré la faible durée d’injection. Cette fraction est plus élevée que pour le
mélange H2/O2 (50%, Sous-sect. 4.2.1), notamment en raison de la réduction des pertes
par déflagration. L’injecteur ITEM est donc aussi bien adapté au couple CH4/O2.
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L’injecteur ITEM conçu numériquement (Sec. 4.1) a été fabriqué et installé sur la RDC
de l’Institut Pprime afin d’analyser son efficacité sur la base de la qualité des régimes
de détonation rotative obtenus. Des expériences ont aussi été conduites avec l’injecteur
TRIPLET à fin de comparaison. Ce chapitre détaille d’abord les dynamiques transitoires
des fronts de combustion lors de la phase d’allumage, puis lors de la transition vers un
régime de détonation rotative. En particulier, les phénomènes de variation du nombre
de fronts sont discutés sur la base d’enregistrements par chimiluminescence. Les régimes
observés après ces phases transitoires sont ensuite décrits pour différents combustibles (H2

et CH4) et géométries de chambre (espace annulaire, longueur de chambre et section de
sortie variables). Les données expérimentales sont disponibles en Annexe E.

5.1 Analyse des aspects transitoires

5.1.1 Phase d’allumage

Le prédétonateur peut être installé à deux positions, tangentiellement au canal annu-
laire et proche de l’injection, ou radialement et proche de la sortie de la chambre (Sous-sect.
3.1.3). Si les deux positions sont représentées ensemble sur la figure 5.1, elles n’ont pas été

105
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utilisées ensemble pour un même essai. Dans tous les cas, le prémélange stœchiométrique
C2H4/O2 est utilisé pour initier la détonation dans le prédétonateur. La figure 5.1 présente
les enregistrements de pression lors de l’allumage pour chaque position, avec le mélange
CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s). Lorsque l’allumage est proche de l’injection (a), les
capteurs de pression indiquent qu’une détonation se propage dans la chambre dès la sortie
du prédétonateur. D’après la chronologie des enregistrements, deux fronts contra-rotatifs,
notés (1) et (2), sont initiés dans la chambre malgré l’orientation azimutale du tube de
prédétonation. Lorsque l’allumage est proche de la sortie (b), le capteur le plus proche du
prédétonateur (P2) mesure une montée progressive de la pression (notée 3), probablement
liée à un front réactif rapide. Les capteurs plus éloignés de l’allumage indiquent ensuite
l’initiation d’une détonation. À nouveau, les signaux montrent l’initiation de deux fronts
contra-rotatifs.

Figure 5.1 – Enregistrements de pression lors de l’allumage avec le mélange CH4/O2,
ER = 1,2, ṁ = 160 g/s et l’injecteur ITEM. Prédétonateur en positions (a) tangente
proche de l’injection, et (b) radiale en sortie de chambre. Premier front de détonation (1),
second front de détonation (2), front de flamme (3)

Les mécanismes d’allumage observés dépendent de la position du prédétonateur, ce-
pendant ils conduisent à des régimes de détonation permanents semblables. La paroi en
quartz ne permet pas de positionner un prédétonateur proche de l’injection. Ainsi, dans
notre étude, nous avons choisi l’allumage en sortie pour pouvoir confronter les enregistre-
ments de pression obtenus dans la RDC avec une paroi métallique (Sous-sect. 3.1.3) et les
enregistrements de chimiluminescence à travers la paroi en quartz.



5.1. Analyse des aspects transitoires 107

La figure 5.2 présente des images de chimiluminescence obtenues par le côté de la
chambre transparente, avec le mélange CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s). L’image (a)
montre la zone réactive formée au voisinage du prédétonateur situé derrière le corps central.
L’image (b) montre la remontée du front réactif vers l’injection, à environ 1000 m/s et sa
propagation azimutale. Cette faible valeur de vitesse indique que ce front n’est pas une
détonation, bien que supersonique par rapport aux gaz frais. L’image (c) montre l’instant
après la réflexion sur la surface d’injection des ondes de pression liées à ce front, qui
initie une détonation. L’image (d) montre que cette détonation contourne le corps central
et se propage azimutalement et axialement. Pour les mélanges C2H4/O2 et H2/O2, plus
détonant que CH4/O2, la détonation est amorcée directement, c’est-à-dire sans réflexion
préalable de l’onde sur la surface d’injection (Fig. 5.3).

Figure 5.2 – Visualisation par le côté de la chimiluminescence lors de la phase d’allumage
avec le mélange CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s) et l’injecteur ITEM



108 Étude expérimentale d’un RDE à prémélange partiel

Figure 5.3 – Visualisation par le côté de la chimiluminescence lors de la phase d’allumage
avec le mélange C2H4/O2 (ER = 1,1, ṁ = 100 g/s) et l’injecteur ITEM

5.1.2 Phase de variation du nombre de fronts

Établissement d’un régime de détonation

La figure 5.4 présente un exemple d’enregistrements de pression dans la chambre et
dans le plenum de carburant entre l’allumage et l’établissement d’un régime de détonation
pour le mélange CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s). La pression dans la RDC devient
supérieure à la pression d’injection 150 µs après l’allumage, et l’injection de gaz frais est
alors bloquée pendant une centaine de microsecondes. Durant cet intervalle de temps, la
détonation n’a plus de gaz réactifs à consommer et s’éteint. De nouveaux fronts rotatifs
apparaissent 1 ms après l’allumage. Ce délai est du même ordre de grandeur que ceux
rapportés dans de précédentes études [125, 136].

Figure 5.4 – Enregistrements de pression lors de l’allumage, avec une transition vers un
régime établi avec un seul front de détonation rotative avec le mélange CH4/O2, ER = 1,2,
ṁ = 160 g/s et l’injecteur ITEM
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La figure 5.5 présente le diagramme (θ, t) obtenu à partir des visualisations par
chimiluminescence de la sortie lors de la phase d’allumage et de la transition vers un
régime rotatif de l’essai discuté précédemment. Les traces des fronts sur ce diagramme
confirment la présence d’une phase de transition qui débute par l’initiation de deux
fronts contra-rotatifs (t = 0 ms). Les visualisations montrent qu’après l’extinction de la
détonation, des chocs continuent de se propager (0,2 < t < 0,4 ms) avant l’apparition et
l’installation de trois fronts de détonation co-rotatifs (t ≈ 1 ms). L’un des fronts gagne
ensuite en intensité puis rattrape les deux autres pour n’en former qu’un seul à t > 2 ms.

Figure 5.5 – Diagramme (θ, t) de chimiluminescence en sortie de RDC lors de l’allumage,
avec une transition vers un régime de détonation rotative avec le mélange CH4/O2 (ER =
1,2, ṁ = 160 g/s), l’injecteur ITEM et l’espace annulaire de 10 mm

Transition du régime de détonation

Le spectrogramme du signal délivré par le capteur P1 est donné sur la figure 5.6. Il
montre une transition du régime de détonation de 1 à 2 fronts 165 ms après l’allumage.
En effet, la fréquence de passage de la détonation sur le capteur P1 augmente de 11 à 18
kHz.
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Les diagrammes (θ, t) (Fig. 5.7) obtenus à partir des visualisations en sortie de chambre
confirment cette transition. Elle commence à t = 165,55 ms et θ = 200° sur la figure 5.7a,
avec l’apparition d’un nouveau front réactif (1) devant le front initial. La détonation initiale
s’amortit jusqu’à l’extinction (2). Le nouveau front fait 2 rotations, puis un nouveau front
apparaît à 165,8 ms et le phénomène se répète encore 2 fois avec une augmentation
progressive du délai entre les fronts, ce qui permet au premier front de persister après la
formation du deuxième front à 166,2 ms.

Figure 5.6 – Spectrogramme du signal de pression mesuré en P1 au cours d’un essai
avec le mélange CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s), l’injecteur ITEM et l’espace annulaire
de 10 mm

Le système à 2 fronts continue à exister jusqu’à environ 173,1 ms, mais il n’est pas bien
stable car l’intensité des fronts et leur vitesse varient continûment (Fig. 5.7b). Il arrive
ensuite un changement brusque à un seul front net qui persiste jusqu’à 174,75 ms. La
transition finale à 2 fronts stables se passe au bout de seulement 2 rotations (Fig. 5.7c).

Bennewitz et al. [236] ont proposé une description détaillée de la dynamique des fronts
lors de la transition de leur nombre, mais les mécanismes à l’origine de cette modification
de régime restent mal compris. Pour mieux les comprendre, les enregistrements de la
chimiluminescence pour différents instants, avant et au cours de la transition, sont donnés
sur la figure 5.8. La zone devant la détonation est plus lumineuse à t = 165,25 ms (b)
qu’à t = 100 ms (a), alors que le front de détonation apparaît moins intense. La figure
5.8c montre que la déflagration devient tellement intense qu’il est difficile de la différentier
de la détonation. Après une nouvelle rotation du front réactif (Fig. 5.8d), deux fronts de
détonation sont visibles. Les visualisations par le côté confirment ces observations, avec
initialement un front de détonation très lumineux et une zone de déflagration peu intense
(Fig. 5.9a), puis l’augmentation de l’intensité de la déflagration (Fig. 5.9b) jusqu’à ce
que la position de la détonation ne puisse plus être distinguée (Fig. 5.9c). Il vient enfin
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l’apparition des deux fronts de détonation co-rotatifs (Fig. 5.9d).

Figure 5.7 – Diagramme (θ, t) à trois intervalles de temps lors de la transition de régime
d’un à deux fronts co-rotatifs de détonation avec le mélange CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160
g/s), un espace annulaire de 10 mm et l’injecteur ITEM. Image (a) : (1) nouveau front
réactif, (2) détonation initiale amortie.

La déflagration diminue la quantité de gaz frais disponible pour la détonation et
l’affaiblit. Le nouveau front réactif (1) identifié sur la figure 5.7a peut résulter d’une
transition-déflagration-détonation générée par l’accélération de la déflagration présente
devant la détonation. Les mécanismes d’accélération des déflagrations sont complexes et
font intervenir de nombreux phénomènes (acoustique, turbulence, échanges aux parois,
géométrie du confinement, rugosités, mode d’amorçage). Le processus d’injection est
stable au cours d’un essai et aucun élément mécanique ne perturbe la propagation de
la détonation, mais la déflagration gagne en intensité. Une explication peut être que
les parois de la chambre chauffent au cours de l’essai et transfèrent une partie de cette
chaleur aux gaz frais. Dans un autre domaine, Mejia et al. [237] ont montré pour un
brûleur à fente qu’une variation de la température de paroi peut mener à l’apparition
d’instabilités thermo-acoustiques. Ainsi, bien que les dynamiques de la RDC et du brûleur
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soient différentes, des transferts thermiques peuvent provoquer la modification du nombre
de fronts dans une RDC.

Figure 5.8 – Visualisations par chimiluminescence par la sortie de la RDC avec l’injecteur
ITEM à différents instants

Figure 5.9 – Visualisations par chimiluminescence par le côté de la RDC avec l’injecteur
ITEM à différents instants
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5.2 Analyse des régimes permanents

5.2.1 Combustible H2

Les modes observés sont classés en trois catégories :

1. mode de détonation (symboles de couleur), soit un ou plusieurs fronts de détonation
co-rotatifs se propageant en continu dans la chambre pendant la majorité de la durée
de l’essai ;

2. mode instable (losange noir), soit un ou plusieurs fronts réactifs, chacun couplé à
une onde de pression, se propageant de façon chaotique dans la chambre, ce qui
correspond à des ondes qui s’initient et s’éteignent stochastiquement ou à des fronts
contra-rotatifs ;

3. mode de déflagration (croix noire).

La figure 5.10 présente les modes de combustion des mélanges H2/O2 dans le plan
richesse-débit total pour les injecteurs ITEM et TRIPLET et des RDCs sans restriction en
sortie. La longueur des chambres a été fixée à 110 mm et les espaces annulaires considérés
étaient e = 5 ou 10 mm. Des modes de détonation n’ont été obtenus qu’avec l’injecteur
ITEM, l’espace annulaire de 10 mm et des débits faibles. L’injecteur TRIPLET n’a pas
été conçu pour ce couple d’ergols, ce qui explique l’absence de régimes stables de détona-
tion rotative. On note également que l’injecteur ITEM, pourtant conçu pour permettre
l’installation de régimes de détonation dans ces conditions, a conduit à l’observation de
modes pour la plupart instables.

Figure 5.10 – Régimes de fonctionnement obtenus avec le mélange H2/O2

L’injection partiellement prémélangée peut mener à une remontée de la détonation
dans la préchambre de l’injecteur si la relation dinj < λ/π n’est pas respectée. La taille de
cellule de détonation λ du mélange H2/O2 diminue lorsque la pression augmente selon la
loi

λ = aP b , (5.1)
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avec les coefficients a ≈ 384, b ≈ −1,07, P en Pa et λ en m, qui ont été évalués à partir des
données expérimentales [189, 190, 238-240]. Comme la pression augmente dans l’injecteur
avec le débit, la remontée de la détonation est plus probable à haut débit.

La figure 5.11 présente trois enregistrements de la chimiluminescence dans la RDC
creuse, vue par la sortie lors de l’allumage avec le mélange H2/O2 (ṁ = 115 g/s, ER = 0,7).
Les contours des orifices des préchambres sont lumineux et visibles derrière le front de
détonation initié à l’allumage (a), mais ils disparaissent rapidement (b). Cette lumière
peut donc provenir des produits de détonation qui remontent dans la préchambre du fait
de la détonation d’allumage, mais qui sont ensuite chassés par l’injection. À 345 µs après
l’allumage (c), la combustion dans la chambre est si peu intense que la caméra ne détecte
pratiquement plus de lumière. Les signaux obtenus avec un temps de pause plus long et
une focale plus courte (Fig. 5.12) ne permettent pas de conclure sur l’installation de la
combustion dans la préchambre.

Figure 5.11 – Enregistrements instantanés de la chimiluminescence par la sortie de la
RDC en configuration creuse lors de l’allumage avec le mélange H2/O2 (ṁ = 115 g/s
ER = 0,7) et l’injecteur ITEM

Les difficultés de visualisations de la chimiluminescence de l’espèce OH* dans l’UV ont
motivé la réalisation d’essais avec le couple C2H4/O2 afin d’observer la chimiluminescence
de l’espèce CH* dans le spectre visible. Ce mélange est en effet caractérisé par une très
faible taille de cellule λ et une large gamme d’inflammabilité, comme le couple H2/O2.
Ces expériences ont également mené à des régimes de déflagration. La figure 5.13 présente
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les visualisations de la chimiluminescence par le côté et la sortie de la RDC moyennée en
temps avec le couple C2H4/O2. Les flammes y sont visibles près de la paroi extérieure et
de la surface d’injection (y = 0 mm), et on peut y distinguer les trous d’injection, ce qui
indique l’installation de la combustion dans ou juste à la sortie de la préchambre.

Figure 5.12 – Enregistrement instantané de la chimiluminescence par la sortie de la
RDC en configuration creuse 10 ms après l’allumage avec le mélange H2/O2 (ṁ = 115 g/s
ER = 0,7) et l’injecteur ITEM

Figure 5.13 – Moyenne sur 1 ms de la chimiluminescence par la sortie (a) et le côté (b)
de la RDC en configuration creuse avec le mélange C2H4/O2 (ṁ = 110 g/s ER = 1,1) et
l’injecteur ITEM

La figure 5.14 présente l’état de surface des orifices de la préchambre après une vingtaine
d’essais avec les couples H2/O2 et C2H4/O2. L’intérieur de la préchambre et la surface
d’injection présentent des zones violettes et orangées, signes d’une oxydation liée à une
montée en température [241]. Cette observation corrobore l’installation de la combustion
dans la préchambre dans certains essais.
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Figure 5.14 – État de surface de l’injecteur ITEM en contact avec des gaz après une
vingtaine d’essais avec les couples H2/O2 et C2H4/O2. Zone ayant subi une montée de
température importante (1)

Des essais avec le mélange H2/O2/N2 (50% N2 et 50% O2) ont été réalisés dans la
chambre de 10 mm d’espace annulaire afin de vérifier que la faible plage de fonctionnement
en détonation provient de la trop faible taille de cellule et l’inflammabilité importante
des mélanges H2/O2 et C2H4/O2. La dilution par N2 réduit la vitesse de flamme et la
plage de concentration inflammable, ce qui complique l’installation de la déflagration dans
l’injecteur. Des régimes de détonation ont alors été obtenus pour tous les débits testés
entre 50 et 150 g/s environ, pour des richesses proches de la stœchiométrie. La figure
5.15 présente un exemple de signaux de pression. Cette dilution induit un déséquilibre
des pressions d’injection avec l’injecteur ITEM (Pox ≈ 1,4Pfuel), et donc une stratification
importante des ergols dans la couche de mélange, d’où les vitesses de détonation limitées
à 70% de DCJ.

Figure 5.15 – Signaux de pression lors d’un essai H2/O2/N2 (50% N2 et 50% O2) avec
un débit total de 150 g/s, injecteur ITEM et e = 10 mm.

Le rapport de vitesse D/DCJ donne des indications sur la qualité du mélange consommé
par la détonation [242] et sur les performances propulsives attendues de la RDC [129].
La vitesse de la détonation est calculée à partir de l’équation (3.6) dans laquelle r est le
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rayon auquel la détonation se propage. Celui-ci est évalué à partir des visualisations de
la chimiluminescence par la sortie, moyennées en positionnant la détonation à la même
coordonnée azimutale. La figure 5.16 montre que la détonation se propage toujours au
voisinage des orifices d’injection, c’est-à-dire au rayon d’injection rinj. L’injection étant
axiale dans cette étude, le jet a plutôt tendance à se développer selon l’axe de la chambre
et les gaz frais ne remplissent qu’une partie de l’espace annulaire, centrée au-dessus des
orifices. Ainsi, la détonation se positionne préférentiellement là où les gaz frais sont le
mieux mélangés.

Figure 5.16 – Moyenne phasée des enregistrements de la chimiluminescence par la sortie
de la RDC. Le canal annulaire est indiqué par les tirets et le rayon d’injection par les
pointillés. Injecteur ITEM avec e = 10 mm et le mélange CH4/O2 (ṁ = 160 g/s, ER = 1,2)

La figure 5.17 présente les vitesses de détonation adimensionnées par la valeur théorique
DCJ, obtenues avec l’injecteur ITEM dans la RDC annulaire pour le mélange H2/O2, en
comparaison aux résultats de la littérature. La vitesse DCJ est calculée à partir de la
richesse moyenne des ergols injectés lors de chaque essai et des conditions ambiantes (1
bar et 293 K). Les vitesses rapportées dans la littérature sont en général données par
rapport au rayon moyen de la chambre. Nous les avons recalculées par rapport au rayon
d’injection rinj pour que la comparaison avec nos résultats soit pertinente.

La figure 5.17 montre que pour les flux supérieurs à 20 kg/s/m2, l’injecteur ITEM
donne des vitesses de détonation de l’ordre de 80% de DCJ ou plus, ce qui confirme un bon
mélange devant la détonation. Il existe peu de données expérimentales dans la littérature
pour le mélange H2/O2 dans les RDCs, mais dans nos conditions, les vitesses obtenues
sont essentiellement supérieures ou égales à celles-ci, ce qui indique une bonne qualité de
mélange avec l’injecteur ITEM.
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Figure 5.17 – Rapport D/DCJ en fonction du flux de masse dans des RDCs annulaires
fonctionnant avec le mélange H2/O2 [118, 119, 152, 243-245]

5.2.2 Combustible CH4

Effets de l’injecteur

Le mélange CH4/O2 a une inflammabilité beaucoup plus faible que H2/O2, ce qui laisse
espérer une gamme de fonctionnement avec des régimes de détonation stable plus large.
La figure 5.18 présente les régimes de fonctionnement obtenus avec le mélange CH4/O2,
les injecteurs ITEM et TRIPLET et les deux espaces annulaires e = 5 et 10 mm.

Figure 5.18 – Régimes de fonctionnement obtenus avec le mélange CH4/O2

La plupart des régimes obtenus avec l’injecteur TRIPLET sont instables. Parmi celles
testées, seules deux conditions donnent un fonctionnement stable, avec un seul front de
détonation. En revanche, l’injecteur ITEM offre de larges gammes de richesse et de débit
conduisant à des fonctionnements stables, avec un ou plusieurs fronts de détonation.

Pour les deux espaces annulaires et ITEM, la plupart des conditions donnent un mode
à 2 fronts co-rotatifs dans toute la gamme de débit étudiée, mais à des débits inférieurs à
100 g/s, on obtient 3 fronts à une faible richesse ou 1 seul front à une richesse élevée pour
e = 10 mm. Bigler et al. [152] ont aussi rapporté une variation importante du nombre de
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détonations rotatives en fonction de la richesse. Des modes instables ont également été
obtenus à faible richesse et un débit supérieur à 150 g/s pour e = 10 mm.

La figure 5.19 présente les vitesses de détonation adimensionnées par la valeur théorique
DCJ, obtenues avec les injecteurs ITEM et TRIPLET dans la RDC annulaire pour le
mélange CH4/O2, en comparaison aux résultats de la littérature. Comme pour H2/O2 (Fig.
5.17), les vitesses disponibles dans la littérature ont été recalculées au rayon d’injection
rinj.

Comme pour H2/O2, c’est l’injecteur ITEM qui donne les vitesses les plus élevées
pour les débits et richesses testés dans l’espace annulaire le plus large e = 10 mm. Ces
vitesses atteignent ≈ 90%DCJ, valeurs qui, à notre connaissance, sont les plus élevées
relativement à celles rapportées à ce jour pour le mélange CH4/O2. Ici aussi, l’injecteur
ITEM génère donc un meilleur mélange pour la détonation. Néanmoins, les débits les plus
faibles donnent une grande variabilité du rapport D/DCJ (de 70% à 90 %), peut-être liée
aux pressions d’injection plus faibles (injection subsonique), et à la variabilité du nombre
du nombre de fronts aux débits les plus faibles.

Figure 5.19 – Rapport D/DCJ en fonction du flux de masse dans les RDCs annulaires
fonctionnant avec le mélange CH4/O2 [123, 126, 141, 142, 152, 169, 246-248]

L’injecteur TRIPLET pour e = 10 mm et l’injecteur ITEM pour l’espace annulaire
plus petit e = 5 mm donnent des résultats équivalents à ceux de la littérature, soit jusqu’à
≈ 70%DCJ. Cela était attendu pour l’injecteur TRIPLET, inspiré des travaux de Goto et
al. [246], dans lesquels D ≈ 60%DCJ.

La figure 5.20 présente deux enregistrements de la chimiluminescence par la sortie de
chambre pour le cas avec l’injecteur ITEM, avec ṁ = 160 g/s et ER = 1,2. Au début de
l’essai (Fig. 5.20a), les deux fronts de détonation ne sont pas équidistants. L’un a donc
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plus de gaz frais bien mélangés à consommer et se propage donc plus vite que l’autre front.
En conséquence, le premier front va rattraper le second, qui lui va disposer de plus en plus
de gaz frais à consommer. On assiste ainsi à des cycles d’accélération et de décélération
de ce couple de fronts, mis en évidence par les signaux de pression (Fig. 5.21). En effet,
les signaux des capteurs P2 et P5 devraient être en phase si les deux fronts restaient
équidistants. Cette succession de vitesses croissantes et décroissantes s’apparente au mode
"waxing and waning" rapporté dans la littérature (Sous-sect. 2.3.2). Plus tard, au cours
de l’essai (Fig. 5.20b), les fronts de détonation deviennent équidistants. Il y a également
des ondes acoustiques contra-rotatives se propageant dans la chambre, mais leur faible
intensité les rend difficiles à suivre.

Figure 5.20 – Enregistrements instantanés de la chimiluminescence par la sortie de la
RDC d’espace annulaire e = 5 mm avec l’injecteur ITEM et le mélange CH4/O2 pour
ṁ = 160 g/s, ER = 1,2. (a) et (b) : à deux instants après l’allumage (t = 0 ms).

Figure 5.21 – Signaux de pression en paroi de la RDC avec e = 5 mm et le mélange
CH4/O2 pour ṁ = 160 g/s, ER = 1,2

Les études de Wolanski [140] et de Knowlen et al. [141] indiquent que le nombre de
fronts de détonation est lié au périmètre de la RDC et à la détonabilité du mélange. Au
début de l’essai, le périmètre de la chambre semble être trop grand pour une seule onde,
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mais trop petit pour deux, d’où la variation de leurs intensités. L’échauffement des parois
et donc des gaz frais au cours de l’essai modifie la détonabilité du mélange, ce qui favorise
la propagation de deux fronts co-rotatifs.

La figure 5.22 présente les diagrammes (θ, t) issus des visualisations en sortie de
chambre. Les images (a) et (b) montrent respectivement les résultats au début et pendant
l’essai, comme pour la figure 5.20. Les pentes variables des lignes obliques sur l’image (a)
illustrent et confirment l’accélération et la décélération des fronts de détonation.

Figure 5.22 – Diagramme (θ, t) sur deux intervalles de temps de l’essai avec le mélange
CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s), l’injecteur ITEM et l’espace annulaire de 5 mm

Les deux images montrent aussi des lignes de pentes aux signes opposés à ceux des
fronts de détonation, ce qui indique la présence d’ondes contra-rotatives. La FFT 2D de
ces deux images (Fig. 5.23) confirme cette présence dès le début de l’essai et donne une
vitesse de l’ordre de celle du son dans les gaz brûlés (≈ 1200 m/s) pour ces ondes contra-
rotatives. Ces ondes ne sont pas visibles dans la chambre d’espace annulaire de 10 mm
(Fig. 5.24), ce qui pourrait indiquer que la couche de mélange frais est probablement plus
uniforme. Plusieurs hypothèses peuvent être envisagées pour expliquer l’apparition des
ondes contra-rotatives dans la chambre d’espace annulaire de 5 mm, comme la variation
de la hauteur de la couche de mélange causée par l’oscillation de vitesse des fronts de
détonation et une consommation non uniforme par déflagration.

Figure 5.23 – FFT des diagrammes (θ, t) sur deux intervalles de temps de l’essai avec
le mélange CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s), l’injecteur ITEM et l’espace annulaire de 5
mm
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Figure 5.24 – Diagramme (θ, t) et FFT associée de l’essai avec le mélange CH4/O2

(ER = 1,2, ṁ = 160 g/s), l’injecteur ITEM et l’espace annulaire de 10 mm

Les visualisations de la chimiluminescence par le côté de la RDC donnent des informa-
tions sur les zones de dégagement de chaleur. La figure 5.25 compare les champs moyens
obtenus en repositionnant la détonation à la même abscisse (θ = 90°), pour les deux
espaces annulaires. Des dépôts et des micro-fissures sont apparus sur la paroi extérieure
en quartz au cours des essais (Fig. 5.26). Le "bruit de fond" a donc été soustrait à chaque
image instantanée avant la composition du champ moyen. Ce traitement fait ressortir
la détonation, le choc oblique attaché et la ligne de glissement. Sur l’image (a), le choc
oblique est presque droit à cause de la faible vitesse de la détonation (1700 m/s) par
rapport à la vitesse du son dans les gaz brûlés (≈ 1200 m/s) [249]. La détonation, et donc
l’épaisseur de la couche de mélange, mesurent une quinzaine de mm de haut pour les deux
espaces annulaires. Les fronts de détonation se propagent juste au-dessus de la surface
d’injection (y = 0 mm), le mélange est donc suffisant proche de la sortie de la préchambre
de l’injecteur ITEM pour permettre l’installation de la détonation.

Figure 5.25 – Moyenne phasée des enregistrements de la chimiluminescence vue de côté
avec le mélange CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s), l’injecteur ITEM et l’espace annulaire
de 5 mm (a) et 10 mm (b).

Les champs moyens (Fig. 5.25) ne montrent pas de déflagration parasite intense devant
le front de détonation. Pour s’assurer que cela ne provient pas de la soustraction du bruit
de fond des images instantanées, la figure 5.26 présente aussi deux champs instantanés
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non-traités pour les deux espaces annulaires. Pour le plus large, l’échelle de couleur est la
même que pour la figure 5.9 dans laquelle la déflagration était clairement visible devant
le front, ce qui n’est plus le cas sur la figure 5.26. Ces enregistrements confirment que la
déflagration est de faible intensité devant les fronts de détonation avec l’injecteur ITEM,
une fois que le régime est stabilisé.

Figure 5.26 – Enregistrements instantanés de la chimiluminescence vue de côté avec le
mélange CH4/O2 (ER = 1,2, ṁ = 160 g/s), l’injecteur ITEM et l’espace annulaire de 5
mm (a) et 10 mm (b).

Les pertes de pression totale lors de l’injection sont un facteur limitant la performance
des RDCs actuelles. De manière générale, les pressions d’injection des ergols, Pt,ox et Pt,f ,
sont différentes. On définit leur moyenne Pt,inj pondérée par leurs débits

Pt,inj =
ṁoxPt,ox + ṁfPt,f

ṁox + ṁf

(5.2)

avec les indices ox et f pour l’oxydant et le combustible et ṁ les débits.

La figure 5.27a présente Pt,inj pour les injecteurs TRIPLET et ITEM en fonction
du débit. La variation linéaire de Pt,inj avec le débit résulte de l’injection sonique des
ergols. ITEM semble assurer le même débit que TRIPLET avec une pression d’injection
légèrement plus faible. Cela provient probablement de sa surface d’injection plus élevée,
soit 226 mm² contre 202 mm² pour TRIPLET.

Le coefficient de décharge
Cd =

Aeff

Ageo

, (5.3)

où Ageo est la section d’injection et

Aeff =
ṁ

Pt,inj

√︄
rTt,inj

γ

(︃
γ + 1

2

)︃ γ+1
2(γ−1)

, (5.4)
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est la section efficace de l’injecteur pour le régime d’injection sonique, permet de comparer
des injecteurs ayant des sections de passage différentes. La température totale d’injection
Tt,inj est fixée à 293 K.

Figure 5.27 – Pression totale moyenne d’injection Pt,inj (a) et coefficient de décharge Cd

(b) des deux injecteurs en fonction du débit total

La figure 5.27b présente le coefficient Cd en fonction du débit. Les pertes de charge
augmentent avec les vitesses d’injection, ce qui explique les faibles valeurs de Cd pour
ITEM et TRIPLET. Néanmoins, la différence de leurs Cd est faible, ce qui montre que
l’ajout d’une préchambre augmente peu la perte de pression totale.

Effets de la configuration interne de la chambre

Plusieurs configurations ont été testées pour examiner les effets de la configuration
interne de la chambre sur le mode de combustion et la vitesse de la détonation, soit trois
longueurs Li de corps central cylindrique, assurant un espace annulaire de 5 mm, un corps
central conique convergent, donnant une chambre de section croissante, et sans corps
central (Fig. 3.2 et Tab. 3.1).

Pour les trois cas de chambre cylindrique, la figure 5.28 montre que la borne supérieure
de la gamme de débit assurant la stabilité du mode de détonation est d’autant plus basse
que la longueur du corps central est petite. Dans nos conditions, la diminution de Li est
donc défavorable à la stabilité du mode de détonation. La figure 5.29 montre aussi que le
rapport D/DCJ ne semble pas dépendre de Li, ce qui n’était pas le cas dans les conditions
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explorées dans des études antérieures [172, 250].

Figure 5.28 – Régimes de fonctionnement observés avec l’injecteur ITEM et le mélange
CH4/O2. Haut : effet de la longueur du corps central pour l’espace annulaire e = 5 mm.
Bas : corps central conique avec Li = 50 mm (gauche) et chambre creuse (droite)

Figure 5.29 – Rapport D/DCJ en fonction du flux de masse dans différentes RDC
annulaires testées avec l’injecteur ITEM et le mélange CH4/O2. Pour le corps central
conique, le flux de masse est calculé à l’entrée de la RDC

Pour le cas du corps central conique, la figure 5.28 montre que, malgré la faible longueur
de la chambre (Li = 50 mm), des régimes stables à 1 ou 2 ondes ont été obtenus pour la
plupart des conditions testées. Le rapport D/DCJ est plus élevé qu’avec la chambre de 5
mm (Fig. 5.29) et atteint 80% de DCJ. Hansmetzger [136] a aussi observé une amélioration
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des conditions de propagation en utilisant un corps central conique, qu’il a attribuée à
une meilleure évacuation des gaz brûlés, c’est-à-dire à moins de dilution des gaz frais par
les produits de combustion.

Pour le cas de la chambre creuse, la figure 5.28 montre aussi une bonne stabilité de
la détonation, la plupart des essais ayant donné des régimes à un seul front, au lieu de
deux dans les chambres annulaires. Bigler et al. [129] ont observé une augmentation de
la poussée avec le nombre de détonations dans leur RDC. La chambre creuse est donc
probablement moins efficace de ce point de vue par rapport à la chambre annulaire. Cette
diminution du nombre de fronts peut provenir de la modification de la détente derrière la
détonation et de la réduction des échanges thermiques aux parois avec le retrait du corps
central. Par ailleurs, le nombre de fronts dans la chambre creuse dépend fortement de la
richesse à faible débit, comme pour les RDCs annulaires.

La figure 5.30 compare les vitesses de détonation en chambre creuse obtenues avec
les injecteurs ITEM et TRIPLET et des données de la littérature. Les détonations se
propagent à des vitesses de l’ordre de DCJ avec les deux injecteurs testés dans cette étude.
Ma et al. [169] ont aussi rapporté des vitesses de l’ordre de DCJ dans une RDC creuse,
mais une poussée plus faible qu’avec une RDC annulaire où la détonation se propageait à
70% de DCJ.

Figure 5.30 – Rapport D/DCJ en fonction du flux de masse dans différentes RDC creuses
avec le mélange CH4/O2 [122, 247]

Effets d’une restriction de section en sortie de RDC

Des essais avec une restriction de section en sortie de chambre ont été réalisés avec
ITEM afin d’augmenter la pression dans la RDC et ainsi de se rapprocher des conditions
d’utilisation d’un propulseur. La figure 5.31 présente les régimes obtenus en fonction de
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l’épaisseur de la chambre e et du rapport de la section de sortie As à la section de la
chambre Acmb.

Les régimes à deux fronts co-rotatifs, observés avec les plus faibles restrictions de
section As (cas a et c), sont équivalents à ceux sans restriction (Fig. 5.18). Au contraire,
les plus grandes restrictions de section (cas b et d) donnent des régimes instables ou de
déflagration. Une interprétation est que la brusque restriction de section (Fig. 3.2) favorise
la réflexion de chocs, lesquels interagissent avec les gaz frais en créant des conditions
favorables pour leur allumage prématuré et ainsi défavorisent la propagation stable de la
détonation (Sous-sect. 2.3.2).

Figure 5.31 – Régimes de fonctionnement obtenus avec l’injecteur ITEM, le mélange
CH4/O2 et les RDCs d’espace annulaire e = 5 mm (a et b) et 10 mm (c et d), avec
différentes restrictions en sortie.

La figure 5.32 confirme ces tendances. Le rapport des vitesses de détonation à la vitesse
DCJ avec restrictions n’excède jamais 75%, contrairement au cas sans restriction (Fig. 5.19)
qui donnait D/DCJ ≈ 90 % avec l’espace annulaire de 10 mm. Néanmoins, les vitesses
obtenues avec ITEM restent plutôt élevées avec e = 10 mm par rapport aux résultats de
la littérature.

Cet effet défavorable de la restriction peut aussi être compris en analysant son influence
sur les performances de la chambre. La pression statique moyenne Pcmb a été mesurée à
la position P3 lors des essais avec restriction. En supposant l’écoulement isentropique à
partir de P3, la pression totale Pt,cmb à cette position est calculée à l’aide de la relation
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Figure 5.32 – Rapport D/DCJ en fonction du flux de masse dans différentes RDC avec
restriction en sortie de chambre et le mélange CH4/O2 [169, 246, 247]

Pt,cmb = Pcmb

(︃
1 +

γ − 1

2
M2

cmb

)︃ γ
γ−1

, (5.5)

où Mcmb est le nombre de Mach en P3. L’écoulement à la restriction est supposé sonique,
Mcmb est alors évalué à l’aide de

Acmb

As

=

(︃
γ + 1

2

)︃− γ+1
2(γ−1)

(︁
1 + γ−1

2
M2

cmb

)︁ γ+1
2(γ−1)

Mcmb

, (5.6)

où Acmb et As sont les sections de passage de la chambre et de la restriction. Dans les
relations (5.5) et (5.6), γ est évalué pour le mélange réactif à l’équilibre et à la pression
Pcmb. La pression totale expérimentale Pt,cmb est ici comparée à la pression totale théorique
Pth obtenue lorsque la restriction est sonique et que les gaz brûlés sont à l’équilibre et à
la pression Pth, soit

Pth =
ṁ

Cd,sAs

√︄
rTth

γ

(︃
γ + 1

2

)︃ γ+1
2(γ−1)

, (5.7)

avec Tth la température totale des gaz à l’équilibre et à la pression Pth, et Cd,s le coefficient
de décharge de la restriction. Le coefficient de décharge a été évalué expérimentalement lors
d’essais non réactifs à l’aide de la relation (5.7) et de la mesure de Pcmb. Cette approche
pour calculer Pt,cmb et Pth repose sur des hypothèses fortes (écoulement isentropique et
sonique à la restriction, gaz à l’équilibre), les résultats présentés dans la suite sont donc à
considérer avec précaution.

La figure 5.33 présente les valeurs des pressions totales expérimentale Pt,cmb et théorique
Pth pour les essais avec restriction et l’injecteur ITEM. La droite en trait plein représente la
pression en dessous de laquelle l’écoulement n’est plus sonique au passage de la restriction,
c’est-à-dire lorsque les relations (5.6) et (5.7) ne sont plus valables.
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Figure 5.33 – Pression totale dans la chambre en fonction du flux de masse à la restriction

Les valeurs théoriques sont proches des mesures lorsque des régimes de détonation sont
présents dans la chambre. Pour les modes de déflagration observés à plus haut flux de masse,
la pression dans la chambre est 10% plus faible que la valeur théorique, ce qui montre que
la détonation a un effet positif sur la pression totale par rapport à la déflagration. Pour
mieux distinguer la différence entre les courbes théorique et expérimentale, on introduit
le rendement de vitesse caractéristique

ηc∗ =
c∗exp
c∗th

=
Pt,cmb

Pth

, (5.8)

avec c∗exp et c∗th les vitesses caractéristiques expérimentale et théorique (Sous-sect. 2.1.1).

La figure 5.34 présente le rendement de c∗ pour les différentes configurations étudiées.
Elle montre que ηc∗ est proche de 100% lorsque des régimes de détonation rotative sont
observés, mais décroît avec l’apparition de régimes instables et de déflagration à haut flux
de masse.

Figure 5.34 – Rendement ηc∗ en fonction du flux de masse à la restriction





Chapitre 6

Simulation 3D d’une RDC avec

injection d’un prémélange partiel
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Des calculs 3D LES de la structure de l’écoulement dans la RDC ont été réalisés
pour les conditions d’un essai. Une attention particulière a été portée à la validation
des simulations à partir des résultats expérimentaux. Ces calculs ont permis d’étudier
de manière combinée la dynamique de l’injection, la qualité du mélange dans la RDC,
l’hétérogénéité de l’écoulement et le rendement de combustion en sortie de RDC.

6.1 Cas de calcul

6.1.1 Conditions expérimentales étudiées

Les calculs consistent à simuler un point de fonctionnement réalisé avec l’injecteur
ITEM, la RDC d’espace annulaire e = 10 mm et de longueur Li = 110 mm, le mélange
CH4/O2 au débit total de ṁ = 160 g/s et la richesse ER = 1,2.

131
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Dans ces conditions, les expériences ont montrées la propagation de deux ondes de
détonation co-rotatives à une vitesse Dexp = 2205± 70 m/s (Sous-sect. 5.2.2). Des visuali-
sations par la sortie et par le côté de la chambre ont été réalisées. Pour les visualisations
par la sortie, la fréquence d’acquisition était de 230 kHz, la résolution de 310 µm/px et
le temps de pause de 200 ns, ce qui correspond à un flou d’un pixel sur la position de la
détonation. Pour les visualisations par le côté, à travers la paroi extérieure en quartz, la
fréquence d’acquisition était de 180 kHz, la résolution de 350 µm/px, le temps de pause
de 200 ns et le flou sur la détonation de deux pixels.

6.1.2 Méthodes numériques

L’approche numérique appliquée à la simulation utilise les méthodes d’approximation
spatiale d’ordre 2 décrites plus haut (Sous-sect. 3.2.5). L’intégration temporelle est réalisée
avec le schéma d’Euler implicite et un pas de temps de 2× 10−9 s. Les échelles turbulentes
de sous-maille sont traitées avec le modèle de Smagorinsky [205].

La combustion du mélange CH4/O2 est modélisée avec le mécanisme squelettique de
Laurent [226], développé pour la combustion cryogénique CH4/O2 à haute pression. La
validation du mécanisme dans les conditions de cette étude, à partir de calculs de délais
d’auto-inflammation et de vitesses de flamme laminaire est donnée en Annexe C.

La présence de deux fronts co-rotatifs permet de simuler qu’une moitié de RDC avec
des conditions de périodicité. Il faut néanmoins vérifier que les deux fronts sont bien
espacés de 180° et qu’ils ont des intensités équivalentes. Pour cela, la figure 6.1 présente
l’enregistrement de pression sans décalage temporel en bleu et le même enregistrement
avec un décalage τdeto en rouge, τdeto = 53,6 µs étant la période moyenne entre les deux
fronts de détonation. La superposition des signaux permet alors d’observer qu’ils sont
quasi identiques, c’est-à-dire que les deux fronts ont la même intensité (hauteur des pics
de ≈ 5 bar), la même vitesse et une même période constante. Il est donc suffisant de ne
simuler qu’une moitié de la RDC, avec les conditions de périodicité adéquates aux limites
azimutales du domaine (Fig. 6.2).

La condition initiale permettant d’initier la détonation rotative et de converger rapi-
dement vers un état stabilisé a été obtenue à partir d’un calcul 2D dans la RDC et un
calcul RANS dans l’injecteur, comme pour le cas décrit dans la sous-section 4.2.1.

La figure 6.2 présente le domaine de calcul. Il comprend une partie des plenums
d’injection de combustible et d’oxydant afin de limiter l’interaction entre la condition
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aux limites d’entrée et les chocs qui remontent dans l’injecteur. Pour la même raison, la
sortie de la RDC est connectée à un large volume à pression atmosphérique. Un capteur
numérique a été installé aux positions P1 et P2 pour repérer le passage de la détonation.
L’historique des flux à travers quatre éléments d’injection a été sauvegardé séparément
pendant plusieurs cycles.

Figure 6.1 – Pression mesurée expérimentalement en P1. La courbe rouge est déphasée
d’une période τdeto = 53,6 µs

Figure 6.2 – Domaine de calcul avec le champ de température instantané au rayon
d’injection rinj (a) et le champ de richesse aux parois de l’injecteur (b)

Le débit et la température totale (293 K) sont imposés à l’entrée des plenums avec
une condition de non-réflexion. La pression atmosphérique est imposée sur les bords du
volume en sortie de la RDC avec également une condition de non-réflexion. Les parois
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dans l’injecteur et la chambre sont considérées comme glissantes et adiabatiques. En
effet, de précédentes études numériques [148, 251] indiquent que les frottements et les
transferts thermiques aux parois influencent peu la propagation de la détonation. Par
ailleurs, cette simplification n’a pas d’influence sur le débit injecté puisque le débit est
imposé à l’injection. Enfin, cette hypothèse conduit aussi à négliger le développement de
la couche limite, ce qui modifie la topologie calculée de l’écoulement, notamment proche
de la sortie de la chambre.

Deux maillages ont été utilisés, l’un dit médium (11 millions de mailles), l’autre dit
raffiné (26 millions de mailles). La table 6.1 donne les tailles de maille ∆3D. Elles sont
plus fines dans l’injecteur et dans la zone où la détonation se propage, puisque ce sont
les deux zones qui nous intéressent ici. Dans le reste de la chambre, la taille de maille est
de 300 µm, comparable à de précédentes études [211, 212, 214]. En dehors de la chambre
(y > 110 mm), les mailles sont plus grosses (∆3D = 800 µm), l’écoulement dans cette zone
ne sera pas étudié.

Table 6.1 – Tailles de maille ∆3D (µm) pour chaque maillage.

Position Médium Raffiné

−6 < y < 0 mm 60 40
0 < y < 20 mm 150 100
20 < y < 110 mm 300 300

La figure 6.3 présente l’indice de Celik et al. [230] QIv (4.3) au rayon d’injection
rinj = 37,5 mm. L’effet du modèle de sous-maille dans les jets d’injection est plus prononcé
avec le maillage médium. Le modèle de sous-maille avec le maillage raffiné s’active surtout
autour des chocs situés dans les jets d’injection sous-détendus, dans le front de détonation
et le choc oblique. En effet, mis à part le choc oblique, il y a peu de gradient dans les gaz
brûlés puisque les parois de la chambre sont supposées glissantes. Le modèle de sous-maille
est donc peu actif au-dessus de la zone dans laquelle se propage la détonation. De plus,
la viscosité du fluide augmente fortement dans les gaz brûlés, ainsi le rapport µt/µ tend
vers 0 et QIv tend vers 1.

Les méthodes numériques et la résolution spatiale ne sont pas suffisantes pour que nos
calculs captent la structure interne du front de détonation, notamment la zone d’induction
entre le choc et le front de combustion, mais d’après les cas de validation (Sous-sect. 3.2.6),
cela n’est pas nécessaire pour prédire correctement la vitesse de propagation et l’état final
des gaz brûlés. Dans les RDCs, la dynamique des fronts de détonation dépend surtout des
hétérogénéités de température, de pression, de mélange, et de la courbure de la chambre
(Sous-sect. 2.2.3). Ces phénomènes sont bien pris en compte ici. Les calculs devraient donc
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être en mesure de reproduire la dynamique globale des fronts de détonation, sous réserve
de valider les résultats numériques à partir des observations expérimentales.

Figure 6.3 – Indice de Celik et al. QIv dans les calculs avec le maillage médium (a et c)
et le maillage raffiné (b et d)
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6.2 Validation expérimentale

6.2.1 Mesures de pression

La figure 6.4 présente les signaux de pression expérimentaux et calculés pour les deux
maillages médium et raffiné aux positions P1 (a) et P2 (b). Le capteur numérique enregistre
la pression dans une maille de taille ∆3D ∼ 100 µm alors que le capteur expérimental a
une surface sensible de diamètre ds = 5.55 mm. Le capteur expérimental mesure donc une
pression moyennée sur 3000 mailles que nous avons modélisée par une moyenne temporelle
des enregistrements du capteur numérique. À chaque instant, le signal extrait du capteur
numérique est moyenné sur l’intervalle de temps tn pris par la détonation pour parcourir
la distance ds, soit,

tn = ds/D , (6.1)

avec D la vitesse de la détonation. Cette procédure ne prend en compte que l’effet de
moyenne dans la direction azimutale, c’est-à-dire la direction de propagation de la déto-
nation. L’effet dans la direction axiale est supposé négligeable.

Figure 6.4 – Signaux de pression expérimentaux (en noir) et numériques (maillages
médium en bleu et raffiné en rouge) aux positions P1 (a) et P2 (b). (1) : front de détonation,
(2) pic de pression secondaire

Table 6.2 – Vitesses de détonation expérimentales et simulées

Expérience Médium Raffiné

Vitesse moyenne D (m/s) 2205 2196 2187
Ecart type (m/s) 70 189 41

La figure 6.4 montre que les deux maillages reproduisent bien la vitesse expérimentale
de la détonation puisque les pics des enregistrements numériques et expérimentaux ont la
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même période. Les résultats de la table 6.2 confirment ce bon accord. Le maillage raffiné
permet de reproduire correctement la valeur des pics de pression alors que la simulation
avec le maillage médium les surévalue, probablement car cette dernière lisse trop les
hétérogénéités dans la couche de mélange et surestime donc la qualité du mélange.

Les capteurs expérimental et numérique montrent sur la figure 6.4 un pic de pression
secondaire (2) derrière celui du front de détonation (1). L’étude du champ de pression
calculé (Fig. 6.5) indique que ce pic secondaire est lié à la détente puis la recompression
des gaz brûlés, qui sont donc bien restituées par la simulation.

Figure 6.5 – Champ de pression instantané sur la paroi extérieure de la RDC déroulée
sur un plan. Les positions des capteurs P1 et P2 sont indiquées en jaune. Positions du
front de détonation (1) et du choc secondaire (2)

La figure 6.5 montre aussi que le capteur P1 est placé dans la zone où la détonation
se propage et P2 dans celle du choc oblique. Cela explique la différence des niveaux de
pression enregistrés en P1 et P2 sur la figure 6.4. L’angle du choc oblique induit un
retard sur la mesure du pic de pression en P2 par rapport à P1. Cette différence entre les
capteurs P1 et P2 est bien reproduite par les simulations puisque les signaux numériques
et expérimentaux sont en phase sur les figures 6.4a et b. L’angle du choc oblique est
donc similaire dans l’expérience et les simulations. Or, celui-ci dépend de la vitesse de la
détonation et de l’état des gaz brûlés [249]. Il est donc vraisemblable que les simulations
restituent correctement l’état des gaz brûlés.
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6.2.2 Visualisations par chimiluminescence

Les calculs ont été traités à fin de comparaison avec les enregistrements expérimen-
taux de chimiluminescence. Les études [196, 197] ont montré que les principales espèces
impliquées dans la chimiluminescence des flammes CH4/O2 sont OH∗ et CH∗ pour les
longueurs d’onde filtrées par la chaîne d’enregistrement (Sous-sect. 3.1.4).

Ces espèces ne sont pas présentes dans le mécanisme de Laurent [226] mis en œuvre dans
nos simulations, nous les avons donc déduites de post-traitements à l’aide de modélisations.
Kathrotia [252] a proposé des sous-mécanismes pour OH∗ et CH∗ insérables dans des
mécanismes cinétiques détaillés. Pour les mécanismes réduits, tel que celui de Laurent,
l’approximation d’état quasi stationnaire (QSSA) [253] permet d’obtenir une relation
algébrique entre les concentrations des espèces transportées et des radicaux modélisés
OH∗ et CH∗. Cette méthode a été utilisée ici pour obtenir la concentration en OH∗ par
post-traitement. Les espèces impliquées dans la production de CH∗ (notamment C2 et C2H)
ne sont pas non plus présentes dans le mécanisme de Laurent. Pour obtenir la concentration
en CH∗, il faudrait donc appliquer la QSSA à plusieurs espèces, ce qui pourrait mener à
des résultats irréalistes. Ainsi, seule la concentration en OH∗ est considérée dans la suite.

Figure 6.6 – Concentration molaire de OH* et CH* dans une flamme laminaire 1D (a)
et une détonation ZND (b) pour le mélange stœchiométrique CH4/O2 initialement à 1
bar et 300 K. Trait plein : mécanisme détaillé GRI-Mech 3.0 avec sous-mécanismes de
Kathrotia. Trait pointillé : QSSA pour OH∗ et mécanisme de Laurent

Des calculs de flamme 1D prémélangée et d’une détonation plane ZND ont été réalisés
afin d’évaluer la précision de la QSSA et de comparer les concentrations de OH∗ et de CH∗.
Le mécanisme détaillé GRI-Mech 3.0 [52] incorporant les sous-mécanismes de Kathrotia
a été utilisé pour obtenir des profils de référence pour OH∗ et CH∗. La figure 6.6 montre
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que les zones de production de OH∗ et de CH∗ sont superposées, mais que la détonation
ZND produit plus de CH∗ que de OH∗. De plus, la QSSA et le mécanisme de Laurent
sous-estiment la concentration en OH∗ aussi bien pour la flamme que pour la détonation.
La longueur d’induction du front de détonation avec le mécanisme de Laurent est 50 µm
plus longue par rapport au mécanisme GRI-Mech 3.0, ce qui explique pourquoi les pics
de concentration en OH* ne se superposent pas parfaitement. Ainsi, la comparaison entre
les enregistrements de chimiluminescences et le champ de concentration de OH* modélisé
est seulement qualitative.

La figure 6.7 présente les enregistrements de la chimiluminescence expérimentale en
sortie de la RDC (a) et les champs numériques de concentration en OH* moyennés en
phase (b et c). Les champs numériques ont été moyennés selon la longueur de la chambre,
en supposant la proportionnalité entre la concentration intégrale en OH* et l’intensité de la
chimiluminescence [254]. Le bruit de fond causé par le jet de gaz brûlés a été soustrait aux
images expérimentales. La combustion par détonation apparaît comme la zone lumineuse
proche de la paroi extérieure et située autour du rayon d’injection dans l’expérience et les
calculs. La détonation est plus proche de la paroi externe avec le maillage médium. Le front
lumineux apparaît probablement moins large dans les calculs à cause de la QSSA. Par
ailleurs, la réflexion de la chimiluminescence sur la surface d’injection lors des expériences
peut aussi rendre la comparaison difficile.

Figure 6.7 – Chimiluminescence moyennée en phase vue de la sortie de la RDC dans
l’expérience (a), et modélisée à partir des simulations avec le maillage médium (b) et le
maillage raffiné (c)

La figure 6.8 présente les enregistrements de la chimiluminescence expérimentale par
le côté de la RDC (a) et les champs de concentration en OH* moyennés en phase (b et
c). Les résultats numériques sont moyennés selon l’épaisseur de la RDC. La structure
classique de l’écoulement dans une RDC est bien restituée, avec le front de détonation (1)
proche de la surface d’injection. Le choc oblique (2) et la ligne de glissement (3) ne sont
néanmoins pas visibles sur les champs de OH*. Les champs numériques et expérimental
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sont semblables, avec un front de détonation d’une quinzaine de millimètres de hauteur
et une faible émission de la déflagration devant la détonation, même si les calculs ne
reproduisent pas la légère inclinaison expérimentale du front de détonation.

Figure 6.8 – Chimiluminescence moyennée en phase vue par le côté de la RDC dans
l’expérience (a), et modélisée à partir des simulations avec le maillage médium (b) et le
maillage raffiné (c)

De manière générale, la comparaison avec les observations expérimentales valide donc
les résultats des simulations, en particulier, le positionnement du front, la vitesse de
propagation, les signaux de pression indiquant le pic de détonation et la détente des
gaz brûlés, qui sont les marqueurs essentiels de la dynamique des ondes dans une RDC.
Ces résultats numériques peuvent donc être utilisés pour obtenir plus d’informations sur
l’écoulement. Seuls les résultats du cas raffiné sont présentés dans la suite.
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6.3 Analyse des zones de l’écoulement

6.3.1 Autour de l’injection

La figure 6.9 présente la distribution moyenne de la fraction massique des gaz frais
injectés dans la chambre en fonction de leur richesse. La préchambre génère un mélange avec
seulement 15% de la masse de gaz frais au voisinage de la stœchiométrie (0,6 < ER < 1,4),
plus de 30% de gaz très pauvres (ER < 0,2) et 8% très riches (ER > 6). Ces hétérogénéités
de richesse rendent donc peu probable un flashback dans l’injecteur.

Figure 6.9 – Fraction massique des gaz frais en fonction de leur richesse en sortie de la
préchambre de l’injecteur

La figure 6.10 résume l’analyse de la réponse des éléments d’injection au passage
de la détonation. Le graphe représente le débit ṁk des deux ergols à travers un élément
d’injection, adimensionné par leurs débits moyens ṁk, en fonction du temps, adimensionné
par l’intervalle de temps τdeto, défini comme le délai entre deux passages de la détonation.
Les historiques de débits sur plus de 20 périodes ont été moyennés pour générer les courbes.
À t = 0, la détonation est face à l’élément et l’injection est donc partiellement bloquée
(jusqu’à t = 0,2 τdeto). Puis, les débits injectés augmentent, et la réponse des deux ergols
semble être en phase, ce qui limite la stratification axiale des ergols dans la couche de
mélange. Les débits restent alors stables jusqu’à t = 0,9 τdeto, l’instant où le débit d’O2

diminue brusquement tandis que celui de CH4 augmente. La raison est l’injection brutale
d’une poche de CH4 qui limite la section de passage dans la préchambre pour l’O2. Cette
poche est visible sur la figure 6.13 pour r = 37,5 mm (zone ER > 4).
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Figure 6.10 – Évolution des débits de CH4 et O2 à travers un élément d’injection, mesurés
à partir de l’instant de passage de la détonation et moyennés sur plusieurs périodes

6.3.2 Autour de la zone de combustion

La figure 6.11 présente des champs instantanés de gradient de pression et de tempéra-
ture dans plusieurs plans normaux à l’axe de la RDC.

Figure 6.11 – Champs de température (bleu) et de gradient de pression (rouge) à
différentes hauteurs du plan d’injection. Détonation (1), choc attaché (2), ondes de pression
(3)

Elle montre que le mélange frais reste localisé autour du rayon d’injection, ce qui
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explique pourquoi la détonation (1) s’installe dans cette zone. Aussi, un choc (2) attaché
à la détonation se propage dans les gaz brûlés, proche du corps central. L’intensité du
gradient de pression de la détonation est maximum à y = 12 mm.

Des ondes de pression d’intensité importante (3) sont visibles derrière le front de
détonation sur la figure 6.11, notamment près de la surface d’injection (y ≤ 4 mm). La
figure 6.12 montre que ces ondes proviennent de l’interaction de la détonation avec les
jets de gaz frais (4). Bien qu’elles ne semblent pas influencer le fonctionnement de la RDC
dans les conditions étudiées, ces ondes peuvent certainement mener à des régimes instables
dans d’autres configurations du fait de leur intensité importante.

Figure 6.12 – Champs de température (bleu) et de gradient de pression (rouge) à 4 mm
en aval du plan d’injection. Choc attaché (2), ondes de pression (3), interaction entre la
détonation et un jet de gaz frais et création d’ondes de pression (4)

Les champs présentés sur la figure 6.13 sont des moyennes temporelles de champs
instantanés, dans lesquels le front de détonation se trouve au-dessus de l’élément d’injection
dont le centre a pour coordonnée azimutale θ0. La procédure retenue est celle de la moyenne
phasée sur les éléments d’injection. Celle-ci consiste d’abord à repérer la coordonnée θelt

du centre de l’élément d’injection au-dessus duquel la détonation est positionnée dans le
champ instantané. Le changement de coordonnée

θ∗ = θ − θelt + θ0 (6.2)

est ensuite effectué sur chaque champ instantané. Pour que les bornes du champ moyen
soient consistantes avec celles du domaine de calcul, la coordonnée azimutale du champ
moyen est définie par

θmoy =

⎧⎪⎪⎨⎪⎪⎩
θ∗ + θmax si θ∗ < θmin ,

θ∗ si θmax > θ∗ > θmin ,

θ∗ − θmax si θ∗ > θmax ,

(6.3)

avec θmin et θmax les bornes du domaine de calcul. Ces deux changements sont équivalents à
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ceux utilisés dans les moyennes phasées conventionnelles [208], pour lesquelles la détonation
est repositionnée à θ0 et θelt est remplacé par la coordonnée exacte de la détonation dans
le champ instantané.

Cette méthode étend la "Phase-Locked Ensemble Average" proposée par Nassini [255].
En effet, ici, tout le champ 3D est disponible. Avec le calage des champs sur les éléments
d’injection, la structure moyenne des jets injectés est conservée mais la netteté du front
de détonation est perdue. À l’inverse, les moyennes phasées sur la position exacte de la
détonation permettent d’obtenir des informations sur la forme du front, mais la structure
des jets de la couche de mélange n’est pas conservée. Ces deux méthodes sont donc
complémentaires.

Figure 6.13 – Champs moyens à trois rayons dans la chambre. Gauche : vitesse azimutale
avec les contours du gradient de pression en noir. Droite : richesse avec l’isotherme T = 1000
K en noir

La figure 6.13 présente les champs moyens de vitesse azimutale uθ et de richesse ER.
Seule une partie de la couche de mélange frais devant le front de détonation est représentée.
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La vitesse azimutale uθ est présentée avec des contours du gradient de pression à différents
rayons r dans la chambre. Il apparaît que uθ varie significativement au rayon d’injection
(r = 37,5 mm) et proche de la surface d’injection (y < 3 mm) du fait de l’expansion des jets
sous-détendus. Le jet conserve une composante azimutale après l’expansion (5 < y < 10

mm) ce qui contribue à l’amélioration du mélange dans cette zone. Les fortes valeurs de
vitesse (uθ > 100 m/s) à r = 36 mm et proches de θ = 90° proviennent du choc oblique
attaché à la détonation qui se propage proche du corps central de la RDC. Le gradient de
pression met en évidence la structure classique des jets soniques sous-détendus, avec des
chocs obliques et réfléchis et un disque de Mach. La richesse moyenne est présentée avec le
contour T = 1000 K afin de définir la limite de la couche de mélange. Au-dessus de y = 10

mm, le mélange semble être homogène, notamment au rayon d’injection (r = 37,5 mm).
La poche de CH4 (Sous-sect. 6.3.1) est visible à θmoy < 120° et r = 37,5 mm. L’injection
axiale en sortie de préchambre et la proximité des orifices d’injection génèrent une couche
continue de gaz frais, avec peu de gaz brûlés entre les jets. Le mélange est plutôt riche sur
le haut de la couche de mélange, proche de la paroi extérieure (r = 39 mm), mais dans
l’ensemble, la stratification paraît faible.

La figure 6.14 présente le champ de la fraction atomique relative Natom (Sous-sect.
4.2.1) moyenné en phase et radialement, avec l’isotherme T = 1600 K. Pour le mélange
CH4/O2, Natom est donnée par

Natom =
NH/NO

(NH/NO)st
=

NH/NO

1
. (6.4)

Natom est égale à la richesse dans les gaz frais et elle se conserve lors de la combustion.
La stratification des ergols est indiquée par l’intermittence des bandes bleues et rouges sur
la figure 6.14. Comme la figure 6.10 montre un excès du O2 pendant la première moitié
de la période d’injection, la bande bleue, limitée par le contour T = 1600 K, se trouve au
sommet de la couche de mélange. L’excès du H2 à la fin de la période est indiqué par la
bande rouge provenant de la partie inférieure de la couche de mélange. Néanmoins, Natom

est comprise entre 0.8 et 1.6 dans la RDC, la stratification des ergols est donc faible.

La figure 6.15 présente la variation axiale de la richesse au-dessus de l’élément d’in-
jection juste devant la détonation. La faible variation de la richesse dans l’intervalle
0 < y < 16 mm confirme les observations concernant la stratification des ergols à partir
du champ moyen de Natom. La figure 6.16 présente la distribution de la richesse des gaz
frais (T < 1000 K) au-dessus de l’élément d’injection devant le front de détonation. Près
de 50% de la masse des gaz frais est bien mélangée (0,6 < ER < 1,4) et moins de 5%
est très pauvre ER < 0,2 ou très riche ER > 6. La comparaison avec la figure 6.9, qui
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représente cette même distribution à la sortie de l’injecteur, montre que le mélange est
essentiellement réalisé dans la chambre.

Figure 6.14 – Champ moyen de fraction atomique relative Natom, avec l’isotherme
T = 1600 K en noir

Figure 6.15 – Variation de la richesse
selon l’axe de la chambre dans la couche
de mélange devant la détonation

Figure 6.16 – Distribution de la masse
de gaz frais dans la couche de mélange
devant la détonation

La fraction moyenne du mélange consommé par la détonation ηD (Sous-sect. 4.2.1) est
0,6 et la fraction consommée en déflagration ηdef est 0,15. La faible stratification et la
qualité du mélange obtenue devant la détonation expliquent la vitesse élevée de celle-ci
observées dans nos expériences (D/DCJ ≈ 0,9).

Les calculs permettent aussi d’évaluer le régime de combustion dans les fronts de
flamme situés à l’interface entre les gaz frais et les gaz brûlés, à l’aide de l’indice de
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flamme de Takeno [256]

FI =
∇∇∇˜︁Yf ·∇∇∇˜︁Yox

||∇∇∇˜︁Yf || ||∇∇∇˜︁Yox||
. (6.5)

Si FI < 0, les gradients de combustible et d’oxydant sont opposés, et le régime de com-
bustion est celui de la flamme de diffusion. Si FI > 0, les gradients ont la même direction,
et le régime de combustion est celui de la flamme de prémélange. La définition (6.5) de
FI ne prend pas en compte les échelles non résolues qui peuvent modifier l’orientation des
gradients de concentration [257]. De plus, Fiorina et al. [258] et Knudsen et Pitsch [259]
ont indiqué que cette définition ne prédit pas toujours le bon régime dans des flammes à
contre-courant partiellement prémélangées et des flammes triples. Les résultats suivants
sont donc à prendre avec précaution.

La figure 6.17 présente le champ de FI dans les zones de combustion délimitées par
les contours noirs ω̇T > 1010 W/m3, superposé au champ de température. Le régime de
flamme de prémélange apparaît majoritaire dans les fronts de déflagration (θ ≥ −62°).
Cela est probablement spécifique à l’injecteur ITEM puisqu’il génère un prémélange partiel
avant l’injection. On note également quelques poches de gaz frais mal mélangés derrière
le front de détonation (θ ≤ −63°).

Figure 6.17 – Champs d’indice de flamme FI et de température au rayon d’injection de
la RDC, délimités par le contour ω̇T = 1010 W/m3 indiqué en noir

6.3.3 En sortie de chambre

Le rendement de combustion ηc permet d’évaluer le degré de complétion des réactions
chimiques en sortie de RDC. Plusieurs formulations de ηc ont été proposées dans la
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communauté RDE [147, 165, 260]. Deux définitions sont utilisées ci-après. La première se
base sur la fraction massique de CH4 dans les gaz brûlés,

ηfc (y) = 1− 1

ṁinj,CH4

x

S(y)

ρYCH4uydS , (6.6)

et la seconde sur la température totale Tt en sortie de chambre,

ηTc (y) =
1

Tad

x

S(y)

ρuyTtdS , (6.7)

avec Tad la température adiabatique de flamme.

Ainsi, 30 mm au-dessus du plan d’injection, nous avons ηfc = 99,97 %. Cette valeur
élevée est obtenue en raison des réactions à hautes températures produisant une oxydation
de CH4 en CO, même dans des conditions riches. C’est ce qui motive l’introduction de la
deuxième définition du rendement de combustion qui rend mieux compte de la capacité
de la chambre à générer une impulsion spécifique (Isp) importante.

Pour un moteur fusée dont la détente dans la tuyère est supposée isentropique jusqu’à
la pression atmosphérique, l’Isp théorique est reliée à la température totale moyenne T t,cmb

dans la chambre de combustion [261] par

Isp =
1

g

⌜⃓⃓⎷ 2γ

γ − 1
rT t,cmb

[︄
1−

(︃
Patm

P t,cmb

)︃ γ−1
γ

]︄
, (6.8)

avec Patm la pression atmosphérique et P̄ t,cmb la pression totale moyenne en sortie de
chambre. Dans un moteur fusée, P̄ t,cmb >> Patm, d’où

Isp ≈ 1

g

√︃
2γ

γ − 1
rT t,cmb . (6.9)

La température totale T t,cmb dépend du mode de combustion, du rendement de combustion
et de la pression dans la chambre. Pour le processus de combustion complète et isobare,
T t,cmb est la température adiabatique de flamme Tad calculée à la pression d’injection
moyenne des ergols Pt,inj (Sous-sect. 5.2.2, eq. 5.2). La pression d’injection Pt,inj était de
7 bar dans l’expérience, d’où Tad = 3301 K. Dans le calcul LES, T t,cmb est alors évaluée à
la section de sortie avec

T t,cmb =
1

ṁ

x

sortie

ρuyTtdS (6.10)

Il vient alors ηTc = 0,98, ce qui démontre à nouveau un bon rendement de combustion dans
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la RDC. Ce résultat est proche de celui obtenu dans les expériences pour ηc∗ (Sous-sect.
5.2.2).

L’installation d’une tuyère en sortie de RDC est cruciale pour augmenter la poussée.
Les calculs LES permettent d’évaluer les fluctuations de vitesse et de pression en sortie de
chambre qui produiront un effet sur les performances de la tuyère. La figure 6.18 présente
la pression (a) et les vitesses axiale et azimutale (b) moyennées en phase en sortie de RDC.
Le choc oblique génère une discontinuité de pression et de vitesse à θ = 90°. La pression
augmente de 40% et passe de 1 à 1,4 bar, la vitesse axiale uy augmente de 600 à 900
m/s, et la vitesse azimutale uθ varie entre -200 et 130 m/s. Ces résultats pourront servir
à concevoir des tuyères optimisées spécifiquement pour les RDCs.

Figure 6.18 – Pression (a) et composantes de vitesse axiale uy et azimutale uθ (b)
moyennées en phase et selon le rayon de la chambre, à la sortie de la RDC.





Chapitre 7

Conclusion et perspectives

Cette thèse est une analyse numérique et expérimentale de chambres annulaires à
détonation rotative (RDC, Rotating Detonation Chamber). Sa thématique s’inscrit dans
le cadre d’études amont sur la combustion à gain de pression, dans le cas d’ergols ini-
tialement gazeux. La simplicité géométrique de ces chambres et l’épaisseur de réaction
très mince du processus de détonation permettent en effet de considérer que ce mode de
combustion produirait des performances propulsives au moins équivalentes à celles des
moteurs conventionnels à combustion isobare, pour une masse très inférieure. L’accent
a été mis ici sur la qualité du mélange des ergols lors de l’injection, problème principal
limitant les performances des moteurs à détonation rotative, et sur l’écoulement dans la
RDC. L’idée a été de concevoir et de tester un injecteur assurant un prémélange partiel
des ergols avant leur injection, permettant aussi d’éviter la remontée de la combustion en
amont de la chambre. Cette étude vise une application aux moteurs-fusées et l’O2 a donc
été retenu comme oxydant.

Dans un premier temps, un nouveau concept d’injecteur muni d’une préchambre a
été développé et optimisé par des simulations aux grandes échelles 3D d’injection pour
les couples H2/O2 et CH4/O2. L’efficacité du mélange et les risques de remontée de la
combustion dans l’injecteur ont d’abord été évalués en régime permanent, puis validés
dans des conditions représentatives du fonctionnement d’une RDC. Cette validation a été
réalisée à l’aide de calculs d’un injecteur linéaire représentant un quart de la RDC et de
simulations de réinjection.

Dans un deuxième temps, l’injecteur conçu numériquement a été fabriqué et testé
expérimentalement avec les mélanges CH4/O2 et H2/O2 pour plusieurs débits et richesses.
Pour le couple CH4/O2, des vitesses de l’ordre de 90% de DCJ ont été obtenues pour
de larges gammes de débit et de richesse, soit 20% plus élevées que celles rapportées
à ce jour. Cela démontre, d’une part, l’intérêt de prémélanger partiellement les ergols
avant l’injection et d’autre part, l’importance majeure du système d’injection pour le bon
fonctionnement des RDCs. Pour le couple H2/O2, peu de modes stables de détonation
ont été observés, probablement en raison de sa trop grande inflammabilité. Cependant,
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les vitesses de détonation mesurées sont élevées, malgré le temps limité disponible pour
l’injection et le mélange, soit ∼ 20 µs, confirmant que la qualité du mélange reste bonne.

Dans un troisième temps, la simulation d’un essai avec le couple CH4/O2 a été réalisée
pour caractériser l’écoulement dans l’ensemble de la RDC au cours de son fonctionnement.
Les résultats numériques ont été validés par comparaison avec les données expérimentales.
Les simulations reproduisent quantitativement la vitesse de la détonation, la détente
des gaz brûlés et les pics de pression générés lors du passage de la détonation et du
choc oblique sur les capteurs. La chimiluminescence expérimentale et son champ modélisé
numériquement sont également en bon accord, avec un front de détonation d’une quinzaine
de millimètres de hauteur positionné au-dessus des orifices d’injection qui se propage proche
de la surface d’injection et avec peu de pertes par déflagration. Ces simulations montrent
une couche de mélange de bonne qualité, faiblement stratifiée, avec peu de pertes par
déflagration. Cela explique les hautes températures totales et la faible fraction d’imbrûlés
en sortie de RDC dans les calculs, ainsi que les vitesses de détonation élevées observées dans
les expériences. Concernant la structure de l’écoulement, un choc attaché à la détonation
se propage dans les gaz brûlés au voisinage de la paroi intérieure, tandis que des ondes
de pression se propagent dans la direction opposée à celle de la détonation. Ces ondes
proviennent des interactions successives de la détonation avec les jets de gaz frais.

Pour augmenter la pression moyenne dans la chambre et se rapprocher des conditions
d’application d’un propulseur, des essais ont été réalisés avec différentes restrictions en
sortie de chambre. Ils montrent l’apparition de régimes instables lorsque la section de
passage est trop faible. De plus, les modifications de la géométrie interne de la chambre,
telles que la réduction de l’espace annulaire ou le raccourcissement de la chambre, ont un
effet important sur les modes de combustion et donc l’efficacité de la RDC. Les simulations
de la RDC mettent en évidence les hétérogénéités de pression et de vitesse en sortie de
chambre, qui devront être prises en compte pour la conception d’une tuyère adaptée à une
RDC. En effet, outre une injection de qualité, il faut aussi assurer une détente optimale
dans une tuyère en aval de la chambre de combustion pour l’application moteur-fusée. Il
est donc nécessaire d’envisager des études numériques et expérimentales pour concevoir
des géométries de chambre et de tuyère adaptées aux RDEs.

Le concept d’injection partiellement prémélangé pour l’application moteur-fusée doit
être adapté pour l’application aérobie car il faut que la section d’injection de l’air soit
beaucoup plus large que celle du combustible. On peut imaginer une injection mixte
dans laquelle une partie de l’air est injectée non-prémélangée, par exemple à travers
une fente, et l’autre partie à travers un injecteur assurant un prémélange partiel. La
méthodologie numérique et expérimentale présentée dans cette étude est applicable aux
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RDEs aérobies, et à des ergols liquides. Dans ce dernier cas, les résultats seront aussi
conditionnés par les phénomènes d’atomisation et d’évaporation, lesquels soulèvent des
difficultés de modélisation et de conception supplémentaires.

Cette étude fondamentale s’est focalisée sur l’amélioration du phénomène de détonation
rotative. La conception d’une chambre de maturité technologique élevée soulève d’autres
problèmes fondamentaux ou appliqués, par exemple le choix des matériaux constituant
la RDC et le refroidissement de sa structure. On s’intéressera alors aux phénomènes de
transferts aux parois.
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Annexe B

Simulation 2D d’une chambre de

combustion à détonation rotative

Des simulations 2D (ou pseudo-3D) de RDC ont été réalisées afin d’initialiser un calcul
3D de RDC ou d’aider à la mise en place de calculs de réinjection. Ces simulations utilisent
un maillage 3D d’une seule maille d’épaisseur (selon la direction z, voir figure B.1). Les
résultats obtenus avec ce maillage peuvent donc être considérés comme des résultats issus
de simulations 2D. L’épaisseur du domaine (direction z) est plus faible dans l’injecteur
pour prendre en compte la variation de section entre les canaux d’injection et la chambre
dans une RDC. Le maillage est formé d’éléments parallélépipédiques de tailles comprises
entre 100 et 400 µm en fonction du mélange utilisé.

Figure B.1 – Vues dans les plans (x,y) (à gauche) et (y,z) (à droite) d’un maillage
pseudo-3D de RDE

Les ergols sont injectés parfaitement prémélangés. Les réactions sont désactivées dans
l’injecteur pour que la combustion ne puisse pas s’y installer. Le débit et la température sont
imposés à la surface d’entrée de l’injecteur, et la pression atmosphérique avec une condition
de non-réflexion est imposée à la sortie de la chambre. Des conditions de périodicité sont
imposées sur les bords du domaine.
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rotative

Le calcul est initialisé à l’aide d’une condition initiale hétérogène dans la chambre
(Fig. B.2), comme proposée par Eude [145]. Elle est séparée en 3 zones : une de gaz aux
conditions CJ (1), une de gaz frais triangulaire (2) et une formée de gaz brûlés obtenus
par le calcul d’une détente isentropique des produits de détonation CJ (1) jusqu’à une
pression identique à celle de la zone (2). Dans l’injecteur, les gaz frais sont parfaitement
prémélangés, à une pression d’injection supérieure à 1 bar et à température ambiante.

Figure B.2 – Condition initiale dans un calcul de RDC 2D



Annexe C

Validation du mécanisme cinétique de

Laurent

Le mécanisme de Laurent [226] a été conçu à l’origine pour des conditions cryogéniques.
Nous l’avons validé pour les conditions de cette étude en comparant ses prédictions sur le
délai d’auto-allumage et la vitesse de flamme laminaire avec celles des mécanismes détaillés
GRI-Mech 3.0 [52], RAMEC [262], Zhukov et Kong [263] et UCSD [264]. Les calculs ont
été réalisés avec les modules du logiciel CANTERA [192].

La figure C.1 montre le délai d’auto-inflammation derrière un choc se propageant à
DCJ, dans le mélange stœchiométrique CH4/O2 initialement à température ambiante. Les
résultats sont présentés en fonction de la pression initiale, devant le choc.

Figure C.1 – Délai d’auto-inflammation derrière un choc se propageant à DCJ dans le
mélange stœchiométrique CH4/O2 initialement à température ambiante en fonction de la
pression initiale, devant le choc.

La figure C.2 montre le délai d’auto-inflammation pour le mélange stœchiométrique
CH4/O2 à pression atmosphérique et pour plusieurs températures. Les résultats sont
présentés en fonction de l’inverse de la température.
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Figure C.2 – Délai d’auto-inflammation du mélange stœchiométrique CH4/O2 initiale-
ment à pression atmosphérique en fonction de l’inverse de la température

La figure C.3 présente la vitesse de flamme laminaire dans le mélange CH4/O2 initia-
lement à pression et température ambiantes, pour plusieurs richesses. Les résultats sont
présentés en fonction de la richesse.

Figure C.3 – Vitesse de flamme laminaire dans le mélange CH4/O2 à pression et tempé-
rature ambiantes en fonction de la richesse

La figure C.4 montre la vitesse de flamme laminaire pour le mélange stœchiométrique
CH4/O2 à température ambiante et pour plusieurs pressions. Les résultats sont présentés
en fonction de la pression des gaz.

La comparaison montre que le mécanisme de Laurent donne des résultats satisfai-
sants pour nos conditions. En particulier, dans le cas de la détonation, les délais d’auto-
inflammation restent dans les gammes de valeurs obtenues avec les autres schémas ci-
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nétiques utilisés dans cette étude. Dans le cas des flammes, les vitesses sont légèrement
surestimées à la stœchiométrie, notamment pour les pressions élevées.

Figure C.4 – Vitesse de flamme laminaire dans le mélange stœchiométrique CH4/O2 à
température ambiante en fonction de la pression





Annexe D

Validation d’une simulation de

réinjection

Une simulation de réinjection permet de modéliser la détente des gaz brûlés dans la
chambre via une condition initiale hétérogène [234]. Cette annexe détaille cette stratégie
de simulation et la compare à une simulation 3D de RDC en fonctionnement.

D.1 Description des calculs

D.1.1 Méthodes numériques

Les calculs LES ont été réalisés avec le code CEDRE (Sect. 3.2). Les résolutions spatiale
(HLLC [217]) et temporelle (ASIRK-2C [221]) sont d’ordre 2. Le pas de temps est 2×10−9

s. Le mécanisme cinétique pour la combustion H2/O2 est celui de Davidenko et al. [225],
lequel comprend 6 espèces et 14 réactions irréversibles.

Le modèle de sous-maille de Smagorinsky [205] est adopté dans les calculs 3D. Les
maillages sont composés de mailles tétraédriques de taille ∆3D = 50 µm dans la zone où
se propage la détonation et dans la préchambre de l’injecteur (y < 10 mm). Au-dessus
(y > 10 mm), le maillage est déraffiné progressivement pour atteindre 400 µm. La figure
D.1 présente l’indice de Celik et al. [230] QIv (4.3) (Sous-sect. 4.1.2) dans les calculs 3D
réalisés. L’indice est supérieur à 0,8 dans tout le domaine, la résolution est donc suffisante
pour un calcul LES.

Les débits et une température de 300 K sont imposés à l’entrée de l’injecteur et la
pression atmosphérique est imposée en sortie de RDC. Les parois sont traitées comme
adiabatiques et glissantes.
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Figure D.1 – Indice de Celik et al. dans le calcul d’injection continue (a), de RDC (b)
et de réinjection (c)

D.1.2 Géométrie étudiée

La RDC simulée reprend les dimensions de la RDC de l’Institut Pprime (Sous-sect.
3.1.1), avec un diamètre extérieur de 80 mm, un diamètre interne de 70 mm, soit un
espace annulaire de 5 mm. Dans les calculs de fonctionnement de la RDC, la longueur
de la chambre est raccourcie à 60 mm pour accélérer la convergence vers un état stable.
À l’inverse, dans les simulations de réinjection, le domaine est rallongé pour éviter la
réflexion d’ondes parasites en sortie du domaine.

Le mélange stœchiométrique H2/O2 est injecté dans la chambre avec un débit de 120
g/s. Les ergols sont injectés à travers 72 injecteurs ITEM (Sous-sect. 4.1.2). La section
d’injection représente alors 20% de la section de la RDC. Dans ces conditions, la formule
(4.6) du Wave Number [140] (Sous-sect. 4.2.1) prévoit quatre ondes co-rotatives dans la
RDC. Ces quatre fronts sont supposés a priori équidistants, et de mêmes intensités et
vitesses.

D.1.3 Cas de calcul

Plusieurs simulations sont présentées dans cette annexe, d’une part pour obtenir la
condition initiale du calcul de réinjection, et d’autre part pour valider cette stratégie de
calcul. La figure D.2 présente les liens entre ces différents calculs.
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Figure D.2 – Liens entre les simulations permettant d’aboutir à un calcul de réinjection
3D

Simulation 2D de RDC

Des calculs 2D de la RDC en fonctionnement (Annexe B) ont été réalisés afin d’obtenir
le profil de détente derrière la détonation. Dans ces simulations, les ergols sont injectés
prémélangés et à 300 K à travers une fente dont la section d’injection représente 20%
de la section de la RDC. Puisque les quatre fronts sont supposés a priori équidistants et
avoir les mêmes intensités et vitesses, seul un quart de la RDC est simulé avec un front de
détonation. Des conditions de périodicité sont donc imposées aux limites azimutales du
domaine. Le calcul est initié à partir d’une condition initiale hétérogène (Fig. B.2).

Simulation 3D de RDC

Les calculs de réinjection sont comparés a posteriori à des calculs 3D de la RDC
en fonctionnement. Dans ceux-ci, et contrairement aux calculs 2D de RDC, les ergols
sont injectés séparément à travers l’injecteur ITEM. À nouveau, un quart de la chambre
annulaire est simulé, avec des conditions de périodicité sur les limites azimutales du
domaine. Le calcul est initié à partir d’un champ instantané du calcul 2D de la RDC et
d’un calcul RANS dans l’injecteur. Comme pour le calcul 2D, le débit et la température
sont imposés à l’entrée de l’injecteur et la pression est imposée en sortie de RDC.
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Simulation 3D d’injection continue

Pour mettre en place le calcul de réinjection, un calcul d’injection continue doit être
réalisé. Un seul élément d’injection ITEM est simulé et il n’y a pas de gaz brûlés ni de
combustion dans le calcul (Sous-sect. 4.1.2). Des conditions de périodicité sont imposées
aux limites latérales du domaine. Les ergols sont injectés jusqu’à obtenir des conditions
stables dans la chambre.

Simulation 2D de réinjection

Des calculs de réinjection 2D doivent aussi être utilisés. De nouveau, un seul élément
d’injection est simulé. Les ergols sont injectés séparément à travers deux orifices d’injection
(Fig. D.3) dont la surface totale représente 20% de la surface de la chambre et celle du
carburant vaut 55% de celle de l’oxydant, comme dans l’injecteur ITEM. La pression est
imposée à l’entrée des plenums et à la sortie de la chambre. Les ergols sont injectés avec
une température totale de 300 K. Les autres limites du domaine sont traitées comme des
parois glissantes.

Figure D.3 – Exemple de condition initiale d’un calcul de réinjection 2D

La durée du calcul est fixée par la période de passage des détonations. En supposant
que les quatre fronts de détonation se propagent à DCJ, la période est τdeto = 21 µs. Les
réactions chimiques ne sont pas prises en compte dans le calcul 2D. L’obtention de la
condition initiale dans la chambre est détaillée dans la sous-section D.2.1. La condition
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initiale dans l’injecteur est évaluée à partir des relations

ṁk = APt,k
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(D.3)

uy,k = ckMk (D.4)

où k = H2 ou O2, Tt = 300 K la température d’injection, Pt,k la pression totale d’injection,
ck la vitesse du son dans le gaz, ṁk le débit moyen injecté et Ak la section d’injection du
gaz k.

Simulation 3D de réinjection

Dans les calculs de réinjection 3D, un seul élément d’injection ITEM est simulé. Des
conditions de périodicité sont imposées aux limites azimutales du domaine. La durée du
calcul est à nouveau τdeto = 21 µs. Les réactions chimiques sont activées. Les débits d’ergols
et une température de 300 K sont imposés à l’entrée des plenums d’injection. L’obtention
de la condition initiale est détaillée dans la partie suivante.

D.2 Condition initiale d’une simulation de réinjection

D.2.1 Dans la chambre

La condition initiale dans la RDC est issue de la résolution d’un problème de Riemann
(Fig. D.4), composé d’une zone à l’état CJ au repos (état bas) et d’une zone de gaz brûlés
représentant la détente isentropique de l’état CJ jusqu’à un certain Mach (état haut). La
position de la discontinuité (limite entre états haut et bas) par rapport au fond de la
chambre est définie par la variable hD.

L’état bas est calculé à partir du mélange frais injecté, soit H2/O2 à la stœchiométrie
et à pression et température ambiantes, dont 15% sont supposés avoir été consommés
en déflagration à pression constante. L’état CJ calculé avec Cantera [192] et la librairie
SDToolbox [224] dans ces conditions est détaillé dans la table D.1. L’état haut est ensuite
calculé à l’aide des relations (D.2), (D.3) et (D.4), où Tt, Pt,k sont les conditions totales
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de température et de pression de l’état bas, et Mk = 1,5 [234, 235] le nombre de Mach de
l’état haut. La composition des gaz est supposée figée lors de la détente entre les états bas
et haut. On prend dans un premier temps une hauteur de discontinuité hD,1 = 12,5 mm.
La solution autosemblable du problème de Riemann obtenue à l’aide d’un code interne
correspond à l’instant où le faisceau de détente atteint y = 0 (position x1 sur la figure
D.4).

Figure D.4 – Problème de Riemann pour l’obtention de la condition initiale d’une
simulation de réinjection

Table D.1 – Paramètres du problème de Riemann pour la simulation de réinjection
H2/O2

États Bas Haut

P (bar) 8,01 2,34

T (K) 3637 2835

M 0 1,5

YH2 0,23× 10−1

YO2 1,10× 10−1

YH 0,06× 10−1

YO 0,44× 10−1

YOH 1,61× 10−1

YH2O 6,56× 10−1

Les profils selon y issus de la solution du problème de Riemann sont ensuite imposés
comme condition initiale dans la chambre d’un calcul 2D de réinjection. La détente est
trop lente dans le calcul de réinjection avec hD = 12,5 mm. Nous avons montré [235]
qu’une fois les états haut et bas fixés, le profil de détente ne dépend que de la variable
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ζ = tD/hD. Ainsi, le profil de détente P (t1) de ce premier calcul de réinjection utilisant
hD,1 = 12,5 mm permet de calculer celui de n’importe quel profil de détente selon

P (t2) = P (t1 × h2/h1) (D.5)

La figure D.5 présente les profils de détente sur la surface d’injection dans le calcul 2D
de la RDC et des calculs de réinjection pour différentes valeurs de hD. La valeur optimale
semble être 10 mm. La condition initiale dans la chambre du calcul de réinjection 3D avec
cette valeur de hD est présentée sur la figure D.6.

Figure D.5 – Variation de la pression sur la paroi d’injection dans les calculs de réinjection
2D, pour différentes valeurs de hD, et de la RDC 2D

D.2.2 Dans l’injecteur

La durée de la simulation de réinjection est si courte que le débit injecté dans la
chambre dépend surtout de la condition initiale dans l’injecteur, et pas de la condition
aux limites d’injection. L’injecteur ITEM est de plus formé d’une préchambre, ainsi la
condition initiale dans celle-ci influence le mélange dans la chambre.
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Figure D.6 – Condition initiale dans la chambre du calcul de réinjection

La condition initiale dans les tubes d’injection est obtenue à partir des relations (D.1),
(D.2), (D.3) et (D.4). La figure D.7 présente la variation selon l’axe de la préchambre du
nombre de Mach My basé sur la composante axiale de la vitesse, moyenné en temps et
selon la section de passage dans le calcul 3D de la RDC. Le nombre de Mach moyen dans
la préchambre varie linéairement entre la valeur dans les tubes d’injection (M ≈ 0,3) et
la condition sonique (M ≈ 1). Ce profil linéaire est donc imposé comme condition initiale
dans la préchambre. Les conditions statiques et la vitesse axiale dans la préchambre sont
alors obtenues à partir des relations (D.2), (D.3) et (D.4). Il faut néanmoins définir les
pressions d’injection du combustible et de l’oxydant Pt,H2 et Pt,O2.

Pour cela, des simulations de réinjection 2D sont réalisées avec différentes pressions
d’injection, jusqu’à ce que le bon débit soit injecté durant le calcul. La table D.2 présente
les valeurs optimales, avec celles de la simulation 3D de la RDC en fonctionnement. Les
deux approches montrent un écart de 15%. L’objectif du calcul de réinjection est de ne
pas avoir à calculer toute la RDC, ainsi les calculs présentés dans la suite utilisent les
pressions d’injection évaluées à partir des calculs de réinjection 2D.

Table D.2 – Pressions totales d’injection obtenues à partir des simulations 2D de réin-
jection et d’une simulation 3D de la RDC

Simulation RDC 3D Réinjection

Pt,H2 (bar) 5,2 4,6

Pt,O2 (bar) 5,3 4,5
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Figure D.7 – Nombre de Mach M y moyenné en temps et dans différentes sections de
passage de la préchambre de l’injecteur ITEM dans le calcul d’un quart de la RDC
fonctionnant avec le couple H2/O2, pour un débit total ṁ = 120 g/s et une richesse
ER = 1.

Les vitesses azimutale uθ et radiale ur et les fractions massiques sont d’abord évaluées
à l’aide d’une simulation d’injection continue. Cela permet de réaliser un premier calcul
de réinjection 3D, dont les champs finaux de vitesses azimutale uθ et radiale ur et des
fractions massiques sont appliqués comme condition initiale dans la préchambre d’un
second calcul de réinjection 3D. De cette manière, l’effet sur le mélange du choc induit
par la détonation dans la préchambre est pris en compte.

D.3 Comparaison entre les différentes approches

D.3.1 Dynamique de réinjection

On vérifie d’abord que la détente sur la paroi d’injection est la même dans les calculs
de la RDC et de réinjection 3D. La figure D.8 montre que le calcul de réinjection reproduit
correctement la détente des produits de combustion derrière la détonation.

On vérifie ensuite que les débits moyens des ergols injectés dans le calcul de réinjection
correspondent à ceux du calcul de la RDC. Le débit total moyen injecté est 1,67 g/s, ce
qui correspond pour 72 injecteurs à 120,2 g/s, soit 0,2% de plus que ce qui est imposé
dans le calcul de la RDC. De même, la richesse moyenne injectée est 0,98 dans le calcul de
réinjection au lieu de 1. Ainsi, le même mélange moyen est injecté dans les deux calculs
malgré la différence sur les pressions d’injection.
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Figure D.8 – Variation de la pression sur la paroi d’injection dans les calculs 3D de
réinjection et de la RDC

On vérifie enfin que la dynamique de réinjection est correctement reproduite. Ainsi,
la figure D.9 présente l’historique de la richesse dans l’écoulement en sortie d’un élément
d’injection durant un cycle de propagation de la détonation dans les calculs de RDC (trait
noir) et de réinjection (trait rouge). La zone grise correspond à la dispersion des résultats
instantanés d’une vingtaine de cycles dans le calcul de la RDC. Le mélange injecté est
riche entre t = 0 et 10 µs, puis pauvre jusqu’à t = 17 µs. Les résultats de réinjection
restent dans la zone de dispersion des résultats pour la RDC, à part les intervalles 1 à 3
µs et 13,5 à 14,5 µs.

Figure D.9 – Évolution de la richesse en sortie d’un élément d’injection pendant un cycle
de propagation de la détonation dans les calculs 3D de réinjection et de la RDC. La zone
grise correspond à la dispersion des résultats instantanés de la RDC
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D.3.2 Mélange dans la chambre

La figure D.10 présente la variation axiale de la fraction massique des gaz brûlés dans la
chambre à la fin du calcul de réinjection, et au-dessus d’un élément d’injection situé devant
la détonation dans le calcul de la RDC. Le calcul de réinjection reproduit les tendances
du calcul de la RDC. La fraction de gaz brûlés dans les gaz frais est de l’ordre de 15%,
comme supposée dans le calcul de DCJ pour le problème de Riemann (Sous-sect. D.2.1).
La limite haute de la couche de gaz est repérée par la variation brusque de la fraction
de gaz brûlés qui intervient entre 6 et 8,5 mm. Le calcul de réinjection surestime cette
hauteur d’un millimètre environ. Le mouvement de l’écoulement parallèlement à la paroi
d’injection, induit par la détonation, n’est pas modélisé dans les calculs de réinjection, ce
qui peut expliquer cette légère différence.

Figure D.10 – Fraction massique des gaz brûlés dans la couche de mélange consommée
par la détonation dans les calculs 3D de réinjection et de la RDC

La figure D.11 présente la variation de la richesse dans la couche de mélange consommée
par la détonation. Le calcul de réinjection reproduit correctement la stratification, voire
la surestime dans certaines zones. Le calcul de réinjection est généralement utilisé lors du
dimensionnement d’un injecteur, cette tendance est donc préférable à une sous-évaluation
de la stratification. Concernant la qualité du mélange (ηD en sous-sect. 4.2.1), le calcul
de réinjection prédit que 62% des ergols sont correctement mélangés, valeur très proche
des 58% obtenus dans le calcul de la RDC. La différence est faible, le calcul de réinjection
permet donc d’évaluer correctement la stratification et la qualité du mélange dans une
RDC.
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Figure D.11 – Richesse dans la couche de mélange consommée par la détonation dans
les calculs 3D de réinjection et de la RDC

D.3.3 Coût de calcul

La table D.3 compare le coût de calcul de la simulation d’un quart de la RDC avec celui
de la simulation de réinjection. Le coût du calcul de réinjection contient ceux de l’ensemble
des calculs préliminaires nécessaires à l’obtention de la condition initiale. Comme attendu,
la simulation de réinjection est beaucoup moins chère, c’est donc une stratégie de simulation
intéressante lors du dimensionnement et de l’optimisation d’un injecteur pour un RDE.

Table D.3 – Coût de calcul de la simulation de la RDC et de la simulation de réinjection

Simulation RDC 3D Reinjection

Coût (hCPU) 30000 160



Annexe E

Résultats expérimentaux

E.1 Mélanges H2/O2

Table E.1 – Paramètres et résultats des essais expérimentaux présentés dans le manuscrit
pour le mélange H2/O2, avec ṁ le débit total, ER la richesse, α l’angle du corps central,
di,e le diamètre interne à la base du corps central, Li la longueur du corps central, ndeto

le nombre de détonation observées, D la vitesse de la détonation et DCJ la vitesse de la
détonation CJ pour le mélange moyen

Injecteur
ṁ

ER α (°)
di,e Li

Mode ndeto D/DCJ
(g/s) (mm) (mm)

TRIPLET 49 1.31 0 60 110 Déflagration / /

TRIPLET 52 2.17 0 60 110 Déflagration / /

TRIPLET 93 1.04 0 60 110 Déflagration / /

TRIPLET 156 1.12 0 60 110 Déflagration / /

TRIPLET 151 0.8 0 60 110 Déflagration / /

TRIPLET 164 1.49 0 60 110 Déflagration / /

ITEM 91 0.27 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 79 0.37 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 81 0.58 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 82 0.54 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 82 0.55 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 85 0.91 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 88 0.83 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 87 0.62 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 109 1.01 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 154 0.59 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 143 0.92 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 154 0.98 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 156 0.61 0 70 110 Déflagration / /

177
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ITEM 114 0.96 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 115 1.02 0 70 110 Déflagration / /

ITEM 49 1.17 0 60 110 Détonation 4 0.99

ITEM 17 3.65 0 60 110 Détonation 3 0.5

ITEM 77 1.06 0 60 110 Détonation 3 1.07

ITEM 48 1.22 0 60 110 Détonation 4 0.82

ITEM 44 1.17 0 60 110 Détonation 4 0.82

ITEM 44 1.17 0 60 110 Détonation 4 0.76

ITEM 126 0.44 0 60 110 Déflagration / /

ITEM 93 0.68 0 60 110 Déflagration / /

ITEM 95 0.93 0 60 110 Déflagration / /

ITEM 100 1.0 0 60 110 Déflagration / /

ITEM 110 1.0 0 60 110 Déflagration / /

ITEM 150 1.0 0 60 110 Déflagration / /

ITEM 170 1.0 0 60 110 Déflagration / /

ITEM 125 0.55 0 60 110 Déflagration / /

ITEM 50 1.73 0 60 110 Instable / /

ITEM 76 0.93 0 60 110 Instable / /

ITEM 47 1.72 0 60 110 Instable / /

ITEM 36 4.45 0 60 110 Instable / /

ITEM 24 0.1 0 60 110 Instable / /

ITEM 92 1.21 0 60 110 Instable / /

ITEM 89 1.46 0 60 110 Instable / /
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E.2 Mélanges CH4/O2

Table E.3 – Paramètres et résultats des essais expérimentaux présentés dans le manuscrit
pour le mélange CH4/O2, avec ṁ le débit total, ER la richesse, α l’angle du corps central,
di,e le diamètre interne à la base du corps central, Li la longueur du corps central, Acmb

la section de passage de la chambre, As la section de passage de la restriction, ndeto le
nombre de détonation observées, D la vitesse de la détonation et DCJ la vitesse de la
détonation CJ pour le mélange moyen

Injecteur
ṁ

ER α (°)
di,e Li

Acmb/As Mode ndeto
D

DCJ(g/s) (mm) (mm)

TRIPLET 65 0.94 0 60 110 1.0 Instable / /

TRIPLET 94 1.09 0 60 110 1.0 Instable / /

TRIPLET 147 1.11 0 60 110 1.0 Instable / /

TRIPLET 69 1.13 0 60 110 1.0 Instable / /

TRIPLET 78 1.01 0 60 110 1.0 Instable / /

TRIPLET 106 1.22 0 60 110 1.0 Instable / /

TRIPLET 95 0.67 0 60 110 1.0 Instable / /

TRIPLET 75 0.71 0 0 110 1.0 Détonation 1 0.9

TRIPLET 71 1.05 0 0 110 1.0 Détonation 1 0.9

TRIPLET 122 0.69 0 0 110 1.0 Détonation 1 1.01

TRIPLET 123 0.94 0 0 110 1.0 Détonation 1 0.96

TRIPLET 121 1.15 0 0 110 1.0 Détonation 1 0.94

TRIPLET 71 1.2 0 0 110 1.0 Détonation 1 0.89

TRIPLET 190 0.72 0 0 110 1.0 Détonation 1 1.02

TRIPLET 184 0.97 0 0 110 1.0 Détonation 1 1.0

TRIPLET 192 1.13 0 0 110 1.0 Détonation 1 0.98

ITEM 100 0.88 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.7

ITEM 135 0.98 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.66

ITEM 156 1.11 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.64

ITEM 193 1.06 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.64

ITEM 129 0.93 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.67

ITEM 68 0.82 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.69

ITEM 86 0.77 0 70 110 1.0 Détonation 3 0.69

ITEM 122 0.98 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.66

ITEM 173 1.2 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.64

ITEM 72 0.85 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.69

ITEM 77 1.15 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.66
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ITEM 99 1.2 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.64

ITEM 127 1.22 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.65

ITEM 176 0.99 0 70 110 1.0 Détonation 2 0.65

ITEM 157 0.72 0 70 110 1.0 Instable / /

ITEM 164 0.72 0 70 110 1.0 Instable / /

ITEM 126 0.97 0 70 80 1.0 Détonation 2 0.64

ITEM 128 0.99 0 70 80 1.0 Détonation 2 0.65

ITEM 66 0.84 0 70 80 1.0 Détonation 2 0.7

ITEM 69 1.09 0 70 80 1.0 Détonation 2 0.66

ITEM 96 0.92 0 70 80 1.0 Détonation 2 0.66

ITEM 93 0.97 0 70 80 1.0 Détonation 2 0.66

ITEM 123 1.16 0 70 80 1.0 Détonation 2 0.62

ITEM 38 1.05 0 70 80 1.0 Détonation 2 0.62

ITEM 177 0.93 0 70 80 1.0 Instable / /

ITEM 110 0.66 0 70 80 1.0 Instable / /

ITEM 192 0.97 0 70 80 1.0 Instable / /

ITEM 66 1.1 0 70 50 1.0 Instable / /

ITEM 135 1.19 0 70 50 1.0 Instable / /

ITEM 69 1.03 5.7 70 110 1.0 Détonation 1 0.78

ITEM 63 1.22 5.7 70 110 1.0 Détonation 1 0.77

ITEM 123 0.73 5.7 70 110 1.0 Détonation 2 0.81

ITEM 117 0.98 5.7 70 110 1.0 Détonation 2 0.81

ITEM 118 1.28 5.7 70 110 1.0 Détonation 1 0.85

ITEM 188 0.71 5.7 70 110 1.0 Détonation 2 0.81

ITEM 184 1.0 5.7 70 110 1.0 Détonation 2 0.82

ITEM 62 0.77 5.7 70 110 1.0 Instable / /

ITEM 80 0.57 0 60 110 1.0 Détonation 3 0.68

ITEM 124 0.99 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.89

ITEM 152 0.79 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.88

ITEM 172 0.86 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.87

ITEM 176 0.97 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.85

ITEM 160 1.2 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.88

ITEM 177 1.09 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.89

ITEM 122 0.76 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.81

ITEM 121 1.05 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.87
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ITEM 84 0.79 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.76

ITEM 77 1.21 0 60 110 1.0 Détonation 1 0.88

ITEM 133 1.16 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.84

ITEM 163 1.14 0 60 110 1.0 Détonation 2 0.86

ITEM 67 0.79 0 0 110 1.0 Détonation 4 1.08

ITEM 72 1.1 0 0 110 1.0 Détonation 2 0.77

ITEM 125 0.75 0 0 110 1.0 Détonation 3 0.88

ITEM 122 1.21 0 0 110 1.0 Détonation 1 1.01

ITEM 121 0.96 0 0 110 1.0 Détonation 1 1.02

ITEM 189 0.79 0 0 110 1.0 Détonation 1 1.0

ITEM 180 0.94 0 0 110 1.0 Détonation 1 1.03

ITEM 179 1.16 0 0 110 1.0 Détonation 1 1.02

ITEM 114 0.9 0 0 110 1.0 Détonation 1 1.04

ITEM 71 0.94 0 0 110 1.0 Instable / /

ITEM 68 1.11 0 60 110 1.8 Détonation 2 0.72

ITEM 91 1.12 0 60 110 1.8 Détonation 2 0.71

ITEM 149 0.94 0 60 110 1.8 Détonation 2 0.72

ITEM 196 1.11 0 60 110 1.8 Détonation 2 0.66

ITEM 197 1.16 0 60 110 3.7 Déflagration / /

ITEM 104 1.11 0 60 110 3.7 Instable / /

ITEM 143 1.02 0 60 110 3.7 Instable / /

ITEM 70 1.09 0 60 110 3.7 Instable / /

ITEM 117 1.12 0 60 110 3.7 Instable / /

ITEM 75 1.04 0 70 110 1.3 Détonation 2 0.64

ITEM 114 1.09 0 70 110 1.3 Détonation 2 0.62

ITEM 179 1.16 0 70 110 1.3 Détonation 2 0.59

ITEM 74 1.11 0 70 110 2.0 Détonation 2 0.71

ITEM 186 1.13 0 70 110 2.0 Déflagration / /

ITEM 116 1.17 0 70 110 2.0 Instable / /
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Abstract

Since the 1950s, propulsion concepts using oblique, pulsed, or rotating detonation have been studied
continuously. In the last two decades, studies have focused mainly on the rotating detonation engine
(RDE). The most widely studied chamber geometry is an annular channel between two coaxial cylinders
into which fresh gases are continuously injected and consumed by one or more rotating detonations. The
use of detonation for combustion in air-breathing and rocket engines could lead to efficiency gains while
reducing the weight and size of the engine compared to conventional systems. The reason is the high
detonation velocity, which induces a pressure gain in the chamber and shortens the thickness of the
reactive gas layer.

The supersonic velocity of detonation fronts requires an extremely short time for propellant mixing,
typically between 10 and 100 µs. Separate propellant injection and its periodic perturbations, induced by
the detonation passage, lead to inhomogeneities in the fresh mixture, reducing the detonation velocity, and
thus, to some extent, the engine thrust performance. Conversely, fully premixed propellants injection is
dangerous because of the risk of flashback in the injector, which can damage the engine, and also promotes
parasitic deflagration at the contact surface with the hot gases. An optimized injector is therefore an
essential element for the operability and reliability of an RDE.

In this study, an injector that partially premixes the propellants before injecting them into the
combustion chamber was designed using simulations with the CEDRE code (ONERA, DMPE) for CH4/O2
and H2/O2 mixtures. It was then tested experimentally on the RDE GAP (CNRS, Pprime Institute) test
facility. Another injector that does not premix the propellants was also tested for comparison. Several
combustion modes and their possible evolution during the test, and the transient ignition phase were
studied with back-end and side-view chemiluminescence imaging at high frequency (180 to 230 kHz) and
short exposure time (100 to 400 ns), and with high-frequency pressure measurements in the chamber (1
Mhz).

The injector with partial premixing allowed for the first time to obtain detonation fronts with velocities
of at least 90% of the theoretical value DCJ with an annular RDE and CH4/O2 mixtures for several
mass flow rates and equivalence ratios. The injector without premixing resulted in velocities of about
60% of DCJ. Chemiluminescence imaging highlighted detonation propagation near the injection surface,
confirming sufficient premixing at the injector outlet. Several regimes and detonation front velocities were
observed depending on the chamber geometry, reminding that chamber internal aerodynamics also plays
an important role for stable operation, all other things being equal.

For the CH4/O2 mixture, 3D simulations of the annular RDE quantitatively reproduced the structure
and velocity of the experimentally observed combustion and shock waves. They confirmed the good mixing
quality and the small fraction consumed by parasitic deflagrations, explaining the high experimental
detonation velocities.

This study demonstrates that the numerical methodology employed is now capable of assisting in the
design of injection systems required to achieve high RDE performance while complying with industrial
safety and manufacturing constraints.

Keywords : Pressure gain combustion, Rotating detonation engine, Partial premixing, Science–
Experiments, Large-eddy simulation, Rocket engines, Methane, Hydrogen
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