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On présente dans ce rapport deux cas d’études qui simulent le refroidissement d’une plaque
par convection forcée et dominante dans les échanges thermiques. Pour effectuer ces
simulations, des méthodes éléments finis stabilisés sont proposées combinées a une adaptation
de maillage anisotrope et dynamique. En effet, pour la partie écoulement, on considere la
résolution des équations instationnaires de Navier-Stokes incompressible par une approche
dite VMS (Variationnal Multiscale Simulation) et un schéma de discrétisation implicite. Pour
la partie thermique, une stabilisation de type SUPG/SCPG des équations de convection-
diffusion est proposee.
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Introduction: Refroidissement d’une Aube de Turbine par Jet Unique
en Impact

La simulation numérique du comportement des gaz au sein des moteurs aéronautiques est un des
grands enjeux du secteur aéronautique dans les 20 prochaines années [1]. Le principal objectif des con-
cepteurs de moteurs aéronautiques est le suivant: la simulation aérothermique instationnaire d’un moteur
complet, a I’échelle 1, prenant en compte la rotation des parties tournantes, les écoulements réactifs no-
tamment dans la chambre de combustion et les échanges thermiques dans les circuits de refroidissement.
Le but, a terme, est de pouvoir modéliser précisément ces phénomenes physiques pour pouvoir se passer
d’essais réels tres coliteux et permettre de certifier ces moteurs uniquement grace a la simulation numérique.
Cela sera rendu possible par des simulations a I’échelle de I’ Exascale atteignant une précision exaflopique,
proche d’une DNS (Direct Numerical Simulation).

Ce sujet de these se consacre a la partie refroidissement du moteur. Concernant ce dernier, on assiste
depuis plusieurs années a une augmentation du by-pass ratio (BPR) qui va induire une diminution du fan
pressure ratio (FPR) défini comme suit:

PressureSecondaryFlow
FPR = 1
PressurePrimaryFlow M

Cette diminution du FPR implique une baisse de pression du flux secondaire du réacteur. Ce flux se-
condaire est I’alimentation principale de la plupart des systemes de refroidissement du moteur et cette baisse
de pression va avoir pour conséquence de dégrader les performances du refroidissement. Ce phénomene
va €tre également accentuer par I’augmentation générale des pressions et températures du flux principal.
Les enjeux du refroidissement sont donc de plus en plus importants. C’est pour cela qu’Airbus, dans son
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programme NEO (New Engine Option) a accordé une attention toute particuliere au refroidissement de la
nacelle et des composants du moteur [?]. C’est le moteur LEAP de SAFRAN Snecma qui a été choisit pour
équiper par exemple les nouveaux Airbus A320 NEO, Boeing 737 Max et Comac C919.

Dans le cadre de cette these on s’intéressera aux performances thermiques du refroidissement des
moteurs aéronautiques et plus spécifiquement au refroidissement des aubes de turbine du moteur. Le phé-
nomene physique étudié est le refroidissement par impact de jets a travers une paroi mince avec un écou-
lement cisaillant amont. C’est un cas d’étude extrémement stratégique pour I’entreprise qui demande la
contribution 3 équipes scientifiques. La premiere équipe est notamment représentée par Manuella Huynh
du département Méthodes et Outils de Développement de SAFRAN Snecma qui réalise son stage de fin
d’étude de Master 2 sur ce sujet [2]. Elle utilise le logiciel commercial Fluent (RANS - URANS) et test
les différents modeles de turbulence (k-¢ realizable, k-w SST et v? f) pour obtenir le nombre de Nusselt sur
la paroi de la plaque a refroidir. Des études numériques sur ce cas d’application sont également menées a
I’ONERA [3]. Cette fois, les travaux de I’ONERA s’inscrivent dans le cadre du PRC AETHER et utilisent
des stratégies de calcul hybrides (LES - ZDES/loi de paroi - DDES) utilisant le code CEDRE et le solveur
Navier-Stokes CHARME. L’ objectif de Snecma est de réussir a comparer les résultats de ces études numé-
riques avec les résultats expérimentaux obtenu dans la these réalisée par Daniel Thibaut en 2009 [4]. 11
est a noter que, pour le moment, les résultats obtenu avec Fluent et les moyens de calcul de ’ONERA ne
se rapprochent pas suffisamment des résultats expérimentaux. Le premier objectif de notre étude est donc
d’obtenir des résultats numériques plus proches des résultats expérimentaux avec les méthodes numériques
d’adaptation parallele et de formulation variationnelle dont nous disposons au sein de 1’équipe de recherche
CFL du CEMEF Mines-Paristech. C’est la capacité de nos méthodes numériques a capturer de maniere
instationnaire les fluctuations aérothermiques en 3 dimensions qui intéresse grandement les scientifiques de
SAFRAN Snecma.

Le refroidissement d’une aube de turbine est réalisé grace a I’injection d’air a I'intérieur de 1’aube.

Dans le cas du refroidissement par impact de jets, une chemise est creusée a ’intérieur de 1’aube et percée
de plusieurs orifices qui envoient de 1’air sur la paroi interne de 1’aube pour la refroidir (voir Figure 1).

Air de refroidissement Extrados

Y
Evacuation

Figure 1: Refroidissement par impact de jets [4]

Comme précisé dans le rapport de these de Daniel Thibault [4], un des principaux objectifs de sa these
est de fournir une base de données expérimentales aérodynamiques et thermiques pour les études numéri-
ques. Notre étude se situe donc bien dans la suite logique de ces travaux. La stratégie de SAFRAN Snecma
était de diviser ce cas complexe en 3 cas de complexité incrémentale. Cette étude expérimentale comporte
donc trois bancs d’essais. Le premier consiste en un jet unique sur plaque plane représentatif de la zone
intrados/extrados de I’aube. Le second traite le cas d’une rangée de jets sur paroi concave représentatif du
bord d’attaque de 1’aube. Enfin, le dernier montage expérimental a pour but de simuler une géométrie com-
plete d’aube de turbine avec un réseau de jets. Dans un premier temps, nous ne nous intéresserons qu’au
premier cas (jet unique). La description topologique aérothermique du jet unique est décrite dans [4]. Nous
montrerons dans ce rapport d’avancement uniquement le montage expérimental dans le but que le lecteur
se rende bien compte du caractere fortement tridimensionnel du jet étudié (voir Figure 2).

Les résultats expérimentaux de ce banc d’essai montrent que I’influence de 1’épaisseur de la plaque
d’impact, du nombre de Reynolds dans I’entrefer et du nombre de Reynolds dans la chemise n’est pas sig-
nificative. Au contraire, I’'influence du nombre de Reynolds d’injection et de la distance d’impact est elle
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Figure 2: Schéma de la veine d’essai [4]

trés importante. L’interaction entre ces deux parametres est aussi trés importante a prendre en compte. Un
résultat également important est que la répartition des coefficients d’échange de chaleur n’est pas axisymé-
trique comme dans le cas d’un jet issue d’un tube long. Cette dissymétrie selon I’axe y s’explique par un
jet se développant vers les y positifs. Cela induit une hétérogénéité de I’écoulement en sortie de buse "qui
doit servir de base de réflexion pour les simulations numériques” [4]. En ce qui concerne la turbulence, on
observe de forts niveaux de turbulence des la sortie du jet (taux de turbulence de 40%) qui diminue ensuite
selon I’axe z. La conclusion générale de cette these indique qu’il serait également intéressant d’approfondir
I’€étude sur I’aspect interaction entre plusieurs jets. Cela pourrait permettre de fournir un outil complet pour
la conception des systemes de refroidissement appliqués aux aubes de turbines, toujours dans 1’optique de
modéliser intégralement le moteur. En ce qui nous concerne, nous nous intéresserons d’abord uniquement
au cas du jet unique qui fait I’objet des deux parties qui suivent.

Ce rapport d’avancement s’ attache donc a présenter la partie pratique de ces 5 premiers mois de these,
notamment la prise en mains des outils de calcul et les premieres simulations numériques effectuées dans le
cadre de ce doctorat. En effet, en suivant le cahier des charges établit avec SAFRAN Snecma, la premiere
phase de 6 mois de la theése est consacrée, entre autre, a la mise en place de cas test fournis par SAFRAN
Snecma pour établir des comparaisons d’approches numériques standards.

1 Nos approches numériques avec la librairie CIMLIB

Nous allons donc présentés dans ce rapport deux cas d’études qui simulent le refroidissement d’une
plaque par convection forcée et dominante dans les échanges thermiques. Pour effectuer ces simulations,
nous avons utilisé la librairie CIMLIB développée au CEMEF Mines-Paristech [5]. En se placant dans le
contexte Exascale, 1’idée qui domine notre approche numérique et donc nos choix de méthodes numériques
est que nous voulons, au maximum, nous rapproché d’une approche DNS. Pour la partie aérodynamique,
on considere les équations de Navier-Stokes incompressibles. Un solveur de type Navier-Stokes VMS (Va-
riationnal Multiscale Simulation) avec un schéma de discrétisation implicite est utilisé¢ [6]. La méthode
itérative de résolution du systeme est la Méthode de Minimisation du Résidu Généralisée (GMRES). A
cette méthode numérique, un pré-conditionneur de type Jacobi est ajouté avec une méthode de décompo-
sition de matrice sous la forme A = LU incompleéte dite décomposition ILU. Nous avons fixé le nombre
maximum d’itérations a 3000 mais il n’est jamais dépassé lors du calcul. Le nombre d’itérations varie entre
700 et 1400 itérations a chaque itération de la simulation. La tolérance de départ est fixée a ¢ = 2,7.1077
et, suite a la relaxation, est de I’ordre de ¢ = 5.107% a la fin de la résolution du systeéme. Les temps de
résolution de ce systeme restent relativement constant entre chaque pas de temps et varient entre 300 et 700
secondes, soit environ 8§ minutes en moyenne.

Pour la partie thermique, I’équation de Convection-Diffusion pour une interpolation P1 de la tempéra-
ture est utilisée [7]. La discrétisation du systeme d’équations est une nouvelle fois implicite. La diffusion
est résolue par le biais d’une méthode de type Residual-Free Bubble (RFB). La convection est elle résolue
en utilisant une formulation éléments finis stabilisés dite Stremline Upwind Petrov-Galerkin développée
notamment par Elie Hachem et d’autres membres du CEMEF Mines-Paristech dans [7]. Un solveur local



est ajouté pour la plaque chauffante, permettant d’ajouter une condition de flux thermique sur cette dernicre.
Concernant la partie résolution de systéme, de la méme maniere que pour 1’aérodynamique, une GMRES
est utilisée et également couplée a un pré-conditionneur de type Jacobi avec une méthode de décomposition
ILU. Le nombre d’itérations de la résolution du systeme linéaire est varie cette fois entre 26 et 27 itéra-
tions entre chaque pas de temps avec un temps de résolution d’environ 7.6 secondes. Tres vite, le temps
d’assemblage de la matrice devient prépondérant dans le temps total de résolution du systeme. La norme
du résidu est de 1’ordre de 7.10~7 a la fin de chaque résolution du systeme linéaire.

L’ensemble des méthodes numériques utilisées pour ce cas sont déja implémentées dans CIMLIB [8]
[9] [10] [11] [7] [12] [13] [14] [15] [16] [17]. Le but ici est d’obtenir de premiers résultats avec 1’état
actuel des méthodes numériques et d’en déduire, apres une analyse approfondie des résultats, les points
d’améliorations que la these pourrait apportée a la simulation numérique. En d’autres termes, nous voulons
faire en premier lieu un benchmark des méthodes numériques présentes dans CIMLIB aujourd’hui, sur ce
cas SAFRAN Snecma, qui devra, a terme, étre comparé aux résultats que nous obtiendrons en fin de these
pour mettre en valeur les diverses implémentations que I’on aura ajouté a CIMLIB.

2 Cas d’étude préliminaire: Calcul du Jet Unique en 2D

Pour débuter notre étude sur le cas du jet unique, nous avons voulu d’abord réaliser nos calculs en
dimension 2 pour voir ce que 1’on était capable d’obtenir avant d’attaquer le cas complexe en dimension
3. Ce cas 2D a d’abord permis de se former a I’utilisation de CIMLIB mais au dela de cela, il a permit de
soulever de nombreuses questions sur la mise en donnée et 1’analyse des résultats; et cela plus facilement
que si I’on avait commencé directement par le cas 3D. L’ensemble des calculs pour ce cas 2D ont été lancés
en local et de maniere parallele en se servant de la librairie Message Passing Interface (MPI), sur les 4 cceurs
qui composent notre machine.

2.1 Géométrie et Maillage

Pour construire notre géométrie 2D, nous avons utilisé la coupe donnée dans [3] présentée sur la Fi-
gure 3. Sur cette figure, uniquement le fluide est maillé. La partie supérieure correspond a la chemise et la
partie inférieur correspond a I’entrefer. Le petit espace entre les deux est I’orifice de la plaque d’injection
générant le jet. Nous avons considéré aucun écoulement dans 1’entrefer étant donné que 1’on ne s’intéresse
pas a la direction x (voir Figure 2).

12mm

10mmA
N

60 mm

300 mm

Figure 3: Vue en coupe du maillage LES/loi de paroi [3]

En reprenant les dimensions fournies dans [3] nous avons construit en premier lieu un maillage de 16
noeuds et 14 éléments (triangles) que nous avons rapidement raffiné avec les outils présents dans CIMLIB.
Le maillage obtenu est différent de celui présenté en Figure 3 car il est raffiné de la méme maniere sur tout
le domaine fluide (pas de cone de turbulence). Il ne s’agit en aucun cas d’un maillage optimal. Il est fixe
donc non adapté pendant la simulation. Il contient 20 084 noeuds et 40 166 éléments (triangles).



2.2 Mise en donnée et Conditions aux limites

Une fois la géométrie et le maillage réalisés, nous avons pu débuter la mise en place de la simulation
numérique en 2D. Le pas de temps a été calculé pour étre d’un ordre de grandeur raisonnable par rapport
a la taille de notre géométrie et aux vitesses du fluide mises en jeu. On a pris At = 0.001 s. Nous avons
ensuite résolu en premier lieu I’aérodynamique de 1’écoulement. Sur CIMLIB, nous avons décidé, par
soucis de simplicité, d’attribuer en conditions aux limites mécaniques que des vitesses ou des pressions
en utilisant des conditions aux limites de Dirichlet. Les 3 vitesses permettant de contraindre completement
I’écoulement sont Vi perm, Voutchem €t Vour qui sont respectivement la vitesse du fluide entrant dans la chemise,
la vitesse du fluide sortant de la chemise et la vitesse du fluide sortant des deux c6tés de I’entrefer (voir
Figure 4). V_pe., est calculée grace aux Reynolds d’entrés dans la chemise (donnés dans [4]), a la viscosité
dynamique 1 = 18 * 1076 et au diametre hydraulique D, de la section d’entrée dans la chemise:

o Rechemn
‘/;hem - D—
chem

En utilisant la donnée de Re;,; = 23000 et la géométrie du trou d’injection, nous avons pu calculer
Dinj:

Reij]
D
Ensuite, V,yichem st calculé grace a la conservation du débit: Dyichem = Denem — Dinj avec Deper, le
débit d’air entrant dans la chemise, Doytchem le débit d’air sortant de la chemise et D;,,; le débit d’injection.
On a donc:

Dipj = pSinjV;nj = pSmj = 3.29/3

Dinj

‘/outchem = chhem - g
PairOchem

On remarque que le débit d’injection peut €tre ici controlé par Vi pe, — Voutchem- C est également la
maniere dont il est contrdlé dans [2]. Enfin, la vitesse V,,; est calculée par:

Dinj

zpair Ssortieentrefer

V;)ut =

Le facteur 2 vient du fait que le fluide s’évacue des deux cotés de 1’entrefer. Comme 1’écoulement
secondaire n’est pas pris en compte, il fallait définir une sortie pour I’entrefer. On ne pouvait pas ne pas
évacuer le fluide, cela aurait fait augmenter la pression a I’infini et fait diverger notre simulation (cela a été
testé). Nous avons donc choisit de 1’évacuer symétriquement des deux cotés de I’entrefer en imposant une
vitesse (V) et une pression nulle sur ces parois.

Voutchem

Vout Vout

Figure 4: Conditions aux limites mécaniques: vitesses imposées

Une fois que les conditions aux limites aérodynamiques de 1’écoulement sont placées, il faut main-
tenant s’intéresser aux conditions aux limites thermiques. Le but de la résolution thermique est d’avoir la
valeur des coefficients de convection sur la paroi a refroidir pour évaluer les performances du refroidis-
sement induit par notre écoulement (points chauds, nombre de Nusselt etc.). Les conditions aux limites
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thermiques sont assez simples. On impose une température de 288 K partout dans le domaine de calcul
y comprit dans I’écoulement entrant dans la chemise (Voir [2]). On laisse libre les autres températures de
paroi. On impose une condition de flux 2 600 W/m? sur la plaque chauffante (voir [2]). On laisse le flux
libre aux deux sorties de I’entrefer de la méme maniere que pour I’aérodynamique. En effet, ne considérant
pas la direction z il faut bien évacuer la chaleur accumulée dans I’entrefer. Enfin, pour toutes les autres
parois, une condition adiabatique est imposée (flux de chaleur nul).

2.3 Résultats et Discussions

Concernant les résultats aérodynamique de notre simulation, I’écoulement connait un régime transi-
toire oul la topologie se met en place progressivement dans 1’entrefer, il atteint ensuite un régime permanent
(ou quasi permanent). Il est tres intéressant d’observer la maniere dont se met en place 1’écoulement dans
I’entrefer. La Figure 5 montre la norme de la vitesse a différentes itérations avec Re pe,, = 40000:

Itération 3 Itération 200

I Plague  refroidir I | Pointd’arrrét |

Itération9

Régime permanent aprés 100

I Vitesse Magnitude
AREYE

Itération 40

Itération 20

Figure 5: Régime transitoire de 1’aérodynamique avec Re per, = 40000 pour le cas 2D

La premicre remarque que I’on peut faire est que les vitesses dans la chemise sont importantes. En
effet, pour une géométrie faisant 30cm, avoir des vitesses d’environ 50m/s n’est pas usuel. On retrouve ce-
pendant ces ordres de grandeur de vitesse au niveau expérimental ce qui nous conforte dans nos hypotheses
utilisées pour le calcul de ces vitesses (Voir Fig. II1.23 dans [4] page 113). Egalement, cela démontre la
stabilité du solveur actuel qui peut supporter d’importantes vitesses sans 1’apparition d’oscillations numé-
riques ce qui est tres encourageant pour la suite. On peut donc apprécier 1’établissement de la topologie
de I’écoulement dans I’entrefer en observant la naissance de deux structures turbulentes qui apparaissent
des I'itération 9 et qui vont guider la construction globale de I’écoulement. A la suite de cela, deux autres
structures vont €tre créées aux extrémités de 1’entrefer ce qui au final donne 4 tourbillons distincts dans la
cavité. La vitesse atteint une vitesse max d’environ 71 m/s dut a I’accélération générée par la turbulence
dans la chemise apres le passage de 1’orifice. On peut observer nettement le point d’arrét sur la plaque au
centre de I’écoulement qui est une caractéristique importante du refroidissement par impact. Il correspond a
un point singulier (ou une zone) ou la vitesse s’annule ce qui est trés important d’un point de vue convection
thermique.



De la méme maniere que pour 1’aérodynamique, les résultats pour le régime transitoire de la tempéra-
ture de I’écoulement avec Re e, = 40000 sont présentés Figure 6.

Itération 3

Itération9

Itération 20

Régime Permanent

Régime Permanent

300
285.439

Figure 6: Régime transitoire de la thermique avec Re pe, = 40000 pour le cas 2D

Pour compléter ces résultats concernant les performances thermiques du refroidissement, nous avons
voulu nous intéresser a la valeur du coefficient de convection sur la paroi a refroidir. Pour cela nous avons
utiliser la méthode de calcul que I’on peut trouver dans [2] en utilisant la formule suivante:

(I)impos = hcom) (Tprocheparoi - Tadiab) (2)

On a ;05 = 6000/ m?2, pour T,4iqs, NOus avons utilisé la méme hypothése que dans [2] en sup-
posant Tygiap = 288K. Tphrocheparoi cOrrespond a une température prise a 1mm de la paroi. Ce calcul
n’est pas précis mais il permet d’avoir une premiere évaluation du coefficient h,,, et de le comparer a
I’expérimental avec la Figure 7. On a choisit 3 expériences relativement proche de nos configurations:
Exp30 pour Re = 20000, Exp31 pour Re = 40000 et Exp 35 pour Re = 60000 (cette dernicre correspond
exactement a notre cas).

La premiere information que 1’on peut tirer du régime transitoire en température (Figure 6) est que
le flux émanant de la plaque chauffante semble €tre transporté convenablement grace a 1I’aérodynamique
de I’écoulement. Les ordres de grandeurs de la température en régime permanent semble corrects évoluant
entre 285 K et 358 K. On peut également constater I’efficacité du refroidissement en remarquant que dans
la zone d’impact les températures sont les plus faibles. A I'inverse, deux zones chaudes sont créées des
deux coté du point d’impact comme le montre I’itération 783.

Concernant la comparaison des coefficients de convection il faut étre trés prudent. Il faut d’abord
se rappeler que les coefficients expérimentaux ont été calculé avec un montage expérimental en 3D et que
notre simulation est en 2D. Nous n’avons, en particulier, pas considérer I’écoulement selon z. De plus, le
calcul de ce coefficient n’est pas exact. 7,4, n’est pas calculé de cette maniere dans la these expérimentale
[4]. Elle est cependant calculée de la méme maniere dans le rapport [2] et nos valeurs se rapprochent plus
de celle que trouvent les numériciens de SAFRAN Snecma. Elle n’ont pas été ajoutée ici car notre but est
bien de comparer avec 1’expérimental. Le calcul de ce coefficient de convection devra donc étre approfondi
dans I’analyse des résultats de la simulation 3D pour étre slir que 1’on calcul la méme chose avec les mémes
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Figure 7: Comparaison des coefficients de convection pour Re = 20000, 40000, 60000

parametres que Daniel. La prise de mesure de 1, ocheparoi = 1mm a €té choisie de maniere arbitraire alors
qu’elle est décisive dans la détermination du coefficient de convection. Elle a au moins le mérite d’avoir
un sens physique dans notre propos et d’avoir une premiere évaluation du coefficient de convection. Cette
évaluation apporte de bon résultats au niveau de I’allure des courbes et de 1’ordre de grandeur; elle nous
assure que la thermique a bien été résolue pour nos 3 cas. Cela a également permit une analyse approfondie
des données expérimentales fournies par SAFRAN Snecma.

2.4 Conclusions intermédiaires sur le Cas 2D

Concernant la géométrie et le maillage, nos hypotheses de départ semblent avoir été suffisamment pré-
cises pour ne pas avoir a modifier le maillage. On aurait pu encore raffiner le maillage car celui obtenu n’est
pas optimal mais le besoin ne s’est pas fait sentir aux vues des résultats déja trés bons que nous avons ob-
tenu. Le terme "quasi permanent” en aérodynamique est utilisé ici car méme apres de nombreuses itérations,
un phénomene oscillant est observé a la sortie du jet. Il est tres visible sur les animations. L’ aérodynamique
de I’écoulement semble étre tres bien capturée par nos outils et c’est elle qui pilote completement la ther-
mique. Il était donc nécessaire d’avoir une bonne résolution de cette derniere. Concernant la thermique, la
résolution semble également bonne. Il faudrait cependant passer plus de temps dans I’analyse des résultats
pour s’assurer que la comparaison avec les valeurs expérimentales de h.,,, est numériquement recevable.
En effet, notre calcul de h.,,, s’est basé sur des données d’un seul pas de temps or nous sommes dans
un régime instationnaire. Cela veut dire que ce calcul dépend encore des fluctuations instationnaires de
I’écoulement. Pour éliminer le bruit et avoir un résultat plus représentatif de la simulation, il faut effectuer
une moyenne en espace et en temps de différentes valeurs de h.,,, pour que ce calcul ne soit plus maillage
dépendant. La raison de cette rapide analyse est la nécessité de passer rapidement en 3D pour pouvoir
traiter ces aspects thermiques; de peur de passer beaucoup de temps sur une comparaison dont le contexte
physique est déja tres discutable (comparaison 2D/3D difficile).

3 Cas d’étude SAFRAN Snecma: Calculs du Jet Unique en 3D

Ce cas 3D constitue le premier cas industriel que SAFRAN Snecma souhaite étudier au cours de la
these. Il entre dans le cadre du développement d’outils permettant de modéliser completement 1’aérothermique
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du moteur. Mettant en jeu les mémes ordre de grandeur en vitesse que pour le cas 2D, nous avons conservé
un pas de temps de At = 0.001 s pour nos simulations numériques.

3.1 Géométrie, Maillage, Mise en donnée et Conditions aux Limites

La géométrie et le maillage du cas 3D ont été réalisés chez SAFRAN Snecma. Le maillage nous
a donc été transmit directement par I’industriel sous la forme d’un fichier MSH généré par Fluent. Pour
des soucis de simplicité, nous avons décidé d’utiliser en premier lieu ce maillage tel quel, sans aucune
modification et de maniere non-adaptée. La seul différence entre le maillage que nous avons récupéré de
Snecma et celui qu’ils ont utilisé pour leurs simulations est que le notre est purement tétraédrique. En effet,
les maillages utilisés au sein de leurs locaux comportent des couches de prismes au niveau des interfaces
pour pouvoir mieux capturer les échanges thermiques des couches limites turbulentes. En ce qui nous
concerne, d’une part CIMLIB ne peut gérer que des maillages tétraédriques et d’autre part, 1’adaptation
anisotrope de maillage que nous ajouterons a 1’avenir nous permettra de nous passer de ces couches de
prismes car notre maillage sera raffiné automatiquement. Couplé avec I’utilisation d’un solveur Navier-
Stokes VMS, cela nous permettra de nous rapprocher au maximum d’une DNS dans le but d’atteindre une
précision exaflopique. Nous avons donc demandé a Snecma de nous transmettre un maillage purement
tétraédrique. Il correspond, en référence a [2] et [4], a ’expérience 4, dont les résultats sont présentés sur
la Figure B.4 dans [4] page 167. Les différents parametres du cas sont les suivants:

e ¢/D=0.8,e=8mm, D=10mm
o H/D=2
o Rein; = 23000, Recperm = 40000, Recntre fer = 500

avec e I’épaisseur de la plaque d’injection, D le diametre du trou d’injection et H la distance d’impact (soit
la hauteur de I’entrefer selon ’axe z). L’importation dans CIMLIB de ce maillage a nécessité ’utilisation
de Fluent et d’un script Python pour convertir le format de départ en un format T lisible par notre librairie.
Il faut bien noté que la géométrie et le maillage ne représente que la partie fluide. La partie solide n’est pas
maillée. Les propriétés de ce maillage sont les suivantes:

e 924701 points
e 4832990 éléments (uniquement des tétraedres)
e Dimension de la boite enveloppante: selon x= 0.28 m, selon y= 0.28 m, selon z= 0.04 m.

Pour finir avec le maillage, travaillant dans un framework massivement parallele, nous utilisons a
chaque calcul une méthode de partitionnement parallele pour le maillage en utilisant la fonction MeshMi-
gration implémentée dans CIMLIB [18] [13]. Le partitionnement est réalisé au début de chaque calcul
(uniquement puisque 1’on adapte pas le maillage pour le moment).

Concernant les conditions aux limites aérodynamiques, elles ont été fixées de la méme maniere que
pour le cas 2D: en se servant des nombres de Reynolds Re pem, Rein; €t Recpirefer €t €n utilisant la conser-
vation du débit sur D;,,;. Les 4 vitesses que nous avons imposé sont donc les suivantes: Ve,irechem = 36m/s,
Vsortiechem = 31.55m /8, Ventreentrefer = 0.24m/s et Viorticeentrefer = 0.81m/s (voir Figure 8). Sur les
autres surfaces, une condition de Dirichlet nulle est imposée. La pression est laissée libre partout dans le
domaine.

Pour les conditions aux limites thermiques, la température de toutes les surface est d’abord imposée
a 288K tout au long du calcul. Le fluide est donc plongé dans un domaine thermostatique. C’est également
le cas pour les flux d’air entrant et sortant de la chemise et de 1’entrefer. Seule la température de la plaque
d’impact est laissée libre. Un flux de chaleur constant est imposée sur la plaque chauffante de forme circu-
laire (en rouge sur la Figure 9). En suivant les conditions expérimentales, nous avons choisit 6 puissances
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Figure 8: Conditions aux Limites Aérodynamiques du cas 3D

Figure 9: Plaque chauffante sur la plaque d’impact

de flux différentes: 200W, 400W, 800W, 1200W, 2500W et S000W.

L’ensemble des conditions aux limites (aérodynamiques ou thermiques) de notre cas 3D sont placées
grace a la définition de fonctions distances (ou LevelSet) dans le cadre d’une Méthode d’Immersion de
Volume [19]. 1l a été défini, pour chaque partie du maillage, une fonction distance que I’on couple avec
une Loi de Mélange pour gérer les interfaces et notamment anticiper 1’adaptation anisotrope de maillages
non-structurés que 1’on implémentera a I’avenir. Nous avons donc réalisé 6 calcul du cas pour les 6 puis-
sances définies ci-dessus en résolvant I’aérodynamique et la thermique de 1’écoulement simultanément et
de maniere couplée.

3.2 Performances Informatiques: Moyens et Temps de Calcul

Pour la résolution du cas 3D, les moyens de calcul de notre machine ne suffisait évidemment plus.
Ayant pres de 5 millions d’éléments dans notre maillage, il a été nécessaire d’augmenter notre puissance de
calcul. Nous avons donc du appréhender les moyens de calcul présents au CEMEF Mines-Paristech. Les
six calculs détaillés précédemment ont été lancés indépendamment mais en parallele sur le Cluster Intel.
Chacun d’eux a été lancé sur un seul nceud du cluster composé de 24 ccoeurs. L’architecture de mémoire
distribuée du Cluster Intel permet de partager la mémoire d’un nceud entre plusieurs calculs. Notre calcul
n’a pourtant pas fonctionné lors du lancement sur plusieurs nceuds: un certain nombre d’erreurs mémoires
sont apparues. Deux raisons peuvent expliquées cet échec: premierement, la taille trop importante des don-
nées (due au nombre important de points du maillage) a transmettre entre les différents nceuds ralentissant
grandement le calcul et deuxiemement, la non-exclusivité de la mémoire d’un nceud impliquant un espace
insuffisant en mémoire pour certains noeuds de calcul.

11



En langant nos calculs sur un nceud unique (24 ceeurs), le temps total de simulation d’un pas de temps
(At = 0.001 s) est de: tpgsremps = 10min avec une variation d’une a deux minutes entre les différentes
itérations. En se référant au cas 2D, nous avons estimé qu’il fallait environ 300ms pour que le régime
permanent soit atteint et que 1’on puisse donc tirer des résultats de la simulation. Cela demande un calcul
d’environ 60 heures pour chacun des six calculs. D’un point de vue recherche, cela est tout a fait correct
et permet de développer le cas relativement facilement. D’un point de vue industriel, on se situe plus
autour de calculs devant faire moins de 24h mais nous n’en sommes pas encore a ce type de comparaison.
Concernant tpgs7emps, apres 1’analyse des données de sortie du programme, nous avons estimé que ce
dernier était réparti de la maniere suivante:

e 60% consacré a la résolution du solveur Navier-Stokes VMS (Vitesse et Pression).
e 28% consacré a la résolution du solveur Convection-Diffusion-Reaction (Température).

e 6% consacré a I’écriture du fichier de sortie (de type VTU avec le maillage, le vecteur vitesse, la
pression et la température en chaque point).

e 6% consacré au reste de la simulation.

Il apparait clairement que la partie la plus chronophage est la résolution des équations de Navier-
Stokes avec la VMS et notamment la résolution itérative implicite du systeme linéaire.

3.3 Résultats

Cette partie s’attache a présenter les résultats obtenus sur le cas 3D. Ils ne sont pas définitifs et n’ont
pas fait I’objet de validation a plus haut niveau pour le moment. Nous avons séparés ces résultats numéri-
ques en deux parties: une partie aérodynamique et une partie thermique. Malgré les progres importants de
ces dernieres semaines, ces résultats peuvent encore bénéficier d’améliorations qui seront discutées dans la
derniere partie de cette section.

3.3.1 Résultats aérodynamiques

La premiere chose qu’il faut noter concernant I’aérodynamique de 1’écoulement est qu’elle est tres
peu modifiée par le flux imposé sur la plaque d’impact. On ne présentera donc que les résultats obtenus pour
le calcul avec ®;;,,0s = 200WW. 11 d’abord est intéressant de se pencher en premier lieu sur I’établissement
de la topologie de I’écoulement dans I’entrefer du jet unique. Nous nous attachons donc ici a présenter le
régime transitoire de I’écoulement (visible sur la Figure 10). La premiere chose que 1’on peut remarquer
est I’apparente symétrie du jet dans le plan XZ (Plan de coupe en Y = 0, 14m). Malgré 1’écoulement
dans I’entrefer, le jet semble relativement symétrique. On rappel que les conditions aux limites concernant
la vitesse dans I’entrefer sont autour de 1 m/s alors que 1’on peut voir, sur la Figure 10, que les vitesses
d’injections sont autour de 50m/s. Cela pourrait expliquer ce trés faible effet de I’entrefer sur le profil de
vitesse d’injection. La deuxieéme remarque que 1’on peut faire est que le régime de I’écoulement devient
quasi-permanent autour de I’itération 50 (d’apres les min en max de I’amplitude de la vitesse apres cette
itération et d’apres la forme de 1I’écoulement). Enfin, sur la coupe en X = 0, 14m, on peut remarquer un
développement du jet dans la direction opposée a I’écoulement dans la chemise (vers les y négatif pour
nous).

En faisant varier 1’échelle, on peut avoir une image plus nette des structures aérodynamiques turbu-
lentes présentes dans 1’entrefer lors du régime permanent (Voir Figure 11). Le développement du jet vers les
y négatifs est encore plus visible sur cette figure. On remarque également plusieurs structures turbulentes
dans I’entrefer qui ne semblent pas avoir de topologie fixe mais un comportement plutot chaotique. Sur le
plan de coupe XZ, on peut remarquer que la symétrie n’est plus respectée quand on diminue 1’échelle, on
peut nettement observer I’effet de 1’écoulement dans I’entrefer qui décale 1’écoulement global vers les x
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Figure 10: Régime transitoire de I’aérodynamique pour le cas 3D
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Figure 11: Régime permanent de I’aérodynamique pour le cas 3D

positifs apres avoir impacté la plaque a refroidir.

D’un point de vue résultats numériques, on peut noté que les vitesses maximales présentes dans
I’écoulement sont certes trés importantes mais semblent correctes aux vues des vitesses placées en con-
ditions aux limites. C’est I’énergie cinétique turbulente qui va ensuite permettre que des vitesses autour
de 90m/s soient présentes au voisinage du trou d’injection. On retrouve exactement la méme topologie,
les mémes structures turbulentes et les mémes valeurs de vitesse pour les 6 calculs effectués avec des flux
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thermiques de plaque chauffante différents.

3.3.2 Résultats thermiques

Dans notre cas 3D, I’information thermique qui nous intéresse est la répartition du nombre de Nusselt
sur la plaque d’impact. Par conséquent, il faut avoir acces au coefficient de convection thermiques h et
donc a la répartition de la température sur la paroi d’impact. C’est cette répartition qui va nous intéresser
dans cette partie. De la méme maniere que pour 1’aérodynamique de 1’écoulement, il est intéressant de
s’intéresser au régime transitoire de la thermique du cas. Nous avons sélectionné les mémes itérations que
pour I’aérodynamique et nous avons choisit le calcul avec @, = 200/ pour présenter ce régime transi-
toire. Malgré des valeurs numériques différentes entre les 6 calculs effectués, le régime permanent s’établit
de la méme maniere pour ces derniers. Ce régime transitoire de la thermique de 1’écoulement est visible
Figure 12.
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Figure 12: Régime transitoire de la thermique avec ®;,,p0sc = 2001 pour le cas 3D

La premiere remarque que I’on peut faire est que le flux de chaleur sur la plaque d’impact semble étre
bien convecté par I’aérodynamique de 1’écoulement. On retrouve les mé€mes structures turbulentes qui don-
nent cette forme chaotique a la répartition de température aux bords de la plaque chauffante. En observant
les valeurs numériques et la forme de la répartition de la température entre I’itération 150 et I’itération 300,
on peut, par les faibles différences visibles, se conforter dans 1’idée que le régime permanent est largement
atteint a la 300 itération. Il semblerait méme qu’il le soit avant I’itération 150. On remarque également
I’apparition progressive d’un certain nombre de "points chauds" générés par les structures tourbillonnaires
de I’écoulement. Ces points chauds sont d’une importance cruciale en aérothermique industrielle car c’est
a cet endroit que les matériaux s’affaiblissent et que 1’on peut retrouver des débuts de fracture. Enfin, on
peut également apprécier le décalage vers les x positifs du refroidissement, évidemment dit a I’écoulement
dans I’entrefer. Contrairement a nos premieres constatations aérodynamiques, on se rend bien compte ici
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que, d’un point de vue thermique, 1’écoulement dans I’entrefer n’est donc pas négligeable.

Concernant le régime permanent, la Figure 13 nous donne les résultats obtenus, en régime permanent,
pour les 6 flux imposés: @;y,p0sc = 2000, 4001, 800W, 1200W, 2500W et 5000W. On peut remarquer que
la forme de la répartition de température pour les 6 cas est relativement la méme ce qui nous conforte dans
le fait que I’aérodynamique de I’écoulement n’est pas modifiée par la variation du flux imposé sur la plaque
chauffante. On peut apprécier I’efficacité du refroidissement par convection forcée dans la partie centrale de
la plaque d’impact et une baisse d’efficacité aérothermique lorsqu’on s’éloigne du centre. On remarque tout
de méme que pour les cas ®;,,p0sc = 400W, 12000 et 2500, les points chauds semblent étre beaucoup
plus marqués. Concernant les températures minimales sur la plaque d’impact, elles restent relativement
proches entre les 6 calculs. A I’inverse, les température maximales varient beaucoup plus: 310°C pour le
cas Pjppose = 2000 et jusqu’a 819°C pour le cas @05 = D000 .
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Figure 13: Régime permanent (itération 300) de la thermique pour le cas 3D

3.4 Calcul du coefficient de convection sur la paroi d’impact

Apres avoir extrait ces données thermiques des calculs effectués, nous avons voulu calculer le coeffi-
cient de convection sur la plaque d’impact qui nous permettrait d’avoir la répartition du nombre de Nusselt
sur la plaque d’impact et donc, de pouvoir comparer nos résultats aux résultats expérimentaux. Pour cal-
culer ce coefficient de convection, étant a présent dans une simulation numérique en 3 dimensions et donc
proche de la configuration expérimentale, nous nous sommes basés sur la méme méthode que Daniel Thi-
bault dans [4]. Cette méthode, développée par Fénot et al, consiste a faire une régression linéaire sur quatre
couples de valeurs (Tp, ¢eony) avec I’équation suivante:

Tp = 2" 4 T,y 3)

h conv
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avec T'p la température sur la plaque d’impact, g..,, le flux convectif sur la plaque d’impact, que I’on
a 1mposé€ donc Geony = Pimpose> feony 1€ coefficient de convection que 1’on cherche et 7. une température
de référence que 1’on prendra égale a la température adiabatique de la paroi 71},44,. Ensuite, en effectuant
une régression linéaire de type y = ax + b, a partir de la mesure du couple (Tp, ¢cony ), On peut en déduire
les valeurs du couple (heony, Tadiap) €0 se servant des égalités suivantes:

1 1

hconv = E = (nz(qconv XTp)—> qcoanZTP) (4)
n Z qganv _(Z qCO"'U)2

Z QSonv X ZTP - Z Gconv X Z(CZconv X TP)

Tadz’ab =b=
n Z qgonv - (Z QConv)Q

&)

7’2 _ (nZ(QConv X TP) - ZQCOR’U X ZY"P)2 (6)
(132 Gy = (32 eon)?) X (n 32 TE — (32 T)?)

avec n le nombre de points utilisés pour la régression (jusqu’a 6 pour nous car nous avons 6 valeurs de
Dj1mpose> @ 1a pente de la droite de régression et b son ordonnée a I’origine. r est, bien entendu, le coefficient
de régression de la droite, égale a 1 dans le cas d’une régression parfaite.

Pour évaluer cette méthode de calcul, nous avons voulu d’abord évaluer ces 3 parametres sur une
coupe de la plaque d’impact donc un segment. Nous avons donc choisit la coupe suivante: x = (.14 et
z = 0 qui est en fait le segment, dans la direction y qui passe par le milieu de la plaque d’impact soit juste
en dessous du trou d’injection. Concernant les différents @05, nous en avons choisit quatre (n = 4) qui
sont: ®jppese = 2000, 12001, 25001, 50001W. Nous obtenons les résultats visibles sur la Figure 14.
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Figure 14: Résultats de la régression linéaire pour Acony, Tadiay €t 72

On peut facilement remarquer que le calcul de h.,,, par la régression linéaire n’est pas représentatif
dans la zone centrale de la plaque d’impact. Le calcul de T,4;,, semble raisonnable et le coefficient de
régression est logiquement tres faible dans la zone ou h.,,, est incorrect.
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3.5 Discussions

Apres cette présentation détaillée des résultats du cas 3D, il est important de s’attarder sur I’analyse
de ces résultats. Il s’agit donc dans cette partie d’identifier les points qui font défaut sur ces premicres
simulations et tenter d’établir clairement les axes d’améliorations possibles.

3.5.1 Discussion sur les résultats aérodynamiques

Concernant I’aérodynamique de I’écoulement, les résultats obtenu sont satisfaisants. L’utilisation des
équations de Navier-Stokes incompressibles est justifiée et validée ici par les vitesse mises en jeu dans
I’écoulement d’injection. En effet, méme en considérant les vitesses maximales situées au niveau du trou
d’injection, on obtient un nombre de Mach de 0.27 qui assure que 1’on se situe bien dans le cas d’un écou-
lement a bas nombre de Mach ce qui justifie I’utilisation des équations de Navier Stokes incompressibles.
La méthode de résolution et le pré-conditionneur utilisés pour la résolution du systeme linéaire permet
d’obtenir un résultat en 8 minutes ce qui permet de travailler facilement sur le cas. Observons a présent la
forme de I’écoulement. Dans la chemise, on peut observer la perte de charge créée par le passage du trou
d’injection et la simulation semble correcte. De maniere générale, les vitesses visibles sur nos simulations
sont du méme ordre de grandeur que celle obtenues expérimentalement (voir Figure I11.23 page 113 dans
[4]) ce qui est tres encourageant pour la suite.

Ensuite, la partie qui nous intéresse concerne la "plume", ou en d’autres termes, la partie du fluide
dans le trou d’injection, caractérisée par de fortes vitesses qui lui donne une forme de plume rouge sur
la Figure 10. Sur le plan de coupe en X, la forme de cette plume est tres proche de celle visible sur les
résultats expérimentaux et sur les précédentes études numériques (voir [2]). De plus, le développement du
jet dans la direction y opposée a I’écoulement dans la chemise et la répartition non homogene de la vitesse
dans I’injecteur étaient anticipés par les résultats expérimentaux et I’expérimentateur a fortement insisté sur
ces aspects particuliers de 1’écoulement dans son manuscrit. On le retrouve bien dans nos simulations. A
I’inverse, sur le plan de coupe en Y=0.14m, malgré la forme correcte de la plume dans le trou d’injection
(voir Figure II1.29 page 118 dans [4]), I’écoulement semble se séparer en deux a la sortie du trou d’injection.
Cela n’a pas été mis en évidence dans les résultats expérimentaux mais il semble que la résolution des moy-
ens de capture expérimentaux ne permette pas une telle précision.

Concernant les structures turbulentes dans I’entrefer, contrairement au cas 2D, apres 1’analyse de
plusieurs pas de temps, nous n’avons pas pu mettre en évidence de structures turbulentes stationnaires
comme les 4 tourbillons que 1’on peut trouver dans le cas 2D. En effet, I’écoulement dans I’entrefer empéche
la formation de ce type de structure ce qui est tres positifs d’un point de vue aérothermique étant donné que
ces structures étaient a 1’origine de points "chauds" qui pourraient compromettre la structure de 1’aube.

3.5.2 Discussion sur les résultats thermiques

Attardons nous maintenant sur les résultats thermiques du cas 3D. La Figure 12 nous permet d’observer,
des les premiers pas de temps, le décalage du refroidissement vers les x positifs diit a I’écoulement dans
I’entrefer. Cependant, dans la direction y, le refroidissement par convection dans le sens des y positifs or
on avait observé un développement du jet dans la direction des y négatifs dans la partie aérodynamique!
Nous mettons ici I’accent sur un paradoxe important des résultats présentés ci-dessus qu’il faudra éclaircir a
I’avenir. Ce décalage de la convection vers les y positifs peut-étre notamment diit aux structures turbulentes
qui se forment dans I’entrefer. Structures turbulentes qui, malgré notre analyse aérodynamique, semblent
tout de méme étre présentes et se stabiliser dans 1’entrefer car on peut observer 1’apparition d’un nombre
important de points "chauds" sur la plaque d’impact.

Le deuxieme probleme que 1’on peut soulever concernant les résultats thermiques est qu’il n’y pas de

mise en évidence du point de stagnation que 1’on peut retrouver dans les résultats expérimentaux. Ce point
de stagnation devrait €tre normalement situé au centre du refroidissement (au centre de la zone centrale
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bleue foncée sur la Figure 13). Ce point de stagnation est caractérisé par une annulation de la vitesse en
un point (ou une zone) annulant les effets de la convection et donc créant un réchauffement ponctuel de
la plaque. Il n’est pas visible sur nos figures. Plusieurs explications sont possibles: la premiere est la
résolution (i.e. la taille de maille) trop faible a cet endroit. L’adaptation anisotrope de maillage devrait
pouvoir répondre a ce probleme en diminuant la taille de maille a cet endroit (car il y a de tres fort gradients
de vitesses). En revanche, ce qui est particulierement encourageant est que 1’on retrouve bien ce point de
stagnation lorsque 1’on regarde la vitesse proche de la plaque d’impact (voir Figure 15). On voit quand
méme sur cette figure que la taille de maille n’est pas suffisamment fine et cela pourrait expliquer que
I’absence de convection a cet endroit ne soit pas prise en compte.

Vitesse Magnitude
é.1051 879

0.75
0.5
-0.25

i

0

Figure 15: Vitesse sur la Coupe Z = 0 et mise en évidence du point de stagnation.

Concernant le calcul de h.,,,, les résultats ne sont pas concluant a ce stade. Etant donné que les points
litigieux de ces derniers sont situés dans la méme zone que le point de stagnation, I’adaptation anisotrope
de maillage et la réduction de la taille de maille a cet endroit nous permettront de régler ce probleme. En
effet, le maillage qui nous a été transmit par Snecma ne comporte que 9.10° points répartis de maniére
isotrope dans tout le maillage. Or dans la littérature (Table 2 page 55 [20]), on peut estimer qu’il faudrait
un nombre de points entre 1054 et 10'%6. De méme, chez Snecma [2] ou a2 'ONERA [3], les maillages
utilisés comportent tous des couches de prismes qui permettent d’augmenter le nombre de maille par un
facteur 10 dans les couches thermiques pariétales. Nous n’utilisons pas ces couches car nous sommes dans
une approche numérique qui, dans le contexte Exascale, doit se rapprocher le plus possible d’une DNS.
C’est I’adaptation anisotrope de maillage qui, a puissance de calcul équivalente et couplée a un solveur
Navier-Stokes VMS, nous permettra d’obtenir de meilleurs résultats. Cependant, d’autres raisons peuvent
étre citées: la premiere concerne d’abord le fait que la méthode de régression linéaire a été testée et validée
sur des résultats expérimentaux et nous travaillons avec des résultats de simulations numériques. Cela peut
poser, comme le montre la littérature, de nombreux probleme. Dans [2], le méme probleme a été rencontré
mais les hypotheses qui ont été utilisées par la suite (utilisation de I’équation (2) en prenant 74, = 288K
constante sur toute la plaque) semblent trop réductrices. Si1’adaptation de maillage a cet endroit ne parvient
pas a régler ce probleme, il faudra envisager d’utiliser des méthodes de calcul de coefficient de convection
spécifiques aux simulations numériques. Certaines méthodes de calcul local du nombre de Nusselt sont
notamment déja présentes dans CIMLIB.
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Enfin, il reste encore a effectué une étude statistique pour moyenner ces résultats. En effet, comme
dans le cas 2D, nous résolvons des écoulements qui sont instationnaires. Certes le régime permanent est
établit, mais I’écoulement reste instationnaire. Notre méthode ne convient donc pas si on utilise uniquement
un seul "snapshot" de la température. 1l faudra donc, dans la suite de I’analyse de ces résultats, effectuer une
moyenne en espace et en temps de la températures pour filtrer, dans une certaine mesure, les fluctuations.
Pour les écoulements moyennés (type RANS ou hybrides) cela n’est pas nécessaire étant donnée que la
solution est déja une moyenne des pas de temps précédents. Ce n’est pas notre cas ici.

3.5.3 Les prochaines étapes...

La premiere chose a mettre en place d’apres la discussion menée ci-dessus est I’adaptation anisotrope
de maillage [21] et I’analyse des parametres pertinents (vitesses, pression ou température) pour réaliser cette
adaptation de maillage de maniere couplée entre 1’écoulement et la thermique. Cette adaptation permettra,
a nombre de nceuds équivalent, d’augmenter grandement la précision de nos calculs et notamment dans les
zones de forts gradients de vitesse et pression qui sont les places fortes du refroidissement par convection
forcée. Il reste en effet des phénomenes physiques, mis en évidence par I’expérimental, que I’on a du mal a
retrouver dans nos simulations et qui sont tres susceptibles d’€tre détecter en augmentant la précision et la
qualité de notre maillage.

Au niveau de la puissance et des temps de calcul, nous nous sommes restreint pour le moment a 24
ceeurs. Ce qui nous donne un temps de calcul de 60 heures pour atteindre le régime permanent. Il serait
intéressant de prolonger les temps de calcul pour s’assurer que la convection atteint son régime perma-
nent. En effet, 300 itérations ne suffisent sans doute pas pour atteindre ce régime en terme de convection.
[’augmentation du nombre d’itérations s’accompagnera d’une augmentation importante de la puissance de
calcul pour capitaliser au maximum sur les moyens de calcul dont nous disposons au laboratoire.

Enfin, concernant I’analyse des résultats, nous tenons a préciser qu’il s’agit dans ce rapport de résul-
tats préliminaires et que I’analyse de ces résultats devra étre prolongée par une étude statistique permettant
de réaliser une moyenne en temps et en espace de la température, ce qui permettra d’avoir un h,y, plus
représentatif de la réalité. Cela sera réalisé a la suite des résultats obtenus avec I’adaptation de maillage.

Conclusion

Sil’on se base sur le maillage fournit par SAFRAN Snecma, sans adaptation de maillage, on a besoin
de 5 millions d’éléments pour résoudre un seul jet unique et obtenir les résultats ci-dessus. Dans la géomé-
trie représentative de 1’aube complete, il y a 39 jets. Cela donne donc environ 195 millions d’éléments.
Cette remarque permet de bien comprendre la nécessité d’utiliser 1’adaptation de maillage et de coupler
cette adaptation avec le contrdle de la convergence des solveurs numériques pour permettre de diminuer
les temps de calcul sur des simulations a une telle échelle. C’est 1’objectif, en termes d’amélioration des
méthodes numériques, de ce sujet de doctorat.

Le cas d’application traité dans ce rapport d’avancement constitue une des briques importantes de la
modélisation d’un systeme de refroidissement d’une turbomachine. La démonstration et la validation (par
des résultats expérimentaux) de méthodes numériques suffisamment précises, adaptées et performantes
en termes de temps de calcul est donc primordiale car elle pourra permettre d’intégrer cette brique a la
modélisation (dans son ensemble) des moteurs de SAFRAN Snecma; et donc, a terme, d’atteindre les
objectifs fixés par la Computational Fluid Dynamic industrielle avec I’arrivée de I’ Exascale [22].
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