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NOMENCLATURE

Symboles latins

A Section, Superficie '

a Constante, Fonction exponentielle

a Vitesse du son m/ s

Cl Largeur de la sortie m

c" Chaleur spécifique du métal JI(kg- K)

Cm Corde moyenne m

Co Coefficient de correction de débit

CD Conservation du débit

C Coefficient de frottement

Corgre Correction de I'effet dmombre de Reynolds

Cp Chaleur spécifique a pression constante J/(kg - K)

Cs Consommation spécifique kg/ h/ N

CT Criticité de la turbine

Cv Chaleur spécifique du fluide a volume constant  J/(kg-K)

9 Parametre de débit

D Débit de gaz kg/s

Dim Diametre m

Dy Débit réduit kg/ s+ K
Pa- nt

Dst Débit standard kg/s

d Débit de refroidissement kg/s

de Débit de carburant kg/s

drc Débit de carburant de post-combustion kg/s

F Poussee N

Fc Fonction universelle de tuyere

Fs Poussée spécifique N/kg/ s

H.,h Enthalpie massique J/kg

HF Facteur de forme d’écoulement

Nomenclature 5



h Enthalpie de référence J/kg

h Coefficient de transfert de chaleur de convection \W/(n? . K)

I Moment d’inertie du rotor kg- nf

K Rugosité de la surface d’aube m

K1,K2 Constante

Kr, K Constante

M Nombre de Mach

MPy Marge au pompage de \stge de rotation constant

MPp Marge au pompage de débit standard constant

m Masse, Poids kg

m, Masse de fluide contenue dans un volume kg

N Vitesse de rotation RPM

No Nombre d’étages

n Constante

PW Puissance w

P Pression statique Pa

P Pression moyenne Pa

Pi Pression totale Pa

P Cett Pouvoir calorifiqgue du kérosene J/kg

Pmax Pression statigue maximum apres décollement de la
couche limite Pa

Pr Nombre de Prandtl

Pre Pression statique de référence Pa

q Flux de chaleur entrant dans un volume W

R Constante de gaz JI(kg- K)

Reourb Rayon courbure du col de tuyere m

Re Nombre de Reynolds

r Facteur de récupération

r Rayon m

S Constante K

SO Constante

T Température statique K

6 Nomenclature



T o
T*
Ts

Thot ou cold day

Ti
Tp
Tret
TyP
TyS
t

t

tq

tcm

Vce

Constante

Température de référence
Température de frottement
Température statique dlatmosphére chaude ou
froide

Température totale

Température de paroi

Température statique de référence
Tuyere principale

Tuyére secondaire

Constante

Temps

Délai

Constante du temps thermique
Vitesse d’écoulement

Vitesse

Volume de chambre de combustion

Puissances mécaniques perdues

Valeur décalée de parametre

Valeur de délai de parametre

Longueur de tuyere

Coordonné de 'axe horizontal de tuyere
Coordonné de I'axe vertical de tuyére
Altitude de vol

Symboles grecs

a

AP

Richesse

Moment de torsion

A X X X

m/s

m/s

N

-m

Rapport de la chaleur spécifique a pression constante

a la chaleur spécifique a volume constante
Différence, Changement

Perte froide

Nomenclature

Pa



AP
APW
At

o1

7ipp

7IN

c

e

Perte chaude Pa
Puissances déséquilibrées w
Pas de temps S

Rapport de pressions de référence

Epaisseur de couche limite m
Epaisseur de déplacement m
Epaisseur de quantité de mouvement m

Efficacité (Perte de pression)

Rendement, Rendement polytropique

Rendement isentropique

Rendement mécanique de rotor

Demi-angle de divgence de tuyere degré
Rapport de températures de référence

Taux de dilution

Coefficient de viscosité du gaz PI
Rapport de pressions totakg la ligne de pompage
Rapport de pressions ttea sur la ligne de
fonctionnement

Masse volumique kg/ nt

Rapport de pression critique

Fonction

Charge de combustion kg/satnt®. ni
Vitesse angulaire rad/s
Accélération angulaire rad/ <

Indices et exposants

ad
amb
air
av
BP

Adiabatique
Ambiant

Air

Valeur moyenne

Basse pression

Nomenclature



cor Valeur corrigée

CB Chambre de combustion
CBP Compresseur basse pression
CHP Compresseur haute pression
calculé Valeur calculée

cb Combustion

ciné Cinétique

champ Valeur de champ de caractéristiques
col Col de tuyere

com Compresseur

cri Critique

dec Décollement, Décollé

dl Délai

en Entrée

ef Effectif

F Fan

g Gaz

f Frottement

HP Haute pression

i Condition génératrice

IS Isentropique

K Effet de courbure au col

kéro Kéroséne

m Mélangé, Métal

P Primaire

PP Valeur sur la ligne de pompage
N Valeur au point nominal

Valeur initiale

PC Post-combustion
PR Propulsif

p Paroi

noniSA Ambiant Non-ISA
ref Référence

Nomenclature



rel

SO

TH
TBP
THP

tot
tur

util

1,2,...10

10

Relatif

Sortie

Secondaire, Ecoulement conique
Total

Thermique

Turbine basse pression

Turbine haute pressn, Thermopropulsif
Indice de temps, Indice transitoire
Total

Turbine

Utile

Effet de viriel au banc d’essai

Valeur sur I'axe horizontal de tuyére
Décalé

Condition ambiante

Numéro de plan de turboréacteur

Effet de variation de

Effet de déplacement de la couche limite

Nomenclature



INTRODUCTION

Modélisation de turbine a gaz

Les modélisationsinformatiquesde moteur sont exigées par des
développements et les phases de ladme turbine a gaz. Dans l'étape de
développement ces modélisations petvecaliser des performances des
composants, mais aussi permettre denttéfies spécifications des systémes de
commandes globales. Tandis que l'effort de modélisation peut étre étendu, il
devrait produire un rendement significaifi termes de développement global
de moteur. La performance de modelentieeur doit étre vérifiée en utilisant
de vraies données recueillies de la ineba gaz, par lesquelles les parametres
des modeles pourraient avoir besoin ldemise a jour. Un autre domaine
important de I'application de tels méeke est la manipulation de moteur. Des
taux de réponse rapides sont exigés mms raisons de manceuvrabilité et de
sécurité mais des problemes tels que le pompage de compresseur doit étre
évités. La conception d'un systeme de camde de moteur qui peut faire face
a ces conditions différentes est considérablement facilitée par I'utilisation de la

simulation de turboréacteur au niveau du développement.

Programmation

Des programmes généralisésmooe DYNGEN [45], sont utilisés
dans certaines applications powalculer des fonctionnements et des
performances du domaine stationnaire et du domaine transitoire des moteurs
d'avion. Ces logiciels sont créés pour cicdifférents types et configurations
de turboréacteur monoflux et doubleflux. En raison de leur capacité a examiner
une grande variété de moteur, ils stoirds et compliqués a employer. En
conséquence, ils ne sont pas pratiques ou utiles pour la recherche sur des fuites
d'air, des efficacités de diverses smtd d'écoulement, des marges de
pompage, des coefficients de perte dauseur d'échappement de tuyere, des
parametres de charge et des rendendmtisa chambre de combustion etc. On
sait que des constructeursmeteur et les utilisateuse servent des différentes

variables, des fonctions et des reprdations graphiquegour la description
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des champs de caractéristique de amsgeur, de turbine et de tuyére. Des
parametres d'écoulement sont emplogésar des descriptions de champs de
caractéristiques de compresseur et de turbine. Des lignes de rendement dans les
champs de caractéristiques sont désrinormalement sous forme de lignes

fermées en fonction des rapportspdessions et des débits (fig. 1).
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Figure 1

La transformation de ces varieb et ces courbes aux programmes
généralisés peut parfoisréttres compliquée. Larésentation graphique et
tabulaire de ces variables n'est pas codlen Il n'est également pas pratique
d'employer ces programmes généralisés pour résoudre des problemes de
commande de moteur non-linéaire compliquese,exemple, la commande de la
marge de pompage de compresseur ou la commande de la vitesse de rotation
minimum.

Une solution alternative est alisée dans cette recherche. Un
programme généralisé pour analysers denctionnements stationnaires et

transitoires des turboréacteurs est cpdéle programme de Matlab. Matlab est
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flexible et peut étre apiplué a différents problemes de recherches. Sous Matlab,
nous pouvons modifier et additionneles nouvelles émtions pour des
conditions spécifiques et d'utiliser les programmes standards pour interpoler
deux fonctions variables decaractéristiques de compresseur et turbine. Le
programme peut aussi calculer des fmmmements et des performances de
moteur avec des tabulaires unidimensionoelsles graphiques des champs de
caractéristiques de Fan, de compresseude turbines. Matlab a également des
moyens puissants pour la visualisatides processus de calcul et de la
présentation graphique des résultats calculés.
Le programme se compose en 3 principaux logiciels exécutables.
1) le programme pour calculer leipbde fonctionnement stabilisé des
turboréacteurs,
2) le programme pour calculer le fonctionnement hors adaptation,
3) le programme pour calcullerfonctionnement transitoire.
Tous les programmes sont effecty@r Matlab et les unités Sl sont

utilisés dans les programmes.

Le programme de Matlab

Matlab est un systéme interactif et convivial de calcul numérique et
de visualisation graphique destiné aux imgars et scientifiques. Il possede un
langage de programme a la fois puissahtsimple d’ufisation. Il permet
d’exprimer les problémes et solutions d'une fagon aisée, contrairement aux
autres langages de programmation. Dafegtlab, I'élément de base est la
matrice. L’utilisateur ne s’occupgas des allocations mémoire ou de
redimensionnement comme dans liesgages classiques. Les problemes
numériques peuvent étrespdus en un temps record, ce qui ne représente
gu’'une fraction infime du temps a passec d’autres langages comme le
Basic, C, C++ ou le Fortran. Matlaimpose dans les mondes universitaire et
industriel comme un outil puissant d@mulation et de visualisation de
probléemes numériques. Dans le mondeversitaire, Matlab est utilisé pour
'enseignement de I'algéédinéaire, le traitement diignal, 'automatique, ainsi
gue dans la recherche scientifique. Diendomaine industriel, il est utilisé pour
la résolution et la simulation de giMemes pratiques d’ingénierie et de

prototypage [34].
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CHAPITRE |
Etude bibliographique

1.1 Introduction

Le développement et la conception de nouveaux systéemes de
propulsion aérospatiale sont indispeneabtar l'industrie aérospatiale entre
dans le 2d™siécle. A ce moment 13, la pressite réduire la période, le colt et
le risque de développement de motelavion augmente. La simulation de
calcul est des moyens de promessdlédjer ce colt, mais exige un systéme
logiciel flexible capable d'intégrer slenéthodes d'analyse avancées et fiable,
des modeles de simulations construisiteirement et dynamiquement et des
taches informatiques complexes.

Pour accomplir le développemeat la conception efficacement
dans le marché global d'aujourd’hlés approches innovatrices a réduire le
temps de développement de systede propulsion sont nécessaires. Une
solution existe pour réduire des codts aaception et de développement en
remplacant une partie des essais a grande échelle. Cette condition est
actuellement exigé pour le développement de production par la simulation
informatique [Evan et al., 17]. La plugrande utilisatin de la simulation
informatique réduit non seulement le besoin d'essai, mais aussi permet
I'évaluation rapide et relativement pealteuse de la conception alternative
plus rapidement dans le procesdasconception [Jameson et al., 32].

La méthode traditionnelle pola simulation numérique décompose
le turboréacteur par ses composantgpération de composants est définie en
utilisant les équations de conservati@p@priées, et 'ensemble du moteur est
simulé en résolvant le systéme deliétion résultant. Autrefois, la limitation
des ressources informatiques obligeaitreggésentations des composants a étre
sur des équations relativement sinspkt des données empiriques obtenues a
partir du composargt de l'essai de systent9[ 21, 52]. Au cours des années,
des modéles numériques plus détailesés sur les premiers principes ont
emergés. Ces modeles ont utilisé dethodes numériques discretes avancées
telles queComputational Fluid Dynamic (CFDgt Finite Element Analysis
(FEA), pour permettre des investigations ptaalistes et pluslétaillées sur le
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processus de fluide et mécanique sedpisant dans des éléments de moteur.
L'intégration des modeéles a niveau élevéCi#d® et deFEA dans des modéles
de systéme de moteur pouvait améliates durées de cycle de conception en
réduisant la nécessité d'obtenirs lelonnées modeles expérimentalement.
Cependant, le processus des méthode<rigoes avancées par intégration de
niveau élevé dans le logiciel de simulation de moteur existant était difficile. Les
programmes de simulation de turbomotem cours concupour opérer les
machines simples de processeurgtaient pas suffisamment robustes et
flexibles pour soutenir l'intégrian des analyses détaillées GED et deFEA
[10]. En conséquence, le logiciel demulation de turbomoteur se fonde
toujours fortement sur les modéles empiriques

Plusieurs outils, pour calculer les fonctionnements des moteurs, sont
développés depuis des années et ldatisns de simulation ainsi que les
descriptions des applications sontéggntées au public. L'analyse de la
performance traditionnelle des systemesutlbine a gaz s’agit d'impliquer trois
taches éléementaires:

1. La conception et I'analyse du fonctionnement stabilisé

2. L’'analyse du fonctimement hors adaptation

3. L'analyse du fonctionnement transitoire

La présente étude bibliographiga@our objet de montrer des outils
généraux qui sont disponibles et qui sont bien efficaces. Sachant également
gu'’il y a beaucoup de travaux réalisés dans ce domaine, certains, pour cause de
confidentialité, ont & rendus inaccessibles.

Un systéme avec la possibilité et la capacité d'accomplir chacune
des trois taches élémentaires ci-dessappelle un logiciel généralisé. Sans
dispositif d’'analyse de fonctionnemenarsitoire, un tel sstéme s'appelle un
logiciel généralisé statique. Le terme semi-généralisé se rapporte a un systeme
pour lequel de nouvelles cogiirations de moteur peuveétre modélisées avec

la reprogrammation limitée.
1.2 Apparition de programmation de turbines a gaz

Au début des années 70, il y a eu un besoin accru d'outil de
simulation des turbines a gaz génératcpaque principalement le colt de
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développement des nouveaux logiciels, gous les nouveauxoteurs réalisés,
avait augmenté rapidement. D’otapparition du premier programme semi-
généralisé testé sur certains cycles de mMot&ENENG/GENENG ]I
développé par Fishbach et Koenif@fl,22]. GENENG Il était capable de
simuler neuf cycles de moteur différenDes sous-programmes permettaient au
systeme de calculer des cyclesriém pouvant définir 6 modes de
fonctionnement, par exemple avec sans une post-combustion, avec une
tuyére a section fixée ou varlabpour un modéle de moteur.

GENENG a été développé dans le cadre du pkiEEP (the Navy
NASA Engine Programpar Fishbach et Caddy [2Gjour étre un programme
général statique, qui permettait a dess#teurs d’assembler virtuellement des
configurations de moteur par des fiaglsiele données. Certaines options ont été
rajoutées dans le NNEP pendant desasnpar exemple I'analyse du poids de
moteur, lI'estimation de pertes dinstallation et la simulation de I'équilibre
chimique des compositions pour calculdes effets de dissociation ou de
nouveaux carburants. Une autre éviolu du logiciel GENENG, DYNGEN
[51], capable de calculer le domainansitoire, est aussi un programme semi-
généralisé. DYNGEN est basé supfgrammes de la NASA : SMOTE par
McKinney (1967) et GENENE/GENENG. Il pouvait ré®udre 10 équations
différentielles non-linaires, utiliser dechamps de caractéristiques et des
tableaux des données thermodynamiglesprogramme de simulation a été
codé a l'origine en FROTRAN IV pour la machine deNIASA Lewis Research
Centre Pourtant, DYNGEN échouait surcertaines conditions de
fonctionnement comme l'exigence de largta variation de d#t de carburant,
parce que de telles conditis provoquaient un certain nombre de parametres de
moteur dans une région non définier pges champs de caractéristiques des
composants. De plus DYNGEN a été ddase comme difficilement adaptable
notamment pour la modification dethelle du modele, qui correspondait a
celui d’'un moteur de taille réel. Lautre programme, apigeHYDES [56], a été
développé afin de pallier a ces problemés.autre code transitoire entierement
numeérique, appelé DIGTEM, a été aussi faour faciliter la modification et
ameliorer la modularisation da& création de programme.

Une recherche a été réalisée AIRSA Lewis Research Centdin

d’aboutir a une compléte génksation du modéle de moteufhe National
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Cycle Program (NCPgst actuellement en coutte développement pour fournir
The architectural frameworgourThe Numerical Propulsion System Simulation
(NPSS) [2,14] projectLe programme de NCP estdgoen langage C++ qui est
un langage orienté objet, compatibleeawd’autres langages a travers CORBA
(Common Object Request Broker Architecture). CORBA est un utilitaire
assurant la communication de donnédseetheux programmes codés entre deux
langages différents et/ou compilés sleux plates-formes différentes. Par
exemple, un programme d’analyse detégne de moteur écrit en C++ pour un
PC peut communiquer avec le langagefaor77 sur une station de travail.

NPSS, étant développé au bur@aterdisciplinairede technologie
de la NASA Lewis, est une cellule nunggre d'essai concue pour assister la
conception et l'analyse informatique compléte des systemes aérospatiaux de
propulsion. Il fournira des analysesultidisciplinaires su une variété de
plateformes informatiques, et desswmes spécifiques comprenant des
interfaces utilisateurs, la gestion de bdsedonnées et des outils se composant
d’'une visualisation afin de permettre aancepteur d’étudier les interactions
complexes inhérentes a ces syses. NPSS a utilisé le conceftioming En
principe, zooming permet a des codes,&différents niveaux de la fidélité, de
s’intégrer dans une simulation unique procurant a l'utilisatemoden in et
d’étudier des processus physiques appéspse produisant dans un élément de
moteur. La surveillance des parametresidaulation est fournie dans un format
graphique, et les affichages graphiques visuels interactifs du fluide a travers un
élément de moteur que I'on considére sont rendus disponibles a l'utilisateur pour
fournir la rétroaction pendant la simulation.

Une autre organisation qui estésjalisé dans la modélisation est
Cranfield University of Technologfn 1974, MacMillan [37h créé un logiciel
TURBOMATCH similaire au NNEP sankes options qui ont été rajoutées.
TURBOMATCH est devenu un précursede TURBOTRANS [41] qui est
devenu un programme entiérement généralisé en Aa8héme moment que
NNEP et TURBOMATCH étaient accomplis, un outil généralisé statique de
simulation, appelé TA45 [30] a été développéolvo Aero Corporation.
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1.3 Evolutions des programma travers des interfaces
graphiques

Récemment, des travaux intéreg¢saont effectués en développant
les outils de simulation e@raphical User Interfaces (GUIs)’élément de base
d'une interface graphique est la femétElle permet de grouper des outils
graphiques dans un méme cadre dans uddugtarté et de manipulation facile.
A une fenétre, sont associées des progsiénodifiables telles que la taille, le

nom, la position, le titre, la couleur, etc.

1.3.1 GasTurb, Smooth C et Smooth T

Un programme généralisé bien développé, ap@eleTurh a été
développé par Kurzke [34]. GasTurb estprogramme puissant et flexible pour
simuler des fonctionnements des turbiaegaz pour la propulsion aéronautique
et terrestre et pour la production d'élmit#. Le programme offre une grande
variété de configurations de moteuégéfinies, permettant de ce fait un début
immédiat du calcul. Le programme fagtcflement et directement les taches les
plus fréquentes, que des ingénieuencontrent habituellement. Des études
paramétrigues, les simulations de Mo@rlo et les calculs d'optimisation de
cycle, peuvent étre accomplies en umye record ; ce quest nécessaire avec
beaucoup d'autres programmes d'exécution. Ces avantages sont aussi vrai pour :
e L’analyse d'essai de moteur (&s® basée conventionnelle ou modele

d'essai),

e Réaliser les effets de petits changements,

e Estimer linfluence de la déformation d'écoulement d'admission de la
stabilité de compresseur et les esions de ligne de fonctionnement
tracées dans des courbes des champsudetéristigues de compresseurs et
de fan qui se produisent pent#lopération transitoire.

En plus du programme GasTurb il y a quelques utilités pratiques par
lesquelles on peut créer les champgaectéristiques pour des simulations de
fonctionnement et vérir les résultats.

Les programmes d’ordinateur, qui calculent les fonctionnements des
turbines a gaz ou des moteurs de pisteec des turbocompresseurs, ont besoin

des descriptions des caractéristiquiss compresseurs et de turbines. Les

Chapitre | : Etude bibliographique 19



champs de compresseurs et de turbswd calculés ou dérivés des essais de
montage de compresseurs. Les caractéristiques de compresseurs et de turbines
sont dans des formats spéciaux. Produire ces formats "a la main" est une tache
encombrante qui prend beaucoup de temps en raison de I'éparpillement des
données. De plus les données des essais de montage de compresseurs et de
turbines ne sont habituellement padistribuées dans une gamme de vitesse
voulue ou les écarts entre lieservalles de vitesse sogtands. L'interpolation

et I'extrapolation des données mesurées sont donc exigées.

Il existe des programmes atidinnels de GasTurb pour créer des
données des compresseurs et desinesb a partir des champs de
caractéristiques. Les programn@&sooth Qoour des compresseursSghooth T
pour des turbines, sont les utiliesr qui produisent rapidement des
caractéristiqgues de compresseurs et ddsnes de haute qualité a partir des
données mesurées. De telles caractques peuvent étre utilisées pour des
calculs de performance mais on peut également évaluer de petites différences
entre plusieurs types de compresseurg@turbines, par exemple les effets du
prélevement d’air entre des étages, lelbe de Reynolds, la déformation etc.
L'exactitude de la représentation des cbsutle compresseursad turbines est
trés importante pour des caleyrécis de cycle. Dexreurs peuvent se produire
dans des calculs de cycle en utilisant des champs de compresseurs et de turbines
de mauvaise qualité. Smooth C et Srhodt ne sont pas que des logiciels
valables pour traiter deonnées mesurées. lls peuvégalement étre utilisés
pour vérifier la qualité de n'importe quel champ de compresseur ou de turbine.
On peut de méme utiliser par exemple les champs existants comme des
données. Des déficiences peuvent étreigees et les interpolations et les
extrapolations physiques da carte sont possible#\ la place des données
mesurées réelles, qui sont rarement disponiblesxdlieur des industries et
des centres de recherches, on peungre des données des figures éditées en
littérature. Méme des valeurs de changmivent étre relativement utilisées
comme données. Des résultats du prognansont des valeurs sous forme
tabulée avec le méme nombre de poptusr toutes les ligreede vitesse. Ces
données sont convenues comme des @empour des programmes d'exécution

afin de simuler des turbines a gazdms moteurs de piston turbocompresseé.
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1.3.2 Logiciels basés sur desmoosantes de moteur par NLR

Un autre programme basé sur GUI, appé&le Gas turbine
Simulation Program (GSP) [6un environnement de modélisation basé sur des
composants de moteur, est l'outil primaire NeR (National Aerospace
Laboratory—TheNetherlandspour I'analyse de performance de turbomoteur.

Au NLR, la modélisation de tooréacteur est éxutée pour la
simulation off-line et en temps réel. La simulation off-line de turboréacteur est
appliquée pour :

e L’analyse de performance : nécessgbour le diagnostic, résolvant des
problémes de manipulation et de performance éprouvés par des opérateurs
de moteur ou d’avion. Une nouvelle apption est I'analys de sensibilité
de performance pour définir des systemes de surveillance de condition qui
emploient des techniques d'analyse de trajectoire de gaz.

e La prévision de performance : foir des données pour des calculs de
performance d'avion, de modéles empe réel et des calculs d'émission.

Les modeéles off-line s'étendedt calcul simple a la main aux
calculs 3d-CFD. Des calculs de CFD ne peuvent pas étre exécutés dans une
turbine a gaz entiere, mais sont limités aux secteurs locaux dans la turbine a gaz.
Cependant, en combinant la modélisatiocale de CFD avec les modéles
globaux moins complexes de turbine @z gl'analyse de CFD qui agit I'un sur
l'autre directement avec I'exécution te turbine a gaz entiere peut étre
exécutée. Pour l'analyse de la perfanoeaglobale de turbine a gaz a NLR, les
modéles les moins compliqués sont gétement suffisants. Les modéles de
compositions sont basés sur dasactéristiques composantes.

Des modeles en temps réel tdebomoteur sontliéveloppés pour
des modeles de simulateur de vol. sDeodéles de simulateur de vol a NLR
sont généralement employés pour deherches, comme le développement des
systemes de commande de vol. Les madeféline et en temps réel existent
dans une variété de types, avec diffiéseniveaux de compléé, de fidélité,
d'exactitude et d’exigences de performances d'ordinateur.

Pour l'analyse off-line de perinance de systéme de propulsion,
NLR a développé GSP. Ce dernier est un modele d'empilement de composant

capable de calculer des fonctionnementsostagires et transitaes des turbines
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a gaz, y compris des calculs détaillés eliésts secondaires tels que la purge de
compresseur et le refroidissement de turbine.

Sans compter que GSP est unlalgi prévision de performance, il
est aussi particulierement approprié panalyser la sensibilité de parametre
comme : I'analyse des effets ambiarte condition de vol, 'analyse des effets
de perte d'installation, dhalyse des effets de mais fonctionnement de
moteur (y compris des mauvais folcthements du systeme de commande) et
'analyse des effets de détérioration des composantes.

L'architecture orienté objetefkible du systéme du GSP permet a
des utilisateurs de faire des simwas de fonctionnement stationnaire et
transitoire de n'importe quelle configuration de turbine a gaz, a travers une
interface graphique facile a utiliserage a des fonctionnalité telles queltag
and dropet l'aide en lignednctionnant sous Windows. Diverses configurations
de turbine a gaz peuvent ainsi étredées, en établissant un arrangement
spécifigue de modeles d'élément deteno dans une fenétre de modéle

d’ensemble.

Développement et Evolution du GSP

Le développement du GSP a commencéDe@lft Technical
University (TUD, Aerospace departmenten 1986. A TUD, le programme
DYNGEN de la NASA a étéutilisé pour la simulatio de turboréacteurs.
Cependant, DYNGEN semblait présenterraenbreux problémes de stabilité
numeérique et avait une interface utilisatdaible. Par conséquent, GSP a été
développé, en héritant des dispiés de DYNGEN. Des insuffisances
significatives de DYNGEN onété corrigées dans GSigtamment au niveau
de la stabilité, de la tasse des procédés ditératrmmmériques et de l'interface
utilisateur qui ont été améliorées. Le développement a été continué au NLR, ou
GSP a été converti en langage standsixEl Fortran-5 et mis en application
sur un ordinateur centraglissant. |l s'est avégu'un nombre supplémentaire
d'améliorations, d'ajustements et de prolongements au programme du GSP
étaient nécessaires avant que la sitarautile d'un turboréacteur ait été
possible. A présent, des phénomenes iggs dans une thine a gaz sont
modélisés avec plus de détail. Cela en a amélioré I'exactitude. L'amélioration la
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plus significative a été le développemefuin modele de Fan en calculant la
séparation de flux primaire et secondakeec les premieres versions de GSP,
la déviation significative de la réaits'est produite avec la simulation des
turboréacteurs de type double flux. Célait particulierement dd au fait que
dans le Fan, des propriétés variemndicativement au-d&sus de la section
transversale d’écoulement d’air. Diux pales relativement longues de Fan
(résultant d’'une large différence de la vitedsepied a la téte da pale), il y a
une variation substantielle dans des daréstiques locales de Fan le long des
pales. Pour un modéle de compresseun’est pas un probléme, car l'air sort
pour ensuite entrer dans un composaiviasii qui requiertes mémes propriétés
d’air en ce qui concerne les données.

Une extension a été ajoutée sous forme de module de turbine de
puissance, permettant la simulation de&rbomoteur. De plus, linterface
utilisateur a été améliorée et un certaombre de dispositifde présentation de
résultat ont été ajoutés. La version 10 de GSP est un outil confirmé pour
analyse d'exécution détaillée deimporte quel genre de turbine a gaz
(turboréacteur monofluxturboréacteur doubleflux, thoshaft, et conceptions
génériques comme les variatiahes cycle de turbine a gaz.)

Pendant plusieurs décenniesNIER confrontait une grande variété
de problemes lors des exécutions debdreacteurs. Des opérateurs militaires
et civils ainsi que les falwants de moteur ont ététémnationalement soutenus
avec des projets lies a la performardee moteur et a la manipulation, au
diagnostic, a la consommation dearburant, a la surveillance de
fonctionnement, etc. Par conséquent, des outils de simulation avec un degré
élevé de flexibilité sont exigésGSP a été développé pour permettre
'adaptation rapide a divers probléenmatot que d’étre consacré a un travail
spécifique. Pendant son développemenmtiou, GSP a été prolongé et amélioré
avec de nouveaux dispositifs pour des applications spécifiques.

La version 8 de GSP inclut un modele chimique de gaz et un
modéle génériqgue de chambre de combustion multi-réacteur 1-D, basés sur le
modéle CEA de la NASA. La modéigon utilise descomposants de
turboréacteur différents avec deslat®ens thermodynamiques et des
caractéristiques stationnaires. Avec lad@élisation 1-D, des propriétés d’air et

de gaz, en valeurs thermodynamiquesyemnes sur la coupe d’écoulement,
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sont utilisées dans lesalculs. Un modele de turbine a gaz est créé en
arrangeant différents composants ég#finis (comme des Fans, des
compresseurs, des chambres de condmysties turbines et les tuyeres) dans
une configuration semblable au type spécié de turbine a gaz a simuler. L'état

de gaz de sortie d'un composant formersal'état de gaz entré du prochain
composant dans la configuration. Combawvéc des spécifications détaillées de
composition de carburant, GSP fournis lmoyens de calculer des effets de
carburant et de composition de gaz et d'injection d'eau ou de vapeur dans le
fonctionnement et les émsions de turbine a gay, compris des effets de
dissociation. Le modéle de gaz est empldgét au long du calcul de cycle de
moteur. Un nouveau composant de générateur a gaz de biomasse a été
développé pour lI'analyse de performance des systemes intégrés de générateur a
gaz de turbine-biomasse de gaz. Lagitaime Windows a été choisie en raison

de l'augmentation rapide de la puissard’'ordinateur et & son faible codt,
combinée a 'augmentation de l'utilisatiale ce systeme digitation. GSP est

mis en application dans l'environnemeamntenté-objet de Borland® Delphes
(TM), offrant d'excellents moyensgle maintien et développement du
programme.

Pour analyser des fonotinements hors adaptation, un point
stabilisé prédéfini est ddard calculé a partir d'un ensemble de données de point
stabilisé indiqué par I'utilisateur. La déviation du point stabilisé est calculée en
résolvant un ensemble d'équations noédires. Les équations sont déterminées
par les équilibres de masses, les éougb thermiques et les équilibres de
puissances (énergies) pour tous les composants.

Dans le cas d'une simulation transitoire, les équations incluent des
dérivés de temps. Puis, dans chaqueavatke de temps, la solution représente
un point d’opération quasi-stationnaitees modeles off-line peuvent accepter
des temps non définis de calcul pour Hatén vers une solution de point de
fonctionnement transitoire appartenaniraintervalle de temps. Cependant, les
modeles en temps réel doivent utiliser des méthodes numériques spéciales pour
garantir la convergence ffisante a tous les intervalles dans un temps
d'exécution prédéfini.

L'ensemble d'équations non linéaires est résolu en utilisant la

méthode multi-variable de Newton-Raphsba.calcul d’'intégrales est effectué
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en utilisant une méthode modifiee d'Buléournissant lastabilité suffisante
d'intégration. Ces méthodes ont étérittes de DYNGEN. Dans GSP, la
méthode par Broyden [8] est employée pomgtire a jour des matrices des
éguations de Jacobien au lieu de lmdar ces matrices pour chaque étape
d'itération. Souvent, une matrice de Jacobien est employée pour représenter un
modele linéarisé (comme la sensibilidés erreurs d'éqgtien aux déviations
d'état) dans un point gamulier du fonctionnement. Pendant l'itération, l'inverse
du Jacobien a besoin d’étre détermipéer représenter lasodeles linéarisés
successifs afin d’étre le plus procheldesolution, en raison de la nature non
linéaire d'un systéme de turbine a gazciGéduit considérablement le temps de
calcul. Les effets de la purge de copgseur et du refroidissement de turbine
sont inclus dans le modele détaillé. Péarsimulation transitoire, le transfert

thermique et les effets internds volume sont aussi calculés.

Développement des simulateurs de vol

NLR est aussi motivé dans le développement des simulateurs de vol
et des systemes de commande de vol. Un des modules principaux dans un
modele en temps réel de simulatede vol est le modele de moteur.
Normalement, I'exactitude du modeéle de moteur affecte la fidélité globale du
simulateur de vol. Les effets des valeurs imprécises de poussée sur la fidélité de
simulateur sont significatifs particutgment avec des avions dont la puissance
massique est élevée. Les simulateurs idiaa’ de chasse modernes devraient
donc avoir des modeles de systéeme de propulsion avec des exactitudes
comparables a celle du modele aérodyami De plus, les modéles détaillés
de moteur du simulateur de vol samécessaires pour le développement du
systeme de commande de vol.

La simulation en temps réel donctionnement de turbomoteur est
employée dans une grande variétéppli@ations aérospatiales. Pour la
simulation de la performance du systeteepropulsion dans des simulateurs de
vol, les besoins de fidélité devienmmiede plus en plus rigoureux. Des
améliorations significatives de la fiabilité de la simulation peuvent étre obtenues
en utilisant les modéles thermodynamigada place des modeles en temps réel

linéaires usuels. Cependant, les modeéles thermodynamiques en temps réel
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exigent des méthodes sophistiquées déirésoudre efficacement les équations
découlant de ces modeles sur une base en temps réel a faible temps de calcul.
Jusqu'a 1990, les modeles de simulateur de vol de NLR ont été obtenus en
utilisant des techniques d'identificatidn systeme, résultant par des modeles
linéaires de moteur avec une fidélité relativement basse, comparé aux modeles
aérodynamiques d'avion. L'exactitude etdktail, croissant avec les modeles
linéaires, demeure difficile et long @@ que pour de regsenter des effets
secondaires tels que des effets d'indiabladu moteur et de déviation de la
température, une grande quantité deletm supplémentaires de données sont
nécessaire.

Une nouvelle attitude, en ce qui concerne la modélisation en temps
réel de moteur emploie des relatiore linéaires thermodynaques a la place
des modéles, linéaires obtenus a padir l'identification du systeme. Un
probleme important avec le modéle naréhire est comment établir des temps
fixes de calcul par étape d'intégration garantissant la stabilité numeérique et
I'exactitude acceptable. Lors de I'exécution d’'un programme, les équations
différentielles peuvent étre résolues gas intégrations ; en calculant seulement
une étape d'itération par intervalles de temme petite erreur stable apparait
aprés quelques étapes de temps.

Les efforts effectués dans tiee direction proviennent d'une
demande croissante de la fidélité éledés modeles de turte a gaz, pour le
développement du systeme de command&udene a gaz et du simulateur de
vol. En outre I'amélioration de la fil#® du modele offre des possibilités
intéressantes sur la réduction de la gtéawle tables de données empiriques de
la performance du moteur. En développant également les modules réutilisables
séparés, ceci menera a une réductionl'elort du développement de la
modélisation. Cependant, lorsque des nisdons explicites sont nécessaires
afin de représenter des composants ddsnies et des compresseurs, les tables
supplémentaires de données seront spelisables afin deeprésenter les
caractéristiques des composants.

En 1993, le développement d'un modeéle de simulation de vol pour
lavion de recherches de NLRGessna Citation faisant partie du projet
d'AFC/NFT (Automatic flight control / NationdFly-by-Wire testedbed project ;
NLR-TUD cooperation on autothrottlegutopilot and flight control system
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development)a été commencé. Un modéle non linéaire en temps réel simple de
turbine & gaz a été développé avadesment la thermodynamique limitée pour

les moteurs JT15D-4 de P&WC de cetoawy celle-ci étant considéré comme un
modele d’étude. Cependant, un degré sepérde modularité a été exigé afin de
permettre des le début un développemémblutif vers des modéles plus
complexe. Le moteur JT15D-4 est un petit turboréacteur avec un étage de Fan,
un étage de booster et un compressaudlial a haute pression. Pour le
fonctionnement stationnaire de Fan,pmgramme d'exécution de plate-forme

a été employé; les données transitoigtaient disponibles sous forme de
mesures effectuées lors d'essai en vol prenant en compte les réponses de
manette de gaz de moteur. Un logiciel de simulation hommé Matlab-Simulink
[58] a été employé pour développer le modéle de JT15D-4 car c'était également
l'outil de développement du modéle de simulateur de vol. Simulink permet
d'évaluer rapidement des concepts de iigatéons différentes et de les intégrer
facilement dans les modéles de sineua de vol de Simulink. De plus, de
Simulink permet a des utilisateurs de damse une bibliotheque de module, qui

est souhaitable en raison des exigemgesodularité et de réutilisabilité.

Modélisation en temps réel

NLR a créé un autre programrde modélisation d’environnement
basé sur le temps réel et sur les éléments de moteur dppbiée Engine
Real-Time Simulator (TERT&)). NLR a développdERTS pour la simulation
thermodynamique pure de diverses configions de turboréacteur. Au Service
National de la Simulation du NLR, la recherche est effectuée sur la simulation
de “pilot in-the-loop” des configurationsomplexes d’avions et d'hélicoptéres
telles que le pousser-diriger ldhtegrated Flight Propulsion Control (IFPC)
Pour cette application, des modéles dbihes a gaz en temps réel de haute
fidélité sont exigés. TERTS a une méthode de résolution efficace des équations
de modele de moteur en temps rékk systéme est mis en application dans
Matlab-Simulink, ce qui offre des avantages en termes de systeme de
commande modélisés et de flexibilité.

Matlab-Simulink offre des miébdes excellentes pour développer
les modéles de composants séparés et de sous-systeme (particulierement pour
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des systemes de commande). De Simkylie C-code peut étre produit pour

exécuter directement Imodele dans l'environnement de simulation NieF

(National Simulation Facility of NLR)Dans TERTS, unéacon d’éviter un

recalcul de l'inverse du Jacobien loddune simulation est appliquée. On a

remarqué gu’un inverse du Jacobien simpéait représenter le comportement

du moteur d’'une partie limitée d’'un oh@ine de fonctionnement. Et ainsi, un
multiple de l'inverse du Jacobien pourrait représenter le domaine entier.

Avec TERTS, des modeles themiyoamiques détaillés de moteur
en temps réel peuvent facilement étrs em application dans NSF, fournissant
d’excellents moyens d'analyser unevatisité d'effets de moteur sur la
performance d'avion. Il existe égalerhen modéle de TERTS pour calculer le
fonctionnement de postcombustion de turboréacteur militaire.

TERTS est employé dapsusieurs applications;

e Modele de turbomoteur T700 [59]

e L'Europa (European Rotorcraft Performance Analysig)n programme
commun européen de prévision de parfance d'hélicoptere [48]. Le code
d'Europa analyse la performanake dynamique des hélicoptéres en
simulant des manceuvres, telles gles décollages et des débarquements
sur une plateforme. En simulant des défaillances de moteurs au moment le
plus critique durant la manceuvre fiasse de fonctionnement maximum de
sécurité d’'un hélicoptére peut étre déterminée.

e Modele de turboréacteur double flaxec une post-combustion comprenant
les modeéles de systéme de commande détaillés.

L'utilisation de Simulink pour créer des modéles non linéaires
simples de turbine a gaz est salutaire. Avec peu d'effort, des parametres et les
tables du modele générigue peuvent aggortis a un moteymarticulier, ayant
pour résultat un modeéle relativement d&taet précis. Le modele avec des
eéquations thermodynamiques pour le medsomposant individuel est prévu
pour étre faisable avedes algorithmes hérités d@SP et la méthode dme
pass per time stepl est important de continuéx développement du modéle de
JT15D par Simulink, afin d'obtenir noseulement un modele de moteur en

temps réel précis pour l'avion de reathes de Cessna Citation, mais aussi
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d’obtenir également un modele générique, afin de I'utilp®ir la conception
de simulateur de vol et de systeme de commande de vol a NLR dans l'avenir.

1.4 Développement des programmes de simulation sur JAVA
Combinaison de GUI avec JAVA

Un autre systéme créé basé &Wl est un outil de turbine a gaz
entierement généralisé provenu du tradai Reed et de I'Abdollah [44,45]. lIs
ont développé un systeme orienté-obpetsé sur JAVA fournissant a des
utilisateurs l'avantage majeur du lagga l'indépendance ele soutien de
plateforme des versns interactives d&/orld Wide Web (WW\W).e facteur
initial de motivation pour l'usage de Java était que c'était une langue libre-
disponible et entierement orientée abjee systeme foumit un environnement
graphique interactifjui permet la construction eatialyse rapide et efficace des
systémes arbitraires de propulsion de ingba gaz. Le systéme de simulation
couple une interface utilisateur ghaque, développée en utilisant ava
Abstract Windowing Toolkit (AW Tet la méthode aérien-thermo-dynamique
transitoire d'analyse de turbine a gazités les deux entierement codées dans le
langage de Java. Cette fusion fourng utils analytiques, graphiques et de
gestion des données qui permettent a ibatiéur de construire et piloter des
simulations de moteur en manceuvrdesg objets graphiques sur I'écran de
visualisation d'ordinateur. Des simutats distribuées, y compris le traitement
paralléle et I'acces de base de donnépartié a travers l'Internet et WWW,
sont faites a travers les servid¢esrnis par l'environnement du Java.

Le GUI fournit a des utilisateurs des commandes interactives pour
analyser des fonctionnements et desgrerénces de turbine a gaz. Le GUI
complet est entierement constren utilisant le JavAbstract Window Toolkit,
qui fournit des composants de basefdeétrage nécessaires pour créer des
interfaces graphiques. Le Java AWaufnit une collection de composants
graphiques de plateforme-indépendaptsir des applications graphiques de
création dans Java. L'AWT, qui fait pertdu systeme de Java runtime, offre
des supports pour des opérations graplsigetefournit aussbien les objets
d’interface graphiques d'utilisateur communsls que des boutons, des listes,

des TextFields des Choice Boxesetc. L'indépendance de la plateforme est
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réalisée par l'utilisation deBeersqui sont les compostmnindigénes de GUI
manipulés par 'AWT. Les Peers rpeettent aux programmes Java, qui
emploient I'AWT, de maintenir le regard et la sensation familiere du systeme de
fenétrage de l'ordinateur. Ceci sifimi que lorsqu’'un programme Java est
exécuté sur un ordinateur de Maostt, les boutons, les fenétres, lles Boxes
etc., tous apparaissent dans le modaieilier de Macintosh. Quand le méme
programme est exécuté sur le syst@hexploitation de Windows, ces boutons,
ces fenétres et ces List Boxes appavaiten tant qu'objets familiers du style de
Windows. L'indépendance de la platehe de I'AWT, combinée avec la
portabilité offerte par la langue Javanf de Java un systeme de langage et
d'exécution idéal pour l'utiliser sur lsystemes informatiques hétérogenes en
réseau et aussi sur WWW.

La langue de Java a le seuat intégré pour le traitement
multiprocessus. L'exécution de multiprocessus (également connue sous le nom
de processus léger) permet au programme de créer des chemins multiples du
code d’exécution. L'utilisation demultiprocessus peut significativement
améliorer la performance de GUI.

Le logiciel de simulation de ithine a gaz de Java procure a des
utilisateurs une constructigraphique des configuratiomsbitraire de turbine a
gaz, de choisir et de contrdler des fimenements stationnaires et transitoires
du systeme et visionner des résultatsf@emats graphiques pendant que la
simulation s'exécute. Le logiciel de silation de turbine a gaz est entierement
écrit en Java et peut étre exécuté&amt qu'un applet ou une application. Pour
des exécutions parfaites comme le read’'une simulation, le logiciel de
simulation de turbine a gaz de Java fonctionne comme une application. Ceci
permet la fonctionnalité nécessairelleteque l'acces de dossier, qui serait
restreinte dans le cas d'un applet d0 a ses dispositifs de sécurité. Dans certains
cas, il peut étre souhaitable d’effeatde simulateur comme un applet. Ceci
peut étre utile, par exemple, poenseigner a des étudiants comment les
systemes de turbine a gaz fonctiomneDe plus lesprogrammes sont
accessibles a partir des browsers de Java-enabled situés sur les ordinateurs

hétérogenes et gérés en réseau [44].
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Fonctionnalités du programme

Dans ce programme, un systeme de turbine a gaz est décomposé en
composants de base différents: uemetrée d’air, des compresseurs, une
chambre de combustion, des turbines tigéres, des tuyaux de prélévement
d’air, et des arbres. Des volumes effggecomposants sont employés pour relier
deux composants successifs et défimssaussi bien la température et la
pression aux frontiéres des composantes. L'opération de chacun des composants
est décrite par les équations aératimdynamiques pour fournir un modele de
parametre localisé pour chaque mmmsant. Pour des fonctionnements
(transitoires) dynamiques de turbine az,gée modéle inclut les équations
instables pour le moment cinétiqueftiéde dans les tuya de connexion, des
inerties des arbres tournants, et deskstges d'énergie et de masses en volumes
de mélange inter-composant. Des champsaractéristiques sont utilisés pour
des représentations précises de fonctiorarg stationnaire des compresseurs et
des turbines. Quand les différentes composantes dans le systeme de turbine a
gaz sont combinées, chaque tuyau denexion, arbre, et volume de mélange
permettent d’établir une équation iaske respective pour former un systeme
d’équations différentielles dmaires instables. Ce systeme peut alors étre résolu
en utilisant des techniques numérigiustandard telles que Newton-Raphson,
Runge-Kutta, etc. Bien que code d'analyse de matea été congu pour étre
employé avec des interfaces graphiques d’utilisateur, il peut étre exécuté sans
GUI en utilisant des dossiers de donnéer#t par des utilisateurs qui définissent
les composants dans le modéle, leurs raccordements, et des sélections de

solutionneur et des controles.

1.5 D’autres recherches de silation de fonctionnements de

moteurs

Les travaux les plus avancésccédant a ce systeme, nonfomégy/x
sont décrit dedans [46,47]. Basé dar décomposition et les interfaces
normalisées, Onyx fournit une représematilexible basée sur des composants
pour des systémes, des sous-ensemblelesléments de turbine a gaz. |l
permet au nouveau modele de se poser par programmation ou visuellement

pour former des modeéles plus compkxée modele d’ingénierie commun
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d'Onyx permet également l'intégratiorsdaodéles qui représente le systéme a
différents niveaux de I'abstraction. Ldes#tion d'un modeéle particulier est basée
sur un certain nombre de criteres, y compeiniveau du délarequis, I'objectif

de la simulation, la connaissance paisible, et les ressources données. Le
systéme Onyx peut exécuter un certain nombre de fonctionnalités intéressantes
telles que la capacité de brancher rariveaux modeles de composants de
moteur et de les faire interpoler sansdifier le systeme. Onyx permet a des
utilisateurs d'adapter et prolonger le adux besoins du client pour ajouter la
nouvelle fonctionnalité ou pour adaptdes comportements de simulation
exiges. Une interface visuelle personrailie fournit la commande symbolique

a un haut niveau de la congction et de la réalisatodu systeme de propulsion.
Pour l'analyse comportant de nombraatculs, des composants peuvent étre
distribués sur des ahitectures hétérogénes d'analyse, de calcul et différents
logiciels d'exploitabn. Un modele distribué dirbomoteur est développé et
simulé pour illustrer l'utilisation du framework.

Etant donné que les systémesnisgénéralisés ont besoin de
reprogrammer pour pouvoir modéliser weuvelles configurations, ces ajouts
sont souvent maintenus dans le cqmmdant qu'elles sont ajoutées et puis
rendues accessibles aux futurs utilisegeuLa fonctionnalité des codes semi-
généralisés se rapproclimnc de celle des codes généralisés. Méme si un
systéme semi-généralisé soutient une nitgjale configurations de moteur qui
n'ont jamais été en service ou n'ont pas été suggérées pour l'utilisation, un
modele détaillé de moteur tend toujs a exiger la reprogrammation du
systeme. Pour l'instant nous pouvons penserles systemes semi-généralisés
sont utilisés principalement dans degdéis avant-projet de nouveaux moteurs.
Pour le niveau de I'exactitude nécessainur ces genres diées, il est souvent
suffisant de modifier dedonnées des configurations.

D'autre part, les outils généralisés sont susceptibles de devenir
difficiles & modifier, quand ceci estécessaire. Le nombre de personnes
capables d'effectuer cette modificationpnsain grand effort d'implication, est
trés limité. Une autre observation intéres¢sandiquant la difficulté de modifier
des codes généralisés peut étre faitétediant les modifications décrites dans
des rapports ouverts du code de simulation de NNEP. Par exemple I'utilisation
du code de TURBOTRANS, développ€eanfield University of Technology, a
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été arrétée apres la retraite de DR.JPalmer. L'interprétation appropriée n’est
pas que la premiere génération des sogénéralisés qui était impossible de
modifier a moins que le programmeur aneg ait été disponible. L'effort requis
pour effectuer le travail donc limité le nombre d’'ingéaur capable et intéressé
en un petit groupe de spécialistes. Gmupe faisait souvent partie du
développement initial du systeme. Mérapres cette premiére période, les
modifications du systeme nécessaipour fournir des possibilités afin
d’analyser le fonctionnement transitoost été considéréest étendus et nous
avons décidé qu'il serait plus appropdiéntégrer les vieikks fonctionnalités
dans un systeme entierement nouveauci Geermettrait alors la pleine
utilisation d'un certain nombre de disjiiés inclus dans Fortran 90. Un autre
systéme de simulation orienté-objeasé sur GUI, GESTPAN (GEneral
Stationary Transient Propulsion ANalysif§}5], permet a des utilisateurs
d'accomplir les trois taches élémergairindiquées précédemment. Les outils
numeriques et algorithmiques ont été &illes pour réduire la complexité de
son utilisation et son entretien aunmmium. GESTPAN a été développé en
Fortran 90. Il permet la construction dasdes statiques, qui fait I'encapsulation
orienté objet des données et des rairpossibles [38]. La performance
supérieure du procédé de résolutionGIEESTPAN est obtenue en résolvant les

equations différentielles et alggques simultanément [24, 53].

De plus, la premiére génératide codes généralisés de turbine a
gaz correspond a ceux qui @rie gardés en servicea@iti ont été réalisés ainsi
pendant un temps remarquablement long. TURBOMATCH, NNEP ainsi que
TA45 ont tous été utilisés pendant plds 20 ans, survivant sur un grand
nombre de plateformes et de logicielexploitation. Et bien que le nombre
d'ingénieurs capables de modifier les codé été tres limité, le nombre et la

variété des utilisateurs ne I'étaient pas.

Il semble clair que la conception des premiers systéemes de logiciels
généralisés ait négligé les aspects dentiem et d’évolution du systeme. Cela
est naturellement, ou du moins partiellement, di au fait que les ressources
informatiques, & ce moment-la, étaient trés modestes et que les codes
généralisés exigeaient des ordinatepossédant une plusaute technologie

pour leur exécution. De ngeurs, des simulations atfonnaires peuvent étre
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effectuées en quelques fractions deeconde et des simulations de
fonctionnement transitoire peuvent &peécutées plus rapidement qu’en temps
réel. Ainsi en développant un nouveau systeme généralisé d'exécution, le
programmeur peut maintenant moins sacentrer sur la performance et axer

sa réflexion sur I'obtention d’'une stture claire et modifiable du code.

Les outils traditionnels d'exécution posent le probleme de la
conception de telle maniere que I'on éhmn les équations. Le résultat de cette
simplification est que tous les mdeg d'élément de moteur ont deux
algorithmes différents, un pour le domaine stabilisé et un pour les problemes
hors adaptation. Par conséquent, n'impguiel changement de modele doit étre
mis en application dans les deux versidig&uations de module pour entretenir
un ensemble cohérent d'équations. Hutre aspect qui tient compte de
I'obtention des systémes supérieurs, cara la premiere génération des codes
généralisés, est que les langagds la programmation ont évolué
considérablement au cours des 20 deesiennées. Notamment, la révolution
du développement de logiciel baséar le paradigme de programmation
orientée objet [31,49] permet aux programnsede maintenir et de modifier des

programmes avec plus de facilité.

A ce jour, certains outils commerciaux de simulation sont
disponibles pour développer des modélesysteme, comme AVS [1], MatrixX
[29], Matlab [58]. Ces systées offrent habituellement a des utilisateurs des
interfaces trés puissantes pour le dd@weement de modéles et l'analyse.
Cependant, les évaluations du systemdldé&ixX ont prouvé que, bien que le
systeme ait bien avancé dans la modébs dynamique et la conception de
contr6le, il n'était pas tres appropriéaaconception de systéme de moteur mis

en ceuvre.

D'autres imperfections ont été mises en évidence par Reed et
Abdollah lorsqu’ils ont travaillé avec le systéme A\$he Application
Visualization System]l, 44], un environnement de programmation interactif
pour le développement d'un enviromrent de simulation de propulsion
d’aéronautigue. AVS est un logiciel congu principalemgoiir procurer aux
utilisateurs scientifigues urfacilité d'analyse et deisualisation de données. Il
permet de construire des applicatiods visualisation en combinant des
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composants de logiciel, connus sous le nom de « modules » dans les réseaux
exécutables qui sont employés pour filtles données, les tracer au Pixel ou a

la forme géométrique, et de les rendigbles sur I'écran. Un des problémes
gu’ils ont découvert est que le transfert des données entre les processus séparés
d'Unix, employés pour simuler différentsngposants dans le modéle de moteur,
s'est avéré treés lent [45]. Bien quesdaiblesses puissent étre trouvées dans
n'importe quel outil commercial pour sisimulations de systeme, on devrait
noter que ces systemes sont sarsse&een cours d’arhiération, comme le
probléme de performance de transfge données du systeme AVS qui a été
résolu dans plus la noelNe version. De mémeine option de SIMULINK pour

mettre en application I'appche directe pour résoudies systemes algébriques

différentiels est actuellemeah cours de discussions [54].

En faisant ces observations, orvidét également garder a I'esprit,
gu'au fur et a mesure que les colts de développement de nouveaux systémes
pour avoir le méme niveau de sopluation et que les stemes commerciaux
augmentent, les prix des licences des systemes commerciaux tendent aussi bien
a augmenter. En outre, I'acceés limité au code source peut souvent étre un
obstacle décisif dans le procédé dealéppement, particulierement quand des

taches non standard sont accomplies.
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CHAPITRE 11
FONCTIONNEMENT STABILISE

2.1 Introduction

La configuration, les parametres du cycle, les niveaux des
performances des composants et les tailles du moteur sont choisis pour répondre
a des spécifications données. Le point stabilisé est primordial pour la conception
d’un réacteur. La ligne de points stabilisés doit étre définie avant que 1’analyse
de toutes les autres conditions de fonctionnement soit possible. Ainsi les calculs
génériques de diagramme de point stabilisé et de point de fonctionnement seront
présentés pour tous les principaux types de turbine a gaz. La performance

globale résultante du moteur est cruciale a son succeés commercial.

2.2 Fonctionnement stabilisé

Au cours du travail initial de définition, le moteur est supposé
fonctionner la plupart du temps au point stabilis¢ de moteur. Celui-ci se référe
au standard ISO pour un moteur au sol, ou au standard ISA [61] pour un moteur
d’avion en altitude de croisiere. Dans les deux cas, il correspond a une
puissance ¢élevée choisie ou la conception des composants et les parameétres de
cycle sont optimisés. La méthode utilisée est le calcul d’exécution de point
stabilisé. Chaque fois que des parameétres donnés sont modifiés, ce procédé de
calcul est réitéré. Chaque modification du point stabilisé se traduit par une
géométrie différente de moteur, sous la condition de fonctionnement fixe. Dans
ce chapitre, la phase de conception fait intervenir les points stabilisés qui
correspondent habituellement a la méme condition de fonctionnement du point
de conception de moteur.

Les équations régissant le mode stabilis¢ sont mises sous une forme
qui permet aux utilisateurs d’indiquer les parameétres qui peuvent facilement étre
estimés a 1’étape préliminaire de la conception de moteur. Les parameétres
habituels sont la pression et la température d’altitude, le nombre de Mach a
I’entrée d’air du moteur, les rapports de pression, les températures et les

efficacités de compresseur et de turbine, les pertes de pression dans la chambre

Chapitre II : Fonctionnement stabilisé 37



de combustion, la post-combustion et les tuyeres, les coefficients de frottement
des tuyéres, les vitesses de rotation, les températures et les pressions
d’admission de turbine, le nombre de Mach dans le mélangeur de flux etc.

Ces équations du mode stabilis¢ assurent un lien entre les
composants du moteur, elles reposent sur des équilibres (thermodynamiques et
mécaniques):

= conservation du travail
= conservation des paramétres de 1I’écoulement
= ¢galité des vitesses de rotation

La conception d’un moteur repose sur une approche classique qui
commence par I’entrée d’air et proceéde ensuite dans le sens d’écoulement dans
les moteurs, en utilisant des données a partir des composants déja concus quand
elles deviennent disponibles. Cette utilisation des données en amont permet

automatiquement d’assurer les équilibres mentionnés ci-dessus.

2.2.1 Parametres et analyse dedmformance de point stabilisé
Un certain nombre de parametres principaux, qui définissent la
performance globale du moteur, est utilisé pour évaluer la stabilité d’un point li¢
a une conception de moteur donnée a I’application ou compare plusieurs
conceptions possibles de moteur. Ces parametres de performance de moteur
sont décrits ci-dessous.
e La puissance (PW) ou la poussée totale (F)
Le calcul global de cycle constitue presque toujours un objectif
fondamental pour la conception du moteur.
e La puissance ou la poussée spécifique (FS)
Il s’agit de la quantité¢ de puissance utile ou de poussée par unité de
débit entrant dans le moteur. Elle fournit une indication correcte de
premier ordre sur le poids de moteur, la superficie frontale et le volume.
Il est particuliérement important de maximiser la puissance ou la
poussée spécifique dans les applications ou le poids ou le volume de
moteur est crucial, ou alors pour I’avion qui vole aux nombres de Mach

¢levés ou la trainé par unité de superficie frontale est haute.
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La consommation spécifique (CS)

C’est la masse du carburant briilée par unité de temps par unité de
puissance ou de poussée. Il est important de réduire le CSau minimum
pour des applications ou le poids et/ou le colit du carburant est

significatif.

La température du gaz d’échappement (Tis)

En général, une température d’échappement ¢élevée permet d’augmenter
le rendement global. Il y a une limite a cette température
d’échappement permise en raison des propriétés mécaniques des

¢éléments du moteur.

Le débit de gaz d’échappement (Ds)
Ce débit est important pour indiquer la quantité de chaleur disponible
dans I’échappement de la turbine a gaz, et par conséquent le rendement

thermique.

Le rendement thermique (777h)

Il est défini comme le taux d’addition d’énergie cinétique dans I’air
divisé par le taux d’énergie de carburant fourni, habituellement exprimé
en pourcentage. Généralement le rendement thermique augmente

lorsque le rapport de pression et Tjs augmentent.

Le rendement propulsif (77pRr)

Il est défini comme la puissance propulsive utile produit par le moteur
divisé par le taux d’addition cinétique d’énergie de 1’air, habituellement
exprimé en pourcentage. Le rendement propulsif est amélioré par une
faible vitesse de jet, qui diminue les pertes converties en énergie
cinétique de jet. Ceci exige un haut rapport de pression et un faible Tis.
Cependant les basses vitesses de jet produisent une faible poussée. Par
conséquent, afin d’obtenir un rendement propulsif et une poussée
¢levés, le débit de masse du moteur doit étre €élevé et couplé avec une

basse vitesse de jet. Ceci conduit a des moteurs a faible poussée

Chapitre II : Fonctionnement stabilisé 39



spécifique, qui sont grands et lourds. Des turboréacteurs double flux

sont basé€s sur ce principe.

Le Cs est directement proportionnel a la vitesse de vol et,
inversement, proportionnel aux rendements thermiques et propulsifs. La
dépendance sur les rendements est intuitivement évidente. Le choix du rapport
de pression et de Tis, pour obtenir le minimum CS est un compromis entre la
maximisation du rendement propulsif et thermique. Un compromis entre le
rapport de pression et Tis devra étre effectué¢. La dépendance du Cs avec la
vitesse de vol intervient parce que le débit de carburant est li¢ a la puissance
avec les rendements thermiques et propulsifs donnés, et la puissance propulsive

est directement proportionnelle a la vitesse de vol pour une poussée donnée.

2.2.2 Effets de second ordrersdes performances du point

stabilisé
Cette section décrit les divers phénomenes qui ont un effet de
second ordre sur les performances du moteur.
e Nombre de Reynolds (Re)
C’est un parametre non-dimensionnel qui indique 1’effet de viscosité
sur la performance du moteur. Au-dessous du nombre de Reynolds
critique pour une conception de moteur donnée, une viscosité a un effet
néfaste de second-ordre sur la performance de moteur, réduisant des
rendements de composants et les capacités d’écoulement. Pour un
moteur avec une géométrie fixé, le nombre de Reynolds diminue avec
la chute de pression d’entrée et son effet est donc le plus prononcé pour
un fonctionnement a altitude €levée. D’autre part, un moteur de taille

réduit aura un nombre de Reynolds réduit.

o [Effets ambiants
Les propriétés de gaz varient avec la température et la richesse. En
outre, a un point de fonctionnement donné, la richesse change avec la
température d’entrée. Un changement de température d’entrée d’air du

moteur a un effet de second-ordre sur la performance de moteur. Une
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température modifiée change une vitesse mécanique si F est tenu

constant. Ceci modifie des tensions des disques et des aubes, et par
conséquent des croissances physiques. Ceci change également des jeux
de téte et de pied des aubes qui affectent la performance du
compresseur. Ce changement de température d’entrée intervient lors des
situations de vol ou les températures ambiantes ne sont pas les mémes

que celles rencontrées lors des essais au sol.

Variations de géométrie

Les équations liant les différents parametres dans chaque composant du
moteur sont déterminées pour une géométrie donnée. Les aubes
variables de compresseur ou de turbine, et les tuyeéres variables,

changent la géométrie et par conséquent ces équations.

Conditions d’entrée et de sortie
Pour une conception donnée de moteur, les états non-standards d’entrée
de sortie peuvent faire dévier le moteur de son comportement non-
dimensionnel normal. Par exemple ;
- Des pertes résultant de configurations différentes a 1’entrée et
a la sortie de tuyere.
- Des déformations d’écoulement a la premiere entrée du

compresseur due au vent ou au lacet et tangage de 1’avion

Puissance prélevée a la poussée
La puissance prélevée a la poussée pour 1’¢électricité ou la pressurisation

de la cabine constitue un effet de second ordre.
Humidité et Injection d’eau

L’effet de la vapeur d’eau sur les performances du moteur peut étre

significatif parce que les propriétés du gaz changent.
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2.2.3 Composants d’'un turboréacteur

La conception d’une turbine a gaz est largement évoquée a travers
la littérature. L’intérét de 1’étude est porté non pas sur une description détaillée
de la turbine a gaz, mais plutot sur les performances de ses ¢léments, en terme
de rendement, et leur influence sur les performances globales du moteur. Des
calculs du point stabilisé et du fonctionnement hors adaptation d’un moteur
sont présentés dans les sections et les chapitres suivants en s’appuyant sur les
performances de chaque composant. Malheureusement la conception est
fortement complexe nécessitant un cahier des charges ¢laboré par le motoriste et

des codes informatiques finis accumulés pendant des décennies.

2.2.3.1 Entree d’air
Une entrée d’air est le premier composant qui se connecte
directement au flux d'air. L’objectif principal d’une entrée d’air est d’apporter
l'air, exigé par un moteur, de la condition d’un écoulement libre a la condition
exigée du Fan ou du compresseur avec une perte minimum de pression totale.
Dans des calculs de point stabilisé, la perte de pression totale est calculée
comme un pourcentage de la pression totale de ’entrée. La perte de pression
d’entrée d’air en pourcentage est une fonction de ;
e La géométrie d’entrée d’air— ceci est rendu compte par un coefficient de
perte
e L’angle de tourbillon d’entrée
e Le nombre de Mach d’entrée
Le coefficient de perte ou l’efficacit¢ est le rapport entre les
pressions totales a I’amont et a 1’aval de I’entrée d’air.
En réalité, le montage du moteur avec le fuselage est 1'un des
problémes les plus complexes et a un impact important sur la performance des

avions mais dans cette recherche, elle ne prend pas en compte ces problémes.

2.2.3.2 Compresseurs
L’objectif d’un compresseur est d’augmenter toute la pression du
gaz exigée par le cycle de moteur en absorbant la puissance d’arbre la plus

faible possible. Pour 1’application aéronautique, le diametre et le poids sont
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¢galement les enjeux principaux de conception. Les compresseurs axiaux ont un

plus grand nombre de paramétres de conception que les autres composants du

réacteur. Dans ce travail, les calculs de cycle du moteur aéronautique sont basés

sur I’utilisation du compresseur axial. Voici les parametres importants pour

calculer le fonctionnement du compresseur ;

Rendement

Le rendement isentropique repose sur un travail idéal spécifique, avec
une ¢lévation de la température totale, pour un rapport de pression
donné¢ divis¢ par la valeur réelle de ce dernier. La définition
d’isentropique équivaut a une transformation adiabatique et réversible.
C’est-a-dire que le transfert thermique et le frottement sont exclus.

Le rendement polytropique est défini comme le rendement isentropique
d’une étape infinitésimale dans le processus de compression, en

supposant qu’il reste constant pendant toute la compression.

Nombre de Mach moyen a I’entrée

C’est le nombre de Mach moyen a I’entrée du compresseur calculé en
utilisant un débit réduit ainsi que le débit d’entrée connu, la pression, la
température et la superficie frontale. Il est souhaitable en particulier
pour des moteurs aéronautiques d’avoir un nombre de Mach élevé a
I’entrée afin de réduire la superficie frontale au minimum et que ceci
mene aux vitesses relatives ¢élevées a la téte d’aube du premier étage et
par conséquent a I’inefficacité. Les valeurs entre 0,4 et 0,6 sont
généralement utilisées. Un niveau plus élevé est utilisé dans des

applications supersoniques.

Charge de compresseur

La charge correspond a la quantité de travail recue par le compresseur
ou d’un/des étage(s) de compresseur. Les rendements de compresseur
sont améliorés quand les charges diminuent. Mis a part le cas des
moteurs supersoniques, les charges devraient étre entre 0,25 and 0,5

pour tous les étages. La valeur minimale n’est généralement viable que
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pour des compresseurs a basse pression. Pour des moteurs
supersoniques, les charges peuvent étre aux alentours de 0,7. Des pertes
de rendement sont acceptables a condition d’avoir une réduction du
nombre d’étapes. La pratique courante en matiere de conception
consiste a réduire les charges a travers les premiers étages du

compresseur, tolérant des valeurs élevées a mi-étages pour les réduire

sur les étages en aval.

Vitesses de rotation

Le choix appropri¢ de la vitesse de rotation est crucial. C’est un
parametre influengant fortement les niveaux de rendement de
compresseur et de turbine au méme titre que le nombre d’étages et le
diametre, et le concepteur de turbine de compresseur doit s’adapter aux
conditions citées ci-dessus. Sa valeur doit correspondre au rendement
maximum en optimisant la vitesse spécifique, tout en étant acceptable

pour la conception de la turbine.

Rapport de pression, Nombre d’étages et arbres

Le nombre d’étages est déterminé par la gamme des rapports de
pression de compresseur. Le rapport de pression d’étage diminue de
I’avant vers 1’arriére, dG a la température croissante. Le rapport de
pression réalisable pour un nombre d’étages donné est régi par plusieurs
facteurs. Toutefois les plus importants sont les marges au pompage
satisfaisantes et des bons rendements. De plus, une charge correspond a
un rapport de pression donné et a une vitesse d’aube est optimisée a une
température donnée.

Le compresseur se dédoublant entre deux arbres a un certain nombre
d’avantages. Premicrement, la vitesse de rotation s’écarte de la solution
de pompage, ce qui permet une marge de choix plus importante. Ainsi
le méme rapport de pression peut étre réalisé en moins d’étages, et avec
moins de géométrie variable.

Deuxiémement, une vitesse de rotation plus élevée pour les étages

arriére leur permet d’avoir une charge inférieure, et étre sur une ligne de
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squelette inférieure pour la méme charge. Le rapport entre la téte
d’aube et le moyeu est plus faible. Cependant la mise en ceuvre de ce

compresseur est plus complexe technologiquement.

e Marge au pompage
La marge au pompage pour un fonctionnement stationnaire exigé
dépendra des exigences d’application et des configurations du moteur.
La puissance ou la poussée au-dela desquelles la marge au pompage

minimum se produit variera également.

2.2.3.3 Fan

Un Fan est habituellement un compresseur a un étage sur un
turboréacteur double flux et présente des caractéristiques de conception
distinctes. Pour désigner les Fans a plusieurs étapes, le terme compresseur basse
pressionest fréquemment utilisé. Le Fan a un débit élevé et un rapport de
pression faible comparé aux compresseurs. Immédiatement en aval du Fan, le
débit entrant se divise en deux parties : un débit froid ou un débit secondaire, et
un débit chaud ou un débit primaire. Quelques parametres importants pour

réaliser les fonctionnements de Fan ;

e Taux de dilution
L’augmentation des taux de dilution améliore généralement la
consommation spécifique mais détériore la poussée spécifique. De plus
le nombre d’étages de turbine augmente rapidement parce qu’a mesure
que le taux de dilution augmente, la vitesse de téte d’aubes de fan doit
étre maintenue approximativement constante et par conséquent sa

vitesse de rotation doit diminuer.

e Nombre de Mach d’entrée
Le nombre de Mach d’entrée est habituellement entre 0,55 et 0,65, les
valeurs les plus élevées interviennent pour des applications militaires.
Ces valeurs sont plus hautes que pour des compresseurs axiaux de par

la nécessité de réduire la superficie frontale de Fan.
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e Rapport de pression
Le rapport de pression maximal réalisable d’un fan a un étage se situe
autour de 1,9. C’est considérablement plus haut que celui pour le
premier étage d’un compresseur multi-étage. Ce rapport de pression
sera plus important durant la phase de montée ou le Fan fonctionne a sa
vitesse référée plus élevée que dans le domaine de vol opérationnel. Par
conséquent en croisiere, le rapport de pression maximum d’un étage

simple sera entre 1,7 et 1,8.

2.2.3.4 Chambre de combustion

Méme si des étapes significatives d’analyse des systémes de
combustion ont été validées ces derniéres années en améliorant la méthodologie
de conception, en particulier par la méthode Computational Fluid Dynamics
(CFD), une grande partie du processus de conception reléve toujours de
considérations empiriques. Par conséquent un programme spécifique d’essai de
montage de systéme de combustion est essentiel avant et simultanément a un
plan de développement de moteur. Ces mesures concernent non seulement le
point stabilis¢é et le fonctionnement hors adaptation, mais également les
phénomenes extrémement instables produits pendant un démarrage de moteur.

Quelques parameétres importants pour optimiser une chambre de combustion ;

e Efficacité (Perte de pression, &)

Le nombre de Mach en sortie de compresseur sera normalement de

I’ordre de 0,2-0,3. 1l doit étre réduit dans le diffuseur d’entrée de la

chambre de combustion entre 0,05 et 0,1, autrement la perte de pression

sera élevée ce qui est inadmissible.

En outre d’autres effets sur la pression dans la chambre de combustion

se manifestent ;

- La perte froide est due a la décharge d’air injecté sur la paroi de
chambre. Pour une conception correcte, cette perte se situe entre 2
et 4% de la pression totale au point stabilisé, perte fortement
influencée par la géométrie de la chambre. Lorsque le nombre de

Mach de vol est élevé, a I’extérieur de chambre, le nombre de Mach
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peut étre plus haut que la valeur désirée afin de réduire la superficie
frontale au minimum. Dans ce cas-1a, la perte froide de pression
peut étre avoisinée de 7%.

- Dans le cas de la perte chaude, 1’écoulement dans le conduit avec le
transfert thermique est appelé Ecoulement de Raleigét selon le
principe fondamental de la thermodynamique une perte de pression
liée a I’émission de la chaleur se manifeste, la vitesse augmente par
conservation du débit réduit, générant une perte de pression

importante.

Rendement (77cp)

Le rendement de combustion est le rapport de la quantité de carburant
briilée dans la chambre de combustion sur la quantité de carburant total
donné. A I’époque des premieres turbines a gaz, beaucoup de mesures
expérimentales corrélaient cette quantité de carburant en fonction de la

charge de combustion et de la richesse.

d

c,brulé

77CB:d

c,donné

Charge

Au niveau de la mer, la charge maximum statique devrait étre inférieure
a 10kg/s-atm"®-m’, et de préférence inférieure a Skg/s-atm'®-m’. La
valeur de charge la plus élevée dans le domaine de vol opérationnel se

produira habituellement au ralenti a 1’altitude la plus ¢levée, au plus bas

de nombre de Mach de vol et au jour le plus froid. La charge idéale
dans cette condition devrait étre inférieure a 50kg/s-atm"*-m’, pour
assurer un rendement acceptable et une marge d’extinction faible. Au
pire, elle devrait étre inférieure a 75 kg/s-atm"*-m’ ou 100
kg/s-atm'®-m’ pour la conception avec contrainte ou sans contrainte
respectivement. En outre, afin de permettre le rallumage de la chambre
de combustion, la charge doit étre inférieure a 300 kg/s-atm'®-m’ a

I’altitude la plus ¢élevée et au plus bas nombre de Mach.
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2.2.3.5 Turbines

Une turbine extrait la puissance a partir du débit de gaz pour
entrainer les compresseurs de moteur ou dans le cas d’une turbine de puissance,
pour transmettre une charge, en particulier pour un propulseur ou un générateur
¢lectrique. Un étage de turbine se compose d’une roue de redresseur suivi par
une roue mobile (un rotor). Le gaz a haute température et haute pression entre
habituellement dans le premier étage du redresseur & un nombre de Mach
inférieur a 0,2, il est alors accéléré. Le nombre de Mach moyen a la sortie du
redresseur peut étre entre 0,75 et la valeur supersonique. Il n’y a aucun transfert
de travail ni de transfert thermique, il y a seulement une petite perte de pression
totale due au frottement et aux dissipations turbulentes. La température totale
reste constante, exceptée dans le cas d’une addition de I’air de refroidissement,
alors que la pression et la température statique diminuent en raison de
I’accélération. La puissance est extraite a travers le rotor qui génére une vitesse
de mouvement giratoire. La température et la pression totale sont réduites.
Certains parametres sont importants pour réaliser les fonctionnements de

turbines ;

e Nombre de Mach d’entrée
Pour réduire les pertes de pression au minimum dans la canalisation en
amont et pour s'assurer que le gaz accélere a tous les points le long de la
surface de redresseur, le nombre de Mach moyen a I’entrée du premier
¢tage devrait idéalement étre inférieur a 0,2. Il est possible que pour les
¢tages suivants le nombre de Mach soit le méme que pour le premier

¢tage.

e Charges d’étages, Nombre d’étages
Une charge d'étape est un paramétre adimensionnel qui correspond a la
difficulté¢ du travail de 1'étage. Le nombre d'étages est un compromis
entre des charges faibles réalisés qui améliorent I’efficacité du moteur,

et le surpoids engendré par I’augmentation du nombre d’étages.
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Vitesses de rotation

Elles doivent étre choisies pour maintenir des vitesses de jantes et des
vitesses de tétes d’aubes dans des limites acceptables pour l'intégrité
mécanique, tout en optimisant des rendements par le biais des charges
d'é¢tages et des rapports de vitesses axiales. Elles résultent d’un
compromis avec les exigences de vitesse de composants dans les

conduits.

Nombre de Mach en sortie du dernier étage

Le nombre de Mach en sortie du dernier étage devrait étre autour de
0,3. La valeur la plus haute acceptable est 0,55. Au-dela, une
décomposition dramatique dans I’écoulement pourrait se produire dans

le tuyau de dispersion en aval.

2.2.3.6 Mélangeur de flux

Pour un turboréacteur double flux, un mélangeur de flux peut étre

utilisé pour combiner un flux d’air froid et un flux d’air chaud avant de s’éjecter

par une tuyere propulsive. Des turboréacteurs double flux sont dotés d’un

mélangeur pour plusieurs raisons.

si une post-combustion doit étre employée, alors un mélange des flux
froid et chaud offrira une poussée totale bien plus grande.

En croisiére, une amélioration de la poussée spécifique et du Cs peut
étre réalisée si le cycle est congu spécifiquement pour un mélangeur.

Un rapport de pression de Fan optimum pour une poussée spécifique et
le Cssont sensiblement inférieurs comparés a ceux d’un moteur a flux
séparés. Ceci mene a abaisser le poids et le coft.

la poussée inversée augmente quand un inverseur de flux froid (typique
de la conception de turboréacteurs a un taux de dilution élevés) se
déploie. C'est parce que la poussée vers l'avant qui est produite par le
flux principal, est diminuée due a la grande perte de pression de
décharge dans le mélangeur.

le bruit du jet est d’un niveau bien inférieur a celui d’un moteur a

double flux séparés.

Chapitre II : Fonctionnement stabilisé 49



La décision d’adopter un mélangeur ou non doit prendre en
considération les inconvénients du cout et du poids additionnels. Les effets cités
au-dessus concernent des turboréacteurs a double flux mélangés avec une post-
combustion. En raison d’une croissance du taux de dilution qui augmente la
poussée et le Cs avec une diminution du bruit, beaucoup de moteurs modernes

sont de type a double flux mélangés.

2.2.3.7 Post-combustion
Une post-combustion, appelée également une réchauffe, est un
mécanisme permettant d’augmenter la poussé pour les moteurs d'avion
supersoniques. Une chambre de combustion additionnelle est placée entre la
derniére turbine et la tuyere de propulsion. Une augmentation importante de la
température de tuyere augmente la vitesse de gaz dans la tuyere. En raison du
rendement propulsif médiocre le Cs se détériore de maniere significative. Un
moteur sera seulement utilisé avec une post-combustion sur certains points dans
son domaine de vol. Par exemple, un moteur militaire au nombre de Mach élevé
utilise sa post-combustion pour décoller et pour des vols supersoniques. Les
moteurs pour un Concorde, 1’avion de transport civil supersonique, fonctionnent
seulement avec leurs post-combustions au décollage et en accélérant a travers
le mur du son.
e Rendement
Un rendement de post-combustion interprete l'efficacité chimique de
combustion et l'effet des profils de température de sortie sur la capacité
a produire la poussée. L'efficacité chimique est faible parce que
normalement la charge est élevée, due a une basse pression relative a la
chambre de combustion principale et des contraintes géométriques de
volume. Une température élevée en sortie (profil de température) réduit
la poussée parce que I'énergie est perdue dans des flux excessivement
chauds qui au méme rapport de pression d'entrainement acqui€rent une
vitesse plus élevée. Le rendement de post-combustion est normalement
autour de 90% a haute altitude, au point stabilis¢ du nombre de Mach
de vol supersonique. Quant a la chambre de combustion, il est essentiel

de faire des essais sur une post-combustion indépendamment du moteur
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avant d’effectuer des expériences de moteur dans un programme de
développement. C'est seulement a ce moment-la que les caractéristiques

de rendement d’une post-combustion seront exactement déterminées.

Hausse de température

Pour la conception préliminaire, I'¢lévation de la température de post-
combustion pourrait étre évaluée en fonction de la richesse ; elle est
limitée par une diminution de la teneur en oxygeéne dans le gaz
d’échappement issue de la chambre de combustion principale.
Normalement une hausse de température se produit seulement dans le
cas ou les températures de sorties de turbine sont faibles et ou la

richesse de post-combustion sera élevée.

Perte de pression totale

Une perte de pression totale dans une post-combustion dépend de
plusieurs parametres, par exemple des installations, de la diffusion de
chaleur par des tuyaux a flamme. Généralement, la perte de pression

totale au point stabilisé est entre 5% et 7% environ.

Gain de poussée

L’objectif d’une post-combustion est d’augmenter la poussée. Au
nombre de Mach de vol élevé, le gain de poussée totale est
considérablement plus grand que pour une configuration statique pour
un taux de température de flux donnée. Cela est dii a un accroissement
de la poussée brute par le rapport approximatif de la température ¢levé

au carr¢ sans modifier le moment cinétique.
Charge

Dans le meilleur des cas celle-ci devrait étre inférieure a 100

kg/s-atm"®-m’ pour présenter une efficacité de 90% environ.
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2.2.3.8 Tuyere d'éjection
L’objectif d’une tuyere d'éjection est d’augmenter la vitesse du gaz
d'échappement avant qu’il se décharge dans I’atmosphere et de redresser
I'écoulement de gaz. Les caractéristiques d’une tuyere peut étre récapitulée
comme suit ;
o Accélérer 1'écoulement a la vitesse ¢élevée avec la perte de pression
totale minimum.
e Permettre a la post-combustion d’opérer sans affecter le fonctionnement
du moteur principal. La section de la tuyére doit étre variable.
e Permettre de refroidir des parois si nécessaire.
e M:¢élanger le flux chaud et le flux froid pour des turboréacteurs de type
double flux si nécessaire.
e Permettre d’utiliser la poussée inversée.
¢ Diminuer le bruit du son

e Controdler I’orientation de la poussée.

2.2.4 Systemes de prélevement d’air

Un systéme d’air comporte un certain nombre de trajectoires de
circulation d'air paralleles a la trajectoire principale de gaz. Une partie de 1’air
est extraite de compresseurs, par l'intermédiaire des fentes dans un carter
extérieur, ou par les jeux axiaux intérieurs. L’air est donc transféré a travers une
série d’orifices intérieurs ou par des tuyaux de carter extérieur de moteur. Plus
le point d'extraction est tot, moins la perte de performance est importante.
Cependant le point d'extraction doit étre de pression suffisante pour que l'air soit
a une pression plus élevée que celle de 1’écoulement principal afin d’étre
évacuer vers les zones concernées, en tenant compte des pertes par le systéme
d’air. L'impact du systeme de prélévement d’air sur la performance de moteur
est trés important, et doit absolument étre pris en compte. Les pourcentages
d'écoulement d’air peuvent étre définis soit comme une fraction d'écoulement
de prise d’air, ou soit comme une fraction de 1’écoulement entrant dans le
composant ou se trouve la prise d’air. Au cours de cette étude, la premiere
définition sera utilisée. Le pourcentage du débit d’air entrant total qui est extrait

avant la chambre de combustion, pourrait avoisiner 2% du débit de gaz a
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I’entrée pour un moteur d’UAV, mais jusqu'a 25% pour un moteur aéronautique

de haute technologie. Un systéme d’air se compose des ¢léments suivants ;

Des refroidissements de disques de turbine qui exigent un écoulement
radial sur la surface de chaque disque. Généralement, pour des turbines
a haute pression, 0.5% environ par disque est requis et 0.25% pour des
turbines a basse pression. Les impacts sur les rendements
aérodynamiques peuvent étre négligeables parce que les débits de
refroidissement prélevés a la trajectoire du gaz principal ont des
vitesses radiales faibles.

Des fuites se produisent d’une zone a haute pression vers une zone
basse pression parmi les trajectoires d’écoulement d’air. Dans un
systtme d’air complexe, jusqu'a 2% de l’air peut fuir vers les
trajectoires d'écoulement voisines.

Le refroidissement auxiliaire peut étre exigé pour des moteurs d'avion,
sur I’ensemble des accessoires situé dans le coffrage du moteur.

Des pistons équilibreurs de poussée peuvent étre exigés pour réduire
une partiec de la charge axiale d’arbre et le travail de palier. Ils
comportent deux écoulements de systeéme d’air de la pression statique
différente de chaque co6té d'un disque tournant. Occasionnellement, un
écoulement d’air additionnel, est exigé pour résoudre ce probleme.

Une action sur les prélevements d’air pourrait étre exigée pour contrdler
la marge au pompage de compresseur a la puissance partielle. En
général il y en aura approximativement 5% prélevé par vanne. Jusqu'a
environ quatre clapets de purge sont situés en aval de chaque
compresseur.

Le prélevement d’air intervient pour remplir des fonctions telles que
des systemes frigorifiques ou la pressurisation de cabine d'avion. Pour
des moteurs d’avion, 0.01 kg/s par passager est exigé.

Des refroidissements d’aubes de redresseurs

L'évaluation exacte de la quantité d'air de refroidissement exigée pour
un ensemble donné d’aubes de redresseurs est complexe car elle dépend
d'une multitude de parametres comme ;

- Ladurée de vie exigée

Chapitre II : Fonctionnement stabilisé 53



- Le niveau de technologie

- Latempérature d’air de refroidissement

- L’environnement corrosif en fonction du type de carburant

- Latension centrifuge des aubes dues a la vitesse de rotation

- La configuration d’aubes

Habituellement, dans les trajectoires de 1’air de refroidissement, des

températures totales sont constantes. Les écoulements d’air sont considérés
adiabatiques le long de leurs trajets et par conséquent conservent leurs
températures totales. C’est seulement pour les modéles de performance
fortement sophistiqué de moteur, ou bien lorsque la circulation d'air traverse un

¢changeur de chaleur, que le transfert de chaleur sera modélisé.

2.3 Théorie, Calculs et Equations

Cette partie énumere tout d’abord quelques notations de composants

de turboréacteurs pour ensuite développer des descriptions de calculs de cycles.

2.3.1 Schémas et positions aesnposants de turboréacteurs

e Nomenclature générale pour les composants des turboréacteurs
représentée dans les figures (2.1) a (2.6) ci-dessous.
Flux primaire
0 — Conditions ambiantes de vol
2 —Entrée d’air
2P — Entrée d’air primaire

21P — Sortie de Fan et Entrée de compresseur basse pression

3 —Sortie de compresseur basse pression et Entrée de compresseur haute
pression
4  —Sortie de compresseur haute pression

41 — Entrée de chambre de combustion

5 —Sortie de chambre de combustion et Entrée de turbine haute pression

6 — Sortie de turbine haute pression et Entrée de turbine basse pression

6m — M¢lange du gaz chaud avec du gaz de refroidissement et Entrée de
turbine basse pression

7  —Sortie de turbine basse pression
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7m — M¢élange du gaz chaud avec du gaz de refroidissement

8 — Entrée de tuyere ou Entrée de post-combustion pour des turboréacteurs
mono flux mono corps

8P — Entrée de tuyere primaire ou Entrée de mélangeur ou Entrée de
post-combustion pour des turboréacteurs double flux double corps

8m — Entrée de tuyere ou Entrée de post-combustion pour des turboréacteurs
a flux mélangés

9 —Sortie de post-combustion

9m — Mélange du gaz chaud avec du gaz de refroidissement et Entrée de tuyere

10 — Sorite de tuyere

Flux secondaire

2F — Entrée d’air secondaire

3F — Sortie de Fan

8S — Entrée de tuyére secondaire ou Entrée de mélangeur

10S — Sortie de tuyere secondaire

e Application de la nomenclature générale sur différentes

architectures de turboréacteurs

DEBIT DE PRELEVEMENT ACCROCHE-FLAMME

i S
o ——— gl
ENTREE | COMPRESSEUR. CHAMBRE [|TURBINE POST TUYERE
DAIR DE COMBUSTION
COMBUSTION
1] 2 4 4 55m T 8 3 10
¥ Im

Figure 2.1 - Turboréactewlono Corps Mono Flux

avec Post-combustion

(Source : www.aerospaceweb.org)
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Figure 2.2 - Turboréacteur Mor@orps a Double Flux Séparés
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Figure 2.3 - Turboréacteur Mor@orps a Double Flux Mélangé

avec Post-combustion
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HP = HAUTE PRESSION
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Figure 2.4 - Turboréacteur Double Corps Mono Flux

avec Post-combustion
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Figure 2.5- Turboréacteur Doub@orps, a Double Flux Séparés
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Figure 2.6 - Turboréacteur Double Corps, a Double Flux Mélangés

2.3.2 Calculs des compansts de turboréacteurs

Nous décrivons dans ce paragraphe les calculs, étape par étape, de
chaque composant depuis ’entrée d’air jusqu’a I’échappement dans le sens de
I’écoulement. Les températures sont exprimées en Kelvin (K), les pressions sont

exprimées en Pascal(Pa).

2.3.2.1 Entrée d’air

La conception et le fonctionnement des entrées d’air subsoniques et
supersoniques différent considérablement en raison des caractéristiques de
'écoulement. Pour les entrées d’air subsoniques, la diffusion interne proche-
isentropique peut étre facilement réalisée, et le débit entrant s'ajuste selon la
demande. La performance aérodynamique interne d'une entrée d’air
supersonique est un probléme de conception important, parce que des efficacités
désirables et la diffusion supersonique stable sur un grand éventail de nombres
de Mach sont tres difficiles a réaliser. En outre, une entrée d’air supersonique
doit pouvoir capturer des débits de masse exigés par le moteur, demande peut-
étre une géométrie variable afin de réduire au minimum des pertes et des

trainées et fournit des opérations stables.
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A cause de la complexité des calculs des pertes d’installation de
moteurs et d’écoulement supersonique, Nous limiterons notre étude aux cas des
entrées d’air a géométrie fixe en écoulement subsonique.

Les conditions de fonctionnement d’une entrée d’air dépendent des
vitesses de vol ou des nombres de Mach, des débits d’air exigés par le moteur et
¢galement des conditions ambiantes. Une facon générale de trouver des
conditions atmosphériques telle que des pressions et des températures
ambiantes est d’utiliser les équations extraites de la courbe de The International
Standard Atmosphere (ISA) of US Military Standard 210 (MIL 2@Qure
2.7). C'est le standard le plus généralement utilisé pour définir des températures
et des pressions ambiantes en fonction de I’altitude avec des corrections de
températures ambiantes de 1’atmosphére froide et chaude (Figure 2.7). Pour
I’atmosphere de I’ISA, au niveau de la mer, nous avons les valeurs ambiantes de
références :

- Température statique de référence (Trer) = 288,15 K
- Pression statique de référence (Prer) = 101325 Pa

Les équations pour calculer des Températures To(K) et Pressions Po(Pa)
statiques ambiantes d’ISA en fonction de I’altitude Z (m);
Pour Z< 11000 m

T, =288,15-0,0065-Z 2.1
288,15 ~5,25588

P, =101325- (—’} (2.2)

0

Pour Z > 11000 m et < 24994 m

T, =216,65 (2.3)

22632,53
R = 0,000157689-(Z—10998,1) (2.4)

e

Pour Z > 24994 m et < 30000 m
T, =216,65+0,0029892 - (Z —24994) (2.5
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(2.6)

11,8
%:252337.[216,65]

0

Les températures corrigées pour I’atmospheére Non-ISA, I’atmosphere chaude

(hot day ou froide (cold day, sont

Tononsa = To T ATinonisa 1sa (2.7)
avec
AT(nonISA- 1SA — T hot ou cold day -II)

330 -

310

290
=
2270
B ]
2 250 ~
E ———

— Ji—
E / - Hot day -
£ 230 e
2 \\ ISA
< 210 ™, N
\ //1————H
190 =
Cold day
170 ,
0 5000 10000 15000 20000 25000 30000
Altitude [m]

Figure 2.7 — Courbes d’ISA, d’atmosphére cha(Hiet day)et froide(Cold day)

Les valeurs de ces courbes sont représentées dans le tableau 2.1-2.4
Les pressions totales Pjp (Pa) et les températures totales Tip (K) ambiantes sont
en fonction du nombre de Mach de vol Mg décrites par

Y0

Ro=hR '(1 + 702_1 - M jyo_l (2.8)

'I]O:TO-(H}/T_I- ng 2.9)

On rappelle la valeur de la constante des gaz parfaits Ry
J
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et la vitesse de vol est donc définie par

Vo=My\7o Rl (2.11)

Les pertes de charge pouvant survenir dans 1’entrée d’air sont traduites dans le
facteur d’efficacité & qui est tel que

R,=Ry-(1-&) (2.12)

et la température totale est constante dans I’entrée d’air

Ti2 =-|?o (2.13)

2.3.2.2 Equations de I'enthalpie

Dans le cas du gaz réel, ces équations ci-dessous, extraites des
tables thermochimiques de JANAF [9], sont utilisées pour calculer des
enthalpies dépendantes des températures totales de chaque composant de
turboréacteur. Les valeurs d’enthalpie sont employées pour effectuer les calculs
de rapports de pressions totales de compresseurs et de turbines, des calculs de
températures totales de mélange, et des calculs d’équilibres mécaniques et
thermodynamiques. L’erreur de calcul se trouve entre 5% et 10% selon la
température.

Nous posons

a=e' (2.14)

Nous définissons les équations de ¢,de H et de Cp en fonction de la
température totale telles que :

- Fonctions ¢

3,5-InT 2,810 +1,12-10°% - T2 +3090—ln(aj
T(a-1)
(2.15)

a1
Par = In10
(4,47659-1nTi +8,01994-107 - T —9,18648-10’7-1'2)
Hsro = 0 (2.16)
¢ = (Mj (217)
l+a
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- Fonctions H (Enthalpie massique en ki)
g

H,, = %-(3,5-1—1,4-10—5 -T*+7,467-107° - T3+?:)T9(1)j (2.18)

Hieo=Ry-(~6:12432:107 - T +4,00997-10% - T7 +4,47659- T—149,054)

(2.19)

H = Hair ta- Hkéro (2.20)
(1+a)

- Fonctions Cp (Chaleur spécifique a pression constante en — )
g .
3000) a
Cp,;, = R 3,5—2,8-10—5-T+2,24-10—8-iT2+( j : - (2.21)
T ) (a-1)

Chro= R(~1,8373107° T* +8,01994107 T+4,47659) (2.22)

Cp — Cpair +ta CQéro (223)
l+a

2.3.2.3 Compresseurs et Fan

La fonction d'un compresseur est d'augmenter la pression totale de
l'air entrant, de sorte que les processus de combustion et d'extraction de
puissance apres la chambre de combustion puissent étre effectués plus
efficacement. Aprés avoir calculé les parametres de 1’entrée d’air, Nous
calculons le fonctionnement des compresseurs et du Fan. Le calcul du
fonctionnement d’un compresseur est effectué en prenant en compte un cycle
thermodynamique polytropique. Avec un rapport de pression totale et un
rendement polytropique du compresseur ou du Fan donnés, on pourra déduire la
température totale a la sortie du compresseur ou du Fan, a titre d’exemple, le
calcul d’un compresseur basse pression est montré ci-dessous :
- pour le cas du gaz idéal, la température totale est donnée par I’équation

7cp~l
P YcBP7lcBP
Tap =Ty (%) (2.24)
i2

avee |
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1 : Rendement polytropique
y : Rapport de la chaleur spécifique a pression constante Cp a la chaleur

spécifique a volume constant Cv

_cp

7_Cv

Si on ne connait que les rendements isentropiques 77is, les rendements

polytropiques 77 pourront étre calculés par la formule

In LRst
Yep —1 P,
TNcep = : PR (2.25)
YcBp > %SZP .
N — 1+ Tliscap
ln i2
Thscep

- pour le gaz réel, il s’agit d’un cycle adiabatique irréversible. Par des équations

de I’enthalpie, (2.13), (2.14), (2.15), en fonction de la température totale (K)

ﬁ — 10(¢3Pair ~Pair )'”CBP (226)
R,
log| —3F
g( R, j
¢3Pair = ¢2air + n (2.27)
CBP

Et dans ce cas, il faut utiliser une méthode itérative afin de trouver la

température.

2.3.2.4 Chambre de combustion

Une chambre de combustion est congue pour briiler un mélange de
carburant et d'air et pour fournir les gaz pour la turbine a une température
uniforme. La température du gaz ne doit pas dépasser la température maximale
acceptable par la turbine sous peine d’avoir la rupture de celle-ci par fluage. Par

une valeur prédéfinie du rendement 7cg et de la température totale du gaz
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d’échappement sortant de la chambre de combustion Tis (K) avec les équations
de I’enthalpie du cas de gaz réel :
On obtient le pouvoir calorifique du kéroséne Pce (J/KQ) en

fonction de Tis (K) :

10300-4184
e — 10300-4184 2.28
o - (2.28)
APc=-6,12432-107-T> +4,00997-107 - T.? (2.29)
+4,47659-T.s —1607,2 |
Pc = Pg—APC (2.30)

La richesse dans une chambre de combustion « est le rapport du
débit de carburant brilé d. (kg/s)par le débit d’air entrant dans la chambre de
combustion Dy41 (kg/s)

a5 =—C (2.31)

Afin de trouver la richesse par I’équation d’énergie de la chambre
de combustion, nous avons :

- pour le cas du gaz idéal,

Mg G- PCeig = Dy - Cpe (T = Typ) (2.32)
as = Co (is—Ta) (2.33)
PGt
- pour le cas du gaz réel avec les équations de 1’enthalpie,
Mee e Peo = Dyy - (Hs 5o — Hy) (2.34)
as = HSair - H4 (2.35)
PGt

Les pertes de pression totale dans une chambre de combustion
considérées dans cette étude sont principalement dues aux frottements, aux
parois (pertes froides) et aux émissions de chaleurs (pertes chaudes). Pour le
calcul du point de fonctionnement stabilis€, seule la perte due a la friction, ou

I’efficacité &, qui est normalement définie par 1’utilisateur, est prise en compte
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lors du calcul. C’est la valeur en pourcentage de la pression totale entrante dans

la chambre de combustion.

Ps=R,-(1-¢) (2.36)

Les rendements (7cg ) des chambres de combustion modernes sont
élevés et des charges (¢2,kg/ s atmi®- m ont proches de celles qui sont en état
ralenti en haute altitude. En notant Veg (m°) le volume de chambre de
combustion donnée par 1’utilisateur, nous avons 1’équation proposée par Walsh
[61] ci-dessous :

D41

P 1,8
i 0,00145-(T; 4,—400
(10{325] 10 Vg

Q= (2.37)

Le rendement de combustion (7cg, en pourcentage) peut étre reli¢ a

la charge approximativement par la relation suivante
Neg = —5,4697410™""-Q° +3,97923107°-Q* - 8,73718107°-Q°
+0,000300007-Q% —0,004568246-Q2 + 99,7 (2.38)

Cette équation est extraite de la figure 2.8 ci-dessus pour le cas sans contrainte.

100

T —
| ~_ | T 1.
\\ N =
\\
N,
95 ]
e X o I
= i ]
S =7 N EE s
E L N N i
1z L N
5 20 L
g % i ANS CONTRAINTE| | 4
a i ] o
A i N[
85 N
E s B 1S T,
| | i (Y-~ A8
| | oy
& CON(‘EPTION‘ ‘] P 1|
T | CONT —
80
| N
TN
2 38 I
75 N
] 50 100 150 200 250 300

CHARGE DE COMBUSTION (kg/s.atm'®.m%

Figure 2.8 : Rendement eharge de combustion

2.3.2.5 Turbine haute pression
Les turbines transforment I'énergie cinétique du gaz brulé en

puissance sur des arbres mécanique. Cette puissance sert a entretenir la rotation
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du Fan et des compresseurs, et au fonctionnement des accessoires du moteur
(systéme hydraulique par exemple).

Par les valeurs de rendement polytropique 7ryp et de températures
Tie prédéfinies et les températures et les pressions calculées précédemment, on
obtient les rapports de pression totale des turbines.

- pour le cas du gaz idéal, nous avons

YTHP

Ro _ ( Ts j(ymp—n-nmp (2.39)
Ps \Ts

Si I’on ne connait pas les rendements polytropiques, ils pourront étre calculés
par la formule suivante,

rrrp—l

In UisTHP'(RSj S Y
Ps
Thup = (2.40)
Yup —1 (Pisj
YTHP R
- pour le cas du gaz réel, avec les équations de I’enthalpie, nous avons
Oe = s
()

Re 10" me (2.41)
Rs

2.3.2.6 Refroidissement

Une partie de 1’air est prélevée du compresseur haute pression
(Figure 2.1 a la position 4) avant d’entrer dans la chambre de combustion pour
plusieurs raisons, par exemple pour refroidir les aubes de turbine, pour 1’utiliser
dans des systémes frigorifiques etc. Le mélange d’air afin de refroidir les aubes
des turbines est effectué apres la turbine haute pression (Figure 2.4 au plan 6m)
et la turbine basse pression (Figure 2.4 a la position 7m) pour des turboréacteurs
double corps. Pour des turboréacteurs mono corps, 1’air de refroidissement est
réinjecté a ’entrée et a la sortie de la turbine (Figure 2.1 aux plan 5m et 7m).
Une autre partie de 1’air de refroidissement est utilisé pour la post-combustion

qui est réinjecté au plan 9 m.
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Le débit de refroidissement pour la turbine haute pression d’un
turboréacteur double corps se compose de 2 parties. Une partiec, nommée dy
(kg/s) est en fonction de Tis et I'autre, nommée dg (kg/s) est définie par
I’utilisateur en pourcentage du débit d’air primaire Dop (Kg/S) Le rapport de ds &

Dop est décrit par

dyp,, = (Ts—273.15-950)10 (2.42)

Pour la turbine basse pression et la post-combustion, les débits de
refroidissement d; et dy (kg/s) sont définis de la méme maniére que ds. On

définit donc egalement dg,p .y, Oyep,,) €t Aow,p,,) qui représentent les dg, d7

et dg en pourcentage de Dop. Ensuite nous avons les rapports de dg a Dop, de d7 a

Dop et de dg & Dop décrits ci-dessous

de/p,, =0.01"dgoip, ) (2.43)
d;p,, =0.01dy0p ) (2.44)
dy/p,, =0.01dyop ) (2.45)

Les richesses en 6m et 7m peuvent donc étre calculés par

oy =as(1- d4(%D2P) - d6(%sz) N d7(%D2 P dy(%02 P)) (2.46)

(2.47)

Uy = ——0— (2.48)

Le calcul de température totale de mélange utilise la conservation

de I’enthalpie ci-dessous :

_ (d4/02P + de/sz)'H4 "'(1"‘0‘0_ dyp,,— %p,,~ dp,,— o, P)' H

He
I+ay—d;p,, —dyp

m

(2.49)

Afin de trouver la température totale de mélange Tism, nous itérons sur Tigm dans

les équations (2.18), (2.19), (2.20) et (2.49).
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La pression totale de mélange Pism est proportionnelle a la pression
totale en sortie de turbine, par la perte de pression totale a travers les diffuseurs.

Rom = Be(1—&) (2.50)

2.3.2.7 Rapport de débits entrants et aot$ de la chambre de combustion
et des turbines au débit primaiDep

Sachant que D, = D, = D, , nous définissons donc

D41/DQP =1- d4/D2p - ds/DQP - d7/D2p - d9/D2 b (2.51)
Dém/b,» = Da1/p,, +Y4/p,, + ds/p,, = byp, (2.52)
Dimo,, = Dsm, t97/5, — %o/, (2.53)

En revanche, pour des turboréacteurs mono corps, il n’existe pas de

ds/p,, et ces équations sont modifiées par

D5 p,, =D +d d

41/ Dyp 4/Dyp - Y9/Dyp

Dimo, =Dsmp, +97/ 0, %,

2.3.2.8 Turbine basse pression

On utilise 1’équilibre mécanique afin de trouver la température
totale en sortie de la turbine basse pression, par exemple ;
- I’équilibre mécanique du rotor basse pression d’un turboréacteur mono flux

double corps qui est décrit par I’égalité suivante

Mmep Ds m QP'(H(, m—H;) =D, g(H; = H,) (2.54)

- I’équilibre mécanique du rotor basse pression d’un turboréacteur double flux

double corps qui est décrit par

Mmep” Do m gp'(H6 m—H7)=D, s(H; = H,) + A(H; .~ H,) (2.55)

nmep est le rendement mécanique du rotor basse pression, donné par

[’utilisateur.
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Nous posons le taux de dilution A, le rapport entre le débit primaire
D2p (kg/s)et le débit secondaire Do (Kkg/s) prédéfini par I’utilisateur, décrit par

D,e
D,p

A= (2.56)

Nous pouvons trouver Ti7 par les équations (2.54) ou (2.55) avec
(2.18), (2.19) et (2.20) en effectuant des itérations.

Avec une valeur de rendement polytropique prédéfini, le rapport de
pression totale et la pression totale en sortie de la turbine sont obtenus par

1’équation ci-dessous :

- pour le cas du gaz idéal, nous avons

7TBP

P, _ (LJ(VTBP_I)'UTBP (2.57)

iom

- pour le cas du gaz réel, avec les équations de I’enthalpie (2.15), (2.16) et

(2.17), nous avons

17 =10 e (2.58)

2.3.2.9 Le refroidissement de la turbine basse pression
La température totale de mélange en sortie de la turbine basse
pression Ti7m peut étre calculée par 1’équation

_ d;p,, Hi+ A+ —dyp  —dyp ) H,

(2.59)

7m

avec les équations de 1’enthalpie (2.18), (2.19) et (2.20) en effectuant également
des itérations.

Pour la turbine basse pression, la pression totale de mélange est
¢égale a la pression totale en sortie de la turbine.

Pom = (2.60)
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Ensuite, la pression et la température totales en entrée de la tuyere
d’un turboréacteur mono flux ou a double flux non-mélangés sont décrites par
les équations ci-dessous, avec une perte de pression totale g prédéfinie par
I’utilisateur.

Psp = Rim(1-&7) (2.61)
Tigp =T

7 (2.62)
2.3.2.10 Canal secondaire
Pour un turboréacteur de type double flux, les valeurs de I’efficacité
&3gs (les pertes de pression totale) sont données par [’utilisateur. Les
températures totales sont considérées constantes tout le long du canal. Nous
avons donc :
Pes = Bsp(1-&355) (2.63)
Tiss = Tiar (2.64)
2.3.2.11 Mélangeur
Pour un turboréacteur a double flux mélangés, nous considérons un
mélangeur subsonique sans frottements avec une superficie constante et les flux
primaires et secondaires qui ont des valeurs de Cp et de y différentes. Les débits
de gaz sont monodimensionnels. La température totale de mélange Tigm est
calculée par les équations de I’enthalpie (2.18), (2.19), (2.20) et I’équation de

I’équilibre d’énergie décrite en-dessous en faisant des itérations. Nous avons :

Ogp = U7

Ay = Hﬂ,f{—ijg/% (2.65)

A = lj% (2.66)
= (1+ay—dyp ) Hgp + A-Hgs (2.67)

l+o,+4
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Afin de calculer la pression totale de mélange Pigs, la pression
statique du débit primaire Pgp doit étre égale a celle du débit secondaire Pgs
entrant dans le mélangeur.

Re = Rs (2.68)

Par les relations analytiques de I’écoulement chaud (Rayleigh flovy,
le nombre de Mach du flux principal & D’entrée du mélangeur Mgp et le
rendement du mélangeur 7gm, prédéfinis, nous avons :

- le nombre de Mach du flux secondaire Mgs qui est déterminé par Mgp et le

rapport de pression totale a I’entrée du mélangeurk.
i8P
P 1 P
ﬁz(n—%; 'Mg)“l (2.69)
8
_Tsp
Rss _ Pss _ Pes _(1_'_7/8 P_I_MZ Ysp~l (2.70)
Rs Re (P 2 "
73571
) 78s
Moo= ||| s | ™ _p ]2 2.71)
8S
Pss s —1

- avec les équations de I’écoulement chaud et les relations entre R, Cpet 7,

M82P'(1+ 78P2_1 'Mgzpj
hp = — (2.72)
(1 +78P'M8P)

Rp = (e =1 Che (2.73)
Vsp

Ry = Rﬁi—ﬂjﬁ (2.74)

=SB0 29

Vsm = % (2.76)
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o = 1+ A _R88‘78p'Ti8m
) L"‘/Lg .\/RSS'VSP. Tgs Rep7sm Tisp
m
Ve Rip 7ss Tap ks

(2.77)

(735 —1)Chs
7ss

avec Ris=

en utilisant 1’équation de débit réduit,

7gp~1
D,sp = Mygp- Vsp .(1 + 7/8P2_ 1 .MSZPj_z'(Vsp—l) (2.78)
\ Rep

Nous en déduisons

- le rapport des sections d’entrée secondaire et principale

T
A 4 /*85
As _ Tisp (2.79)

Ap

Ves —1
5 'Mszs

1+
Mss . |7ss Ree,
Mgo {750 Rs 1.|.7/3"7_1.|\/|82P
2

- le nombre de Mach du flux mélangé

2-¢,
Mg, = i (2.80)
' \/1_2'78m'¢8m+\/1_2'(7/8m+1)'¢8m

- la pression totale du flux mélangé

(1 + ﬂxm)',/ﬁgm ‘Digp
18P (2.81)

1"'E'Drtgm
P

Psm = sm Psp

2.3.2.12 Post-combustion
Pour un turboréacteur fonctionnant avec une post-combustion, la

perte de pression totale &9 due a la présence d’obstacles de réchauffe (accroche-

72 Chapitre II : Fonctionnement stabilisé



flammes par exemple) est définie préalablement par I’utilisateur. Nous avons
donc
- pour un moteur mono flux ou a double flux séparés

Ry = Rypr(1-5) (2.82)

- pour un moteur double a flux mélangés

Py = Rym(1— &) (2.83)

Le calcul de la richesse apres la réchauffe est effectué¢ par les
équations de l’enthalpie avec une température totale en sortie de réchauffe
Tio (K) donnée par I’utilisateur. De la méme maniére que pour le calcul de la
chambre de combustion, on obtient le pouvoir calorifique du kéroséne par les
équations (2.28), (2.29) et (2.30) en remplagant T;s par Tig. Ensuite en utilisant

les équations (2.18), (2.19) et (2.20) et I’équation d’énergie, nous avons donc :

- pour un moteur mono flux ou a double flux séparés

(e, = doyp, )(Hy = Hyp)

O = (2.84)
PCett (Tio) 77pc
- pour un moteur a double flux mélangés
I+A+a,—d (Hy—H
o = (17400 =G 0, ) (Hy ~Hy) .85

PCtt (Tig) 77pc

2.3.2.13 Tuyére

L’efficacité de la tuyere &1 est prédéfinie par I'utilisateur. Pour un
turboréacteur mono flux a double flux séparés, nous avons les relations
suivantes :
- Tuyére primaire
sans post-combustion

Piop = Rep(1—&10p) (2.86)
Tiiop = Tisp (2.87)
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avec post-combustion

Riop = Ro(1=&10p) (2.88)

Tiiop = Tiop (2.89)
- Tuyére secondaire

Plos = Pss(1—¢199) (2.90)

TilOS = Ti8S (2.91)

Pour un turboréacteur a double flux mélangés, nous considérons qu’il
fonctionne avec une seule tuyere. Nous avons alors :

- Tuyere sans post-combustion

Riop = Rsm'(1—&10p) (2.92)

T'lOP = Tism (2.93)

- Tuyere avec post-combustion
Riop = Ro(1=&0p) (2.94)
Tiiop = Tiop (2.95)

2.3.2.14 Composition de la poussée
En principe, la poussée totale Fior (N) se compose de trois termes.
L’équation de la poussée totale s’€crit, pour un turboréacteur mono corps mono
flux par exemple :
Fot = DiopViop = Dy pVopt+ (Rop— R) A p
avec
P10 : Pression statique du gaz a la sortie de la tuyere en Pascal

Vio: Vitesse du gaz a la sortie de la tuyere en m/s

Aio : Section de la sortie de tuyere en m’

- Le premier terme, appelée la poussée bruteest le produit de D,,V,,. Il est

dépendant des caractéristiques et des conditions de la tuyere.
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- Le deuxiéme terme, appelée la trainée d'air dynamiqueest le produit

de D,p"V, . Il est relié avec des conditions de I’entrée d’air.

- Le troisiéme terme est appelé la correction de pression

2.3.2.15 Fonctionnement de la tuyeére, la poussée et le débit eByrant

Dans le cas ou la poussée totale Fior est définie par 1’utilisateur, en
appliquant les équations d’équilibre du moment cinétique du turboréacteur
décrites ci-dessous :

pour le turboréacteur mono flux

Fot = DiopViep— Dy p +( Rop— F3) A p (2.96)

pour le turboréacteur a double flux séparés

Fot = DiopViop— Dy p +( Rop— Fg) A pt

(2.97)
Dyr(Vios = Vo) +(Ros— B) A s
pour le turboréacteur a double flux mélangés
ou Vips Pioset Ajpssont €gaux a zéro
Fot = DiopViop = DypVy +(Rop— R)- A~ De ¥ (2.98)
La température statique en sortie de la tuyere est définie par
Pt
P 710
T = Tilo'[i (2.99)
Pio

En utilisant les fonctions Cp exprimées par les équations (2.21), (2,22), (2.23),
la vitesse V1o (M/s) la constante Ry et la masse volumique pio (kg/n?) du gaz, la
vitesse du son a;o (M/S) le nombre de Mach Mg en sortie de la tuyére sont

décrites par

Vloz\/z'Cplo'(Tilo_Tlo) (2.100)
R _ Py (70 -1) (2.101)
Y10
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Ro
= 2.102
Pio Ry T ( )
= \/710'R0'T10 (2.103)
M, =\@ (2.104)
a
10

Nous pouvons calculer le débit entrant D, et la pression statique Pig selon le

type de tuyere par les équations ci-dessous :

- Tuyére convergente

Nous calculons d’abord le rapport de pression totale en sortie sur

. . . Pllo
pression statique ambiante - .
0
Nous définissons le rapport de pression critique zc (le nombre de
Mach égal a 1) par

710

7o = [7107“)7‘ (2.105)

a.l) Tuyere convergente adaptée

Si 12 < 7., la tuyére est adaptée. La pression statique en sortie de la tuyére Pio
0

(Pa)est égale a la pression ambiante. Nous avons donc :

ROZR)

Nous en déduisons, dans le cas du turboréacteur avec post-combustion,
pour le turboréacteur mono flux, I’expression du débit décrite par :

FtOt

D,p = (2.106)
(1+ag + apc) Vigp =V
Si les tuyeres primaire et secondaire sont convergentes et adaptées,
pour le turboréacteur a double flux mélangés
Fro (2.107)

D =
(I A4y +ape) Vigp—(1+4)V,
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pour le turboréacteur a double flux séparés

Ftot

D =
2P (1+a0+apc)'V10p—Vo+/1'(Vlos_\6)

(2.108)

et apc =0 pour le cas sans post-combustion.
Nous posons ensuite
Dypp = Dyp +dc + dpc

Digs =Dy =4Dyp

La poussée primaire Fpri (N) et la poussée secondaire Fsec(N) du turboréacteur
double flux peuvent donc étre exprimées par

Foi = DiopVigp = Dip'Vf (2.109)

Fec = DzF'(Vlos_Vo) (2.110)

et dpc =0 pour le cas sans post-combustion.
Par conservation du débit de masse, nous pouvons également calculer la section
de sortie de la tuyere A (mz) :

A&o = D10

= (2.111)
Pro-Vio

a.2) Tuyere convergente non adaptée

Si —1% > 7, la tuyére est non adaptée et le nombre de Mach en sortie est égal a
0

un. Nous avons donc :

la pression statique en sortie définie par

P, = | (2.112)

D’apres les équations (2.99), (2.100), (2.101), (2.102), nous pouvons calculer

Tio, 10, €t V10. Avec la conservation de masse, nous posons

Diop = Dyp+dc+dpc = Dop (14 + )
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Dios =Dy =4Dyp

et nous obtenons les sections de sorties des tuyéres :

. D Do (1+ e, +

primaire App=—10 = 2P (1 + @pc) (2.113)
Piop Viop Prop Viop

secondaire Ays = Dos __ADse (2.114)
ProsVios  PiosVio s

Nous en déduisons, dans le cas du turboréacteur avec post-combustion,

pour le turboréacteur mono flux

D,p = Fro (2.115)

l+a,+a
(1+ay+apc) Vigp—Vy +(Rop— FO)).(O-VPC)
Piop Viop

Si les tuyeres primaires et secondaires sont convergentes et non adaptées,
pour le turboréacteur a double flux mélangés

F
D2 b= tot

(1+ay + apc) (2.116)
(1+ A+ +apc) Vigp—(1+4) Vo +(Rop— R))—V
Piop Vior

pour le turboréacteur a double flux séparés

F’[Ot

D,p =
l+a,+a A
(I+ g+ apc) Vigp—Vo + A4 (Mos— V) +( By p— |3)~M+( Rs— P)—"—

Prop Viop Pros Vios
(2.117)

et apc =0 pour le cas sans post-combustion.

La poussée primaire Fpri (N) et la poussée secondaire Fsec(N) du turboréacteur

double flux peuvent donc étre exprimées par
Foi = Diop"Viop — D,p Vo +(Ro— B) A (2.118)
Fee = Das'(Mios— Vo) (2.119)

avec dpc =0 pour le cas sans la post-combustion.
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- Tuyere convergente-divergente
b) Tuyére convergente-divergente adaptée

Les calculs sont similaires a ceux du cas de la tuyére convergente
adaptée (cas a.1), en ajoutant le calcul de la section du col A (mz) de la tuyere,
ou le nombre de Mach est égal a 1. Par conservation du débit massique, nous

avons

Ao = Ao Mg (2.120)

710+l

Vo +1 2

c) pour la tuyere convergente-divergente non adaptée

Nous calculons d’abord le rapport de pressionsh.

0
- B . ;
c.1) Si Y < 7¢, la tuyére est adaptée et nous ferons les calculs comme dans le
0
cas précédent (cas b).
- Rio 1 s e
c.2) Si —— 217, le nombre de Mach au col est égal a 1. Nous devons définir
0
soit le nombre de Mach en sortie M1 ou soit le rapport de sections de la sortie et

du col i

ol

c.2.1) Dans le cas ou le nombre de Mach Mjg est donné,
La pression statique P1g peut étre calculée par

PlO — I:?10

710

(1 n Y10 _I.MIZOJ;"OI
2

Ensuite nous effectuons les mémes calculs que dans le cas a.2 en ajoutant le

calcul de la section du col d’apres I’équation (2.120).

Ag

c.2.2) Dans le cas ou le rapport —— est donné
ol
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D’apres I’équation (2.120), nous avons

710+1

2 .(1+710 —1.M2) 2101
Ay 7o+l 2 10

A:ol MlO

Ensuite nous calculons Mjq par itérations et effectuons les mémes calculs que

(2.121)

dans le cas c.2.1.

2.3.2.16 Calculs des rendements du cycle
Nous calculons ici les rendements propulsif, thermique et

thermopropulsif. D’apres les définitions des rendements expliquées dans la
partie 2.2.1, ces rendements peuvent étre calculés avec les équations ci-dessous.

- Le rendement propuls{izpr) : on rappelle qu’il s’agit du rapport de la
puissance nécessaire a la propulsion, appelée la puissance propulsive, a la
puissance totale fournie par le moteur, appelée la puissance utile.
La puissance propulsive PWer (W) est le produit de la poussée totale et la
vitesse de vol décrite par :

PWer = Fior M (2.122)

La puissance utile PWyi (W) est la somme de la puissance propulsive,
nécessaire a la propulsion et de la puissance due a 1’énergie cinétique PWing
(W) du gaz ¢jecté. Pour un turboréacteur a double flux séparés par exemple, elle

sera donnée par :

Voo -\, ) Vo= V)
PW,e = Qop~—( _ o) M'Dz,;—( = 6) (2.123)
PWii = o M+ PWing (2.124)

Par exemple, pour un turboréacteur a double flux avec tuyere adaptée :
2 2 2 2
\ﬁ_( sz_ dc) Vo + A Qp.(MJ

PW5= Dop- 2

"2 2

Nous avons donc I’expression du rendement propulsif :
PWerg
PWi

(2.125)

PR =
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- Le rendement thermiqueyrn) est le rapport entre la puissance utile et la
puissance consommée par la chambre de combustion principale et la post-

combustion PW;, (W). Nous en déduisons donc

PW,, = de" Ree(Ti) + dper Reo(Ty) (2.126)
PW,i

= 2.127

Thw PW, ( )

- Le rendement thermopropulsifzp) est le produit du rendement
thermique et du rendement propulsif, cela peut étre aussi le rapport entre la
puissance propulsive et la puissance consommeée par la chambre de combustion.
Il représente le rendement d’ensemble du turboréacteur.

PWer
PW,,

(2.128)

Tap = Ttu PR =

2.3.2.17 Calculs des débits de gaz

Les calculs des débits de gaz pour le fonctionnement stationnaire
sont effectués afin de connaitre les valeurs du débit de chaque composant du
turboréacteur. Les valeurs du débit de gaz sont exprimées en Kg/s
Le débit d’air total entrant Dt est la somme du débit primaire Dop et du débit
secondaire Dy défini par

Dyr = D,p+ Dy

Le taux de dilution A est le rapport entre le débit primaire et le débit secondaire

défini par

Les débits de refroidissement sont définis par
d, = 0-01'd4(%D2P)' Dyp
dg = 0-01'd6(%D2P)' Dp
d, = 0-01'd7(%D2P)' Dp

dy = 0-01'd9(%sz)' Dp
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Les débits de carburant
Nous notons :
dc pour la chambre de combustion principale et

dpc pour la post-combustion

Nous définissons également les débits primaires dans le générateur de gaz,
D, =Dsp =Dyp
D, =D,-d,-d,-d - d
Dy=D;=D,,+d.—d,
D, =D,,=Ds+d, +d, - d,

pour des turboréacteur mono corps
D, =D,-d,;—d; - d,
Dsp=D; =D, +d.+d, - g

et le débit entrant de la tuyere primaire

Dy, = Dy =D, +d; — d,

Les débits secondaires,

Dss = D3 =Dy

Le débit entrant dans le mélangeur,

Dgw = Dgp + Dgs

La post-combustion
- pour un turboréacteur mono flux ou a double flux séparés

Dyp = Dgp+dpc + dy

- pour un turboréacteur a double flux mélangés

Dyp = Dgp + Dyg+d = + d,
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Les tuyeres
- pour un turboréacteur mono flux sans la post-combustion

DlOP = DSP

- pour un turboréacteur mono flux ou a double flux mélangés avec post-

combustion

Diop = Dop

- pour un turboréacteur a double flux séparés sans post-combustion
tuyere primaire : D,op = Dgp

tuyere secondaire : D,os =Dgg

- pour un turboréacteur a double flux séparés avec post-combustion
tuyere primaire : D,op = Dgp

tuyere secondaire : D,os =Dgg

2.3.3 Calculs de la tuyemln écoulement reel

Cette partie présente les calculs des pertes, dues a I’effet de la
courbure au col, a I’effet de déplacement de la couche limite, a ’effet de la
compressibilité aux fortes pressions et a 1’effet de variation de y a une
température totale élevée (supérieure a 2000 K), et du décollement de la couche
limite qui modifient la poussée du turboréacteur. Ces calculs sont effectués pour
la tuyere convergente-divergente dont I’écoulement dans la partie divergente est

supersonique.

2.3.3.1 Géométrie de la tuyere

Avec I’hypothése d’écoulement monodimensionnel, nous
considérons la section telle qu’elle est décrite comme dans la figure 2.9 ci-
dessous, en supposant, par exemple, que la paroi apres le col est en rectiligne
avec un angle d’ouverture de la tuyere € constant.

En connaissant la géométrie de la tuyere, telles que la section

géométrique du col A, (m?) et de la sortie A, (), la longueur de tuyére X; (m)
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de la partie divergente est directement liée au demi-angle de divergence de la

tuyere 6 (degré par

Mo :\/i et I :\f AEOI
T T

o =X tanf@ +rg,

L’équation linaire de la paroi de tuyere est donc définie par

y=Xtanf+ I,

avec :
Mo : Rayon de la sortie (m)
r, :Rayonducol(m)

Dim,, : Diamétre de la sortie (m)

R.,.+ : Rayon courbure du col (m)

Plan 8 ou 9 150

YA [’
T b.. I'1o
Teol /[\ ________ Axe ______ > X
Xi

Figure 2.9 : Tuyéere Convergente-Divergente

2.3.3.2 Corrections de débit

(2.129)

(2.130)

Au cours du développement des performances du turboréacteur, un

certain nombre d’effets est pris en compte et il est nécessaire de procéder a un

calcul précis du débit sortant de la tuyere qui modifie la poussée.
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Le coefficient de correction de débit Cp est le produit des
coefficients de I’effet de courbure au col Cpk , I’effet de déplacement de la
couche limite Cps (I’effet de viscosité) , I’effet de viriel au banc d’essai (1’effet
de compressibilité aux fortes pressions) Cpy et 1’effet de variation de y(ou
I’effet de gaz réel) Cp, a des températures supérieures a 2000K. Nous avons

donc

Co :CDK'Coa'QJv'Q)y (2.131)

Le débit réel est le produit du débit calculé théoriquement et du coefficient de
débit donné par :

D,s = CpD (2.132)

réel
Les coefficients des effets présentés ci-dessus sont calculés par les relations

suivantes [13]:

a) Le coefficient de I'effet ddéplacement de la couche limitg,C

Dans le cadre de I’hypotheése d’un écoulement par tranches planes
dans la région du col, la présence d’une couche limite sur la paroi de la tuyere,
pour le débit réel, sera supposée de révolution.

D’apres les relations suivantes :

P
p=—"1— et g =~710'Ro Tio

Ro Tio
s [14-5
s = uo'( T j Tl 273,15
1
273,15 s>
Tio
Reg,; = Pi 8 ko
’ 7
avec 4, =9,64210°Pl, S=110,4 K
Nous avons donc :
—-0,4229
F. =0, 0253-[£J (2.133)
courb
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et un rapport de température de paroi Tp et de température de frottement T;
imposé. En effet pour une paroi adiabatique, la température Tp est égale a la
température T¢ et la valeur de I’épaisseur de déplacement au col ne dépend

pratiquement que du gradient de pression dans la région sonique. L’équation

(2.133) est valable pour le cas de la paroi adiabatique (I—P = 1] .

Fc est une fonction universelle pour une famille de tuyéres données

Cps =1- FoRey?

col i

b) le coefficient de I'effet de courbure au cekC

Cok représente 1’effet de courbure au col résultant du fait que

(2.134)

f

I’écoulement de fluide parfait n’est pas monodimensionnel.

1.002

CDK

0.998

0.996

0.994

0.992

0.99

—

~~

PN

Re,1i= o ou fluide parfhit

RN\

N

~

/4

10
/ 107
10°
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6
I‘col/lzcourb
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Figure 2.10 : Courbes du coefficiet I'effet de courbure au col.

Tuyeére de révolution a faible cdoure au col et paroi adiabatique.

Source : Aérodynamique interne [13]
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Afin de trouver Cpgk, nous utilisons les courbes du coefficient de 1’effet de

courbure au col, montrées ci-dessus (Figure 2.10). Cpk est en fonction du

r ..
nombre de Reynolds et du rapport—=%—. Le cas limite Re
ourb

coli =0 correspond

au fluide parfait pour lequel il n’y a pas de couche limite, alors Cpsest égal a 1.

c) Le coefficient de ¢ffet de variation dg
Pour le cas d’un turboréacteur classique ou Tizp <1500, Cp, = 0,9988

Pour le cas d’un statoréacteur ou Ti;p > 1500, Cp, = 1,0035

d) Le coefficient de I'effete viriel au banc d’essaify

Durant les essais a petite échelle, le jet est simulé¢ par de D’air
comprimé a une température proche de I’ambiante. Par cette raison, 1’effet de
viriel se produit lorsque la température du gaz d’échappement est proche de
I’ambiante avec la pression génératrice élevée. En fonctionnement réel, 1’effet
de wviriel disparait en raison des températures élevées rencontrées dans les
turboréacteurs. Le coefficient de 1’effet de viriel est calculé par :

P
Coy =1+0,035-T'(Lb';”1‘?) (2.135)
io

2.3.3.3 Section effective du col

La section effective du col Ay, o est donc définie par :

Atol,ef =Cp Ay (2.136)

2.3.3.4 Décollement de la couche limite

Nous réalisons ensuite les calculs de la couche limite en utilisant la
méthode intégrale simplifiée de la théorie des couches limites turbulentes en
fluide compressible [11,12] afin de calculer le coefficient de frottement, la
pression statique et de trouver la position du décollement de la couche limite.
Avec les valeurs de T1g, Asg et psg nous calculons
- Nombre de Reynolds

Re,, = 210 10Dl (2.137)
Ky
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SiRejg < 106, I’écoulement est laminaire.

Si Rejp >10°, I’écoulement est turbulent.

- Facteur de récupération r
Il est en fonction du nombre de Prandtl (Pr). Approximativement, pour les gaz

diatomiques, Pr est donné par

pro_SP _ 7 (2.138)
LoCv 1,9

ou par des corrélations plus rigoureuses, en fonction de la température statique
T1o0 (K). Pour le gaz n-decane souvent utilisé pour simuler le kéroséne [15], nous

avons
i =—4,3697107 +1,9629-10-T,, —2,970210">-T2
Cp=-5,743210+5,4176- T, - 2,9702:10"2- T2

k=-2,4359-10" +6,8136107°-T,, +1,1002:107-T;;

pr = £CP (2.139)
k

Nous avons donc
pour ’écoulement laminaire : r = Pr’” (2.140)
pour I’écoulement turbulent : r = Pr'’’ (2.141)
- Equations de I'enthalpie
L’enthalpie de gaz :

by = Cpyo Tio (2.142)
L’enthalpie de paroi :

V2

oo = hl0+% (2.143)

L’enthalpie de frottement :
-1
hyp = h,o-(1+ r-yT-Mfo) (2.144)
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L’enthalpie de référence proposée par Monhagan [12] :

hjo = hlo‘*‘o-54‘(hplo_ h0)+0-16'( Mo — h‘o)

- Coefficient de viscosité du gaz

S

T 0.5 1+F
ﬂlozﬂ'(%j ) S
I+—

Tio

4 =9,64210°P1, T°=273,15K, S=110,4 K

- Coefficient de viscosité de référence

en utilisant la loi de Sutherland, ce coefficient est calculé avec

S

T* 0.5 1+T7

o = ﬂlo'(ﬁj ' g)
10 1+

*
10
avec la température de référence :

T;) = Chlo
Po

et nous posons ensuite

1-so * SO
f (T_] [u_}
10 -I-*
10 Hio

S0= 1/2 pour I’écoulement laminaire

S0= 1/6 pour I’écoulement turbulent.

- Coefficient de frottemert;,,

2-af),
Repy

CflO =

a= 0,332 pour I’écoulement laminaire

a=0,0184 pour I’écoulement turbulent.
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- Pression statigue maximum apdEcollement de la couche limitg, RPa)
C’est la pression statique maximale que peut supporter la couche
limite surdétendue [9]. En utilisant le critére de Chapman, nous avons

Pour I’écoulement laminaire

Pra = Ro +0,757,p' Ry My |[——— (2.151)

Pour 1’écoulement turbulent

Pmax = F{O+3.7/IO'F1)O'M120' (2152)

Ensuite, nous comparons la pression ambiante avec Pmax

SiP_, > P

) mb» 11 1y @ pas de décollement de couche limite.

SiP., <P

) mb» 12 couche limite décolle avant de sortir de la tuyére.

- Position, Nombre de Magatt Pression du décollement
Nous choisissons deux valeurs de X sur I’axe de tuyére et avec
I’équation (2.147), en tenant compte du coefficient de correction de débit Cp,

nous calculons les sections Ay et les nombres de Mach M, correspondant a x

par :
A=y,
Yo+l
— 2‘(/0_1)
A L[ 2 ze=lye " (2.153)
Co - Au M Yiotl 7+l

Les nombres de Mach My sont obtenus par itérations. Ceci nous donne

directement I’état de 1’écoulement en X par les €équations ci-dessous :

T = TilO
X —
(1+7102 lMij
_ I:?10
PX a 710

(1 + 7/102_1.|\/|Xj”10_1
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P

X

- RIO'TX

Vy :\/2'Cp10'(Ti1o _Tx)

Px

Cix et Pmaxy correspondant a X, peuvent étre calculés par les équations (2.137) a
(2.152). Avec les deux valeurs de Pmaxs nous calculons le point de décollement
Xdec OU Pmaxest égale a la pression ambiante, par interpolation ou extrapolation.
Nous avons donc :

le rayon au point de décollement rgec (M)

ldec = X ge¢ tan O+r col

la section au point de décollement Adec(mz)

2
Aﬂec =7 rdec

avec I’équation de débit réduit, en effectuant des itérations sur Mges nous
pouvons calculer le nombre de Mach au point de décollement par :

Cp - Dig Tiig

1 4

I:?10' Mdec'\/g:'(l + 7/107_ Méecj‘z'(ho—l)
0

et nous pouvons calculer la pression statique au point de décollement avec :

Pio

Avec = (2.154)

(2.155)

I:)dec =

710

(1 n 7102_ 1 'Mgecjml

2.3.3.5 Poussée corrigBe,r (N)

Apres avoir calculé précédemment la position de décollement (Xgeo),
nous effectuons ensuite le calcul de la poussée corrigée ou la poussée de la
partie non décollée.

a) St Xy, <10 cm, nous ne calculons pas I’effet de la couche limite. La poussée

corrigée est donc donnée par les relations suivantes :

pour un écoulement plan :
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I:cor = Pdec'Adec"' Y10° PdeszdécA dec (2.156)

pour un écoulement conique :

Feor = Paec Adect 710" Pde'cMzdécA Sdec (2.157)
2.
avec : Agyec= Tioosd ?(j)esce (2.158)

b) Si X

1ec > 10 cm, les effets de viscosité sur la poussée est pris en compte dans
le calcul. La perte de débit due a la couche limite est considérée lorsque nous
avons un écoulement de fluide parfait dans une tuyére dont le rayon y est

diminué de I’épaisseur de déplacement o, de la couche limite. L épaisseur de

couche limite & est calculée par la solution de Blasius décrite par :

pour un écoulement laminaire :

5o T (2laec) (2.159)

Y, Redec

pour un écoulement turbulent :

038 (2yec)
- 22 deo)

5 (2.160)

5
Redec

D’apres 1’équation (2.143), I’enthalpie de paroi est égale a I’enthalpie totale qui
est constant dans toute la longueur de la tuyere. La température de paroi T, est

donc :

Tp = TilOP

Le profil de vitesse de couche limite est donné par

1
U _(y)p
U (5) (2.161)

avec, t=1letn=7
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L’épaisseur de déplacement o1 est donnée par :

5, =5-fg(1_ pV Jd(lj (2.162)
pPeUe o
Avec la loi de Croco, nous avons
1 2
T, T,-T n [T, n
&:l:_PJr (U BRI U (2.163)
IO Te Te Te U € Te U
Nous en déduisons donc
_ | -
U,
S =[01- 2 ~|1dy (2.164)
E+Tf_Tp. i n_ l_l . i "
L Te Te U e Te U e |
Le facteur de forme HF est donné par les relations suivantes :
pour un écoulement laminaire
2 Tp - Tf
HF =2,591+0,667-M 4.+ 2,9 (2.165)
10
pour un écoulement turbulent
2 Tp - Tf
HF =1,4+0,4M g+ 1,222 (2.166)
10
L’épaisseur de quantité de mouvement &, est donnée par
1)
5, =—L 2.167
2= 0OF ( )

La poussée corrigée est donc décrite par les relations ci-dessous

pour un écoulement plan :
o 5 o2 A
I:cor - I:)dec Adec+ Y10 PdecM de(( A dec

avee |
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Aﬁec = Adec_ 27 rdeE:é‘l (2.169)

et la pression P,

Le nombre de Mach M

dec sont calculés par les relations

suivantes :
Yio+!

A{;ec 1 ( 2 + V1o -1 M "2 Hri=1)

Co - Ao M;ec Yitl y,+1 fee
F)(;ec= RIO 70
(1 n }/102— 1 .M;écj?’]ol

pour un écoulement conique :

ec

Feor = Piec Avect 710" PaccM 6 A s 27T gdorcosf)  (2.170)

avee ©

A;dec: 2'A{;ec (2.171)

Le nombre de Mach M/

dec €t la pression P,

ecsont donnés par les relations

suivantes :

Yiptl
ASdec _ 1 ( 2 n Y10 -1 M " 2(710-1)

CD'AOI_M Yitl y,+1 fee

n
dec

" P
— 110
Rﬂec -

710

(1 n }/102— 1 ‘M ;écj}’lo—l

c) Pour le cas sans décollement de la couche limite, les valeurs au point de
décollement sont remplacées par les valeurs en sortie de la tuyere. La poussée
corrigée, en tenant compte des effets de viscosité, est donnée par les relations
suivantes :

pour un écoulement plan :

"

Feor = Po"Ao +710'R:)'M;g'(plo _2'77'r10'52) (2.172)

avee |
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A”o = Ay 271y (2.173)

pour un écoulement conique :

Foor = Po"Ao + 710"?;"\/';02'('6‘;10 —2:71y"0,"cOs ‘9) (2.174)
avec :
" Z'Aﬂo
= 2.175
Psi0 1+cosd ( )

Le nombre de Mach et la pression statique dans ce cas sont calculés de la méme

facon que dans le cas précédent (cas b).

2.3.3.6 Pression moyenriz(Pa)

Afin de calculer la poussée de la partie décollée, la pression statique
moyenne P entre la sortie de la tuyére (plan 10) et la position de décollement

X4ec doit étre calculée (Figure 2.11).

Cette pression statique moyenne est définie par la relation :
Ao

P-(Ay= Ac)= | RIA (2.176)

%EC

La pression moyenne présentée par une courbe empirique (Figure 2.12) de

Campbell et Farley [13] peut étre calculée par la relation
I—B'COSH: f R) .(Aio_AHeCJ
R) I:i)lo Atol,réel
Afin de trouver cette pression moyenne dans la zone décollée, nous calculons
d’abord :
R) . AO - Aiec
I:?10 Atol,réd

En suite, par la courbe, nous trouvons la valeur de

I—E-cosﬁ
0
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et, nous pouvons calculer P a partir de cette relation.

_________ > X
Tuyere
- décollée
PA £ip

WV

P

1
\J
é \PIO

Tuyére% ; décollé(_a>A

Figure 2.11 : Position de décollement de la couche limite

Tuyeére en écoulement réel

|
v v

{ Coefficients de correction ] { Décollement de ]

de débit la couche limite

A 4

v [ Pression statique moyenne ]

[ Poussée corrigée ]

\ 4
[ Poussée totale ]

Figure 2.12 : Schéma du calcul de tuyere en écoulement réel
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2.3.3.7 Poussée totaf, (N)
A partir des calculs précédents, la poussée totale, étant la somme de

la poussée corrigée et la poussée de la partie décollée, s’obtient par :

Fiot = Feor + 5( Ao~ Aﬂec) -RB- A (2.177)

avec

|5'( Ao - A,ec) : Poussée de la partie décollée

Pour la tuyére sans décollement de la couche limite, la poussée
totale est donnée par :

I:tot = I:cor - R) ) A}O (2.178)

2.3.4 Poussée spécifique et Consommation spécifique
D’apres les définitions de la poussée spécifique et de la
consommation spécifique expliquées dan la partie 2.2.1, ces deux parameétres

peuvent étre calculés par les équations ci-dessous :

- la poussée spécifique F¥/kg/9
F

Fs=_to (2.179)
DZT

- la consommation spécifique &g/h/N
dC
F

tot

Cs=

(2.180)
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Figure 2.13 : Courbe du critéere empirique de Campbell et Farley
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2.3.5 Coefficients de chges et Nombres des turbines
- Turbine haute pression
Le coefficient de charge ¥ pour I’ensemble de la turbine haute pression peut

étre calculé avec :

¥ _(Hs—Ho) (2.181)

THP — . =
U pied "\ Tis

Upied : Vitesse d’entrainement au pied d’aube (m/9

Par la connaissance du critére de charge W, ., prédéfinie par I'utilisateur, le

nombre d’étage (NO) est calculé avec :
Ve

\PHP,cri

NOrp = (2.182)

Normalement V' .; < 21.

- Turbine basse pression
Le coefficient de charge ¥ pour I’ensemble de la turbine basse pression peut
étre calculé avec :

(Héf&—;Hﬂ (2.183)
m

Wirgp =

Un: Vitesse d’entrainement au rayon moyen d’aube (m/9

Ou
(Hém_ H7)

VYigp=-rr7—
U pied '\/Tiém

Dans ce cas, les criteres de charge sont définis par :

- I’étage avant dernier

Wavei =27
- le dernier étage
Wy en =1.7
- les autres étages
Vaures i <18
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Le coefficient pour I’ensemble d’autres étage est donc calculé par :

\Pautres =¥ TBP™ kg b d drcri (2 1 84)

aycri
Le nombre d’étage peut donc étre calculé par :

NOygp = —raures_ | (2.185)

autres cri
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2.4 Conclusion

Le point de fonctionnement stabilisé¢ du turboréacteur est calculé ici
par la méthode de conception de composants. Les analyses des cycles
thermodynamiques sont utilisées afin d’avoir les équations pour calculer le
fonctionnement stabilis¢ et la performance pour plusieurs types de
turboréacteur. Les calculs des cycles et des performances sont basés sur des
conditions réelles du gaz et du moteur. Nous considérons, par exemple, la
variation de chaleur spécifique et d’enthalpie avec la température et la richesse.
Les pertes dans les conduits et les rendements des composants et des machines
tournants sont €galement pris en comptes. Les caractéristiques au point de
fonctionnement stabilisé du turboréacteur sont étudiées dans ce chapitre afin de
déterminer la ligne de fonctionnement et d’aborder le fonctionnement hors

adaptation que nous allons expliquer dans le chapitre suivant.
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CHAPITRE 111
FONCTIONNEMENT HORS ADAPTATION

3.1 Introduction

Ce chapitre explique la variation de la performance sur une
caractéristique fixée du turboréacteur lorsque la condition de fonctionnement est
modifiée. Ceci est I'opposé du Chapitre II qui développe le cas de la variation de
la performance en condition de fonctionnement fixée lorsque la caractéristique
du turboréacteur est changée. Dans ce chapitre, nous considérons donc les
fonctionnements du turboréacteur dans des conditions autre que son point

stabilisé.

3.2 Méthode fondamentale de I’analyse du fonctionnement hors

adaptation

Lorsqu’une turbine a gaz est actionnée dans une autre condition que
le point de conception, sa performance dépendra de I’adaptation entre des
compresseurs et des turbines. Les compresseurs et les turbines ont des variations
de débit définies en fonction des rapports de pressions totales et les vitesses de
rotation, et lorsque les puissances des compresseurs sont fournies par les
turbines, le domaine de fonctionnement est trés restreint. La configuration de la
turbine a gaz a une influence importante sur le fonctionnement hors adaptation.
Deux moteurs peuvent étre congus pour avoir des conditions de cycle quasiment
identiques mais ils présenteront des caractéristiques de fonctionnement
complétement différentes. La majorité des turboréacteurs modernes a haute
performance utilise des compresseurs multi-corps. La configuration la plus
répandu est le compresseur double corps. Une autre configuration possible est le
turboréacteur triple corps double flux au taux de dilution élevé pour des avions

civils.
3.2.1 Application de méthode fondamentale
Sans tenir compte des configurations de turboréacteurs utilisées, le

fonctionnement hors adaptation nécessite la compatibilité entre compresseurs et
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turbines. Cette compatibilité implique deux conditions qui sont :

= La conservation du travail

= La conservation du débit de gaz

La prévision du fonctionnement hors adaptation nécessite 1’étude

des caractéristiques des compresseurs et des turbines, qui font intervenir les
débits entrants, des rendements, des rapports de pressions totales et des vitesses
de rotation de ses composants. Les variables utilisés pour ces caractéristiques
sont normalement adimensionnelles tells que :

- le paramétre de débit Z

P

P
- le rapport de pressions totales entrante et sortante
Pi,sortante

i,entrante

- la vitesse de rotation relative corrigée

N =

rel,cor

Il est souvent difficile au début d’obtenir ces caractéristiques. Les méthodes,
déja existantes, sont soit basées sur la connaissance des composants semblables
ou soit basées sur des données de composants indiquées par les fabricants de
moteur. La documentation sur des données peut étre un probléme pour
l'utilisateur qui souhaite créer un modele de moteur.

Un procédé de calcul simple pour analyser le fonctionnement est
présenté ici pour un turboréacteur mono corps mono flux. Au point 4 sur le

champ des caractéristiques du compresseur montré ci-dessous (Figure 3.1), les

D, \T,/T, P
ﬂ’—mji‘ et 7 sont connues.

valeurs de
B,/R, B,
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En considérant la compatibilité du débit, nous avons :

on Lis
Ry

DypNT _ DsTis Fs By [Ty Do
Is

b Bs By I D;

développons ensuite :

Ds\Tis FBs B
/&z Fs Py B _sz
T, sz'\ﬂ;‘z D;

F,

La compatibilité du travail donne :

MDs(Cps Ts = Cpy T ) = sz'(CPzt'Tm -Cpy'Ty)

(3.1)

est la perte de pression totale dans la chambre de combustion. Nous

Nous réécrivons 1’équation ci-dessus en fonction du rapport de températures

totales :

(CPS'TiS_Cpr7)= D, p .(CP4'Z4_CP2'E2)

Ts N Ds T,
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_ , T,
T, n,Ds (Cps'Tis_CPf]h)
Ts

(3.2)

{(CP!ZA - sz'Tiz)}
Ts D,p

Les expressions de Lis des équations (3.1) et (3.2) doivent étre égales.
i2

Cependant, nous ne connaissons pas le rapport de pressions totales de la

: })iS : BS
turbine| —= |. Si nous supposons une valeur de—2, nous pouvons calculer
i7 i7

Dy\T; : . : :
SP B n, Ts et T, a partir des champs des caractéristiques de turbine. Ceci,
i5

en général, donne les valeurs de 7;s5 différentes des équations (3.1) et (3.2). Il est

donc nécessaire de faire des itérations afin d’atteindre une valeur de —=
i7

. P , : : .
appropriée. La valeur de —2 trouvée, doit fournir la méme valeur pour 7Tjs

i7
(venant de la compatibilité du débit et de la compatibilité du travail), afin de
satisfaire la contrainte d’adaptation du générateur de gaz.
Nous pouvons également calculer les conditions a la sortie de
turbine par :
Dy T :Ds' TiS_ES. Iy &
By Fs By \Tis Ds
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Par la valeur de &

7J—

connue, la caractéristique de tuyere donne une valeur
i0

. Ceci, n’est malheureusement pas, en général, la méme valeur

calculée a la sortie de la turbine. Cependant, il faut assurer la compatibilit¢ du
débit entre la turbine et la tuyere. Afin d’y parvenir, un point critique satisfait la
contrainte d’adaptation pour le générateur de gaz et la tuyere est sélectionnée
sur une série de points le long d’une des lignes de vitesse de rotation pour enfin
déterminer un point critique satisfaisant la contrainte d’adaptation du générateur
de gaz et de la tuyere. Si ce procédé est répété pour chaque ligne de vitesse de
rotation sur la caractéristique de compresseur, le résultat est une ligne de

fonctionnement simple, dépendant de la caractéristique de la tuyere.

3.2.2 Effet de tuyere critique

11 est utile de considérer le fonctionnement d’une turbine et d’une

tuyere ou bien de deux turbines en ligne. A partir de la caractéristique de la

sJ_

Py
et 77, en fonction de—=, nous pouvons
i7

turbine classique, connaissant

calculer le parameétre de débit sortant de la turbine :

D, \/7 5@& AT157 D7

17 ]35 l?7 7:5 1)5
L. . P
I1 est évident que le rapport de pressions totales P; est limité par le blocage du
i7

débit au niveau des composants en aval. Avec la tuyere critique, la turbine

fonctionne au point déterminé par les valeurs adimensionnelles

DsTis % Ti57 constantes. C’est la raison pour laquelle la turbine haute
15 i7 i5
pression peut fonctionner efficacement dans des conditions de fonctionnement
trés vari€es. La tuyere critique fournit une ligne unique de fonctionnement sur la
caractéristique du compresseur qui est indépendante de la vitesse de vol. Pour

des turboréacteurs modernes, la tuyere est critique pour les conditions de vol
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normales ; elle est non-critique seulement lors de la phase de descente ou du

fonctionnement au sol, lorsque la puissance du moteur est réduite.

3.2.3 Turboréacteurs multi corps

Pour les turboréacteurs multi corps il est nécessaire de réaliser la
compatibilité¢ du travail de tous les rotors et la compatibilité du débit entre des
composants. Par exemple pour un turboréacteur double corps mono flux nous
avons :

Puissance de Compresseur BP = Puissance de Turbine BP

Puissance de Compresseur HP = Puissance de Turbine HP

et

DT, DT
T\/_’ sortant du BPC = T\/_’ entrant au HPC

i i

D.,|T. DT
\/7’ sortant de la HPT = L entrant a la BPT

2 Iz
DT, DT,
;{_’ sortant de la BPT = ;{_’ entrant a la tuycre

BPC = Compresseur basse pression
HPC = Compresseur haute pression
BPT = Turbine basse pression

HPT = Turbine haute pression

Le niveau de complexité du calcul augmente rapidement lorsque des
composants sont rajoutés. Pourtant la méthode fondamentale de calcul décrite
précédemment est toujours valable.

Dans les cas d’un turboréacteur mono corps mono flux, les
distributeurs de BPT sont normalement critiques la plupart du temps durant le
fonctionnement. Le rotor a haute pression peut étre assimilé a un turboréacteur
mono corps mono flux avec une tuyere critique, sa ligne de fonctionnement est
unique sur la caractéristique de HPC tant que la turbine BP est critique. La
tuyere a section variable a une influence sur la performance du systéme a basse
pression, mais le systéme a haute pression est protégé des perturbations en aval

de la turbine BP critique.
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3.3 Caractéristiques et performances des composants pour le

fonctionnement hors adaptation

La caractérisation des composants est simplifiée par 1’utilisation des
groupes de parametres en quantité réduite par rapport au nombre de parametres
de base. Pour un composant a géométrie fixée, la caractéristique est unique.
Celle-ci a une influence importante sur la performance globale du moteur. Pour
un compresseur, par exemple, une vitesse de rotation prédéfinie et un débit de
masse attribué fournissent un rapport de pressions totales et un rendement. Un
point de fonctionnement pourra étre tracé sur le champ de caractéristiques du
compresseur. Une fois ces deux groupes de parameétres définis, les autres sont
fixées.

Pour un turboréacteur mono corps mono flux, par exemple,
lorsqu’un groupe de parametres est défini, les autres groupes et les points de
fonctionnement des composants sont fixés. Les caractéristiques des turbines et
des tuyeres fournissent des valeurs de débit qui dépendent de leurs rapports de
détente ; et le point de fonctionnement du moteur fournit des rapports de détente
qui dépendent des valeurs de débit. Pour des turboréacteurs sans tuycres
critiques, la ligne de fonctionnement pourra étre calculée si des parametres
additionnels sont fixés. Ces parametres peuvent étre un nombre de Mach ou une

vitesse de rotation.

3.3.1 Compresseur axial et champ des caractéristiques
3.3.1.1 Champ de caractéristiques

Une fois la géométrie du turboréacteur définie au point de
fonctionnement stabilis¢ notamment les sections de passage de chaque
composant, le champ de caractéristiques du compresseur (Figure 3.2) peut étre
tracé afin d’évaluer les performances en fonctionnement hors adaptation. Les
rapports de pressions totales et les rendements isentropiques (ou les rendements
polytropiques) sont tracés avec les débits de référence sur une série de lignes de
vitesse de rotation réduite constante (les lignes d’iso-vitesse). Pour chaque
vitesse réduite, il y a une valeur maximum de débit pour laquelle il ne peut pas
la dépasser, une valeur quelconque du rapport de pressions totales est réduite.

Ce régime de fonctionnement est appelé la zone de blocage. La diminution du
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débit est limitée par une ligne, appelé la ligne de pompage, représentant, sur les
lignes de vitesse constante, les valeurs minimums de débits pouvant éEtre

atteintes. Le régime, qui se trouve au-dessus de cette ligne, est appelé la zone de

pompage

B
By

Zone de pompage

Zone de
blocage

Figure 3.2 : Champ de caractéristiques du compresseur

En négligeant les effets de second ordre, tel que I’effet du nombre de Reynolds
et I’effet de la distorsion d’écoulement en entrée, pour un angle de calage de
redresseurs fixé, nous considérons que :
e pour une géométrie fixée du compresseur, le champ de caractéristique est
unique,
e des points de fonctionnement sur le champ de caractéristique sont
principalement imposé par les composants autour du compresseur,
e chaque point de fonctionnement sur le champ de caractéristique a un

triangle de vitesse unique (avec des vitesses en fonction du nombre de

Mach).

3.3.1.2 Pompage

Chaque étage d’un compresseur multi-étage a son propre champ de
caractéristiques. Habituellement, ces champs de caractéristiques de chaque
¢tage sont empilés afin de former un champ de caractéristiques global qui est
plus pratique pour calculer des fonctionnements de moteur.

Pour un compresseur multi-étage, lorsqu’une vitesse de rotation est
faible, au démarrage par exemple, les premiers étages pourraient fonctionner

dans la zone de pompage durant le fonctionnement normal, mais le
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fonctionnement stabilisé est possible car les derniers étages ne sont pas dans la
zone de pompage et stabilisent I’écoulement contre le gradient de pression.

Le pompage peut se produire pour toutes les vitesses de rotation si
les composants se situant autour du compresseur forcent ce dernier, par
I’augmentation du taux de pressions totales par exemple, a fonctionner au point
se situant pres de la ligne de pompage ou au dessus de la ligne. C’est le point ou
le décrochage d’aubes devient critique car les aubes ne peuvent plus supporter
le gradient de pression et I’écoulement est instantanément décollé par la hausse
de pression inférieure. Il en résulte une détonation a cause de 1’inversion d’une
partie de I’écoulement a travers le compresseur de la pression ¢élevé a la
pression faible. Dans un moteur, une flamme sera souvent visible a I’entrée du
moteur et dans la tuyere d’échappement car la combustion se déplace vers
I’avant et vers l’arriecre de la chambre de combustion. Si la ligne de
fonctionnement n’est pas déplacée, telle que par I’ouverture de vanne de
prélevement d’air, pour €tre en dessous de la ligne de pompage, le compresseur
rétablit le débit lui-méme et donc décroche encore. Le pompage pourrait
continuer sur une fréquence entre 5 ou 10 fois par seconde provoquant des
dommages au compresseur.

Afin que la ligne de fonctionnement du compresseur ne dépasse pas
la ligne de pompage, la marge au pompage est calculée durant la réalisation de
la ligne de fonctionnement stabilisé. La marge au pompage, exprimée en
pourcentage, est en fonction des rapports de pressions totales sur la ligne de
pompage et sur la ligne de fonctionnement pour un débit constant ou pour une
vitesse de rotation constante. La méthode de calcul est exprimée dans la partie
3.4.35.

La marge au pompage minimum du fonctionnement stabilisé exigée
est dépendante des configurations et des applications du moteur. La marge au
pompage devrait étre normalement entre 20% et 30% au point de

fonctionnement stabilisé.

3.3.1.3 Echelle et nombre de Reynolds
Si un champ de caractéristiques d’un compresseur est retracé de
facon proportionnelle afin de pouvoir créer un compresseur a taille réduite,

I’effet du nombre de Reynolds doit étre pris en compte.
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Figure 3.3 : Champ de caractéristiques retracé de facon proportionnelle

Lorsque le nombre de Reynolds est diminué¢ au-dessous de la valeur critique, da
a la réduction de I’échelle, les effets de 1’écoulement visqueux deviennent
importants. Une méthode simple, afin de calculer la correction de 1’effet du
nombre de Reynolds, utilise les relations suivantes :

Le nombre de Reynolds a I’entrée du compresseur :

Re,,, = 222" Meon (3.3)
Acom'lucom
Le nombre de Reynolds critique :
Re, = 0,63-Crm,, (3.4)
KCOWI
Cmom (m) : Corde moyenne d’aube de compresseur
Acom (mz) : Section a I’entrée du compresseur
Heom (PI)  : Coefficient de viscosité a I’entrée du compresseur
Keom (m)  : Rugosité de la surface d’aube selon les conditions ci-dessous [61] :

- surface coulée précisée :2 -3 x10°
- surface forgée polie :0,75 - 1 x10°°

- surface bien polie :0,25-0,5 x10°¢

Ensuite la correction de I’effet du nombre de Reynolds Corg. est calculée

comme suit :
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- sl Recom < Recri

0,13
Con =100 (100700, 12 | 53)

Nis,champ €5t 1€ rendement isentropique lu du champ de caractéristiques. Dans le
cas ou nous ne connaissons que les rendements polytropiques. Nous pouvons

calculer les rendements isentropiques a 1’aide de 1’équation (2.25).

- 81 Regom > Regi

Corz, =0

Les valeurs corrigées du champ de caractéristiques sont calculées par les
relations suivantes :
pour le cas d’un compresseur basse pression par exemple :

- Le rendement corrigé

nis,CBP,cor = nis,CBP,champ - CorRe (36)

- Le rapport de pressions totales corrigé

YcBP

Fsp Tsp vesp™!
e =g B2 141 3.7
[ 32 jcor (UZS,CBP,COV ( T,~2 ( )

En tenant compte du fait que % n’est pas changé par cet effet.
i2

- Le débit corrigé
[ iapj
D N2 Jeor (3.8)
2P,cor 2,champ P .
( 13P]
1312 champ
avec
cor : Valeur corrigée

champ : Valeur lue par champ caractéristiques
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3.3.1.4 Température ambiante

Lorsque la température ambiante est changée, la géométrie du
compresseur et son champ de caractéristiques pourraient étre modifiés du fait du
transfert thermique et de la variation des physiques d’air. La différence du
changement radial entre les moyeux et les aubes peut modifier les jeux des tétes
de pales. Normalement les effets de température ambiante sont faibles et

peuvent tre négligés.

3.3.1.5 Préléevement de débit d’air

Lorsque les vannes de décharge en aval du compresseur sont
ouvertes, le champ de caractéristiques n’est pas modifi¢ mais la ligne de
fonctionnement se déplace vers le bas comme dans la figure 3.4a montré ci-
dessous. Les vannes de décharge pourraient étre utilisées afin d’avoir les marges
au pompage acceptables. Elles sont moins couteuses, plus 1égeres et plus fiables
que les stators a sections variables. Cependant la consommation spécifique peut
étre augmentée parce que le débit d’air prélevé peut atteindre jusqu’a 25% du
débit entrant (Dp).

En revanche, I’utilisation de vannes de décharge situées entre
chaque étage du compresseur peut modifier la géométrie interne et également le
champ de -caractéristiques du compresseur. En pratique, le champ de
caractéristiques devrait étre tracé a partir d’essais au sol du compresseur avec la
variation de vannes de décharge entre étages. L’ouverture de ces vannes déplace
la ligne de pompage vers le haut aux faibles vitesses, et vers le bas aux vitesses
plus ¢élevées (Figure 3.4b). Toutefois la ligne de fonctionnement est déplacée

ver le bas.

B
By

D, \/E
B

1

Figure 3.4a : Effet de I’ouverture de vannes de décharge en aval du compresser
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D, \/E
By

Figure 3.4b : Effet de I’ouverture de vannes de décharge entre étages du compresser

3.3.2 Fan

Toutes les explications concernant les compresseurs de la partie
3.3.1 peuvent également étre adaptées au calcul des Fans. Un effet important
pour le fonctionnement du Fan est I’effet de la variation du taux de dilution (A).
Lorsqu’un turboréacteur double flux réduit la puissance, le débit principal
diminue plus rapidement que le débit secondaire. Ceci provoque I’augmentation
du taux de dilution et I’utilisation d’un champ différent de caractéristiques du
Fan pour une valeur de taux de dilution utilisée.

En outre, le champ de caractéristiques du Fan extérieur peut étre
différent du champ du Fan intérieur. Pour analyser plus rigoureusement le
fonctionnement hors adaptation du Fan, une série de champ de caractéristiques
est nécessaire pour chacune des deux parties du Fan en fonction du taux de

dilution.

3.3.3 Chambre de combustion
3.3.3.1 Rendement et pertes de pression

Le rendement de combustion (7¢cz) peut étre calculé par les
équations (2.37) et (2.38) ou par la courbe 2.1. Nous pouvons également
calculer la perte de pression totale en prenant en compte les pertes froides et
chaudes expliquées dans la partie 2.2.3.4. La méthode et les équations

permettant de calculer ces pertes froide et chaude seront montrées dans la partie

3.4.

Chapitre III : Fonctionnement hors adaptation 119



3.3.3.2 Stabilité de la combustion

Si le carburant est injecté correctement dans une chambre de
combustion bien fabriquée, la stabilité de la combustion est donc en fonction de
la vitesse, de la pression absolue et de la température du gaz. A basse vitesse la
flamme est bien stabilisée, lorsque la pression et la température élevées a
I’entrée de la chambre améliorent la combustion par une meilleure qualité du
mélange air-carburant ou I’augmentation de 1’énergie moléculaire.

La figure 3.5, par exemple, montre les courbes de stabilit¢ de

combustion génériques. La combustion ne peut pas se produire dans la zone ou

la charge de combustion est supérieure & 1000kg/s-atm"® - m’.
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Figure 3.5 : Stabilité de combustion
3.3.4 Turbines

3.3.4.1 Champ de caractéristiques

Une fois la géométrie de turbine fixée, au point du fonctionnement
stabilisé, le champ de caractéristiques de la turbine peut donc étre tracé afin
d’évaluer les performances hors adaptation. Deux formes de champ les plus
générales sont présentées dans la figure 3.6 ci-dessous.

La premicre forme, montrée dans la figure 3.6a, est le champ

combiné. Le produit du débit de référence et de la vitesse de rotation réduite est
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tracé en fonction de la charge réduite [dTH ou Cp-dT,

i i

] ou du rapport de

pressions totales sur une série de lignes de vitesse de rotation réduite constante
et également sur une série de lignes de rendement. Pour chaque vitesse réduite
et une valeur quelconque du rapport de pressions totales ou de la charge
augmentée, il existe une valeur maximale de débit correspondant au blocage
sonique des cols des canaux inter-aubes. Ce régime de fonctionnement est
appelé la zone de blocage ou la limite en puissance. La limite en puissance est
I’ensemble des points pour un taux de détente croissant dont la puissance
fournie sur I’arbre reste constante.

La deuxiéme forme est composée sur deux figures séparées. La
figure 3.6b représente le débit de référence en fonction de la charge réduite ou
du rapport de pressions totales sur une série de lignes de vitesse de rotation
réduite constante et la figure 3.6¢ montre les valeurs de rendement en fonction
du rapport de pressions totales sur une série de lignes de vitesse de rotation

réduite constante.

Limite en puissance

RS

=S

Nep
“ oL

Figure 3.6a : Le champ combiné de caractéristiques de la turbine

2o

Blocage de débit

DT,
P.

i5

Figure 3.6a : Le champ de caractéristiques de la turbine
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Figure 3.6¢ : Le champ de rendement de la turbine

En négligeant les effets de second ordre, tels que D’effet du nombre de
Reynolds, pour un angle de calage des distributeurs fixé nous considérons que :

e pour une géométrie fixée de la turbine, le champ de caractéristiques est
unique,

e des points de fonctionnement sur le champ de caractéristiques sont
principalement imposés par les composants qui se trouvent autour de la
turbine,

e chaque point de fonctionnement sur le champ de caractéristiques a un

triangle de vitesse unique (avec des vitesses en fonction du nombre de

Mach).

3.3.4.2 Echelle et nombre de Reynolds
La reconstruction de I’échelle du champ de caractéristiques du
compresseur, expliquée dans la partie 3.3.1.1, peut également étre appliquée
pour le champ de caractéristiques de la turbine. Si la reconstruction a I’échelle
est faite pour une petite turbine, il ne serait pas possible de faire une échelle
précise de toutes les dimensions, telles que le jeu de tétes d’aubes ou I’épaisseur
de bord de fuite, provoquant ainsi une perte de pression et une diminution du
rendement. L’effet du nombre de Reynolds doit donc étre pris en compte.
Pourtant du fait des températures et pressions €levées dans la turbine, le nombre
de Reynolds diminue rarement en dessous de la valeur critique. La correction,
pour le champ de caractéristiques de la turbine, due a 1’effet du nombre de
Reynolds, est calculée approximativement par les équations ci-dessous :
Le nombre de Reynolds a I’entrée de la turbine :
_ Dyl

tur (3 9)
Atur .lutur

Re

tur
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- Le rendement corrigé

(1 - nis,tur,champ )

77is,tur,cor = 1 - K1 (3 10)
Retur
Recri
- Le débit corrigé
D5,cor — D5,map' 1_ K2 ni‘s,tur,map - ni‘s,tur,cor (31 1)
nis,tur,map

Avec

a) 0,05<K71<0,25

b) 0,4<K2< 0,6

c) Cl,, : Largeur de la sortie de la turbine
d) Ree; ~10°

3.3.4.3 Distributeurs a sections variables

Le champ de caractéristiques, présenté dans la partie 3.3.2.1, est
créé uniquement a partir de la géométrie fixée de la turbine. La variation des
sections de distributeurs peut réduire le débit et le rendement. Pour la turbine,
I’effet de la variation de section est plus important que dans le cas du
compresseur parce que le tourbillon a I’entrée de la turbine est trés puissant. Les
distributeurs a sections variables sont occasionnellement utilisés dans la turbine
basse pression ou dans la turbine de puissance afin de conserver la température
de gaz et récupérer la chaleur. Le mécanisme de fonctionnement pour faire
pivoter les distributeurs est complexe et coliteux parce qu’il fonctionne dans un
environnement a trés haute température. Ce systéme de distributeurs n’est donc
pas pratique pour la turbine haute pression du fait des températures extrémes.
Chaque angle de distributeurs représente une géométrie unique et a donc son
propre champ de caractéristiques. Afin de calculer le fonctionnement hors
adaptation avec des différents distributeurs a sections variables, il faut utiliser

un champ de caractéristiques de la turbine pour chaque angle de distributeurs.
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3.3.5 Mélangeur de flux et amélioration de la poussée

Puisque la puissance d’un turboréacteur a flux mélangés est réduite
de son point de fonctionnement stabilis¢, le taux de détente de la tuyere baisse.
Si le taux de détente diminue, par exemple pour la plupart des turboréacteurs
double corps a double flux mélangés [61], en dessous de 2,5, le gain de poussée
brute est rapidement réduit. Ce phénomeéne se produit dans le cas ou le
pourcentage de la poussée est plus important en statique qu’a un nombre de
Mach élevé. En outre la poussée totale augmente pour un gain de poussée brute
donné qui diminue parce que le nombre de Mach de vol est réduit. La poussée
brute, pour des turboréacteurs a flux séparés et a flux mélangés, est calculée
pour chaque configuration avec son taux de dilution optimum correspondant. Le
rapport de Fan optimum pour un turboréacteur a flux mélangés est
considérablement inferieur a celui d’un turboréacteur a flux séparés avec le
méme générateur de gaz. Le taux de détente devrait étre supérieur a 2,5 pour
que la vitesse du jet soit assez €levée et que le fonctionnement du mélangeur
soit bien efficace. Si le taux de détente est bien inférieur a 2,5, le gain de
poussée brute est insignifiant.

Les courbes de la figure 3.7 montrent les gains de poussée brute
théorique d’un turboréacteur a flux mélangés par rapport aux taux de dilution et
aux rapports des températures totales du débit chaud et du débit froid.

Les courbes de la figure 3.8 représentent ’effet de la dimension du
mélangeur (le rapport de la longueur et du diametre) sur les gains de poussée
brute théorique.

La courbe de la figure 3.9 représente 1’effet du taux de pressions
totales du débit chaud et du débit froid sur les gains de poussée brute théorique.
Les courbes, dans ces trois figures, sont tracées avec les conditions suivantes :

- lapression totale du flux chaud égale a celle du flux froid et
- le taux de détente supérieur a 2,5.

Le gain de poussée brute dii aux effets de mélange du flux peut

donc étre calculé par 1’équation ci-dessous :
F

brute,mélangé 2
———=(Y, - 1) —="Y;+1 3.12
F ( : )100 ’ (3.12)

brute,non-mélangé
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avec Y, lu sur la figure 3.7
Y, lu sur la figure 3.8
Y5 lu sur la figure 3.9
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Figure : 3.9

Pour le fonctionnement hors adaptation, tous les paramétres,
influant sur la performance du mélangeur, tels que les rapports de températures
et de pressions du flux chaud et froid et le taux de détente de la tuyere, varient.
Afin de modéliser un mélangeur, les parametres de chaque plan du
turboréacteur doivent étre calculés a travers le mélangeur et la poussée brute est

calculée de manicre conventionnelle en utilisant les conditions de la tuyére.

3.3.6 Post-combustion
3.3.6.1 Pertes de pression

La perte de pression, la perte froide et la perte chaude peuvent étre
calculées par la méme méthode que pour celles de la chambre de combustion
principale. La perte chaude dans la chambre de combustion principale peut étre
négligée a cause de la faible valeur du nombre de Mach du gaz. En revanche

elle peut étre prise en compte pour la post-combustion.
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3.3.6.2 Post-combustion avec tuyere a section variable

Afin d’éviter le pompage du compresseur, il est nécessaire d’avoir
une tuyere a section variable en aval de la post-combustion. En effet lorsque la
post-combustion est utilisée, 1’augmentation considérable de la température
dans la tuyere pourrait faire fonctionner le compresseur dans la zone de
pompage. Pour que le compresseur demeure en fonctionnement dans la zone
stabilis¢, la section variable de la tuyere doit augmenter proportionnellement
avec la valeur de la température carrée en sortie de la post-combustion en
conservant le taux de détente de la tuyére. Les rapports de pressions des turbines
et des compresseurs sont les parametres les plus généraux utilisés parce qu’ils
sont tres sensibles a la modification de la température dans la tuyere permettant
de changer rapidement la section de la tuyére.

Dans le cas d’un générateur de gaz qui n’est pas compatible avec
une post-combustion, la section de la tuyére doit &tre un peu plus grande
lorsqu’il fonctionne avec post-combustion que lorsqu’il fonctionne sans post-
combustion. Ceci a pour but de faire fonctionner le générateur de gaz sur le
point stabilisé parce que la perte de pression de post-combustion et le débit de

carburant supplémentaire augmentent le débit de gaz.

3.3.6.4 Stabilité

En fonctionnement normal, une post-combustion ne rencontrera
jamais l’extinction riche. Pourtant a une richesse élevée, une instabilité
perceptible, appelée le bourdonnement de post-combustion, peut se produire. Le
bourdonnement est le bruit produit par le procédé de combustion. Il est souvent
présent en haute pression et aux nombres de Mach élevés dans la post-
combustion. Un fonctionnement prolongé dans ce régime peut endommager la
structure de la post-combustion du turboréacteur. Afin d’éviter cette instabilité,
en pratique, la température en sortie de la post-combustion est limitée a une
valeur inférieure a la limite structurale. L’extinction pauvre doit étre réalisée

pour le cas de la richesse faible.
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3.4 Modélisation et calcul du fonctionnement hors adaptation
L’analyse du fonctionnement hors adaptation des turboréacteurs
nécessite une modélisation de caractéristiques de chaque composant d’un
turboréacteur sur sa gamme de fonctionnement actuel. Plus le modele sera
précis et complet, plus les résultats calculés seront fiables. Il est important de
connaitre les données, les corrélations et les caractéristiques des composants
que les motoristes utilisent afin d’analyser correctement et précisément les
fonctionnements et les performances des turboréacteurs. Les valeurs principales
dans des champs de caractéristiques améliorent la connaissance sur les

fonctionnements des composants et augmentent la précision de calcul.

3.4.1 Analyse dimensionnelle

L’analyse dimensionnelle identifie les parameétres de similitude qui
permettent a des données prises dans un ensemble de conditions de pouvoir étre
utilisées dans d’autres conditions. Ces parameétres sont utiles et indispensables
parce qu’il n’est pas pratique d’accumuler des données expérimentales de toutes
les conditions possibles de fonctionnement et il n’est pas possible de faire des
essais au sol d’un composant dans toutes les conditions. De 1’analyse
dimensionnelle des composants de turboréacteur résultent plusieurs parameétres
importants, par exemple le taux de pression, le nombre de Mach et le nombre de
Reynolds, pour analyser des performances de turboréacteurs. Ces parameétres
peuvent étre partagés en trois groupes, les parametres non-dimensionnels, les
parametres quasi-dimensionnels et les parameétres de référence.
- Les paramétres de référence sont directement proportionnels aux parameétres
non-dimensionnels et ils sont interchangeables lors de [l'utilisation. Les
parametres les plus importants de ce groupe sont :

le rapport de températures de référence 6:

g=Ti
T ref
le rapport de pressions de référence o':
5o P
Pref
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le débit standard Dgr :

- Les parametres non-dimensionnels se composent des variables qui ont des
influences sur les performances des composants et des turboréacteurs, incluant
les échelles de composants et les propriétés des fluides, par exemple le nombre

de Mach, le nombre de Reynolds, les rendements, etc.

- Les parameétres quasi-dimensionnels sont, par exemple :

le parametre de débit :

9=—D'ﬁ
H

le débit réduit D, :
la vitesse de rotation réduite N, :

3.4.2 Méthode de modélisation

Pour un turboréacteur donné, dans un jeu de conditions de
fonctionnement donné, par exemple, la condition ambiante ISO et la puissance a
100%, le point de fonctionnement stabilisé est unique sur chaque champ de
caractéristiques des composants. Il y a donc, pour une condition du
fonctionnement de chaque turboréacteur, un ensemble de points de

fonctionnement des composants, par exemple un point de fonctionnement
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différent sur le champ de caractéristiques du compresseur pour chaque vitesse
de rotation.

La modé¢lisation du fonctionnement hors adaptation utilise ici la
méthode de compatibilité thermodynamique. Cette méthode calcule chaque
point de fonctionnement de composants en ayant une corrélation avec les autres
points et a besoin d’itérer et de deviner successivement des points de
fonctionnement sur des champs de caractéristiques de certains composants. Ces
derniers sont mis a jour a chaque itération jusqu’a ce que les autres conditions
connues soient satisfaites. Une fois I’itération terminée, les parameétres globaux
du cycle peuvent facilement étre calculés. (tels que la poussée, la consommation

spécifique etc.).

3.4.3 Equations et calcul du fonctionnement hors adaptation
Cette partie développe le procédé du calcul, expliqué dans la partie
3.2.1, en utilisant le modéle d’un turboréacteur double corps mono flux comme
exemple. Nous connaissons les valeurs de la pression Py(Pa) et de la
température 7(K) ambiantes et le nombre de Mach de vol M) par le calcul du
point du fonctionnement stabilisé. Nous décrivons dans ce paragraphe les
calculs du fonctionnement hors adaptation, étape par étape, de chaque
composant depuis ’entrée d’air jusqu’a la tuyere d’échappement, dans le sens

de I’écoulement.

3.4.3.1 Compresseur basse pression
Nous choisissons un point (A) sur le champ de caractéristiques du
compresseur basse pression et nous obtenons la valeur du taux de pression
totale% , du débit standard Dg;, p (kg/s), du rendement 77,5, et de la vitesse de
i2
rotation réduite N _,, . Nous pouvons ensuite calculer :

le débit entrant principal D, , (kg/s):

D,p =122 % (3.13)

la vitesse de rotation de 1’arbre basse pression N, , en tour par minute :
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Ngp
Npp=N,pp-T;, ou Npp =N, o cop’ \/—0 \/— (3.14)
avec 0, =—=; b0)p =—= (3.15)

et Ngp, la vitesse de rotation au point stabilisé, en tour par

minute.

Fsp
B

Nop

Dgrap

Figure 3.10 : Champ de caractéristiques du compresseur basse pression

La pression et la température totales a la sortie du compresseur basse pression

sont calculées par :

P
P.,=P, -3 3.16
i3P i2 ]31-2 ( )
7cpp~l
/e
Typ = Ty Loz |7 (3.17)
B,

3.4.3.2 Compresseur haute pression
Le débit traversant du compresseur haute pression est défini par :

D,=D,,=D,, (3.18)

Le débit standard entrant dans le compresseur haute pression est défini par :

D,,.0
Dgrsp =% (3.19)
3P
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. . . ]314
En choisissant une valeur du taux de pressions totale—=-, nous pouvons
i3P

trouver le rendement ncpp €t N, . yp @ P'aide du champ de caractéristiques du
compresseur haute pression ainsi que D¢+, , calculé par I’équation (3.19). Nous

calculons ensuite

la température et la pression totales a la sortie du compresseur basse pression :

Ycup~l
]; Tl3 [PM j}’CHP'ﬂCHP (320)
Py
Fy= %'PHP (3.21)
i3P

puis la vitesse de rotation de I’arbre haute pression N, :

N rel cor, CHP' \/_ \/_ (3 22)

ou N, est la vitesse de rotation au point stabilis¢.

3.4.3.3 Chambre de combustion et Turbine haute pression
Nous choisissons un point sur le champ de caractéristiques de la

turbine haute pression. Nous avons donc :

. P
le taux de pression totale {45]
i6 / champ

le rendement 777p

NHP

. . N 17/
la vitesse relative corrigée V3

D../6
et le débit standard Dy, = ST\/?

La température totale du gaz sortant de la chambre de combustion

T;s peut étre calculée par la relation de la vitesse corrigée, donnée ci-dessous.
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(3.23)

En conservant les mémes pourcentages des débits de prélévement
que pour le point stabilisé, le débit entrant dans la chambre de combustion D,
et les débits de prélevement (d,, ds et d;) sont calculés de la méme fagon qu’en
fonctionnement stabilisé, comme nous ’avons détaillée dans la partie 2.3.2.17.
Ncs est la méme valeur qu’au point stabilisé.

Les pertes de pression totale dans la chambre de combustion
peuvent étre calculées en prenant en compte les pertes froides et chaudes,

données ci- dessous :

- la perte froide (Pa)
2
D, T,
AP, =0.001-K f-M (3.24)
i4
- la perte chaude (Pa)
2
DT,
AP, =0.001K | L5 _ (‘”—4) (3.25)
I, 2

Les coefficients Ky et K. sont constants et issus du calcul du point stabilisé.
En conservant la valeur de &, du point stabilisé, la pression totale en
sortie de la chambre de combustion P;s peut étre calculée par la relation ci-

dessous :

Ps =P, (1-&,)+AP, +AP, (3.26)

Le débit sortant de la chambre de combustion peut étre calculé par :
Dyrs°9s

/o

D = (3.27)

D’apres la conservation du débit, nous obtenons :
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Dsp\Tsp _Ds\Tis Bs By |Ts, Dsp (3.28)

Bsp Bs By Bsp \ Tis Ds
2
D5 7;5 .PiS . Pi4
et T;SZT;SP. P15 1314 I)i3P D3P (3‘29)

Ensuite, la pression totale en sortie de la turbine haute pression P;s est donnée

Esz[ :
i5

Nous pouvons calculer la température totale en sortie de la turbine haute

par :

B

j ‘Bs
champ

pression Tjs par :
(}’THP_I)' TP

T = T,s-(i (3.30)

L’¢équilibre mécanique (ou la compatibilit¢ du travail) et les

équations de I’enthalpie donnent :

UmHP'Ds'(Hs_H6)=D3p'(H4_H3P) (3.31)

Et a I’aide des fonctions enthalpie (2.18-2.20), nous pouvons calculer 7;5 par des

itérations.

., P
Nous itérons sur (45

] a vitesse de rotation constante (sur la
i6 / champ
méme ligne d’iso-vitesse), en ayant la nouvelle valeur de rendement 77yp,
jusqu’a ce que la valeur 7;5 donnée par 1’équation (3.29) soit égale a celle
donnée par 1’équation (3.31).

Nous pouvons alors calculer le débit de carburant d. (kg/s), en

utilisant la valeur du rendement de combustion (77¢5) du point stabilisé, par les

¢quations de I’enthalpie (2.18-2.20) et I’équation d’énergie suivantes
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Neg A Peyy =Dy - (Hs,, — Hy)
— Dy -(Hs,, —H,)
UCB.PCeﬁ‘

d

c

(3.32)

Le débit de carburant peut également étre calculé a I’aide du débit Ds trouvé par
I’équation (3.27).
d.=D;—D,, (3.33)

Nous itérons sur—2, jusqu’a ce que la valeur de d, donnée par 1’équation
i3P

(3.32) soit égale a celle donnée par 1’équation (3.33).
Le débit sortant Ds est égal au débit entrant dans la turbine haute pression Ds.

D¢ = D,

3.4.3.4 Turbine basse pression
La température totale du gaz mélangé T, peut étre calculée de la
méme fagon qu’en fonctionnement stabilisé par :
(dy+dg)H,+(D,p+d,—d,—dg—d;)H,
D,,+d, —d,

H,, = S (3.34)

La pression totale du gaz mélangé P4, est €gale a la pression totale en sortie de
la turbine.

Fn =D

La valeur de la vitesse relative corrigée du champ de caractéristiques de la

turbine basse pression est donc imposée par la relation ci-dessous :

(3.35)

Nrel,cor,TBP =

Le débit entrant dans la turbine basse pression, en prenant compte des débits de

refroidissement, est calculé par :
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Dy, =Dy +d, +d,

et nous calculons ensuite

T
gm: 6m i6m 3.36
om=—"7—" (3.36)

Par le champ de caractéristiques de la turbine basse pression, nous

choisissons une valeur du taux de détente Fen qui correspond aux valeurs des
7

parametres de la vitesse (€équation 3.35) et du débit (équation 3.36). Nous

obtenons une valeur de rendement de la turbine 777zp. Ensuite nous calculons la
température totale en sortie la turbine 7;; par :

(J’TBP—l)' TP

T, = Tﬁ(]f—7 " (3.37)
i6bm

L’équation d’équilibre mécanique du compresseur et de la turbine

basse pression, ci-dessous, donne la température totale en sortie de turbine 7},
en effectuant des itérations avec les fonctions enthalpie.
sz'(H3P _Hz)
D

6m

H,=H, —- (3.38)

Les équations (3.37) et (3.38) doivent donner la méme valeur de 7;;. Sinon nous
changeons la valeur de % et 777p pour obtenir la bonne valeur de 7.
i7
De la méme fagon qu’en fonctionnement stabilisé, en faisant des
itérations avec les équations de 1’enthalpie, la température totale du gaz mélangé
sortant de la turbine basse pression 77, peut étre calculée avec :
_dyHy+(Dyp+d, —dy)H,

H7m -
D,p+d,

La pression totale du gaz sortant de la turbine P;; et la pression

totale du gaz mélangé P;7, sont calculées a 1’aide des relations ci-dessous :
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3.4.3.5 Tuyére

Afin de calculer les pressions totales du gaz dans la tuyére, nous
utilisons les mémes valeurs de pertes de pressions (&7 &9 qu’en
fonctionnement stabilisé. Les pressions totales P;s et P;;p peuvent étre calculées
par :

BSp =B, (1-¢&)

Prop = Bgp(1—&19p)

Les températures totales sont constantes tout le long de la tuyére.

Nous avons donc :

Le débit entrant dans la tuyere Dgp est égal au débit mélangé sortant
de la turbine basse pression D7,. Nous avons donc :

Dgp = D7m

D’aprés la compatibilité du débit, le débit sortant D;yp doit étre égal
au débit entrant dans la tuyere Dgp et de plus, D;gp est également dépendant du
régime de fonctionnement de la tuyere, telle que tuyere adapté ou non adapté.

Nous avons donc :

Dyop = Dgp (3.39)

Ensuite nous calculons le rapport % et d’apres la définition du rapport de

0
pressions critique 7 (le nombre de Mach égal a 1), nous avons également :

710

_( 7o+ 1o

2
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. P . . . :
- Si 192 < 7., la tuyeére est adaptée, donc B, = F,. Avec la section de la sortie
0

de tuyere A,y fixée et connue suite au calcul du fonctionnement stabilisé, nous

calculons ensuite :

le nombre de Mach M;pp:
7op~1
f Y0P
M, = |—2 3 [P}lfl’ R (3.40)
0P~ 0
le débit D;pp:
1 7(1010—1 )
Y Yiop — ~2(r0p-1
Dyop = BropAiopMigp: 1‘0; '(1"‘ 10; 'Mlzop) . (3.41)
0P Litop

- Si @>Tc, le nombre de Mach M;pp est égal a 1. Le débit D;pp peut
0

donc étre calculé par la relation :

71op~1
Yiop Yiop —1\2(z10p-1)
D, . p=PpAp ’ 11+ 342
10P i10P “110P RIOP'T;-IOP ( 2 J ( )

Dans tous les cas, la valeur de D,p calculée avec I’équation (3.39)

doit étre égale a celle obtenue avec I’équation (3.41) ou (3.42) afin de valider la
compatibilité du débit D;op. Nous pouvons faire déplacer le point A dans le
champ de caractéristiques du compresseur basse pression et nous continuons le

calcul du fonctionnement.

3.4.3.6 Poussée, FS, Cset Rendements du cycle
D’apres les explications du chapitre II, la poussée, Fs, Cs et les
rendements du turboréacteur peuvent étre calculés par :
- la poussée,
nous avons

F=DpVigp—Dyp Vo + (PIO _P())'Am
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d’apres les équations (2.171) et (2.172),

- la poussée spécifique,

FS — tot

2T

S |

- la consommation spécifique,

tot

- les rendements,

d’aprés les équations (2.119-2.125) exprimées dans la partie 2.3.2.16,

nous avons
—_ PWp
& PWutil
-
TH P,

Nrup =M Mpr = PW,

3.4.3.7 Marges au pompage

Les marges au pompage peuvent étre calculées selon deux
méthodes. Nous posons :
zpp : le rapport de pressions totales sur la ligne de pompage et

7y le rapport de pressions totales sur la ligne de fonctionnement.

- les marges au pompage sur les lignes de vitesse de rotation constante
En considérant une ligne de vitesse constante dans un champ de caractéristiques
du compresseur, la marge au pompage est fonction de deux points se situant

I’un sur la ligne de pompage et 1’autre sur la ligne de fonctionnement.

( ) j
D
MP, =| ~3LLPP 11100 (3.43)

(n
DSTN
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Figure 3.11 : Marge au pompage — Vitesse constante

- les marges au pompage sur les lignes de debit standard constant
En choisissant une ligne de débit constant dans un champ de caractéristiques du
compresseur, la marge au pompage est fonction de deux points se situant [’un

sur la ligne de pompage et I’autre sur la ligne de fonctionnement.

-1
MP,, = M—l 100 (3.44)

(”)N_l

P

L

l)ST

Dgr constant

Figure 3.12 : Marge au pompage — Débit standard constant

3.4.4 Fonctionnement critique hors adaptation pour des

turboréacteurs double corps a double flux séparés

Cette partie développe le procédé du calcul, expliqué dans la partie
3.2.1, en utilisant le mode¢le d’un turboréacteur double corps double flux comme
exemple. Afin de tracer la ligne de fonctionnement critique, les distributeurs des
turbines hautes pressions et basses pressions sont considérés critiques et leurs
sections de cols (4.,) fixes. D’apres 1’équation de débit réduit :

y—1

DT _ 2(v—1)
9:_\/_1:ACOZ.MCOI.\/Z. 1+7_1.M301 2(r1)
P R 2
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avec le nombre de Mach au col (M,,;) égale a 1

Nous posons les valeurs au point nominal ou au point de fonctionnement

stabilisé :

DN

Ds'\/i
P

i5 N

9 _ D6.\]T;'6
6N =
B

Nous avons donc :

= constant

s

D = Ds'\/ﬂ _ [Ds'\/ﬂ]
Fs

N

et également

B B

D -\T. D -\T.
D =—8 ’6=( 6 ’6J = constant
N

De la méme maniére que dans la partie 3.4.3, les valeurs de T), Py, My, Ajop et
Ajps sont calculées et définies par le point de fonctionnement stabilisé et les
calculs sont expliquées, étape par étape, pour chaque composant de I’entrée

d’air a la tuyére d’échappement dans le sens de I’écoulement.

3.4.4.1 Fan et canal secondaire

Nous avons le champ de caractéristiques du Fan donnant des

5

P . ) D
—BJ en fonction de débits standards —2L Y2 pour
i2 2

rapports de pressions totales

différentes valeurs de rendements polytropiques 77 et de vitesses de rotation

Np

) ... N
ou de vitesse réduite —2£& .

JT

. .. b,
relative corrigées
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Figure 3.13 : Champ de caractéristiques du Fan

Nous choisissons un point (A) sur ce champ de caractéristiques et nous

P
obtenons les valeurs de—2L, de Dgror(kg/s), de nrp et de N

rel cor,F
i2
correspondantes. Nous pouvons ensuite calculer :
le débit total entrant D, (kg/s):
Drar0,
Dyy = SIS (3.45)
VO
la vitesse de rotation de I’arbre basse pression N, en tour par minute :
N /—
N rel cor,F \/70
la pression et la température totales a la sortie du Fan :
B
Bsp =By ;JF (3.46)
i2
rr-l
P YE TR
Tap =Ty | 25 (3.47)
£

En utilisant les mémes valeurs de pertes de pression du canal
secondaire (g3s5 et &9s) en fonctionnement stabilisé, les pressions totales en

entrée et en sortie de la tuyere secondaire sont calculées par :

Pys = Psp(1—é&55)
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Pos = Pgs(1—&15)

La température totale dans la tuyére est constante.

Tap = T;‘SS = TilOS

D’apres la définition du débit réduit, nous avons :

1 71051
Dr _ DigsyTies 1 [ I ]7105. 27105 Ryos . 1_[ R jy“)s (3.48)
los = = .
Fiosos  Rios  Fios V105 —1 Fios

1

D = Drys - Ais * Bros
108 =

(3.49)
7—z"IOS

La conservation du débit impose :

D,y = Dy = Dgg = D5

Le débit primaire D,pet le taux de dilution A peuvent étre calculés par :

D2P = D2T _DZF
ﬂ — DZF
D,p

3.4.4.2 Compresseur basse pression
A partir du calcul du fonctionnement du Fan, nous obtenons :

le débit standard Dgsyp

DST2P =

D .
%Je_z (3.50)

2

Npp
N o,

rel ,cor ,F = Nrel,cor,CBP -

(3.51)

Ensuite, a I’aide du champ de caractéristiques du compresseur basse pression,

P
3p
nous avons la valeur de—~, de 7¢sp,
i2
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PiSP

P,, =-3£.p 3.52
i3P Pi2 i2 ( )
Ycap—l
) YcBp Tlcep
Tisp = Tﬁ(%} o (3.53)
i2

3.4.4.3 Compresseur haute pression
Le débit et le débit standard traversant le compresseur haute

pression sont définis par :

D;p=D,p
D;p \ O p
Dgpsp=—"—— (3.54)
Osp
P
Nous choisissons une valeur de —*- et nous obtenons le rendement 7¢yp, et la
i3P

vitesse corrigée N...cup du champ de caractéristiques a 1’aide de Dgrsp calculé
ci-dessus. La pression P, et la température 7}, totales en sortie du compresseur
ainsi que la vitesse de rotation de 1’arbre haute pression Nyp peuvent étre

calculées par les relations suivantes

By = Ly —E-Psp (3.55)
PI3P
Ycnp~l
T, - TBP.[&]?’CH}’ Ncrp (3.56)
Fsp

N rel cor,CHP' \/_ \/— (357)

3.4.4.4 Chambre de combustion et Turbine haute pression
La pression P;s est calculée par la méthode expliquée dans la partie
3.434.
L’hypothese de criticit¢é de la turbine entrainant la constance du
paramétre de débit Zy, le débit traversant la turbine Ds peut étre calculé par :
Bs

JTis

Di= Dy - (3.58)
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La conservation du débit (équation 3.29) conduit a

2
(Ds'\ﬂ;s] Bs By
T.o_T PiS N Pi4 Pi3P D;, (3.59)
® . D;p\Ti5p D;
Fsp

.. P
Nous choisissons une valeur de [45 correspondant aux deux valeurs
champ

i6

calculées ci-dessous et nous obtenons le rendement 1 pp.
La température totale du gaz sortant de la turbine T peut étre
calculée par la relation ci-dessous :
(721 =1) Mmp

E 6 VTHP

Tis = T;S(_ (3.60)

La compatibilité du travail et les fonctions enthalpie fournissent la relation

UmHP'Ds'(Hs_H6)2D3p'(H4_H3P) (3.61)

Ensuite, a I’aide des fonctions enthalpie (2.18-2.20), nous pouvons calculer 75

par itérations.

iy Py L .
Nous itérons sur | = a vitesse de rotation constante (sur la
champ

i6

méme ligne d’iso-vitesse), en ayant la nouvelle valeur de rendement 77yp,
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jusqu’a ce que la valeur 7;5 donnée par 1’équation (3.59) soit égale a celle
donnée par 1’équation (3.61).

Nous pouvons alors calculer le débit de carburant d. (kg/s), en
utilisant la valeur du rendement de combustion (77¢5) du point stabilisé, les

fonctions enthalpie (2.18-2.20) et I’équation d’énergie suivante

Nep - d. 'Pceﬁ' =Dy - (Hs,,, —Hy)
dc — D4l '(HSair _H4) (362)
Nlcs ‘Pceﬁ‘

Le débit de carburant peut également étre calculé a I’aide du débit Ds donné par

I’équation 3.58.

d.=Ds;—-D,, (3.63)
s P, . )y ,
Nous itérons sur—=-, jusqu’a ce que la valeur de d. donnée par
i3P

I’équation (3.62) soit égale a celle donnée par 1’équation (3.63).
Le débit sortant Dy est égal au débit entrant dans la turbine haute

pression Ds.

D, = D, (3.64)

3.4.4.5 Turbine basse pression
La température totale du gaz mélangé T, peut étre calculée de la

méme fagon qu’en fonctionnement stabilisé par I’équation suivante

(dy+dg)H,+(D,p+d,—d,—dg—d;)H,

H6m:
Dyp+d.—d;

8 (3.65)

La pression totale du gaz mélangé P4, est égale a la pression totale en sortie de

la turbine.

Ben = Lis (3.66)

La valeur de la vitesse corrigée du champ de caractéristiques de la turbine basse

pression est donc donnée par la relation ci-dessous :
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(3.67)

Nrel,cor,TBP =

Le débit entrant dans la turbine basse pression, en prenant en compte les débits
de refroidissement, est calculé par :

Dy, = D¢ +d, +d, (3.68)

Nous en déduisons ensuite

D, T,
%m: 6m i6bm (369)
Pi6 calculé

A cause de I’hypothése de criticité de la turbine, la valeur de g,

calculé dans 1’équation ci-dessus doit étre égale a celle du point de

fonctionnement stabilisé. Nous itérons alors sur la valeur de —2£ jusqu’a
i2
I’obtention de ces débits.
Ensuite, par la connaissance de N, cor78r, de Zom et du champ de

caractéristiques de la turbine basse pression, nous pouvons trouver le rendement

. . P
nrup. Nous choisissons une valeur de rapport de pressions totales 52
i

correspondante a N, cor 18P, Dom €t Nrup. La pression et la température totales
3 y b

en sortie de la turbine sont alors calculées par les relations suivantes

P
P, =—1.p 3.70
i7 ])iém i6bm ( )
(7TBP*1)"7TBP
T, = Tiﬁm'(—P” r 3.71)
Pi6m

L’équilibre mécanique de I’arbre basse pression (Fan-Compresseur BP et

Turbine BP) fournit I’équation :
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H =H, - DzP'(Hsp_H2)+D2F'(H3F_Hz)} (3.72)

6m
77mBP ’ D6m

A T’aide des fonctions enthalpie (2.18-2.20), la température 7;; peut Etre
calculée par itérations avec 1’équation (3.72). Les équations (3.71) et (3.72)
doivent fournir la méme valeur de 7;,. Sinon nous itérons sur la valeur de %
i7

afin d’avoir la bonne valeur de T;7.

De la méme fagon qu’en fonctionnement stabilisé, la température
totale du gaz mélangé sortant de la turbine basse pression 7;7, peut €tre calculée
par 1’équation suivante, par itérations sur les fonctions enthalpie.

H. = dyHy+(Dyp+d, —d;)H;
" D,p+d,

La pression totale du gaz sortant de la turbine P;; et la pression
totale du gaz mélangé P,;7,, sont calculées pas la relation ci-dessous :

P

:Pn =_i7.p

Pi7m P i6bm (373)

3.4.4.6 Tuyére

Nous effectuons les mémes calculs expliqués dans la partie 3.4.3.5
afin d’avoir les valeurs de température, de pression et du débit du gaz traversant
la tuyere. Nous changeons le point A du champ de caractéristiques du Fan dans
la partie 3.4.4.1 afin de satisfaire la conservation du débit (D7, Ds et D;gp) avec

la condition de tuyére (critique ou non).

3.4.4.7 Poussées, F,, C;, rendements et marges au pompage

Nous suivons les procédés de calcul du point de fonctionnement
stabilis¢ afin de calculer les poussées, Fs, Cs et les rendements, et les mémes
procédés de calcul que dans la partie 3.4.3.7 pour les marges au pompage.

La poussée totale peut étre calculée par :

F

tot

= DyopVigp = Dyp Vo + (PIOP - PO)'AIOP +
DzF'(Vlos ) ) + (PlOS - L ) “Aos
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3.4.5 Fonctionnement critique hors adaptation pour des

turboréacteurs double corps a double flux mélangés

Nous utilisons le principe de la partie 3.4.4, en supposant les
distributeurs des deux turbines critiques. Pour un turboréacteur a double flux
mélangés, nous ajoutons le calcul du fonctionnement du mélangeur, qui donne

la valeur du taux de dilution.

3.4.5.1 Fan et compresseur basse pression
Nous choisissions un point sur le champ de caractéristiques du
compresseur et un autre sur le champ de Fan. Ces deux points se trouvent sur la

méme ligne d’iso-vitesse.

Par

) Fsp
By 1)

DST2T DST2P

Figure 3.14 : Champs de caractéristiques du Fan et du compresseur BP

- Le champ du compresseur fournit 7.zp, Psp, Ti3p €t D, p.
- Le champ du Fan fournit 77z, 57, Pgg, Fios LisrsLiss» Thos €t Dar -

Le taux de dilution et le débit secondaire peuvent étre calculés par :

D

A=220 (3.74)
D2P
D,y =A-Dyp (3.75)

3.4.5.2 Compresseur haute pression, chambre de combustion et turbines
Nous effectuons les calculs expliqués précédemment (dans la partie

3.4.4) pour le turboréacteur a flux séparés. A la sortie de la turbine basse

pression, nous obtenons les valeurs de Pgp, Tigp, D p .
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3.4.5.3 Mélangeur

Les sections 4;p, 4y, A, déja calculées dans le cadre du

fonctionnement stabilisé, sont réutilisées pour le cadre du fonctionnement hors
adaptation. La température et la pression totales mélangées (7is, et Pisn) sont
calculées par les équations du chapitre II, partie 2.3.2.11. Le débit sortant du
mélangeur est défini par :

Dy, = Dgp + Dgg (3.76)

3.4.5.4 Tuyére

Nous effectuons les calculs expliqués dans la partie 3.4.3.5 afin de
trouver la température, la pression et le débit de gaz sortant de la tuyere (7,0,
Pi10, Djp). Le débit entrant doit étre égal au débit sortant de la tuyere. Si le débit
Dg,y, calculé avec 1’équation (3.76) n’est pas égal au débit D,y correspondant au
fonctionnement de tuyeére (critique ou non), nous calculons le taux de dilution, a

I’aide de 1’équation (2.64) :

A = lj% = gzi = 113) ;Z -1 (3.77)
Le débit Dgg peut étre calculé par :

Dy = Ag,y"Dyp (3.78)
Les débits dans le canal secondaire sont :

D = D3 = Dy (3.79)

Si Dyp calculé ici n’est pas égal a celui calculé dans la partie 3.4.5.1, nous
changeons le point A sur le champ de caractéristiques du Fan.

La nouvelle valeur de taux de dilution est donc calculée par :

a=Por (3.80)
D2T

Les nouvelles valeurs de débits sur le champ de caractéristiques du compresseur

basse pression sont calculées par :

(3.81)
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D, /6
Dgpyp = 2”5—*/_2 (3.82)
2

Nous avons ensuite un nouveau rapport de pressions totales et un nouveau
rendement du compresseur basse pression, correspondant a la nouvelle valeur
de Dspop, se situant sur la méme ligne d’iso-vitesse. Nous continuons les calculs

des composants suivants.

3.4.5.5 Poussée, Fs, Cs, rendements et marges au pompage

Nous suivons les procédés de calcul du point de fonctionnement
stabilisé afin de calculer les poussées, Fs, Cs et les rendements, et les procédés
de calcul de la partie 3.4.3.7 pour les marges au pompage.

La poussée totale vaut alors :

F

i = DigVig = Dop Vo +(Ro = FRy)-Aig— Dy ¥y
3.4.6 Post-combustion et Tuyére a section variable

Une post-combustion fonctionne normalement avec des turbines et
une tuyere critiques. Pour un turboréacteur fonctionnant avec post-combustion,
la tuyére a section variable est contrélée par le systétme de commande afin que
le fonctionnement des composants en amont ne soit pas perturbé par la post-
combustion. Autrement dit lorsque la post-combustion fonctionne, la section de
tuyere est controlée de maniere a ce que les conditions du gaz (la température,
la pression, le nombre de Mach etc.) en sortie de la turbine ou du mélangeur
restent constantes.

Pour un turboréacteur a double flux mélangés avec post-combustion
et tuyere a section variable, la post-combustion n’a pas de I’influence sur le taux
de dilution Ag,,. Lorsque la post-combustion fonctionne, la section du col pour la
tuyere divergente et convergente ou la section de sortie pour la tuyere
convergente doit étre modifiée pour que I’écoulement en amont ne soit pas
perturbé par la post- combustion, par exemple, le systtme de commande
augmente la section de col afin que les conditions a I’entrée de la post-

combustion restent constantes.
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La section du col de la tuyere critique dépend du fonctionnement de
la post-combustion. Si la post-combustion ne fonctionne pas, nous supposons
que la section de col est conservée constante par le systeme de controle. Cela
fixe, par conséquence, les lignes de fonctionnement stabilis¢é du Fan et du
compresseur haute pression. Si le systéme de contrdle permet la pression P;s, ou
Pis, de varier lorsque la post-combustion fonctionne, 1’écoulement en amont est
perturbé. Cela provoque le pompage de compresseur ou la survitesse de moteur.

Une relation pour la section de col ou de sortie de tuyére, lorsque la
post-combustion fonctionne, est développée ici, pour un turboréacteur a double
flux mélangés avec post-combustion et une tuyere convergente critique a
section variable.

L’équation du débit réduit s’écrit :

-1
D, =M | L1472ty 20
RT, 2

D= P"—.A-Dr
Tl.
Nous posons :
AlO = Acol

Si la post-combustion fonctionne, nous avons

Dyy=D,, =Dy =Dy, +dpc+d, (3.83)

Nous remplagons les débits dans 1’équation (3.83) par la relation du débit
standard.

Lorsque la post-combustion fonctionne (PC) :

(BIO.AIO .Drlo,Mm:lJ ) (1+ 5 ' . j-Pme'Axm Dy, (3.84)
PC

Ty s

8m 8m

Avec la température du gaz en sortie de la post-combustion T (K)

prédéfinie, nous avons :
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D’aprés 1’équation (2.82), la richesse de la post-combustion est donnée par :
— (1+a8m).(H9 — H8m)
Pceﬁ'(zg ) Mpc

(3.85)

PC

Donc le débit de carburant de la post-combustion d . (kg/s) peut étre calculé par

dpc =0pcDyp

Ou avec le débit de carburant de la post-combustion donné par les utilisateurs,

nous calculons la richesse

Puis d’apres I’équation (2.82), nous en déduisons

_ Apc - Peyy %
(1+a8m)

+H

8m

(3.86)

9

La température du gaz en sortie de la post-combustion 7, peut étre calculée

par itération I’équation (3.86) avec les équations de I’enthalpie (2.18-2.20).

Lorsque la post-combustion ne fonctionne pas (NPC) :

(Pﬂo'Alo .DVIOJ ZM'D;&" (3.87)
NPC

7—;10 \]];8m

Du fait que la post de combustion n’ait pas d’influence sur 1’écoulement en

P, A ) .
amont, les paramétres —22-87.1  dans les équations (3.84) et (3.87) doivent

i8m

donc étre égaux.

Lorsque la post-combustion fonctionne, nous avons donc

la section de la sortie de la tuyere :
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A _ A 1+ dPC + d9 7-IV‘IO,SPC PilO,PC DrlO,NPC 3 88
10,,c — “ho,npC ” D D ’ T .P .D ( . )
8m 8m ) pc i10,PC i10,NPC 710,PC,M,=1

et le débit sortant de la tuyere :

Py
Do pc =( ‘OT i ~Dr10,M10=1] (3.89)
i10 PC
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3.5 Conclusion

Le fonctionnement hors adaptation est déduit du fonctionnement
stabilisé, qui peut étre le vol en croisiére, par exemple. En réalité, un
turboréacteur doit étre capable de fonctionner dans plusieurs conditions de vol.
Ces calculs sont donc effectués afin de connaitre la performance du
turboréacteur sur les autres conditions de vol lorsque le moteur sort du
fonctionnement nominal. Cela revient a définir et a tracer les lignes de
fonctionnement des composants sur les champs de caractéristiques toujours en
supposant la conservation du débit et 1’équilibre mécanique du rotor. Dans le
cas ou les puissances fournies par les turbines ne sont pas €gales aux puissances
regues par les compresseurs, le turboréacteur fonctionnera dans un autre régime
appelé¢ le régime transitoire ou le fonctionnement transitoire, tels que

I’accélération ou la décélération du turboréacteur.
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Processus du calcul de fonctionnement hors adaptation

Turboréacteur double corps mono flux

CBP

| \ Piém, Tiém, D()m; »—Qﬁm ,‘

|

i \ 4

i TBP l«— —  —-

i i

| o \ J
! Lemmm s mmmm - . ‘ mmp, Ti, H ===~

! v Tisp, Tirop, Pisp, Pirop ) | 777777 2T |
| Se--zzzzzziooo-T I
H 4 L Y (R SUNPIPEI . .
'_ .............. - D7’ DSP )

: . s v

P N

: TyP

Critique ou
| Non Critique
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Processus du calcul de fonctionnement critique hors adaptation

Turboréacteur double corps a double flux séparés

’

i_ P Pup e —>Pigs, Pigs - -

[ N . P |

i ST TTTTT T ~\ \ 4

1
Dr=D '
——p  PupPp >——— > FAN - _.’\ 2F ) 10S '.<.| TyS
| U S Critique ou
i Non Critique
! Dop, Dstop, Ngp )
I ____________ -
: \ 4
! | 4
I
I
||
I
I
I
I
I
Lo CB !
L g !
| | Pis, Zsx, Ds,de =m0 |
Do ’ :
T R R X
. 1
| | ST 2 N\ |”_>: de l'_ -
: H \ 1
i v Tis ;4 = Mes Tie | : oot
. . \_ - - N o e 7/
I r A
i | i i_”_ ..... d.=D.AH/Pce
. . : \
! | | *
i | g THP
| ~ \
| pro—== = Piems Tiom» Dom, Zom :'
IS
i L Pomn
i constant
: \ 4
|
: TBP I 4 .......
| -
i V B
i ______________ nmep, Ti, H; ===
| e R [ N, 4 |
T T T —‘I\ Tise, Titop, Pisp, Pitop ) I
| jezEzig T (w
e - D7, Dgp \4
\\ _______ 7
TyP

Critique ou
Non Critique
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Processus du calcul de fonctionnement critique hors adaptation

Turboréacteur double corps a double flux mélangés

........ .> FAN 4_ _{ D2F,7\- “4________.‘
_________ !
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....... > |
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CB i :
___________ | :
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CHAPITRE IV
FONCTIONNEMENT TRANSITOIRE

4.1 Introduction

Le fonctionnement transit@r correspond a la variation des
paramétres du turboréacteur avec le temps durant l'accélération et la
décélération a partir d’un point de failomnement stabilisé. 1l est normalement
calculé a partir du fonctionnementors adaptation. L’'accélération du
turboréacteur dépend des parametres,dgeésle moment d’inertie du systeme
d’arbres et la température maximale dgeturbines peuvent supporter pendant
une courte durée. Généralement ligne de pompage, qui limite le
fonctionnement d’'un turboréacteest un facteur limita pour I'accélération.
Ceci est particulierement critiquau début d’'une accélération lorsque la
puissance est faible. La caractéristiqgue du turboréacteur a un effet important sur
son fonctionnement transitoire ; pareexple, un turboréacteur double corps
répond differemment par rapport a un turboréactewwno corps. Le
turboréacteur au régime transitoipeut également rencontrer les mémes
phénomenes aérodynamiques qu’en fonctiorere stabilisé, par exemple le
pompage du compresseur. Un programme complet de modélisation de
turboréacteurs doit permettde calculer le fonctionnement transitoire. Afin de
réaliser la performance transitoit® programme doit non seulement modéliser
les équations de la thermodynamiqueismégalement intégrer les données
fournies par le systéme de contrble,gglfue le débit carburant en fonction du
temps.

4.2 Mécanisme fondamental phénomenes du fonctionnement

transitoire

D’apres le chapitre II, il est évident que la modélisation du
fonctionnement hors adaptation est basée la compatibilité du débit et la
compatibilité du travail. Pour le fonctionrment transitoire, &fi d’accélérer le
moteur, le débit carburant est rajouté, en conséquence la températurditdtale (

en sortie de la chambre de dmmstion augmente. Ceci entraine un
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accroissement de la puissance, fournie par les turbines, plus importante que la
puissance nécessaire aux compresseursitease de rotation augmente donc
jusqu’a I'équilibre des moments de tors. Par I'effet de I'excés de puissance
ou du déséquilibre de puissance positf,conservation du débit peut étre
considérée valide contrairement a la @wmation du travail. Le ralentissement
par la diminution du débit carburantopluit les effets opposés, tels que la

diminution de la vitesse de rotationletdéséquilibre de puissance négatif.

4.2.1 Moment de torsion

Lorsque le turboréacteur fonctionne sous la condition de
déséquilibre, un parametre important é&stmoment d’inertie, créé par ce
déséquilibre entre turbines et compresseurs et intervient dans le modéle
mathématique et thermodynamique du fonctionnement transitoire. Un probléme
important est la modélisation de I'augntation ou de la diminution du moment
de torsion, liée a la vaiion du débit de carburangfin de calculer le
changement de la vitesse de rotation.

Nous considérons, par exemplle cas de [l'accélération du
turboréacteur. L'accélération du rotet le moment de torsion d’excésu le
moment de torsion d’accélératian)” sont reliées par lseconde loi de Newton

(Théoreme des moments) :

Al'=lo= Fturbine_ 1_‘compresseur (4.1)

avec
| : Moment d'inertie du rotorkg-nf)

@ : Accélération angulairgad/s)
I : Moment de torsionN-n)

La vitesse angulaire (rad/s)

w=—"N (4.2)

T
30
avec
N : Vitesse de rotation dutar en tour par minute (RPM)

D’apres I'équation (4.1), le momede torsion d’accélération peut

étre calculé par l'intégration sur un intervalle de temps afin d’en déduire le
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changement de vitesse du rotor. Il peut également étre calculé a partir du
moment de torsion de turbine et ¢ale compresseur. Le probléeme maintenant
est de trouver les valeurs des momentsta¥sion au régime transitoire. Le
couple de la turbine peut étre supérieur ou inférieur au couple du compresseur,
selon I'accélération ou la décélération du rotor.

Pour des turboréacteurs mono ayfaccélération est inversement
proportionnelle au moment d’inertieo® des turboréacteurs double ou triple
corps, l'accélération est égalemeniversement proportimelle au moment
d’inertie s'il est constant. Dans leas contraire #ccélération sera,
approximativement, inversement proportieh@ au moment d’inertie du rotor
haute pression. En général, la vaoatdu moment de rotor a une petite
influence sur I'accroissemene la poussée mais modifie la vitesse de rotation

et la ligne de fonctionnemedt compresseur basse pression.

4.2.2 Ligne de fonctionnement transitoire

Sur certains régimes transitoirda ligne de fonctionnement du
compresseur haute pression se déplace vers le haut par exemple pendant
'accélération du turboréacteur (Figure 4.1). Celleépend de 'augmentation
du débit de carburant ou de la tempémtdu gaz sortant de la chambre de
combustion. L’accélération est effectuéa pa systéme de contrdle qui fait
monter la ligne de fonctionnement jegsén dessous de la ligne de pompage

jusqu’a ce que la poussée exigée soit atteinte.

R4
PR3

Figure 4.1 : Accélération
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En général, la ligne d’accélération du compresseur haute pression se
trouve au-dessus de la ligne d’atddjpn des turboréacteurs mono flux, double
flux, des turboréacteurs avec des turbiitees et égalementes turboréacteurs
mono corps, double corps eipte corps. Le compresge haute pression qui a
donc de grandes marges au pompage aura potentiellement une bonne

performance d’accélération.

Ligne de fonction

La décélération du moteur
D3-4/Ti3
R3

Figure 4.2 : Décélération

La décélération (Figure 4.2) gsente les effets inverses de
'accélération et la lignéle fonctionnement de décélération du compresseur se
situe en dessous de la ligne de fomrmement stabilisé. Le probléeme de
pompage du compresseur est ainsi évité.

Le compresseur basse pressionaopression intermédiaire, ainsi
que le Fan présentent un déplaceimda ligne de fonctionnement moins
important que le compresseur haute pression. Leurs lignes de fonctionnement
dépendent d’autres parametres. ligne de fonctionnement du Fan, par
exemple, dépend du taux de dilution. Aébut de l'accélération, la ligne du
compresseur basse pression ou a presstermédiaire se déplace légéerement
vers le haut sur la ligne d’isovitesserrespondant a la décroissance du débit du
compresseur haute pression. Lorsquedmpresseur haute pression continue a
accélérer, il aspire davantage d’air etitae de fonctionnement transitoire du
compresseur basse pression ou a presstermédiaire descel en dessous de
la ligne d’adaptation. La trajectoire dette ligne dépend de l'inertie du rotor

basse pression par rapportiadrtie du rotor haute pression.
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4.2.3 Accéléeration et décélération rapEde

Le systeme de contrble le plus simple est effectué sur la vitesse de
rotation qui doit correspondre a la comsgdonnée par la manette des gaz.
Lorsque la manette des gaz est actioraf@e d’accélérer ldurboréacteur, la
vitesse de rotation requise est éloignée de la vitesse a l'instant présent. Le
systeme de controle augmente donaébit de carburant jusqu’a ce que la
vitesse de rotation exigée soit atteinte. La température atteinte pendant cette
accélération de courte durée n’'a pas d'dftetle fluage. Pourtant plus la durée
d’accélération est courte, plus la duréevidedu réacteur est réduite a cause des

contraintes thermiques.

4.2.4 Pompage sur reprise

Au cours de I'accélération du baréacteur, au début de la reprise,
le régime n'a peut-étre pascore eu le temps de clgger en raisowle l'inertie
du rotor qui empéche la modification iastanée de la vitesse. Le point de
fonctionnement pourrait se déplacerrsrela gauche dans le champ de

caractéristiqgues du compresseur en suivae ligne d’isovitesse (Figure 4.3).

de fonictionnement stabilisé

Ds-Tis

R3

Lign

Figure 4.3 : Accélération

Le régime augmente, ensuite le potld fonctionnement se déplace vers la
droite pour rejoindre le pot de fonctionnement aplein gaz. L’augmentation
du débit d’air se justifie par I'accroigsent de la pression, consécutive a la
croissance du régime.

La forme de la trajectoire du mbide fonctionnement entre le point

de départ et darrivéalépend de la nature de reprise ou de la loi

Chapitre IV : Fonctionnement transitoire 163



d’augmentation du débit de carburant. @ctroissement de débit est trés lent,
'accélération sera constituée d'une succession de régimes stabilisés et la
trajectoire du point de fonctionnementada ligne d’adaptson. La trajectoire
s’incurvera d’autant plus vers la w#e que laugmentation de débit de
combustible sera importante. Si @ebit de carburanest excessivement
augmenté, la diminution du débit d’apeut étre telle que le point de
fonctionnement atteigne lmne de pompage (Figure 4.4). Il est donc nécessaire
de limiter le débit au cours des ac@ékions pour éviter le pompage. Les
reprises sont d’autant plus critiques daidigne de fonctionnement stabilisé est
proche de la ligne de pompage. Ramséquent, I'accélaétion devra étre

d’autant plus lente que l'altitude sera grande et la vitesse faible.

L’'accélération du mote

Ligne de fonctionnement stabilisé
D3- T3
Ra

Figure 4.4 : Accélération a la ligne de pompage

4.2.5 Démarrage et accélération a froid

Le turboréacteur peut étre déméaa froid dans le cas d'urgence
mais le démarrage a froid est normadeneffectué au cours du développement
afin de trouver la limite de la marge pompage. Le démarrage et I'accélération
a froid sont particulierement conigaants parce que la différence de
température entre les disques et lekes relative au carter est maximale. Les
extremités d’aubes atteignent leur limite de tolérances. Les tolérances
maximales baissent, par conséquent,dadide pompage sepdéce ver le bas.
Habituellement, entre 30 et 80 secondaesue le turboréacteur ait atteint sa
vitesse de rotation maximale, les tolérances maximales et la marge au pompage

minimale se produisent.
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4.2.6 Arrét d’'urgence

Lorsque le turboréacte fonctionne dans n’'importe quelle
condition, le systéme de contrdle pesignaler un arréd’'urgence si un
phénomeéne critique, tel qu'une températ de surchauffe ou une survitesse
pouvant mettre les passagers ou le t@hcteur en danger, est détecté. La
soupape de carburant est coupée instantaméshdées vannes de décharge sont
probablement ouvertes. Pour un bmméacteur de grand volume, une
décélération rapide réduit les marges au pompages du compresseur haute
pression. Ceci parce que la pression a l&ngst réduite plus vite qu’a la sortie

(le débit sortant est supérieur au dehitrant), par conséqguiele rapport de

. T . . .
pression augmente, le taux el%f—'3 baisse et la ligne de fonctionnement se

i3

déplace donc vers le haut.

4.2.7 Délai de combustion

Le délai, entre le moment ou le lsarant sortant des injecteurs et le
moment ou il est brdlé afin deurnir de I'énergie, ssitue entre une et deux
secondes. Il peut étre négligé poufdactionnement stabilisé mais il doit étre

pris en compte pour le fonctionnement transitoire.

4.2.8 Délai et décalaghku systeme de contréle

Les composants mécaniques dstésne de contrdle, tels que la
soupape de carburant ou les calages asathe stators, nécessitent un certain
temps fini pour changer de positions @urs du régime transitoire. Ce temps
fini peut étre appelé ldélai s’il 'y a pas de mouweent relatif au temps et il
peut étre appelé le décalage poumouvement du composant qui se déclenche
apres le signal demandé. Le systéme de contrble mesure également les
parametres, tels que les températures et les pressions et intégre les délais et

décalages relatifs au fonctionnement réel du turboréacteur.

4.2.9 Post-combustion
Lorsque la post-combustion eftimée, la section du col de tuyere

doit étre augmentée simultanément, autrement une contre-pression apparait sur
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la turbine, provoquant la décélération du turboréacteur. Ce probleme n’est pas
trés critique pour le sades turboréacteurs mono flux a cause du temps de
réponse concernant la vitesse qui assez long. En revanche le probleme
devient important pour des turboréaats doubles flux a flux mélangés parce
gue la contre-pression de la post-contimmsa une influence directe sur le Fan
et le temps de transmission se mesure en milliseconde. Ceci peut provoquer le
phénomene de pompage du Fan puis égaieie pompage du compresseur. La
solution est d’avoir le systeme de contrdlé est capable dainimiser I'erreur
sur le temps de réponse entre I'allumedgda post-combustion et 'ouverture du
col de tuyere. D’'autre part, le systeme de post-combustion doit assurer la
variation continue d&y sans changement soudain.

De plus l'utilisation des géométries variables des compresseurs, de
'entrée d’air et des tuyéres permettantturboréacteur de fonctionner dans les
conditions différentes deol de fagcon optimale. lse géométries variables
peuvent également étre igdes afin d’optimiser le temps de réponse en régime
transitoire, I'accélératiort la décélération, pour faur les changements rapide

de la poussée sans avoir des sur-tatpres ou I'extinction du moteur.

4.2.10 Volume intercomposant

Un volume intercomposant se place entre deux composants du
turboréacteur. Dans ce volume, le stockdganasse et d’énergie se produit, et
les équations de continuité, d’énergie et d’état sont utiliséeslafcalculer les
masses stockées, les températures sepressions correspdantes. Au cours
du fonctionnement stabilisé, le débit de gaz entrant dans un volume, tel qu’'un
conduit, est égal au débit sortant. Ceeist plus valide pour le fonctionnement
transitoire parce que la températureptassion et la masse volumique du gaz
varient avec le temps. Ce phénomeéne peut avoir un impact remarquable sur la
performance du régime transitoire dubmmréacteur, en partitier pour les plus
gros volumes tels la chambre ctambustion et le mélangeur.

4.2.11 Transfert de chaleur

Un turboréacteur, tournant aute vitesse, a des températures de

gaz plus élevées que lorsqu’il fonctionaebasse vitesse. Par conséquent, les
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pieces métalliques du turboréacteur sont également plus chaudes a haute vitesse
gu’a basse vitesse. Au cours de 'aécétion, les piéces rnadliques absorbent

la chaleur du gaz qui travse le turboréacteur. lplhénoméne inverse se produit
pour la décélération. La quantité dehaleur absorbée peut varier
considérablement suivant le fonctionnenalu turboréacteur. Elle dépend
également de la taille du turboréaat, des composants mécaniques, des
matériaux et du cycld.’effet d’absorption de chalewest complexe et dépend

de I'endroit ou il se produit et a la mare dont est controlé le turboréacteur.
Pour une ligne de fonctionnement adwmpresseur haute pression fixée,
'accroissement de [I'absorption dehaleur a des effets sur le temps
d’accélération des composants, par exenle temps est augmenté pour le
compresseur et la turbine alors qu'’il stuit pour la tuyéreEn général, I'effet

sur le temps d’accélération n’est pas int@ot mais la poussée atteinte a la fin
d’'une accélération rapide peut étre réduite jusqu’a 5 pourcent. Afin d’obtenir la
pleine poussée, plusieurs minutesnts nécessaires, cette durée dépend du

systéme de contrdle utilisé.

4.2.12 Jeux de tolérance

Au cours du fonctionnement tigitoire les températures du métal
différent selon la capacité de chaleus demposants, les trajectoires de flux de
chaleur, les taux de transfert thermigete, L'augmentation de température des
composants peut varier considérablemétie peut étre modifiee par d’autres
facteurs, tels que l'effet centrifuge des disques et des aubes et les effets de
pression sur les carters. Tefdis la différence de jeu entre les composants est
trés faible mais elle peut étre prise en compte pendant le fonctionnement
transitoire. Par exemple, a la fin deiaccélération, les jeux de tolérance restent
élevés parce que les aubes et ledecarrépondent assez rapidement aux
variations de température a l'inverse des disques et t&s mui répondent
moins vite. Les jeux de tolérance élew#s une influenceur les rendements,
les débits de gaz ou les marges ampage et peuvent étre considérés, avec
'absorption de chaleur, comme une saue perte de poussée maximale aprés

I'accélération.
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Au cours de l'accélération, le jele tolérance entrene aube et le
carter change. Au début la longueur daqdie et celle de 'aube augmentent
simultanément en raison de la force cénge et le jeu de tolérance minimal est
obtenu a la fin de I'accélération. Le carsersitue plus proche du gaz et absorbe
la chaleur plus rapidement que legiis. Ceci provoque un jeu de tolérance plus
grand. Le disque finalement se dilatdesfeu est réduit aniveau de celui du
fonctionnement stabilisé.

L’accroissement du jeu de tolérance a des effets directs sur la ligne
de pompage en raison de l'augmentafpdns rapide de la couche limite du
carter. Le jeu de tolénae plus élevé réduit le mdement du compresseur et
déplace la ligne de fonctionnement vdes haut. Les effets peuvent étre
particulierement mauvais pour un rloréacteur qui accélere, décélere

immédiatement et accélére a nouveau. Ceci peut provoquer le pompage.

4.2.13 Préléevement de puissance

En général, une partie de paissance fournie par les turbines est
prélevée pour des systemes utilitaires tels que des pompes hydrauliques, des
générateurs électriques etc. La quantie la puissance prélevée dépend du type
et de la grandeur dealion. Pour calculer le fonctionnement du turboréacteur,
le prélevement de puissance peut étégligé parce que sa quantité en
pourcentage n’est pas importante par rap@da puissance totale.

4.2.14 Débit de carburant

Le débit de carburant, exigé pdiaccélération et la décélération,
est normalement programmeé pour avoir le fonctionnement sécurise, la réponse
rapide et la longue duréke vie. La réponse rapidecessite une variation du
débit de carburant impamte, provoquant des temptirres élevées. Ce choc
thermique est indésirable pour avoirldgue durée de vie. En revanche pour
avoir le fonctionnement sécurisé, lesmesseurs nécessitent des marges au
pompage importantes afin d’éviter I'extiton au cours de la décélération. Les
marges au pompage élevées sont défavorables a la réponse rapide. Le systeme
de contrdle doit également fournir ¢gbit de carburantqur la chambre en

évitant les instabilités de combustion.
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Pour l'accélération, le débit dmrburant doit étre assez élevé afin
d’arriver au temps d’accélération exigé et éviter la pdgepuissance et le
pompage de compresseur. Pour la déattar, le débit decarburant doit étre
assez bas afin d’obtenir le temps délération requis mais assez élevé afin
d’éviter I'extinction en mélange pawvret le pompage du compresseur basse
pression ou a pression intermédiairLes valeurs du débit de carburant
dépendent de I'application du turboréactetipeuvent étre réalisée a l'aide de
la modélisation mathématique et thermodynamique du fonctionnement

transitoire.

4.3 Modélisation du fonctionnement transitoire
Les modélisations du fonctionnembdransitoire et du systéme de
contrble sont essentielles afin deéaliser la conception détaillée et le

développement des turboréacteurs.

4.3.1 Modele de couplage thermodynamique

Cette méthode de modélism se compose dun modele
thermodynamique du turboréacteur couplé avec des algorithmes de contréle
numérique et des sous-programmes apoadant aux modéles des composants
hydromécaniques. Le principe de cettethnde réside dans le fonctionnement
stabilisé calculé a des viiges de rotation définiggr les méthodes expliquées
dans le chapitre | et Il. Les algorithm#s contrble numérique utilisent comme
valeurs initiales la solution du pas temps précédent. Les valeurs du point
stabilisé sont les premieres valeurs initiales pour le temps zéro.

Le temps est incrémenté et le calcul du fonctionnement transitoire
commence avec les sous-programmes prenant en compte les phénoménes tels
gue l'absorption de chaleur, les volusmatercomposants etc. La puissance
déséquilibrée, fournissantVitesse de rotation, estlcalé a I'aide d’'une boucle
itérative additionnelle. Dans cette boucle, la puissance déséquilibrée sur le rotor
est estimée et le débit de carburant calestecomparé avec celui fournit par les
algorithmes de contréle. Lagrations continuent, en modifiant la valeur de
puissance déséquilibrée estimée, jusqu'a céequébit calculé par le modéle du

turboréacteur soit égal a celui des ailfpones de contréle. Une fois qu’un point
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transitoire est trouvé, la viése de rotation a linstant+ At est calculée
connaissant la vitesse a linstanfrécédent, la puissance déséquilibrée, et
I'inertie du rotor. Le processus est repristenAt pour la nouvelle puissance
déséquilibrée. Idéalemenincrément de temps pouwre modele est entre 10 a

30 millisecondes afin d’éviter des erreurs dans le systeme de controle, par
exemple le temps de délai, le décalage etc.

En général, le modéle deuplage thermodynamique ne fonctionne
pas en temps réel et il ne peut pas se combiner avec le systeme de contrble de
matériels (hardware). En outre, la mgde itérative produit des erreurs sur des
résultats parce que les solutions a chagtervalle sondéterminées avec une
certaine incertitude. Afin de pouvoir efftuer le modele en temps réel, le
modele de couplage thermodynamique @b grossierement simplifié, malgré
la perte de précision.

4.3.2 Modéles du fonctionnemetmansitoire en temps réel

Ces modeles doivent étre combinés avec des systemes de contrble
de matériels. lls utilisent essentiellerhdes données sous formes de tableau au
lieu des relations polynomiales qui ralesgnt le temps de calcul. Ces modéles
présentent de nombreux avantages :

- Le développement des matériels hydromécaniques de contréle dépend du
turboréacteur. Ce model&duit le colt de développement et permet aux
matériels de contrbéle d’étre tests cours du développement avant que le
turboréacteur soit disponible.

- La vérification des algorithmes desgiciels des conttéurs peut étre
effectuée avant de les ugiér sur le turboréacteur final. Les logiciels de
contrbles peuvent donc étre validés passurer qu'il n’'y a pas d’erreurs de
transmission qui pourraient dét@er le turboréacteur.

- Le modéle peut étre utilisé podes simulateurs de vol

4.3.3 Modéele aérothermodynamig(Méthode de volume)

La méthode de modélisation anctionnement transitoire utilisée
dans ce travail est appelée Modele #@onique ou Méthode de volume. Selon

le calcul de la ligne de fonctionnemestabilisé, le fonctionnement transitoire
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sera calculé a l'intervalle de temps défoar le systeme de contrdle ou par des
utilisateurs. De la méme facon que ptaucalcul du fonctionnement stabilisé et
hors adaptation, le turboréagteest décomposé en compots : I'entrée d’air,
le Fan, les compresseurs et les turbines basses pressiongestgrassions, la
chambre de combustion, la tuyere et tetors. Le fonctionnement de chaque
composant est décrit par les équatiaéthermodynamiques. Pour les rotors, a
partir des équations (4.2} (4.2), I'équation d’é&rgie mécanique s’écrit :
do 1
o “9
Les champs de caractéristigues desmpresseurs et des turbines sont
nécessaires afin de caleu précisément leurohctionnement. Les volumes
intercomposants, reliant deux composantxsssifs, sont utilisés afin de définir

les températures et lesegsions dans les volumes.

4.3.3.1 Variation de températures eegsions totales dans les volumes

Dans le cas de I'écoulement transitoire, le débit massique et le flux
d’énergie sortant d'un volume ne sont pas é€gaux a ceux qui entrent. La
différence est due a l'accumulation de masse et d’énergie interne dans le
volume. Les lois de conservation du débitet’énergie sorappliquées afin de
définir les variations de températures de pressions tdes par rapport au
temps dans le volume.
La conservation du délmassique s’écrit :
~dm, VvV dP

Den - Dso_ — (44)
d y-RT dt
avec PV=m-RT
Le volumeV (n?) est constant.
La variation de pression totalerpapport au temps vaut alors :
ﬁ:}/.—R'T(Den_Dso) (4.5)
dt Vv

D’autre part, la conservain de I'énergie s’écrit :
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SVRCIGEE IP R By
D,-H.-D_H W=—"Y ¥ V_¢. | T —L+m —|(4.6
en en SO SO+q+ dt Q/ T dt+r0 dt ( )

Avec 'équation (4.4), nous obtenons

. P.V dT
D, H_-D_H W=Cy,| T:(D,- D)+ —.—1 4.7
en en e} so+q+ V[ |( en s))+ RTI dt] ( )

La variation de température totgbar rapport au temps est alors donnée par

I'expression suivante :

ﬂ:(Den'Hen_Dso'H SO+Q+W)' R T a T2 R( Den_ DSO) (4'8)
dt G RV PV
avec,

Den : Débit massique entrant dans le voluhkg'g

Dso : Débit massique sortant du volunkg/Q

m, : Masse de fluide contenue dans le volukm (

Cv : Chaleur spécifique du fldé & volume constani/(kg-K))
Hen : Enthalpie massique a I'entrée du volurdkkd)

Hso : Enthalpie massique a la sortie du voludi&d)

g : Flux de chaleur erdnt dans le volumen)

W :Pertes mécaniques, Puissances mécaniques pevdy s
exemple : la dissipation visqueukeprélevement de puissance pour
servitudes.
Au point stabilisé, les équations diffétiefies ci-dessus (les équations (4.5) et
(4.8)) devraient étre exactement égalemero, indiquant quia conservation de

I'énergie dans le volume est satisfaite.

4.3.3.2 Modélisation du transfert de chaleur

Au cours de l'accélération du turboréacteur, les pieces métalliques
absorbent I'énergie thermique de I'éaamlent gazeux et au contraire au cours
du ralentissement, I'énergie thermique stockée est transmise au flux gazeux.
Pour la simulation du fonctionnement tsénire, les effets du transfert de

chaleur peuvent étre pris en comptengide calcul du agle. Le calcul du
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transfert thermique est effectué dans chague composant ayant une influence sur
la température du gaz, en considérqné I'écoulement de gaz traversant est
non adiabatique.

Le flux de chaleurj (W) est défini par :

q=rﬁ“-cm-%= h A(T5,- T (4.9)

avec
m" : Poids du métakg)

C™ : Chaleur spécifique du métal(kg-K)

h : Coefficient de transfert de chaleur de convectivfrt’-K))
A" : Superficie du métahf’)

T" : Température du métaK)

T9 : Température totale moyenne du gidy définie par

lav

T9 +T°¢

g _ ‘ien i,50, ad
iav
2
[¢] | g [¢]
Ti,en ; Ti,so,ad
\\\ .
q

Figure 4.5 : Température du gaz traversant un composant

avec
TS, : Température totale du gaz a I'entrée
T %20 - TEmpérature totale adiabatique du gaz a la sortie

Nous posons

®_Tm_Ti,gv
Nous en déduisons
d_®=_I h-A .dt
® m".C"

Chapitre IV : Fonctionnement transitoire 173



Q) T"-T¢, h-A"-t
Inf] — |=In & l=—
©) TM-T¢ m". C"

iav

m_T9 _h-AMt
T Ti,av =e m™.c™
m_ 719
Tn Ti,av

avec
T : Température initiale du métad

m

Le terme hm
m

— est la constante du temps thermidge(secondg qui est

d’environ 5 secondes pour un turboréactde 200 kg ou 40 secondes pour un
turboréacteur de 2 tonng60]. Nous avons ensuite :

t

T" = Ti,gv - (-E,gv - -I;m) - €
Pour le fonctionnement transitoire, le @malest effectué a dgue intervalle de

temps4t. La température du métal peldnc étre calculée par :

At

Tm=T2 —(T%-T"- e (4.10)

iav
A la sortie d'un composant, la température totale duTgeest calculée a l'aide
de sa température totale adiabatique.

T =The o @.11)

avec,
D : Débit traversant le composant

Cp : Chaleur spécifique a pression constante du gaz

4.3.3.3Délai et décalage de temps

D’aprés les définitions expliquées dans les parties 4.2.7 et 4.2.8, le
délai et le décalage de temps des systémes sont pris en compte dans le calcul du
modéle aérothermodynamique.

A partir des données d'un paramétre en fonction du temps, les
valeurs décalées du parameétre duesyst peuvent étre calculées par :
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X':(thfl.tc)—i—(xt.At) (4 12)
t t_+ At '

avec,

t :Temps

At : Pas de temps

tc. : Constante de temps du systeme

X :Valeur du paramétre fournie par les®me de contrdle ou par les
utilisateurs

X' : Valeur décalée du parameétre

Les valeurs de délai du paraneesont calculées, en utilisant une
méthode par interpolation, a partirsddonnées fournies par le systeme de
contrble ou a partir des valeurs dées calculées par I'équation (4.12). Les
valeurs de délai peuvent étre calculées en utilisant, par exemple, l'interpolation
linéaire :

(X, — X)-(At—t,)
At

(4.13)

avec,
Xa : Valeur de délai du parametre
tqy : Délai )

4.4 Procédure de calcde la méthode de volume

Cette partie présente les éqoati et les exemples du calcul du

cycle du turboréacteur en régime transitoire

4.4.1 Turboréacteur double corps mono flux
4.4.1.1 Variation de pression totale

La procédure commence par les calculs des variations des pressions
totales par rapport au temps dans Vyetumes intercomposants a l'aide de

'équation (4.5).
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Les volumes intercomposants considétans cette étape sont les volumes qui
se trouvent entre le compresseur bapsession et le compresseur haute
pression, entre la turbine uita pression et la turbifesse pression et entre la
turbine basse pression et I'entrée dgete (ou de la post-combustion). Pour
plus de rigueur, la variation des press totales par rappaatl temps peut étre
calculée par la tation, proposée paWALSH[60], ci-dessous :

dP -1 ) %—1 R.
d—{:(hw-l\ﬂ] -TT-(Den—DSO) (4.14)

Le nombre de MacM du gaz entrant dans le volume est calculé par la relation
du débit réduit.

y-1
D \/7 ( L=t 1 M zj—Z(V—l)
R 2

avec

A: Section d’entrée du volumet)

Nous avons donc, a l'instant précédefht

pour le volume entre les compresseurs (plan 3)

1
dRs = (yCBP _ 1) 2 reard RS,I—l -1 -li-S,t—l
(Hjtl = [14‘ T -M 3t-1 T( D3,en — D350 )t—l (4 15)

3

pour le volume entre ¢eturbines (plan 6)

dFi) _ (]/THP_l) e Rth 16,1
(d_tGL = (1+T. M2, v — 182 (D, —Dgy ) (4.16)

pour le volume entre la sortie de turbine et I'entrée de tuyéere (ou de la post-

combustion) (plan 8)

dPi (78_1) 7TBP1R8t1 i8,t-1
(d_tsjtl = (1+ > M2, v (D, ~ D)., (4.17)
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Les pressions totald%s;, Pis: et Pizx (P@) dans ces volumes au tentgseuvent

donc étre calculées comme suit :

F?St = Fi>311+(—d i3) - At (4.18)
dt t-1
R6t = I?Gt—1+(dFi)6j -At (4-19)
’ dt ),
d i8
R& = Fi>8t—l+ : -At (4-20)
=t )

4.4.1.2 Puissances et Vitesseg dition transitoires
Les puissances désequilibre#®W (W) peuvent étre calculées, par
exemple pour un turboréacteur double corps, par les relations suivantes :

pour le rotor haute pression :

APWhrel:( D-(H- W)—M] (4.21)

77mhp

pour le rotor basse pression :

Avabpl{ Q- ( Ho- H»—MJ (4.22)

77mbp

Les rendements mecaniques des rotegs, {7,,,) sont constants en utilisant

leurs valeurs du pont de fonctionnement stabilisé.
La puissance d’arbrW et la vitesse angulairea(lvitesse de rotation) sont
reliées par I'expression

PW=T"-0 (4.23)

gue nous développons ensuite, a I'alds équations (4.1) et (4.2),

I 'd)zrtur_rcomzﬂ
0]
2 dN
(ij N2 = APW
30 dt
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La vitesse de rotatioN; (RPM) a I'instant t peut donc étre calculée par :

(d_Nj _ 900-APW, (4.24)

dt /., 7-1-N_ '

N, = Nt_1+(d—Nj At (4.25)
dt )i,

Nous avons donc :
pour le rotor haute pression
900-APWhp, - At

Nipe = Nyp s + 7 1-N (4.26)
HP,t-1
N NHP
Nip el cort = 1 | == (4.27)
HP,rel,cor,t \/0—&/@
pour le rotor basse pression
900- APWbp_
Ngpe = Ngp oy 7 1-N pl'At (4.28)
BP,t-1
N
N Nep, /e (4.29)

BP,rel,cor,t — \/9—2 ﬁ

4.4.1.3 Chambre de combustion

Nous passons ensuite aux calculs dans la chambre de combustion.
La température totalfis;, les pressions totaleBi (ou Pij) et Pist sont
calculées a l'aide des débits de carbuda{ikg/9 en fonction du temps, fournis
par le systéme de contrble, ou par ldilisateurs. Les débits de gaz;, Ds; et
les températures total@g; (ou Tis1y), Tist a I'instant précédent sont utilisés pour
initialiser les boucles de calculs. Ces vasesgront mises a jour au cours de ces
derniers.

Les débits de carburant prépraxpmeés peuvent étre recalculés en
prenant en compte le délai et le décalage de temps par les équations (4.12) et
(4.13). Nous en déduisons :

d. = (d(‘:,t—l'tc)+(dct.At) (4.30)
° t_+ At '
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n (dlct - dlc,tfl)' (At_ td)

dct,dl = d;:,t—l At

(4.31)

avec
de: : Valeur de débit de damrant donnée par le systéme
"

ct

: Débit de carburant décalé

d. o : Débit de carburant délai

En développant I'équation (4.8), nous avons

%:(DM'HA_DS'HS)' RbTS - Té Ig'(D41_Ds)
dt Q/S'Fi)s'\/CB l?s' B
D’ou
dT; R Ty (D4n'H4t_Dairt'Hairt+dct‘PCeﬁt)_T (D. -D 4.32
= ist ( 4 a) (4.32)
dt Fi)st'\é:B C(/st
avec

Vg : Volume de la chambre de combustior)( qui est constant.

La température totale du gaz astartie de la chambre de combustibg (K) a

l'instant tempd peut étre calculée par la relation :

TiSt :-Es,tl‘*'(d(;l:i:j'At (4-33)

La pression totale a la sortile la chambre de combustiBg; (Pa) a I'instantt

peut étre calculée par I'équation d’état :

Fi)St:pEi'REx'Ti&

ou par la relation, plugrécise, proposé pa¥ALSH[60] :
1

—1 vs—1
F?St:(l—l—}/jT'M&j Py Ry Tig (4.34)
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La masse volumiques est calculée a I'aide des les expressions suivantes :

da _ D,y — Dgyry +dg

4.35

dt Vg ( )
da

Py =Pyt it - At (4.36)

Ensuite si nous considérons que la pdeepression totale dans la chambre de
combustiong; est constante, la pression tota@el’entrée de la chambre de
combustiorPi4; pourra étre calculée par I'équation :

_p - Ns

P4 (1—5‘4)

Pour un calcul plus précis, les pertesauwde et froide, expliquées dans le
chapitre Ill, peuvent étre prises en caeA partir des équations (3.25), (3.26),

(3.27) ci-dessous, nous avons :

(DT )

14t

(Ta ﬂ (Ducr/Ta)

AP, =0.001K, [ =
[ S

AP, =0.001K,

i4t

Nous obtenons
Py — AP, —AR,

4 = (1_ 54)

(4.37)

4.4.1.4 Turbine haute pression

A cette étape du calcul, le champ de caractéristiqgues de la turbine
haute pression est utilisé afin de datie la conservation du débit. Par la
connaissance de |aression total®s, la vitesse de rotatioNyp; et les valeurs

de D41, Pist, Tiar €t Tist & la sortie de la chandrde combustion, calculées
4 AA : D5t'\/Tist
précédemment, le rendement de la turbing: et le rapport—=———= peuvent
i5t

étre trouves en utilisant hamp de caractéristiques.
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SEU ‘GTU

Zone de blocage

—0
g

-0
53

v D5.\/ﬂ.NHP

[DS.\/ﬁ.NHP] P \/ﬂ

Figure 4.6 : Champ de caractéristigute la turbine haute pression

Nous avons donc laouvelle valeur deDs; obtenue a partir du champ de
caractéristiques et nous la remplacatens les calculs de la chambre de
combustion de la partie 4.4.1.3. Nousat&s ainsi jusqu’a ce que la valeur de
Ds: converge.

La température totale du gaz emtgode la turbine est donnée par :

(rrHp=D) - 7THPt
Pi ot JTHP

Te = Tim ( (4.38)

i5t

La température totale du gaz mélangg, est ensuite calculée avec le bilan
d’enthalpie ci-dessous (équation 2.48)I'aide des fonctions enthalpie (2.18-
2.20), ce qui nous donne :

H _(d4t+d6t)-H4t+(D2I+dct—d4—dﬁ—dI)-H6
6mt —
" D, +dy — dy

4.4.1.5 Entrée d’air et Compresseur basse pression

La perte de pressiaiotale de I'entrée d'aikg, est constante et la

température ambiani®, la pression ambiant®, et le nombre de Madi, sont
définis par le systeme de contréle ou par les utilisateurs. La température totale
Tiot €t la pression totaly; peuvent étre calculées atilisant les équations (2.1-
2.13). A partir des valeurs de pression toRjeet de vitesse de rotatidtspy,
calculées par les calculs précédeets du champ de caractéristiques du

compresseur basse pression, nous obtenons le débit d’air eDifaet le

rendement du compressesp:
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R

Figure 4.7 : Champ de caractéristiques du compresseur basse pression

La température totale a la sortie du compres3eumpeut étre calculée par

'équation (2.24) ci-dessous.

7CBP_1

P, |rcep7icert
Tiz =Tz [Pl_aJ
i2t

4.4.1.6 Compresseur haute pression
Les calculs précédents donndnt, Pis;, €t Nupt, NOus lisons sur le

champ de caractéristiques du consgeur haute pression la valeur du

D, - /T
rendementrcup et de——Y"3_ Nous avons donc la nouvelle valeur g
i3t

déduite a partir du champ de caractéristiguesdébitD,; est égal au débids;
et nous le remplacons dans les calcullddambre de combtisn de la partie
4.4.1.3. Les calculs sont ainsi g&#és jusqu’a ce que la valeur@dg; converge.

Ensuite, la température totale a la sortie du compre3sguyoreut
étre calculée par la relation suivante :

7cnp—1

P YCHPTICHPt
Tia=Ta (P'—‘“j (4.39)
i3t

4.4.1.7 Turbine basse pression

La perte de pression totale entre la sortie de la turbine basse
pression et I'entrée de la tuyereest constante. La pression totB}g est donc

calculée par :
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P
Pi7t = Fi)7mt = (1:8; )
7

(4.40)

6mt Ti6mt_ NBpt
I:)iGmt \/TiGmt

caractéristiques de la turbine basse pression, a l'aide des val&uys,d®;:, et

: D
Nous lisons les valeurs de et gespr Sur le champ de

Ngp: calculées précédemment, ce qui fournit le débit entrant dans la tDgaine
et la température total@q.

(718D 718P!

P 7TBP
Tize = Tamt ( = (4.41)

La température totale du gaz mélarigg.: est ensuite calculée en faisant un
bilan d’enthalpie (équation28) a I'aide des fonctions enthalpie (2.18-2.20) :

_ dy-Hy + (Dy +dy — dy)-Hy

H
m D2t + dct

Le débitD;; est égal au débDgy et la température totalBg; est égale a la

température total€nmt

4.4.1.8 Tuyere
Les températures totales dans la tuyére sont constantes. Nous avons

donc :
TilOt = -ﬁa = T?m

La perte de pression totalgy dans la tuyére est constante. La pression totale
dans la tuyére est calculée par la relation suivante :

Pia = Ra-(1-£19)

Nous calculons ensuite le rappe#tp& et d’apres la définition du rapport de
0

pressions critiquec (le nombre de Macégal a 1), nous avons :
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710

Te= (7/ 102Jr 1) 7101

. P R . . .
- Si 1% < 7., la tuyere esadaptée, dorfe, = P,. Avec la section de sortie de
0

la tuyereA;o fixée et connue suit@u calcul du fonctionnemestabilis€, le débit

sortant de la tuyen®,o; est calculé a I'aide de @finition du débit réduit.

1
Diot v Tita _ 2-Cpyy ( Ra jm )

Alo ’ Fi)l(l Rm Ii:)lo

5 Yio .(Rlot 7", 5{'?10 Vio
(710_1)'R10t Fa

. P . N . N
- Si %0‘ > 7., le nombre de Machl,n:est égal a 1. Le déelit; o peut donc étre
0

calculé par la relation suivante :

7101

Y10 V10— 1)2(r10-9
D,y =Py / 1+ 4.43
ot = P1a Ao le'-ﬁla( 5 j ( )

4.4.1.9 Poussée, Rendements du cyedest Cs Marges au pompage

La pousséeF, les rendements propulsifer, thermique 7y et
thermopropulsifrye, la poussée spécifiques, la consommation spécifiques
et les marges au pompage sont calcakec les équations présentées dans le

chapitre 1.

4.4.2 Turboréacteur double corps a double flux mélangés
De la méme facon que cedx turboréacteudouble corps mono
flux, la procédure est commencée par ldsuts des pressions et les vitesses de

rotation.
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4.4.2.1 Calculs de la pressiondst la vitesse de rotation
- Fan

La pression totale a la sortie du Fu: est calculée par les relations suivantes :

1

dFI) v4 -1 7e-1 » -II- .

( d3F j — 1+ ( F ) . M3F1t_12 R3F,t 1 3F t l(Da: en_ D3F YSo)t_l (444)
t t-1 2 V3F

Pi3Ft = I?azt—1+(dR3Fj - At (4-45)
’ dt J

La vitesse de rotation du Fal; est ensuite donnée par :
900- APWbp , AL

NFt = Ngp, = NBP,t—l+ |-N (4.46)
BP,t-1
N N,
N rel cor = - (447)

- Compresseur basse pression

A l'entrée du compresseur basse pressim,considérant la partie externe
(Figure 2.3, plan 3F) et la partigeénne du Fan (plan 21Hg relation entré;s;

et Pi21pt €t la relation entrdiz; et Tizipe SONt connues. De plus nous avons les
champs de caractéristiques externe et interne du Fan. Nous pouvons

ensuite calculelPiy1pt, Tio1pt €t

Nop [ Nar (4.48)

BP, rel,cor,t =
v Ot \ 0239

N

4.4.2.2 Chambre de combustion et Turbine haute pression

Les pressionstotales Pisp;, Pist, Piset sont calculées avec les
équations (4.15-4.20). Les calculs det@mbre de combustion et de la turbine
haute pression sont effectués en suilestnéthodes expliquées dans les parties
4.41.3et4.4.1.4.

En prenant en compte les effels transfert de chaleur expliqués
dans la partie 4.3.3.2, pour la turbingute pression par exemple, a partir des
équations (4.9-4.11), nous en déduisons :

- la température totale moyenne du gaz traversant la turpipg, (K)
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T. +T

i5mt i6t,ad
TiTHPt,av: = 2 =2 4.49)
(rrp=1D) 171HPt
P'Gt JTHP
avec Ti6t ad :T|5t[PI_
i5t

- la température du métal de la turbiig,, (K)
At

TTT|Pt = TiTHPt, av ™ ( TiTHPt av_ TrTnHP r) e'r (4.50)

Trie. - Température initiale du métal

- le flux de chaleur (W)

d=h- A;’nHP'(-Ii-THPt,av_ -EI'nHPt) (4.51)

- la température totale du gaz en sortie de la turhiné)

q
TiGt = Taad - C|O6 D (4-52)
t 6t

4.4.2.3 Fan

La perte de pressidiotale de I'entrée d’airg, est constante et la

température ambiant®, la pression ambiant, et le nombre de MadW, sont
définis par le systtme de commande pau les utilisateurs. La température
totale Ty et la pression total®;,; peuvent étre calculées en utilisant les
équations (2.1-2.13). A partiles valeurs de pression tot&g et de vitesse de

rotation N calculées précédemment, et a partir du champ de

Frel,cor t
caractéristiques du Fan, nous obtentnglébit d’air total entranD.r; et le
rendement du Fame. La température totale a la sortie du Hap; peut étre

calculée avec I'équation suivante :

71
YE TRt

i2t

P_
Ti3Ft = -I?z (%
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4.4.2.4 Compresseur basse pression
La température total®,1p et les pressions totaldé%,;p, Pispr Ont

éte calculées précédemment. A partdu champ de caractéristigues du

. P -
compresseur basse pression et des valeurs®deetN nous lisons le

i21
D, T
rapport (u

BP,rel,cor,t?

J et 7., NOus calculons ensui®,.,,D,.,, 1, a,et
i21P
t

T

i3Pt

4.4.2.5 Compresseur haute pression et Turbine basse pression
Par un raisonnement analogue a iceéés parties 4.4.1.6 et 4.4.1.7,

D T
nous Obtenons Ies Valeurs %Pt;% 1D3Pt 1D41t1 Ti4t1 Ti7t1 Ti7mt1 -ri8pt1

i3Pt

Pizt etPizmt.

4.4.2.6 Mélangeur

La température total€,,, et la pression total&, , du gaz mélangé

sont calculées en utilisal®s équations montrées dans la partie 2.3.2.11.
- Canal primaire

Nous avons :

et P = I:i)7mt = (1R_8:f )
7

Puis nous calculort3p,,,, R, et le débit réduit

7ep—1
Dyp, = Dgpt -/ Tiget =M g Yep |1, Vep _1M gpt -2{7gp—Y) (4.53)
R Rept 2

18Pt

Nous pouvons calculeMg, par itération de I'équain (4.53) et puis avec le
critere d’eégalité des pressions gfaes en sortie du canal primaRg, et du

canal secondairfg,, nous calculons
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P
F%ssr = F%SPt = 18Rt (4.54)

78p

(1_'_ 78P2_ 1 M gpt)m’l

- Canal secondaire
La perte de pression totakg,; et la température totale d’écoulement dans ce
canal sont constantes. D’apres les équa (2.62) et (2.63), nous avons :
Past = Rar(1- €35)
Tigst = Tiart
et également

DSSt = D3 Ft

D’apres les équations (2.64), (2.@8)2.69), nous calculons ensuite :

__ A
Pomi 1+ ag,
78p
Pest _ Rest _ ( PiSSt} -(1+ 7gp—1 Mgptjyap—l
Fest  Fapt | Rept 2
78571

? 78s

Mags: = Plost -1y 2
8st Yes—1

Puis, la température totale du gaz mélaigg est calculée par itération des

équations de I'enthalpie (2.18-2.28)ec I'équation (4.55) ci-dessous.

Ho (1+ g ) Hept + Agm Hgst
8mt —

(4.55)
1+ agp + Agy

A partir des équations (@0-2.75), nous pouvons calculer :

Mszpt'(lﬂL 78P2_1 M%S?Ptj

o= (1+ 7ep'M §Pt )2
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-1
Mgsf(l"' 7/8P2 M E?Stj

%St = 9 2
(1"' Yep M 88)
2
et o = 1+ Agy Rest78p Tigme
=
) i"'/ie _\/RSSt'J/sP Tigst Rept7em Tiget
mt
N Rept7es TigptPest

Le débit reduiD le nombre de MaciM,,, et la pression total&, , du gaz

rémt? 8mt

mélangé sont calculés a l'aide degiations (2.76-28), pour obtenir :

1 7ep—1
Vsp Vap — 2 |2{rsp-)
Do, = Mg, ’ 114+ M

r8Pt 8Pt R8Pt ( 2 8Pt)

M — 2'¢8mt
8mt
1-29gm Pom +\/ T Avant Lo

T
(1+ ﬂemt) ) % Dr8Pt
et Pamt = 7sm*Papt A e
1+-38 'Dr8mt

P

Le débit de gaz mélandg,,, est ensuite calculé par :

D8mt — Dr8mt ) (ASP + ABS) ) I:)i8mt (456)
\/TiSmt

Le rendement du mélangeus, et les sections d’entréd,, et A  sont les

mémes que pour le point de fonctionnement stabilisé.
4.4.2.7 Tuyere, Poussée, Rendements, Fs et Cs, Marges au pompage

Nous effectuons les mémes calculs que dans les parties 4.4.18 et
4.4.1.9.
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4.4.2.8 Post-combustion

Lorsque la post-combustion fonctionne avec le débit de carburant de
post-combustiond,, (kg/9 fourni en fonction du temps par le systéme de
contrble, ou par les utilisateursyus avons les rékats suivants.

D’aprés I'équation (2.82), la richesde la post-combustion est donnée par :

_ (Atagy) Ho—Hgy) _ deo
PGt (Tig) 77pc D, ey

PC

Nous en déduisons

Ho - Apct PCeii (Tigr) 17pc
> (L+ctgr)

+ Hgme (4.57)

La température totale du gaz en sortie de post-combugtjorst calculée par

itération de I'équation (4.57) avec léguations de I'enthalpie (2.18-2.20).
A partir des explications foues dans la partie 3.4.6, et des
éqguations (3.86) et (3.87), nous en déduisons :
- la température totale du gaz :
T =Ta (4.58)

- la section de la sortie de la tuyeére :
Al — A& (1+ dPCt + d9t j . TilOt NPC Fi)l(l PC . Dr 1@ NPC (4 59)
ot ,PC ONPC .
D8mt D8mt PC V TilOt,PC PilOt NPC DrlOt PC M= 1

- le débit sortant de la tuyeére :

DlOt PC — F?m -Am 'Drlouvl =1

(4.60)
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4.5 Conclusion

Les fonctionnements stabilisés et hors adaptation d’un turboréacteur
doivent étre effectués dans la premiére partie du développement du calcul afin
de vérifier que le turboréacteur psé fonctionner dans toutes les missions.
Dans ce chapitre, le fonctionnement titoise (accélération adécélération) du
turboréacteur, nécessaire pour le dévelopd du systeme de contrble et de
performance de manceuvraldliest réalisé. La performance transitoire s’agit du
régime de fonctionnement ou les paramétiesnoteur varient avec le temps. Il
est évident que le systeme de contrélele fonctionnement transitoire sont
inséparables parce que le calcul thnctionnement exige des débits de
carburant, des géométries variables e sont dirigés par le systeme de
controle. Les débits decarburant programmeés pouraccélération et la
décélération peuvent étre optimisés aleaéglage de géométrie exigé. La
prévision obtenue par le modéle matlafique et Il'utilisation judicieuse du
modele réduisent le nombre d’essai etimisent le colt de développement du

turboréacteur.
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Processus du calcul de fonctionnement transitoire

Turboréacteur double corps mono flux

\1%4

Systeme de control¢

Valeurs initiales

(a l'instarttl)

dcwt D1, D5 Tion Ts
R To» Mg !
| g
i CB
i_ ___________ > PIAt’PIa’_Il-41T$ 4___| AAAAAAAA _;
i :
Parameétres del at Py | Nept 0 :
P R T ;
F?,[ = FI)I1+(LJ .At 16t v i I
dt t—1 : |
dN THP ! |
Ni,t = Ni11+(_tj -At Dot T Tamt o e |7 -
dt ).,
Pa Ra, Ps Rz | Ngpt
Ngpi: Ny R Ti
y !
4 EnA, CBP |
|
[ Das Tia 1 Mcere :
[ :
! Ra | Neet !
! Ra JTia !
! L |
: CHP |
i Das Dases Tiae Mchp -
|
! Remt Nppt
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i8t
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Processus du calcul de fonctionnement transitoire

Turboréacteur double corps a double flux mélangés

Systeme de controls

\1%4

Valeurs initiales (a l'instartt1)

dct,t D, D5, Tisn Ts
R Tos My
!
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- Rk ToTe [T
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P.=P .t -t -At P T
o (dt jtl oV
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N A dt t-1 Dys Tiaes Tt s /e [ a
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BPU T THP Rz "Rar | Tix T
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|
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! Ra | Nypy
! Ra | (Ta
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CHAPITRE V
MISE EN PLACE DES MODELES DE CALCUL

5.1 Introduction

Les modeles mathématiques et les calculs complexes sont
nécessaires pour I'évoloti de la performance dggogrammes de calcul de
fonctionnement des turboréacteurs. b@délisation de tboréacteurs est
réalisée et souventilisée au cours ddéveloppement.

5.2 Matlab

Matlab est utilisé dans ce travailin de modéliseet calculer les

fonctionnements et les performances tigboréacteurs. Matb est un langage

de calcul numérique et de visuatisa graphigue pour la résolution des
problemes scientifiques, mathématiques, d’ingénieurs etc. Il est facile a
comprendre et a utiliser graaeson systéme interactif. Mab a été crée afin de
calculer des vecteurs et des matrices dans le systeme de nombre réel et
complexe. De plus la méthode pour coder des programmes n’est pas compliquée
et il se compose d’'une multitude de foans disponible pour des utilisateurs

dans plusieurs domaines.

5.2.1 Avantages de Matlab
Matlab est a présent beaucoupptyé dans les industries et les
universités grace a ses avantages présentés ci-dessous.

- Les commandes de Matlab afin de gétes fichiers et des répertoires sont
faciles a maitriser.

- Matlab fournit les boites a outilsoplboxe$ dans les domaines variés, par
exemple ; le traitement de sign&lignal processing le traitement d’'image
(Image processingle calcul symboliqueSymbolic calculatiof le systeme
de commandeQontrol syster les réseaux de neurones (Neural networks),
etc. De plus chaque boite a outilngmorte des fonctions nécessaires a la

résolution des problemes dans divers domaine.
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La logique de Matlab eftasée sur la notion de triae, contrairement aux
langages classiques, tels dgesic C ou Fortran. Le redimensionnement et

les allocations de mémoire sont gérés automatiquement.

Matlab peut communiquer et s’exécuter avec d’autres langages, par exemple
Fortran, C ou Microsoft Visual a travers l'outii nommeéApplication
Program Interface (API)

Les utilisateurs peuvent travailler avec Matlab dans le mode interactif ou le
mode programmation. En mode inttiB Matlab fournit un nombre
important de fonctions mathématiquesge les utilisateurs peuvent utiliser
afin d'effectuer des calculs complexes de présenter des résultats sous
forme numérique ou graphique. Erode programmation, les utilisateurs
peuvent écrire des programmes ot denctions comme dans les autres
langages classiques.

Matlab fournit un outil appelé&raphical User Interfaces (GUIsjomme
expliqué dans la parti@.3. Les utilisateurs peunk créer des interfaces
graphiques sous forme de fenétremposées par des éléments de GUIs.
Les contrdles sont des objets grapigis qui réagissent et provoquent une
action lorsqu’ils sont manipulés pda souris ou le clavier. Dans une
interface graphique, la communication ales utilisateurs est généralement
établie a l'aide d’objetsels que des groupes d’omtis, des cases a cocher,
des boutons de commande, des textagstes ou modifiables. Ainsi, les
programmes offrent une meilleure convivialité, car il suffit d’'un simple clic
avec le pointeur de la souris pour défipar exemple, de nouvelles valeurs.
Les algorithmes sont généralement sira@eetranscrire en Matlab et d’une
bonne lisibilité par rappodux langages classiques.

En complément de Matlab, I'outil additionn@IMULINK est proposé pour

la modélisation et la simulation dessgmes dynamiques, en utilisant une
représentation de type schémas-blocs. Il est capable de simuler les systemes

linaires et non-linaires, dans le @amntinu et dans le cas discret.

5.2.2 Interpolation par Matlab

Une interpolation consiste dieg des points expérimentaux par une

courbe formée de segments de droites ou de courbes polynomiales. Ce travail
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utilise souvent des inteolations, par exemple, nous avons des valeurs de
rapport de pression totale et de paramétre de débit sur une ligne d’'iso-vitesse
d’'un champ de caractéristiques du compresseur et nous pouvons trouver une
valeur de parametre de débit en cossant une valeur dapport de pression

totale par interpolation sula ligne d’iso-vitesse.

Méthodes d’interpolation disponibles dans Matlab

- Interpolation linéaire
Cette méthode relie deux points dennées par unegéation linéaire et
utilise cette équation afin de calauties valeurs entre ces deux points.

Interpolation Linéaire

I

08 \-----------

0.6F -\ - - -----EoTEE

|
|
|
|
| | | |
| | |
0.4F - — -\ ZA/— 77777 A [EE G [EU -
| | | |
| | | |

02F - ---d------f--f-— e oo oo - -

COS(X)

T T Y
|
|

-02F -—- - -~ e e e e A i
|

04F - - - - - ‘777777‘7 ,,,,,,,, / ,,,,,,

| | |

Y=

|
06F -~ TN AT Points de données,  \ |
| | | |
‘0.8 I 27/ 77777 [ S, N N |
| | | \B
-1 L L L L
0 2 4 6 8 10

Figure 5.1 : Interpolation linaire

- Interpolation par splines
Cette méthode permet d’obtenir un interpolant polynomial par morceaux
(intervalle)et globalement de class@?, et éventuellement en imposant les
dérivées au bord des limites. Hliglise différentes équations polynomiales
reliant des points dans chaque ingdlie. Ces équationse rejoignent aux
points de limite d'intervalle de telleacon que le degré de lissage soit

garantie. La fonction résultantet eppelé la fonction spline.

Chapitre V : Mise en palce des modéeles de calcul 197



Interpolation par Splines

1 i i
Courbe d'interpolation
| |
0.5 - - ,,,:,,,,% ,,,,,,,,,,,,, ]
| |
| |
| |
| |
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(5] | |
i
> |
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|
|
| |
| |
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| |
| |
| |
| |
-15 ! !
0 2 4

Figure 5.2 : Interpolation par splines

- Interpolation par cubiques

Cette méthode utilise une équation cubique (polynédme de degré 3) pour
modéliser localement la courbe. Quagtants sont nécessaires pour évaluer la
fonction qui remplace la courbe discretea forme cubique peut varier et

donner une interpolation différente selon les conditiorcodénuitéutilisées.

Interpolation par Cubiques

l ‘ i i
| | | |
081"\ Courbe d'interpplation / | % i 7
| | | |
0.6 -- I N R Y 2 U ]
| IS |
0.4} - — —\- — ad- - - [ A - — — — A I —
| | | |
| | | |
— 0.2---- R I A I N -
\;, | | | |
,,,,, I |
8 0 | | | |
8 | | |
-02------ 4 - === === |- === f-— == —
| | | |
| | | |
'0.47””’ ”””T ””” "””’T |
| | | |
-06F-----— e - — — — — = 4+ —\- - - = —
| | |
| | | |
'0-8”””7’ I A I I N )
| | | |
-1 L L L L
0 2 4 6 8 10

Figure 5.3 : Interpolation par cubiques

- Interpolation polynomiale
Cette méthode remplace les poidis données par une ligne d’équation
polynomiale ayant un degré convenablé passe approximativement par

chacun de ces points.
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Soit un ensemble de donnérsy ), Supposons que le polynéne
d'interpolation de degméest donné par :

p(¥=a-X+3a, X +.+ 3 X+ a x a (51)

Le polynédmep doit vérifier

p(x)=y, Vie{01,..n} (5.2)

afin que ce polyndbme passe par I'ensemble des points de donnée a
interpoler. En intégrant I'équatiom.@) a I'équation (5.1), nous obtenons

donc un systéme d'équations linéaires dinconnas. L’écriture

matricielle est la suivante :

X X (&) (%
n n-1 1 an
1| %
T SR (5.3)
n n-1
X)X X, 1 ao Y,
Degré 1 Degré 2 Degré 3
60 60 60
50 50 50
40 40 40
30 * 30 X 30
20 20 20
10 x 10 x 10
0O 5 10 00 5 10 0O 5 10
Degré 4 Degré 5 Degré 6
60 60 60
50 50 50
40 40 40
30 * 30 " 30
20 20 20
10 X 10 x 10
0O 5 10 00 5 10 0O 5 10
données
courbe d'interpolation

Figure 5.4 : Interpolation polynomiale

Pour construirep(x), nous devons résoudre ce systeme afin d'obtenir les

valeurs de a,. Matlab fournit un outil pour résoudre des équations
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polynomiales de degré allant de ansix selon les caractéristiques des
données. Nous utiliserons cet outgar exemple, sur un champ de
caractéristiques du compresseur, paprésenter les lignes d'iso-vitesse

en fonction des rapports de pressiondéstat des parametres de débit.

5.3 Méthode d'itération

Les calculs des cycles etsdéonctionnements de turboréacteurs
réalisés dans cette étudeliseént souvent lestérations. Par exemple, afin de
calculer les températures totales du gaz mélaigeoyu T, ), a partir des
équations de I'enthalpie (2.18) — (2.2f1)des équations da conservation de
I'enthalpie (2.48) et (2.58) représentées ci-dessous :

pour T

iém?

nous développons :

H

6m,air —

RO-[S,S-TiGn—l,zL 10° T + 7,467 10- T+

H _R, ~6,12432 10" -T,s,,°+ 4,00997 10T, °
emkere +4,47659 T, — 149,054
H - HGm,air + gy H 6m,kéro (5.4)
o (1+ aGm) '
et également pour;,
H.o - H7m,air + gy H 7m,kéro (5.5)
m (1+ o) '

La conservation de I'enthalpie

_ (d4/D2P + dG/sz)'H4+(1+ %o~ d4/sz B dG’DZP B d7D2P) He (2.48)

H

6m

Hom = d7sp,, ‘Hat+ A+ ap—dyp,, )-H; (2.58)
1+«

La valeur deT.

i6m

doit satisfaire la valeur dél,,, de I'équation (5.4) et de

I'équation (2.48). De la méme fagon poly,,, la valeur deH,, de I'équation
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(5.5) doit étre égale a celle de I'équoati(2.58). Donc pour le calcul du point de
fonctionnement stabilisé, nous itérons $es températures totales dans les
équations de I'enthalpie jusqu'a ce que les valeurblgleet deH,  soient les
mémes que celles calculées par les équsittte la conservation de I'enthalpie
(2.48) et (2.58).

Afin de trouver les bonnes lears d'itérations, une méthode
d’analyse numérique appel&eméthode de la sécanfBigure 5.5) est utilisée
dans ce travail. La méthode de kcante est un algorithme de recherche de
racinesx d'une fonctionf (x). C’est une méthode dérivée de celle de Newton-
Raphson. Ces deux méthodes ont le mé@meecipe de calcul mais afin de
contourner la difficulté de dérivation desrtaines fonctions, la méthode de la
sécante remplace la fonction déevde celle de Newton-Raphson par :

f1(g) =)= T0%) (5.6)
Xo = %
avec

X, : Premiére valeur estimeée initiale
X, : Deuxiéme valeur estimée initiale
L'initialisation de ces deux valeurs, et x, peut étre quelconque mais il est

préférable que celles-ci soit le plus proche possible de la solution recherchée.

f(x)

X : racine de la fonctioh f(x,)

Figure 5.5 : La méthode de la sécante

A l'aide de I'équation (5.6) itée ci-dessus, nous obtenons une

nouvelle valeur dex. par la relation ci-dessous :
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aiLY] (5.7)

Ensuite, les valeurs initiales dangduation (5.6) sont modifiées par :

X
XC

(©.8)

Xa
Xy
Le calcul reboucle jusqu’a ce que la wal@’erreur atteigne un seuil donné.
L’erreurr en pourcentage est défini par :

r =|Xax;xb|-1oo (5.9)

a

et de T

i7Tm?

Pour les calculs deT.

i6m

la fonction f(x) est I'ensemble des
équations de I'enthalpie et les racinessont les valeurs dél,, et de H,
calculées par les équations (2.48) et (2.58). Les valeurs estimées inifietes
X, sont les valeurs des températuiies et T, pour le calcul deT,, et les

valeurs des températurésg,, et T., pour le calcul del;, .

5.4 Application des modeles dulcal de fonctionnements des

turboréacteurs

Les programmes sont codés afa calculer les fonctionnements de
plusieurs types de turboréacteur. L'anggamme du type de turboréacteur
(Figure 5.6 ci-dessous) se come@ deux parties principales :
- Turboréacteur mono corps
- Turboréacteur double corps

Dans chaque partie, les utilisats peuvent choisiensuite que le
turboréacteurdnctionne avec :
- la post-combustion ou non
- mono flux ou double flux

- le type de tuyere (convergente ou convergente-divergente)
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Turboréacteur

Mono Corps

- avec ou sans PC
- type de tuyere

Double Corps
- avec ou sans PC
- type de tuyere

Mono Flux

Double Flux

Mono Flux

Double Flux

Flux Sépareés

Flux Mélangés

Flux Séparés

Flux Mélangés

Figure 5.6 : L'organigramme du type de turboréacteur

Les programmes sont également partagés en deux parties: les

programmes principaux et les sous-pemgmes. Dans la principale, elle se
compose de trois modules de programseden le fonctionnement. Le schéma

des programmes est présenté par la figure 5.7 ci-dessous.

Programmes principaux

Point de fonctionnement

stabilisé <
Fonctionnement
hors adaptation <--

(Linge de fonctionnement

Fonctionnement
transitoire

Sous-programmes

Tuyeéres en écoulement ré

)

Champs de caractéristiques

Figure 5.7 : Schéma des programmes
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La composition de programti@an se compose de 2 parties
principales :
- Interfaces graphiqedes utilisateurs

- Programmes de calculs dectgs et de fonctionnements

5.4.1 Interfaces graphiques des utilisateurs

Afin que les utilisateurs puissent communiquer avec les
programmes de calculs, nous créons lesrfiaces graphiques enilisant I'outil
de GUIs de Matlab. A travers lesnfdres graphiques par les commandes
interactives, les utilisaurs entrent des donnéest des parametres du
turboréacteur dont ils veuleeffectuer le calcul de cje et de fonctionnements,
telles que

- les données globales comme les conditions atmosphéfRLgsy, etc),
le nombre de Mach de vbl,, la température totale du gdz en sortie de

la chambre de combustion, les rapports de pressions totales, le taux de
dilution, etc.

- les caractéristiques des composants.egample, les rendements, les pertes
de pression totale, les sections, les champs de caractéristiques, le type de
tuyére, etc.

- le type de turboréacteur, monax| mono corps ou double corps a flux
séparés.

Les utilisateurs choisissent un tyge turboréacteur par la premiéere

fenétre (Figure 5.8, ci-dessous) pour commencer la procédure des calculs.

Fonctionnerment Stahilisé

Turboréacteur Mono Corps

Mono Flux ]

l
[ Double Flux & Flux Séparés ]
l

Double Flux & Flux Mélangés |

Turboréacteur Double Corps

Maono Flux ]

|
[ Double Flux & Flux Seéparés ]
l

Double Flux & Flux Mélangés |

Figure 5.8 : Fenétre de départ

204 Chapitre V : Mise en palce des modéles de calcul



Les fenétres résumant les donn@egure 5.9a, b et ¢ ci-dessous),
par exemple, apparaissent ensuite cgtt sitilisées pour présenter les valeurs
importantes du calcul du point de formcthement stabilisé des turboréacteurs
fonctionnant avec ou sans post-combustidorsée choix de I'utilisateur. Les
utilisateurs peuvent égalemt configurer la tuyére, de telle sorte qu’elle soit

convergente ou convergente et divergente.

Puoint de fonctionnement stahilisé
Poussee (M) | 25104.9 CALCULER
T0 (K 288.15
PO (Pa) 101325 Critére de charge de la turbine
RO 287.04 Dernier étage 1.7
MachO 0.3 Avant-dernier tage 27
Pid/Pi2 12 Autres etages 21
Tig (k) 1450 “itesse au pied d'aubes (m/fs) 500
GAMMA Debit de refroidissement (%02p)
Entrée d'air 1.4 @0l (CONON
Compresseur | 1.386 autornatique a l'entrée de la turbine
Turhine 1.296 4 la sortie de |a turbine 4
Tuyére 1.304 post-comhbustion 2
Rendement mécanigue Post-Cormbustion
Combustion | 0.995 @0l (CONON
Rator 059959 Ti9 (K] 2000
Renderment polytropigue Rendement 0.95
Compresseur | (0.89 Perte (%) 3
Turhine 09 TUYERE
Perte de charge (%) (@) Corwvergents [ Msortie <=1
Entrée d'air 0 () Convergente-Divergente
4-5 5 () Tuyere Adaptés ( Psortie=Po )
7.8 1 (@) Mon Imposée
Boud-10 | 05 TU¥ere  (§) Mach1d
nan —
adaptés () A10/Acal

Figure 5.9a : Fenétre rassemblant des données
pour le calcul du point de fonctionnement stabilisé

d’un turboréacteur mm corps mono flux

Les utilisateurs choisissent t@d le type de tuyére (convergente

ou convergente-divergente). Dans le catadayére convergente, le programme

calculera le rappor% et vérifiera si cette valewsst inférieure ou supérieure
0

au rapport de pression critique (équation (2.105)) afin dgefinir le régime de
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la tuyere (adaptée ou non) et daalculer la section de la sorti@yo
correspondante.

Dans le cas de la tuyére convarte-divergente, si les utilisateurs
ne veulent pas prendre en compte e dae la tuyére soit adaptée ou non ils
peuvent choisir I'optionNon imposée L’'option Tuyere Adaptégermet de
spécifier que la tuyére est adapt@® pression stajue a la sortieP;p est
forcément égale a la pression ambiante). Dans I'ophNlem imposég le

programme calcule également le ta%%@ afin de définir le regime de la tuyere
0

. P _
comme dans le cas de la tuyemnvergente. En revanche,—l%%gz 7. (ou sila
0

tuyére est non adaptée), le nombre de Mach en dditjeou le rapport de

Ao

sections—= est nécessaire afin de calculer les sections de la gytiet du

ol
col A, .
Point de fonctionnement stahilisé
TO (k) 218.82 Poussée (M) | 7000
PO(Pa)  oado TE(R) | 1480 CATUER
RO 287 04 Lamda q Critére de charge de la turbine HP
hiachO os Tous les étages 21
Fendement mécanigue GAMBMA YWitesse au pied d'aubes (m/fs) 500
Chambre Entrée d'air 1.4 Critére de charge de la turbine BP
Combustion | Canal secondaire 1.4 Dernier étage 1.7
IRegier (S1= g Compresseur 1,366 Awvant-dernier étage 27
(Rt (7= f Turhine 1,295 Autres étages 18
Rendement polytropigque Tuyére 1.304 YWitesse au pied d'aubes (m/fs) 450
Fan 0.91 Taux de pression Tuyére primaire
Compresseur FAN (Pi3F/Pi2) 15 () Convergente [ Msortie <=1
BF 0.91 Compresseur BR 2.4 (@) Convergente-Divergente
HP 0.89 Compresseur HP 16 (@) Tuyére Adaptée [ Psortie=Po )
Turhine Déhit de refroidissement (%D2p) (O Mon Imposée
BFP 0.92 @ou_ () NON T:S’:re (@ Mach10 15
HP oo sartie de la turbine HP 2 adaptée () A0Acal
Ferte de charge (%) sortie de |a turbine BP 2 Tuyére secondaire
Entrée d'air i] post-combustion 1 () Convergente [ Msortie <= 1)
4--5 5 Past-Combustion (®) Convergente-Divergente
3F--85 1 @) oul () MO (@) Tuyere Adaptée [ Psortie=Po )
7--8F 1 Tig (k) 2000 () Mon Imposée
8P ou9P-10P| 05 Rendement | 0,95 Tuyére (@) machin
85--105 0.5 Perte (%) 3 adr;opr:ée () A0Acal
—— ———— ——

Figure 5.9b : Fenétre rassemblant des données
pour le calcul du point de fonctionnement stabilisé

d’un turboréacteur doublmorps a double flux séparés
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Faint de fonctionnement stahilisé

T0 () 218.82 Poussée (M) | G7000
PO (Pa) | 2aao TE( | 14e0 CALCULER
RO 287 04 Lamda q Critére de charge de la turbine HP
bachl 0.8 Tous les étages 21
Rendement mécanigue GAMMA, Yitesse au pied d'aubes (m/s) 500
Chambrg 1 Entrée d'air 1.4 Critére de charge de la turbine BP
_Comiusie | Canal secondaire 1.4 Dermier &tage 17
[Railar; 517 f Compresseur 1.386 Avant-dernier étage 27
(Riar (HI f Turhine 1.295 Autres étages 18
Rendement polytropique Tuyére 1.304 Yitesse au pied d'aubes (m/s) 450
Fan 0., Taux de pression Tuyére
Compresseur FAN (Pi3F/Pi2) 1.5 (@) Convergente { Msortie <= 11
BF 0.91 Cornpregseur BF 2.4 () Convergente-Divergente
HP 0.8 Compresseur HP 16 () Tuyire Adaptée { Psortie=Fo )
Turbine Déhit de refroidissement (%0D2p) @) Maon Imposée
BP 0.92 @ou | () NON T:é‘:re (@ Machi
HP 09 sortie de la turhine HP 2 adaptée () A10/Acol =
Perte de charge (%) sortie de la turbine BP 2 Melangeur
Entrée d'air o post-combustion? 1 MEp 05
4--5 a Post-Combustion Rendement (%) 100
3F-B3 1 (@) oul () MO
7-8P 1 Ti9 () 2000
Smou 9 --10 0.5 Rendement 0.95
Perte (%) 3
——————

Figure 5.9c : Fenétre rassemblant des données

pour le calcul du point de fonctionnement stabilisé

d’un turboréacteur double gos a double flux mélangés

TUYERE
|
| |
Convergente Convergente - Divergente
[ [
I | I |
Adaptée Non Adaptée Non
Pio Adaptée Imposée
0 —i10 > ~
_ p - | |
eth,=F 0 .
etM,, =1 Adaptée Non
Adaptée
- Mjygou
Ao

Atol

Figure 5.10 : L'organigramme du calcul de régime de tuyére
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Ces informations sont ensupeassées par les interfaces au module
de calcul. De plus, les résultats des alslsont également présentés sous forme

graphique (tableaux et courbesaésultats) en utilisant GUIs.

5.4.2 Mise en place des calculs
Apres avoir entré les données nécessaires au calcul du cycle et des

points de fonctionnement du turboréacteur dans les fenétres correspondantes,
ces valeurs sont envoyées aux programmes de calcul afin de lancer la
procédure. Les programmes de calcgls composent de trois modules
principaux.

1) Programmes de calcul du point de fonctionnement stabilisé

2) Programmes de calcul du fonctionnement hors adaptation

3) Programmes de calcul du fonctionnement transitoire

5.4.2.1 Point de fonctionnement stabilisé

Les équations des composantgutboréacteurs présentées dans le
Chapitre 1l sont utilisées dans lprogramme de calcul du point de
fonctionnement stabilisé. La procédwest lancée apres I'action sur le bouton
CALCULER(Figure 5.9) A la fin de I'exécution dprogramme, la fenétre des
résultats du calcul (Figure 5.11) s’affe. Cette fenétre fournit des boutons
pour effectuer le calcul des pertes dé&ss tuyeres primaire et/ou secondaire,
selon le fonctionnement et le régimefdactionnement des tuyeres aprés que le
calcul du point de fonainnement soit calculé.

En complément de ces pragimes de calcul du fonctionnement
stabilisé, les sous-programmes du calcul du fonctionnement de la tuyére
convergente et divergentn écoulement réel (Chapitre Il, Partie 2.3.3) sont
codés. De la méme maniere que ptag programmes principaux, ces sous-
programmes se composent d’'une patné’ interface graphique (fenétres des
données et des résultats) edudre part de calcul.
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Figure 5.11a : Fenétre représentant les résultats du calcul du point de fonctionnement

Yaleur du point de fonctionnement stahilisé
[ Hors Adaptation l [Calculer les pertes dans la tuyére]
Déhit (kg/s) Pression (Pa) Température (k) Tuyére Adaptee
D2 21.7126 Pi2 107853 Ti2 293.337 P10 (Pa) 101325
D4 19.7002 Fid 1.29424e+008 Tid 643,648 T10 (k) 145572
D5 20.1562 Fig 1.22953e 006 Ti5 1450 Pi10/P0 3.70518
o7 20.6487 Pi7 390948 Ti7 1126.8 W10 (mfs) 1195.55
Dg 21.7343 Fig 387038 Tig 1104 47 10 1.61964
D3 22.4183 Fig 375427 Tig 2000 A0 (m*2) | 00830200
D10 22,8525 Pi10 375427 Ti10 1975 .53 Acol (2] | 00683311
dc 0. 4555966 Rendement (%) Charge de la turhine Richesse
dpc 0583928 Propulsif 15.7958 Charge totale (kJ/ky) | 377.312 dc/D2P 0.0210001
d4 0.492551 Thermigque 36.8777 Nomhbre d'étages 3 dpc/D2P 0.0314991
o7 1.08563 Thermo Prop | 5.32512 Fs (mfs) 1156.23 Puissance 778322
d3 0.434262 Cs (kg/h/dal) 0.653649 &

stabilisé d’'un turbréacteur mono corps mono flux

avec post-combustion et tuyére convergente-divergente

Yaleur du point de fanctionnerent stabilisé
[ Hors Adaptation ] [Calculer les pertes dans la tuyére primaire] [Calculer les pertes dans la tuyére secondaire
Dehit (ky/s) Pression (Pa) Ternpérature (K) Tuyére primaire Tuyére secandaire

D2p | 383947 F2 36354 T2 | 246629 Mon Adaptee Adaptée

D2f 345.5853 Fi3 8724956 Ti3 325.005 Foussée (M) 27987 8 Foussée (M) | 390122
D3 38.3947 Fi3f 54531 Tizf 280.387 P10 (Pa) 140739 P10 (Fa) 23849
D4 35.604 Pit 1.39599e+106 Tid 772438 TI0 {K) 1481.97 TI0 (k) 292334
D5 36.3044 Fia 1.3261%e+00G Ti5 1450 Fi1o/Ro 205418 Fi10/Ro 228233
D7 37.9433 Fig 285596 TiE 1047 .4 W10 (mis) 1190.96 W10 (mis) 350.128
05 38.7112 Pi7 52020.7 Ti7 B95.614 W10 1.5 10 117135
D3 40,4247 Pig 51500.5 Tig 700.053 A0 (m"2) 117699 A0 (m2) | 277553
D10p 40.8087 Fia 49555 5 Tid 2000 Acol (m'2) | 0.93997 Acol (m*2) | 271428
D10s 345553 Pi10p 49705.7 TilOp 1988.81 Charge de |a tuthine Rendement (%)

de [ 070041 Pil0s 53715.7 Til0s || 280367 (ldikg) Prapulsif | 433806
dpc 171351 Puissance (ki) Turbine HP ' 491 B9 || Thermigue | 39.5708
d4 0870985 || RetorHP | 178507 Turbine BP * 386.021 || Thermo Prap | 17.1532
dB 0.767895 || Rotor BP 146469 Mombre détages Richesse

d7 0.767895 Fs (mfs) 174.603 Turbine HF 2 dc/D2P 0.0182423
i3 0333947 || Cs (kofhidaM) | 0376339 Turhine BP 4 dpe/DZP |0.0446289

Figure 5.11b : Fenétre représentant les résultats du calcul du point de fonctionnemen

stabilisé d’un turboréaetir double corps double flux & flux séparés

avec post-combustion et tuyére convergente-divergente

La figure 5.12 représente fenétre des données de ces sous-
programmes de calcul de la tuyére. Daatte fenétre, les utilisateurs peuvent

définir les valeurs de la génétrie de la tuyere, telleme, I'angle d’ouverture de
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la tuyéred (degré ou la longueur de la partie divergeXigm) avec ses valeurs
initiales X3, X2 (M) et la courbure du cd (m). La forme de la paroi de la partie
divergente est représentée starsne de fonction linaire.

En modifiant les valeurs initiales;, X, (m) avec le coefficient de

frottement C;,, et la pression statique maximale, (calculées par les

équations (2.147), (2.148) et (2.)¥18orrespondant a ces valeursXjées sous-
programmes font I'interpolatn afin de calculer laosition du décollement.

Mach sortie 35 Cfe sortie 00018223
Patm (Pa) 100000 Prmax (Fa) 48391.3
Re sartie 2 .82053eH106 rcal (m) 0.150367

Decollement dans la tuyére primaire

Les données pour calculer le point de décollement (Rdécollé) COUCHE LIMITE
Fanction de la parai { =41 * tan(theta)+c ) Le profil de vitesse
O] Angle d'ouverture (theta, degré) 15 Uille =t [y/delta)*(1/n)

() Longeur de |a partie divergente (4, m) = t 1
Paint X1 {m) 075 n 7
Faint ¥2 () 08

F coubure (m) 05

Calculer Le Point du deécallement--La Poussée Corrigée--La Poussee Totale

Figure 5.12 : Fenétre des données poualeul de la tuyére en écoulement réel :

Cas du décollement dans la tuyére

Le coefficient de correction de déklp et la pression moyenni
sont calculés automatiquement, enisdiht les valeurs du plan 10 calculées
précédemment, par ces sous-programmes ou les fonctions des courbes du
coefficient de I'effet de courbure au coligbre 2.7) et de la courbe du critere
empirique deCampbellet Farley (Figure 2.9) sont déja codées.

Afin de réaliser le calcul de l'effet de la couche limite, le profil de
vitesse dans la couche limite esindé par I'équation (258), rappelée ci-

dessous :
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(2.158)

Les valeurs des paramétrest n dans cette équation sont prédéfinies {et

hY

n=7) mais les utilisateurs peuvent les modifier a travers cette fenétre de

données. Les sous-programmes calculent ensuite I'épaisseur de déplatement

(équation (2.159)) et I'épaisseute quantité de mouvement (équation

(2.164)).

Correction du dehit Pmax1 (Pa) 24498 2 Couche Limite
COv 1.00001 Mx1p 1 45260 Delta 1 (mm) 8 2203
CDgamma 1.0035 Prax2 (Pa) 236963 Delta 2 (mm) 271238
CDdelta 0996561 Mx2p 1.49081 Poussée (W)
re/Re 0561353 ¥ décollé (m) 0.440452 Ecoulement plan
Rei cal FAREDS P décollée (Pa) 14371.8 F corigée £3857.1
COk 0.989027 Mach décallé 1.48550 F totale 36300.9
Acal gf (m*m) 0.979154 ¥ décollé (m) 0606045 Ecoulement conigue
(Pa/Piy(Ae-Al Azl 0435387 A décollé (m*m) 1.15388 F corrigee £3987.6
1-(FiPajcos(thetal?) 0123258 Angle d ouverture 575936 F totale 36301.4
P moyenne (Pa) 20931 (c2grs)

Figure 5.13 : Fenétre des résultats duwale la tuyere en écoulement réel :

Cas du décollement dans la tuyere

14539.8

Correction du déhit Pmax1 (Pa) 114333 Pas de perte de couche limite
COv 1.00025 Myl p 293897 (X decollé <0.Tm)
CDgamma 1.0035 Pmax2 (Pa) 104308
CDdelta 0.996759 Wx2p 293566 Poussée (M)
refRe 030733 K odécollé () 0.07841 Ecaoulernent plan
Rei cal 473381 e-+H10G P décallée (Pa) 21965 4 F corigée 246710
chk 0995278 Mach décollé 342382 F totale 231250
Acol ef (r™rm) 0.0719773 Y décallé () 0.477895 Ecoulement conigue
(Pa/Pir(Ae-Al)fAcal 0.08419658 A décollé (m*m) 0717489 F corigée 246330
1-(F/Pajcos(theta/2) 02792027 Longueur de [a 1.30293 F totale 232260
P moyenne (Pa) pattie divergente (m)

Figure 5.14 : Fenétre des résultats duwade la tuyere en écoulement réel :

Cas sans perte de couche limite dans la tuyere
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Aprés avoir appuyé sur le boutGalculer le point du décollement —
La poussée corrigée — la poussée totsle la fenétre des données, les sous-
programmes s’exécutent et la fenéules résultats est affichée selon le
fonctionnement de la tuyereiffare 5.13 ou 5.14 ci-dessus)

Les figures 5.15 et 5.16 représentkes fenétres de données et de

resultats pour le cas de noéedllement dans la tuyer®(,, > Py)-

Mach sortie 15 Cfe sortie 0.00325945
Patrm (Pa) 10000 Pmax (Fa) 235332
Re sortie 814958 rcal {m) 0.561353

Pmax » Patm - - Pas de décollement dans la tuyére primaire

Géométrie de |a tuyére COUCHE LIMITE
Faonction de la parai [ ¥=Xt * tanitheta)+c ) Le praofil de vitesse
@ Angle d ouverture itheta, degré) 15 Uile =t * (yideltal*{1/n)
.;:;. Longueur de la partie divergente (5t, m) - t 1
R coubure (m) 05 n 7

Calculer La Poussée

Figure 5.15 : Fenétre des données duuiale la tuyére en écoulement réel :

Cas sans décollement dans la tuyére

Correction du déhit Couche Limite
GO 1.00001 Delta 1 {mm) 5.90162
CDgamma 1.0035 Delta 2 {mm) 2.73423
CDdelta 0.997435 Foussee (M)
te/Ri 112271 Ecoulement plan
Rei col Ga6R09 F corrigee 57362 4
CDk 0.854765 F tatale 45592 5
Aol ef (rm*m) 0.845553 Ecoulement conigue
Longueur de |a 0.189333 F corrigee 573752
partie divergente (m) S 45R05.3

Figure 5.16 : Fenétre des résultats duwade la tuyere en écoulement réel :

Cas sans décollement dans la tuyére
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5.4.2.2 Fonctionnement hors adaptation
Le calcul du fonctionnement hors atitpon peut étre lancé a partir
du boutonHors Adaptationdans la fenétre des rdésus du point stabilisé
(Figure 5.11). La procédure de calselcompose de 3 sous-programmes.
1. Programmes pour créer les champgaectéristiques des compresseurs
et des turbines ainsi qles lignes de Beta.
2. Programmes pour afficher et modifiezs données afide calculer le
fonctionnement et ligne d’adaptation.

3. Programmes de calculs de l'affichage des résultats

5.4.2.2.1 Création des champs de ca¢rstiques des compresseurs des
turbines et les lignes de beta

Les champs de caractéristiques des compresseurs et des turbines
sont indispensables pour pouvoir comeenle calcul du fonctionnement hors
adaptation. Des sous-programmes sont £qaéir créer et trac les champs de
caractéristiques. La figu17 ci-dessous présenter paemple, une fenétre de
données d'un champ de caractéristiquess utilisateurs dnnent des valeurs
numériques de la ligne de pompage, débits standards, des rapports de
pression et des rendements polytropgjueir chaque ligne de vitesse de
rotation. lls peuvent définun maximum de 14 lignes d'iso-vitesse et également

choisir les lignes a tracer, en leschbant, pour obtenir les courbes de

caractéristiques.
Vitesse de rotation Ligne te pompage Charnp de caractéristiques
FRHNBEIER: Debit standard Pression Déhit standard Rapport de pression Rendement polytropigue

0.359 £9.3064 1.23697 12465775 121.78579 11885303 11595180 | 0.86059879 0.90804554 (0.94742953 0.904351 |0.1663966 0.4002977 05716134 0.696035
0528 111318 1.54855 153.94866 158.07774 15613085 153.0B3A1 1.03322048 109189879 114403851 1.193612 01516297 03343857 (04831799 (O.A00BAR,
0.661 148.432 1.94268 191.17928 190.10637 18902541 187.58557 | 1.230G0104 1.30600618 1.37270161 1.436031 (0.4860903 05040916 06685146 0.735178
0.791 189.856 2534 2380188 2037814 285571 2233308 4959029 15843066 1 PGAAAER? 1762552 ABD9231  DESB0F14 0715417 [ 7AEEE
068 224,248 3.09209 25198 25198 25193 25195132 1.7B416726 1.85957998 195501001 2.049989¢ 06285394 06785033 072439  0.764803¢
0.952 257268 361488 27490 274971 27490 274921 | 200830949 211182703 221424457 2318944 0633027 06722275 0709838 0.743660

279.052 395032 289956 288996 280055 283955 | 218303464 220044313 239786005 2505204 (06346277 06634383 (07016E32 0731238
1.028 287 31 4.0881 295 367 295,367 295,367 295367 | 22483972 235750113 2.4BEB070E 2575711 (06327124 0BE50371 06980292 0.722907
1.144 311.889 448316 3139295 3139205 3139295 313.9095| 24834323 259324961 271308684 28279010 05991251 06290358 06570977 063334

SRR EEE

Figure 5.17 : Fenétre des données de champ de caractéristiques
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Chagque fenétre des donnéesatemp fournit des boutons pour
tracer les courbes de car@ristiques, par exemplé&igures 5.18 et 5.19 ci-
dessous, et communiquer et lancer lelsesufenétres des données des autres
composants. Le bouton pour effectuer le calcul se trouve sur les fenétres des
données des turbines basse pressioniwgehmession. Ces valeurs sont gardées
en mémoire sous forme de matrice ehtsensuite utiliséepour calculer le

fonctionnement hors adaptation et aide fonctionnement transitoire du

turboréacteur.
| | |
16 ”””””” [ : ””””” 1”’1”’
n=0.89, 0.88, 0.86, 0.84, 082, 0.8, 0.76, 0.7 |
14 e St oot
| | <N
77777777777 \77777777777\77777777&%‘J -1
12 | | Ry 7/*
l =7
o 100f---------- T T T T T T //7A\V/%T
& | P ansid/
F 8 - o N 05
a | N )
6l S 7 W W - = N
o \ \/\\/ 2 :
al o e s od®
e 070 |
. S 06 - ]
0.5 l i
0 | | |
0 10 20 30
Cuadrillage Débits standards Dst2
Figure 5.18 : Courbe de champ de caractéristiques
d’'un compresseur avec quadrillage
4 — ‘ —
| / / ~ -~
0.82,0.86 0.87 - 0.880.89 -
35! 10.82/0. . ﬁ P . ). 39 |
| ‘ / . 0
! \ / // e _ ~1 " |
= 3 | N ’\ | // // \ \“ |
o \ \ A I | “
2 \ \ Nt
251 ‘ /Y AN Y Y
N NOR Y
~/. XN~ T oy
2 | // ~ _ / ~ = ; /7/: j/ i
g ) /
0.8 09/\ 1 1.051.1
1.5 ‘ ‘ ‘
3 4 5 6 7
[ ] Quadrillage Dst5*N relative corrigée

Figure 5.19 : Courbe de champ de caractéristiques

d’une turbine haute pression sans quadrillage
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Les utilisateurs peuvent toujours facilemeisualiser et modifier les champs de
caractéristiques des cposants a travers les nigtres des données (par
exemple : figures 5.17) et également sirad’afficher lescourbes avec ou sans
guadrillage en cochant I'optidQuadrillage (par exemple : figures 5.18 et 5.19).
Afin de faciliter des calculsnous utilisons des coordonnées
auxiliaires, appelées lignes de Befas lignes arbitraires sont tracées par des
points sur les lignes d’iso-vitesse deastp de caractéristiques de compresseur.
Ces points sont créés par la décompasities lignes d’iso-vitesse en un méme

nombre de points.

Lignes de BETA

Rapports des pressions

Débits standards

Figure 5.20 : Lignes de Beta (lignes rouges)

La figure 5.20 ci-dessus présenpar exemple, les lignes de Beta
d’'un compresseur. Dans ce compresseurligges d’iso-vitess sont divisées
en vingt lignes de Beta. €dignes de Beta sont nuroétes de 1 a 20 et sont
mises sous forme de tableau avec fagports de vitesse de rotation. Les
tableaux représentent des valeurs de rappmpression, de bés standards et
de rendement des points d’intersectiardgre les lignes d’iso-vitesse et les
lignes de Beta.

Les tableaux (Figure 5.21 cisi®us) sont créés automatiquement a

partir des données de champoaeactéristiques de compresseur.
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N/VT[ 0.7 0.8 0.9 1
p
1
2 Valeurs de rapport de mon, de débit standard ou
de rendement
3
4
5

Figure 5.21 : Tableau des valeurs de points d’intersection entre

les lignes d’iso-vitesse et les linges de Beta

Ces tableaux sont gardés en mémoire et servent a calculer les
valeurs de rapport de pression, débit déad et de rendement en utilisant la
méthode d’interpolation en deux dimenss (nous connaissons deux valeurs,
Beta et vitesse de rotati, et nous pouvons calcullas troisiemes valeurs)
fournie par Matlab. L’avantagge I'utilisation de lignes de Beta est d'éviter le
probléme d'itération et d’interpolation sles parties constantélorizontales et

verticales) des lignes d’iso-vitesse, présentées sur la figure 5.22 ci-dessous.

Partie constan <—— Lignes de
P, horizontale ‘x +— Beta
P, v

<——— Partie constante

/ verticale
D3 \/ﬂ

Rs

Figure 5.22 : Parties constantewizontales et verticales

d’'un champ de caractéristique s d’'un compresseur
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5.4.2.2.2 Affichage, modification des données et lancement des calculs

Les données importantes du padet fonctionnement stabilisé sont
affichées sur une fenétre graphique (Fegbr23 ci-dessous). Sur cette fenétre,
les utilisateurs doivent donnke nombre de point de lagne de fonctionnement
et le pas de la ligne duasvitesse du champ de caractéristiques du compresseur

afin de commencer les calculs du fonctionnement.

“aleurs du point de fonctionnement stabilisé
Champ du cnmpresseur] [ Champ de la turbine ] CALCULER l
Débit (kofs) Pression (Pa) Température (1)
b2 33.4122 PiZ 107353 Ti2 293.337
D4 30.9836 Pid 1.29424e+006 Tid B43 648
] 3.7036 Pi5 1.22953e+006 Ti5 1450
o7 32.4616 Pi7 401720 Tif 1133.45
] 34,1322 Pig 397772 Tig 1111.28
010 34.1322 Fi10 395733 Tilo 1111.28
Witesse (RPM) 14284 Rendement (%) PidiPi2 12
Richesse 0.0215492 Fropulsif 38,3008 Dst2 (ky/s) 31671
Poussée (M) 25104 9 Thermigue 233451 Pis/Pi7 306013
Cs (kg/hidal) 1.03248 Thermo Propulsif 594137 Dist5*M (kgfs) 5 OR543
Fs (m/fs) 751.368 A10 (rn™m) 0.0720719 Mombre de point 15
dec (kog's) 0720005 Puissance (kW) 11977 1 Pas d’lso 0.022
Rendement Cam 0.89 dd (kgfs) 0757955 Vitesse du
COMPresseur
Rendement Tur 09 d7 (kafs) 1.67061
 E E =—I—E—ZS—%S—5SI—SI—

Figure 5.23 : Fenétre des données poumro@ncer le calcul du fonctionnement hors

adaptation d’un turboréactemono flux mono corps

5.4.2.2.3 Affichage des résultats apreés exécution du calcul
Ces programmes utilisent les valeurs initiales du point d’adaptation
et les valeurs initiales des calculs itératifs afin de lancer les calculs. A partir de
la valeur du pas d’iso-vitesse et du neenbde point prédéfini, nous connaissons
les lignes d’iso-vitesse sur lesquellespests de la lignele fonctionnement se
trouvent. Les valeurs pourdealculs itératifs sont
- les valeurs de Bet& qui donnent les valeurs dapport de pression, de
débit et de rendement des compressetidu Fan aux intersections entre
les lignes de Beta et les lignes d'iso-vitesse,
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les valeurs de température de gaz a la sortie de la chambre de
combustionTjs qui donneront les débits derbarant et les débits entrant
dans les turbines,
les valeurs de rapport de pression des turbiﬂpk‘-ilseth ouiqui

i6 i7 i7
donneront les pressions aux sorties,rendements et les débits standard

entrant dans les turbines a pads champs de caractéristiques.

Les calculs rebouclent en chaage ces trois valeurs citées ci-

dessus jusqu’a ce que les erreurs deleuvst de contrainte (criteres de

convergence) soient inférieure®,85%. Ces criteres sont

les débits standards entrants desbifes calculés et lissés par les
champs de caractéristiques ou/etZ,,

les pressions aux gaes des turbindds ou/etPj,

les débits sortants des tuyemgop ou/et Digs calculés a partir des
composants en amont selon les régimes de fonctionnement des tuyeres

(adaptée ou non).

La correspondance entre les vadediitérations et les valeurs de

contrainte est représentée dans le tableau ci-dessous :

Variables d'itération Critéres de convergence
pde compresseur Fan Dios
S de compresseur BP Diop
S de compresseur HP Z,
Tis 5
Pis/Pis Pis
Pie/Pi7 Pis

Les valeurs d'itération sont calcak a partir de leurs valeurs de

boucle du calcul précédent et des critedesconvergence selon la corrélation

montrées par les équations ci-dessous :

218

Chapitre V : Mise en palce des modéles de calcul



D.op oite
ﬂ — ﬂ . __10P critere (510)

10P ,calculé

)

T — T . z,champ (5 11)
5 5 g )

7 calculé

%:%est calculé a l'aide de la leaur du rendement de turbine
lissée du champ de caractéristiques etetigpérature a la sortie de la turbine
calculé par I'équilibre mécanique de I'arbre.

Apres avoir cliqué sur le boutddALCULERdans la fenétre des
données (Figure 5.23), les calculs sonéoetés et les fenétres des résultats
(Figure 5.24 ci-dessous) et de chardpscaractéristiques du compresseur et de

la turbine (Figure 5.25 et 5.26-dessous) sont affichées.

Débit (kofs) Pression (Fa) | Température (K) Yitesse de Rendements (%) | Marge Pompage (%)
Ratation (RPM)

02 Pi2 Ti2 Propulsif Campesseur
: [ ~| | EEER ~ || Déhit constant
32.369 | | ||113969.5 = |/38.4777 e
31.3299 ~| sl || v | (136555 v | ||[38.6796
D4 Pid Tid Poussée (N) Thermigue |
3 m_. 7 = 3 1423159 =l
~ ~ A 1429394
30,1571 = |1.23561e+00E | | 633.023 = ; 123 = !44_095?
29.3373 v |< = 522.358 v | [[21755.4 w|[23.3341 ~| 45212 v
05 Pig Ti& Cs (kgfhfdal) | Thermo Propulsif M constant
31.7036 1.2 || R '
30.8244 =11 11406.68 |||B:975 | |
29,9506 v | | | 11359.14 | | [15.02655 v | |42
- ; " 0 5 35,1899
D7 Pi7 Ti7 Fs (MAka's) Cambustion %34.8541
401790 ~ ' || EERS A| igj-gggg
= |1352495 =1 (1110092 |||99.5608 = §35'2922
1362344 v | [110B4.55 [ [ [[}99.5233 o | s v
Pig TiB de (ko/s) Pi10/Pa d4 (kgis)
397772 | P | ]
||i378252 =1 I1079.71 |||3.71448
31.9269 | 13568293 w | |11044.36 [ [ | [|3.51834
D10 Fi10 Tino Puissance (ki) W10 (rm/s) d7 (kofs)
34,1322 ~| a3 ~ [ Al 3 ~| &
33.0189 =| | 376369 =1\1079.71 il : ||18B3.527 =||/1.51848
31.9269 v | [1356496 w | |11044.36 v | |10527 .1 ~|[|571.725 | |[1.56649 v
COMPRESESEUR TURBINE COURBES
Pid/Pi2 Dst2 (kafs) Pia/Pi7 Dst5™Mr cor (kuf's) - L
T .| E G . | i .| T | X Poussée ;]
11.4564 13.06105 ¥ W =
105141 ] 3.07366 £y H
10.3715 |28.6329 || 13.08669 |
19 5259 M7 aaay > | 20918 Mia777o0
Rendernent M Relative Renderment Mt Relative
Palytropigue Carrigée Palytropique Carrigée
RN ~ | (N - || | | FONCTIONNEMENT
0.892852 =| D%78 = | |0B9723 = (0. =] TRANSITOIRE
0.895678 0.956 | | 0.B94365 i 10.985014 [
0.896238 10,934 | | |0.590813 | 0976501 | CALCUL
10.89595 | 0912 ~| | 0857278 v | 0967294 |

Figure 5.24 : Fenétre des résultdtsfonctionnement hors adaptation

d’un turboréacteur mono corps mono flux
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X : Points de fonctionnemeatabilisé
16F---- J Lo o L L R i
I I I I I I o
n=089,088,086,084, 082, 08,0.76,0.7 | |
14+ - - - - - — = ———— l— - —— =+ - — - — = - — — — — AR--F -4
| | | | | Y AN |
I I I I I ya \‘ I
7| A S N S P S 1
| | | | \// X 7 |
| | | | :{ S v/, |
0F- - - - = = N R R
o S
o | | | L~ Xi_\ - T ) |
I8 IRREEE e N T k05
o | | | A,,,,,f#;\x - //\( 0 ‘Q/ |
A L,,/zﬁzu\,\, Tt |
| | AR e [ = | |
e RN - B
| S T 00 | |
F-— A~~~ sr - S "/R5E """~ [ T n
B T - = 0-7$ | | |
NN 0.7 | | | |
L _> >~ 106 _ v ot L
I | I | |
I I I I I
I I I I I
| | | | |
15 20 25 30 35
Débits standards Dst2

Figure 5.25 : Points denctionnement stabilisé sur

un champ de caractéristiques du compresseur

4 X : Points de fonctionnement stabilisé
i / / ~ .
/ ! / ~
a5 ,0.82 0.86 | 0.875 / - 0.83 0.89 - |
S| \ , /
' \ /o, P | 09
J \ ! / X 5 XX % XX - ‘
~ 3 ! AN b« / ! | \‘ |
a \ SN /| ‘
E \ \‘X N “ \ ! “ | “
[~ N | /
251 N\ [N \\ N\ () ]
N - N /,,\ \\\\\ /\ - /
b S/~ _ /ﬁ — _ NN 7/;\ / : -
| [ 07
J -
0.8 9 1 1.05 1.1
1.5 | | Il | Il |
3.5 4 4.5 5 5.5 6 6.5 7
[ Quahillage Dst5*N relative corrigée

Figure 5.26 : Points deri@etionnement stabilisé sur

un champ de caractéristiques de la turbine

Sur la fenétre des résultats glie 5.24), les utilisateurs peuvent
choisir les valeurs se situant sur les axesy afin de voir les courbes affichées
lorsqu’ils cliquent sur le boutofracer(Figures 5.27-5.29 ci-dessous).
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Figure 5.29
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Processus du calcul de fonctionnement hors adaptation

Turboréacteur mono corps mono flux

== NB - —» Compresseur

I b

i e 3

i '\ Nc, Tia, Pa, Da )

| y T

I~ Ts F——— »/ Chambre de combustion

I

i I /, __________ AN

i | ' Ps, 75 Ds & |

i I \ 4 Semmmmmmme-

i | PIS/PW ................ > Turb|ne

L jommmmmmm s .
i | I ) N, Rs, Bz, Tz, |
: . | ! ErreurRs 1
! I I | Erreurzs |
i | . N !
| I ErreurR

i <0,05%

|

|

|

|

I ErreurDs

! <0,05%

|

i

i S
! < /" Tisp, Tior, Pep, Paor,

| Tuyere \ D7, Dgr, Diop

i . .
i

i

i

|

ErreurDy
<0,05%

Fin calcul
Poussée, Rendement, Marge au pompage
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Processus du calcul de formthement hors adaptation

Turboréacteur double corps a double flux séparés

.............. > FAN - - == > TyS

3 P
i ' Da2p, Dst2n Nap
e | TSIt ErreurDios
<0,05%
l‘ U } C B P
; e R W
’ N A
: ' Tepncer, Dap, Dstap 3\ 7 ,'I
! v N oo -7
, e T
e B S
[ ll\ Tia, P4, Da, Dag, Nup 1 I
i \4 R e |
i ———— Ts }-—- > CB |
P R . l
i \ Ps 7D i
i | A S-ommm------ ’ i
i I -~ Ps/Ps |- —+ —-» THP I
o ) — :
| . | N I
i I P, Tie, e ) I
. | ‘

ErreurRs
<0,05%

Erreurzs
<0,05%

i ' P, Tiz, ner, Dem Zom /\' TBP nEll

ErreurRs
<0,05%

ErreutZgnm
<0,05%

! T B B D X TyP

ErreurDop
<0,05%

Fin de calcul
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Processus du calcul de formtnement hors adaptation

Turboréacteur double corps a double flux mélangés

i .~ .
I \ Do2p, Dst2n Nep 1
i
I. o :A ST _> C BP
: | . oo
i - -~
| ' Tise, ncep, Dap, Dstap ;
| I v N .
o v DI
L — e — = -
I I’ \\
I " Tia, P4, D4, Daz, Nup 1
i | v N e - . |
S Ts fo— -» cB !
I i R TR |
I : 4 N
| \ Ps,Z, D5 de I
| I | \4 N - |
B PP | N

o [ Pe. Tie, ! [
I A Emeurr, N, % T :
| ! | <0,05% [

[ i
| : | :

| I |
| : :

| : |
[ ErreurZs :
I l I <0,05% I
| : :
: | : |
o |
i | AAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAA -] TBP < - PiGmIPi7 |

ErreurRs
<0,05%

ErreutZsm
<0,05%

ErreurDys

e MELANGEUR (Pss=Pe) |«

\ 4

Tuyéere

ErreurDiop

<0,05% Fin de calcul

A\ 4
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5.4.2.3 Fogtionnement transitoire

Les calculs du fonctionnement teitoire sont lancésorsque les
utilisateurs cliquent sur le boutd®dALCUL en bas a droite sur la fenétre des
résultats du fonctionnement hors ad#ipta (Figure 5.24). La fenétre des
données, figure 5.30 ci-dessous, s’afficafin de saisir les données pour le
calcul.

Données du calcul de fonctionnement transitaire

Compresseur BF Chambre e combustion Turhing HP Turhing BP Inerties tes Rotors (k) Pas de terps (3) 01
Mach3 02 Iacha 05 Macha 0.32 Machd 03 Basse pression 90 Temps de télai (3) 0
Y3 () 05 Vol (m'3) 06 B () 01 Y83 | 013 Haute pression 12 Constante de temps (5) 011
Termps (3) 1 2 3 4 5 B 7 8 9 10 1
Débit de carburant (ky/s) 02 0175 0145 0125 0105 0.086 nor 0.055 005 0052 0c

|| Efets de transfet e chalew | [ cALCULER |

Figure 5.30 : Fenétre des données doutale fonctionement transitoire

pour un turboréacteur double cargouble flux a flux séparés

Les utilisateurs indiquent legaleurs nécessaires, telles que les
inerties des rotors, les débits de carburant en fonction du temps, le pas de temps
etc., afin de pouvoir effectuer les cals du fonctionnement. Le bouton
CALCULERIance le calcul. De plus, surfianétre des données, les utilisateurs
peuvent ajouter dans les calculs les effietdéransfert de chaleur en cliquant sur
le boutonEffets de transfert de chaleat en entrant les doées dans la fenétre

affichées ensuite (Figure 5.31 ci-dessous).

Données du calcul des effsts de transfert de chaleur CALCULER
Caractéristigues de FAN Compresseur Compresseur Charmbre Turhine HP — Turhine BF
meétal EF HP Combustion
Fuoids (k) 70 30 45 15 20 20
Cp (ko) 1500 1500 1500 1500 1500 1500
Comvection (Mm*m/k) 1000 1000 1000 1000 1000 1000
Superficie (m*m) 5 1 3 0A 2 2
Tempeérature initiale (k) 300 300 300 300 300 300
Constante du temps (s) 5 5 5 5 5 5

Figure 5.31 : Fenétre des données duutales effets de transfert de chaleur

pour un turboréacteur doublergs double flux a flux séparés
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Aprés avoir fini les calculs, lfichage des résultats apparait (par
exempe la figure 5.32 ci-dessous) aimgie des courbes associées (Figures
5.33-5.37).

Resultats du fanctionnament transitoire COURBES £ i _l T T _l

Charnps de caracténstigues Déhits (ki/s)  Ternperatures () Pressions (Fa) Ternps (5] de (ko's)
FAN D2F Tiaf Piaf

2Thgs | PaF2 | \ReCo | GRS~ RPN U~
2047 =312 /136799

02 0233108

I
; | (EN o i 319 256 138783 ‘ D? v;ﬁﬁﬁ? ,
i S =S =i ings 319243 136750 | Rendemen (%) | Marge Pormpage |
99,9898 1297 |D9aEdB ‘ oo @k ml ] Rt (4 e Paage
93,3421 | 1:28958 | 099912 Ti3p Pidp Prupulswf Fan (Dént)
Q0 an7Fe 1 5 [ [ | 0QoOoco
Comprassaur BP B33 .| (I [
—— 2 T T | #6392 =15, 9351 = (32,1351
Datanfyisr | FRIEEE | ShcheRelor o onaz 453199 lnga 15,795 92,1508
7 5 122729 458,071 WIB145 16,6602 32167
M| A,_T‘ !17 AL Y| a7 onn ¥ tean "‘!1; EQ7T ¥ll27 1572
D43 =(0999% - 099938 ; - i - e sy
944059 29993 nomRs ' : G T I ( )
943655 |‘2 39902 TR R ;;i . G T
dth Sl e S GESEE Gl it i BEAER 01 - | 42,6256 o
s 11,3816 709,391 1 641366400 ,, 143,211 10,4277
|
' - 11,3759 07,705 [fesanaenneSilg o0y | 104531
Dst3 (kafs) PidPid MehpRelCar i - v||¢ |3 \;M e et .
A8 &l A 05 P& Themoprap | Com BP (Déhit)
370® - 39T “ 0999857 e s =
é;gggé 33;‘5@3 ,gggggﬁ eI ‘1:1:15 43 |1 57128 H0E=| 5 T Sl =
275778 ¥ 2 oprey ¥ n.aoanng M52 1433.46 i1 557139+UUE ‘ B.82417 ‘ 56,354
Tubine HE 11,4356 141903 4 memrre oo S oo 5,307
111 4EE4 | 1ant £2 b 2 ‘mmn? [t
Dist5*Nr fhaf's) Fis/Pib MthpRelCor Dhrn TiGrm Fia Pauzsée (N) | Comn BP (N)
;‘i 2 | ]_T\ iﬂ@-l |m')(' m-ﬂ ; 5 /|
1eEE = 1593? '|1 077 = |12 = 120149 e .
1 6493 “215575 | 1.005% ‘ 121184 119152 |718643 124205 ||37 07
1 6324 216703 I 1 01153 12,0676 1180.43 712380 121936 |37 nare
I'1 jmqwo]ale] 7 1584 1_0.'1G?'1 o] I'17 0233 4450 32 | FORETE 173044 1 ' a6 0on7 V
Turhine BR Tip Pigp Cs (ka/Mr | Com HP (Dehi)
DtE*Nr (kgy's) Pig/Pi7 NthpRelCor | [ ' f |12 \
————— = = 512.4731 = 88716 2] =|D. T
ERTAE S - | | (1 16 81201 204957 OOE7E642  ||25.8028
348203 | 349732 100256 {12401 871729 203111 00671719 |28.0318
349694 350579 1.00647 ‘ 1172010 | opo 7an | ortenz |5 neezan 200501 o
35114 Saa gt g D8s Tis Pigs Fg (N*sfkg) Com HP ()
{2 EIEIE | 2 EOCAT LN 400
N (RPM) Nhp (RPW) LAMDA Wf\_ i WA' Wa 23413 ks
= T 71182.151 = 319,22 i|137411 12129% = | 77835
! S - 321432 319266 13735 115,959 187378
VI T =| 750104 . |
= : o213z | 319243 Haran 116,674 19,6335
!]]994'8, "| *].5_991.'8 vl 3,5_0,2_@ ¥ lgo 1101 110 ME lmnnn 14E 100 o 2aes ¥

Figure 5.32 : Fenétre des résultats du fonctionnement transitoire

pour un turboréacteur doublergs double flux a flux séparés
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Pi3f/Pi2

Pi4/Pi3p

Pi6/Pi7

Dst2T

Dst3p

Dst6*Nbprelcort

Compresseur BP

Pi3p/Pi21

Dst2p
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Figure 5.33 : Courbe des champs de caractéristiques

d’un turboréacteur double cosmlouble flux a flux séparés
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Figure 5.34 : Courbe des valeurs du fonctionnement transitoire

d’un turboréacteur double cosmlouble flux a flux séparés
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Figure 5.37
Chapitre V : Mise en palce des modéles de calcul
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Processus du calcul de fonctionnement transitoire

Turboréacteur double corps a double flux séparés

Systéme de controle Valeurs initiales (a l'instartt1)
d,.t D, Ds, Tisn Tis
7 PO'TO’ Ile
Pi, Nep, N4p y
[ Chambre de

\4

*
i
|

1
|
|
|

Combustion

\ 4

Turbine
haute pression

ErreurD;
<0.0%%

Entrée d’air, Fan,
Compresseur basse pressiof

ErreuDj1t
<0.05%

Compresseur
haute pression

\ 4 \ 4

Tuyére Turbine
secondaire basseression
A\ 4
_________________________________ Tuyere
primaire
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5.5 Conclsion

Les programmes réalisés au codes cette these pmettent de
calculer le point de fonctionnement steé, la ligne de fonctionnement hors
adaptation et le fonctionnement traose pour des turboréacteurs mono/double
corps, mono/double flux (a flux séga ou mélangés) avec ou sans post-
combustion et avec tuyemdnvergente ou convergefdergente, a section
fixée ou variable. Les résultats des caalg cycles de turboréacteurs, présentés
sous forme graphique a travers des fengpreigvent étre utilisés pour valider de
nombreuses étapes de sa réalisation, a savoir I'analyse des performances, les
études, la conception et la fabricatibfinterface de programmation de Matlab
permet aux utilisateurs de modifier étaméliorer les équations directement

dans les programmes.

230 Chapitre V : Mise en palce des modéles de calcul



CONCLUSION GENERALE

Ce mémoire présente une éudumeérique sur le calcul des
fonctionnements de turboréacteurs de configuration variée tels que le point de
fonctionnement stabilisé, le fom@ennement hors adaptation et le
fonctionnement transitoire.’objectif de ces travax est de créer un modéle
thermodynamique robuste de turboréadtegui est accessible et modifiable
pour des applications de recherche mu®i et des utilisations pédagogiques.

L’étude bibliographique présen les programmes de simulation
existants développés depuis des ann€es programmes ont été codés sous
plusieurs langages informatiques selogpbque ou ils ont été créés. D’apres
I'étude bibliographique, tous les gqgrammes sont développés pour les cas
industriels, commerciaux ou de rechesslprivés. Les sources des programmes
ne sont pas partagées et taracteéristiques et les metles utilisées ne sont pas
communiquées pour les nouveaux chetrh ou dans le cadre d'étude
universitaire.

Le principe du modéle déwglpé dans cette recherche est la
composition en composants élémentaides turboréacteurs en prenant en
compte les effets du gaz réel, les pertes mécaniques et aérodynamiques. Dans
cette recherche nous avons choisi itlagr la méthode simplifiee et les
équations mathématiques et aératimatynamique classiques qui donne les
résultats acceptables pour le calcul des fonctionnements et des performances de
turboréacteurs aéronautiguemsec compresseur axiaux.

Le calcul de fonctionnement siiid® (le point dadaptation et la
ligne de fonctionnement stabilisé oufdmctionnement hors agtation) est basé
sur la compatibilité thermodynamiquelles que la conservation du deébit
massique et I'équilibre de puissancesreeies compresseurs et les turbines.
L'objectif de ce calcul est de calen les valeurs de parametres
thermodynamiques et les performances du point d’adaptation, qui servent a
réaliser et tracer ensuite la ligne fdactionnement stabilisé sur des conditions
tres variées du nombre de Mach, d’altitude et de régime avec une géométrie fixe
de turboréacteur au point d’adaptatien,qui servent également a calculer les

performances et les rendements hors du point d’adaptation.
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Le calcul du fonctionnement transitoire s’'agit de réaliser le
fonctionnement, de calculer les perfances de turboréacteurs en phase
d’accélération et décélération, et é&gaéent d'étudier la trajectoire du
fonctionnement dans des champs dead@ristiques de compresseur et de
turbine, d’étudier des effets et des umfhces des parametres caractérisant les
composants sur le fonctionnement. @alcul est effectué a partir du
déséquilibre des puissances du rotordetla variation des parameétres du
turboréacteur avec le temps en définissant la loi temporelle de débit de
carburant. La méthode de calcul uéksdans cette recherche est appelée la
méthode de volume ou le modéle aérothermodynamique. Cette méthode prend
en compte les effets de volumes intercomposants, les effets de transfert
thermique, et également le délaleetiécalage du systéme de combustion.

Le modele de calcul a été coslgus Matlab qui est un langage de
calcul numérique et de visualisati graphique. Matlab offre plusieurs
avantages, par exemple, les fonctiorethématiques et les boites a outils pour
des domaines variés qui sont puissaat I'option de création d’interface
graphique utilisateur flexible qui rerld programme plusonvivial. A travers
les interfaces graphiques utilisateurs, le programme de calcul est présenté sous
forme de tableau numérique pour enttes données et graphique pour afficher
des résultats.

Les finalités de ce programme sont pour [lanalyse des
performances, les études de osption en amont et une meilleure

compréhension des fonctionnements des turboréacteurs
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PERSPECTEVES

Le programme est créé dans travail pour étudier, réaliser et
calculer les fonctionnements et les perfanoes de turboréacteurs aéronautique
avec compresseurs axiaux. Il est codassMatlab avec interfaces graphiques
utilisateurs. La source de ce prograe est flexible et ouverte pour les
personnes ou les chercheqts s’intéressent aux tuobéacteurs. Ce programme
permet d’étudier, de développer et de rajouter des modules, des options ou
d’'autres effets afin d’agrandir et comigleé la fonctionnalité du programme. Par
exemple, pour approfondir cette reatte nous pourrions noustéresser aux
effets secondaires de l'effet de I'écoulement tourbillon a I'entrée des turbines et
le rajouter dans ce modéle.

Nous pourrions aussi développemi@dele pour gu'ilsoit capable
de réaliser des turboréacteurs aveéfdted’intégration sur des avions. Nous
pourrions également rajouter des optiolams ce modele afin de calculer des
géométries détaillées des composagttsde réaliser les fonctionnements de
turboréacteur équipé @empresseurs centrifuges.
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ANNEXE A
EXEMPLE D’APPLICATION DU
FONCTIONNEMENT STABILISE

A.1 Calcul du point stabilisé d’un turboréacteur double corps a

double flux séparés

Afin de commencer le calcul, l'utilisateur choisit un type de
turboréacteur a travers la fenétred#gart grace aux boutons-poussoirs (Figure
Al).

Fonctionnement Stabilisé

Turbaréacteur Mono Corps

Mono Flux

[ l
[ Double Flux & Flux Séparés ]
| Double Flux & Flux Mélangés |

Turboréacteur Double Corps

bono Flux

| l
[ Double Flux a Flux Séparés ]
| l

Double Flux & Flux Mélangés

Figure A.1: Fenétre de départ

Donnéesdu calcul
La fenétre des données (Figure AsB)compose de textes éditables a

travers lesquels I'utilisateur saisit ledews nécessaires, de boutons d’options afin
de choisir le fonctionnenmé des tuyeres et du bout@ALCUERafin de lancer le
calcul. Ces valeurs sont :
Propriétés de I'atmosphere et du gaz

- Températurdy (K) et Pression ambiant&s (Pa)

- Constante de ga&, (J/kg/K)

- Nombre de Mach de vl
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- Rapport de chaleur spécifique de gaz de Ientrée

d’air,

compresseurs, des turbines et des tuyeres

des

Foint de fonctionnement stahilisé

0K 21882 Poussée (N) | 57000
PO(P) | 203 TEK) | i4e s
RO 227 04 Lamda g Critére de charge de la turhine HP
hachl 0s Tous les étages M
Rendement mécanique GAMMA Vitesse au pied d'aubes (mfs) | &00
Charnbre Entrée d'air 1.4 Critere de charge de I3 turhine BP
M Canal secondaire 1.4 Dermnier étage 17
i B J Comprasseur 1.356 Avant-dernier étage a7
it P ! Turhine 1795 Autres étages 18
Rendement polytropique Tuyere 1304 Yitesgse au pied d'aubes [m/s) 450

Perte de charge (%)

Fan 0.91 Taux de pressian Tuyére primaire
Compresseur FAN (Pi3F/Pi2) 1.5 () Convergente { Msortie <=1

BP 0.91 Compresseur BP 2.4 (8) Convergente-Divergente

HF 0.69 Compresseur HP 16 () Tuyere Adaptée { Psortie=Po )

Turbine Débit de refroidissement (%02p) (®) Non Imposée

BP 0.92 @ou  (ONON T:;'fre (®) Mach10 15

HF 0.9 sortie de la turbine HP 2 adaptee O A10Acal

sortie de la turhine BP 2

Tuyere secandaire

Entrée d'air 0 post-combustion 1 () Convergente ( Msortie <=1
4 5 Post-Combustian (®) Convergente-Divergente
3F-BS 1 @oaul (O NoN (®) Tuyere Adaptée ( Psartie=Po )
7-8P 1 Ti3 (K] 2000 () Mon Imposée
8P au9P--10P| 05 Rendement | .95 Tuyere (®) Mach1D
§5--10S 0s Perte (%) 3 adnaopr:ée () A107Acal

Figure A.2 : Fenétre des donnéhscalcul du point stabilisé

Caractéristiques du turboréacteur

- Poussée totalEy (N)

- Température totale du gaz a la sortie de la chambre de combistion

(K)

- Taux de pression du Faﬁi, des compresseurs basse pressFi)@net

i2

haute pressionF?—4

i3

i2

- Rendements des rotong et de la chambre de combustigg,

236
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Rendements polytropiques des compressgues des turbines,

Pertes de charge (%) de I'entrée d’air, déa chambre de combustion,
des sorties des turbines et des tuyéres
Critéres de charge des turbines etiéssses de rotation au pied d’aubes

(m/9

Débits de refroidissemen¥(D,, )
Post-combustion : Température totale du GiaZK), Rendementy,. et
Perte de charge,.

Types et fonctionnement des tuyeres : Nombre de Mach a la Bbyfie

ou Rapport de section de la sortie au@r

ol

Résultats du calcul

Aprés avoir appuyé sur le bouton CALCULER sur la fenétre des

données (Figure A.2), la fenétre dandidmre A.3 ci-dessougpparait ensuite et

permet d’afficher les stltats obtenus a savoir :

DébitsD (kg/9, pressiond; (Pa) et température$; (K) totales du gaz a
chaque plan du turboréacteur

Débits de carburankg/9 de la chambre de combustidpet de la post-
combustiondpc

Débits de refroidissememnt,, d;, d,, d, (kg/9

Rendements propulsif.;, thermiquer,,, et thermopropulsifz,,,

Charges et nombre d’étages des turbines

Poussée spécifiques (m/9 et Consommation spécifiqus (kg/h/daN

Richesses de la chambre de combustion et de la post-combustion

PuissanceskiV)

Pressions statique®,o (Pa) et température$yo (K) statiques, Rapports

de pression totale a pression ambi&ﬁ@ei Vitessesrfi/9 et Nombres de
0

Mach du gaz aux sorties des tuyeres

Sections des sortie§, (M) et des cols des tuyeras, (nv)
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Waleur du point de fonctionnement stahilise

[ Hors Adaptation l [Calculer les pertes dans la tuyére primairel [Calculer les pertes dans la tuyére secandaire
Debit (kafs) Pression (Pa) Temperature (K] Tuyére primaire Tuyére secandaire
D2p 38,3947 Piz R34 Ti2 245,829 Mon Adaptee Adaptée
D2f 345.553 Pi3 872496 Ti3 325.005 Poussée (M) | 279878 Poussée (M) | 390122
03 38.3947 Piaf 54531 Ti3f 280,387 P10 (Pa) 14073.9 P10 (Pa) 23549
D41 35.604 Pid1 1.39599:+006 Tid1 772438 T10 (K 1481.97 T10 (K 222.334
D5 36.3044 Pig 1.32619e+006 Tig 1450 Pi10/F0 2.08418 Pi10/F0 2.25233
D7 37.9433 Pig 285596 TiE 1047 .4 Y10 (més) | 119096 W10 (més) | 350128
Da 38.7112 Pi7 520207 Ti7 595.614 10 15 10 117135
0s 40,4247 Pia 515005 Ti8 700.053 A10 (m"2) | 117639 A10 (m'2) | 2 77858
D10p 40,8087 Pig 499855 Ti9 2000 Acol (m"2) | 098997 Acol (m*2) | 271428
D10s 345.553 Pi10p 497057 Til0p 1985.81 Charge de la turkine Rendement (%)
de | 070041 Pil0s 537157 TiOs | 280.387 {k/kg) Propulsif | 43,3808
dpc | 1.71381 Puissance (ki) Turbine HP | 491.696 || Thermique | 39.5708
dd 0.870085 || Ratar HP 178507 Turhine BP | 386.021 Thetma Prop | 17.1582
d 0767895 || Rotor BF 146459 Mambre détages Richesse
d7 0.767895 Fs (Mkafs) 174.503 Turbine HP 2 de/D2P | 0.0182423
d9 0.383947 || Cs (kg/hidal) | 0.376339 Turbine BF 4 dpe/D2P | D.0445289

Figure A.3 : Fenétre des résultatts calcul du point stabilisé

A.2 Calcul de tuyere en écoulement réel
Données

Les boutons Calculer les pertes dans la tuyére primaire ou
secondairedans la figure A.3 permettent a iligateur d’effectuer le calcul du

fonctionnement de la tuyére en écoulement réel.

bach sortie 35 Cfe sortie 0.0018223
Patm (Pa) 100000 Prmax (Pa) 48391 .3
Fe sortie 2.82053e+H106 r col {m) 0150867
Décollement dans la tuyére primaire

Les données pour calculer le point de décollement (Xdécollé) COUCHE LIMITE
Fonction de la parai [ ¥=Xt " tanitheta)+c ) Le profil de vitesse
(O] Angle d ouverture (theta, degré) 145 Lile =t * (y/delta)™(1/n)

() Longeur de la partie divergente (X, m) = t 1
Point X1 (m) 0.75 n 7
Point *2 (m) 0.8
H coubure (m) 0.5

Calculer Le Point du décollerment--La Poussée Corrigée--La Poussée Totale

Figure A.4 : Fenétre des donnéesadlcul de tuyere en écoulement réel
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Les données a spécifier dans la teméles données (Figure A.4) sont
- Angle d’'ouvertured (degrd ou Longueur de la pte divergente de
tuyéreX; (m)
- PointsX; etX; afin de trouver la position de décollem&gdcoice
- Rayon courburen{)

- Constantes du profil de vitessge la couche limitd étn)

Résultats

Ainsi, la figure A.5 nous peret de connaitre les résultats du

calcul :

Coefficients de correction de del@,, ,C, ,C,; & G,
- Section effective du cdico et (M)

- Pression moyenn® (Pa)

- Pressions statiques maximaRgs.x et Nombres de Machkix aux points
X1 etXs

- Position K décollé, Pression statiqud®(décollg, Section A décollé et
Nombre de MachMach décoll§ au point du décollement

- Angle d’'ouverture (degré) ou Longueurldepartie divergente de tuyere

- Epaisseurs de la couche limite et o,

- Poussées corrigées et Poussédaletode I'écoulement plan et de

I’écoulement conique

Correction du déhit Proax1 (Pa) 24498 2 Couche Limite
COv 1.00001 Mx1p 1.46296 Delta 1 {mm] 526203
CDgamma 1.0035 Prax2 [Pa) 236963 Delta 2 {mm) 27123
COdelta 0.996561 Mx2p 1.49081 Poussée (M)
refRe 0.561353 % décollé (m) 0440482 Ecoulemnent plan
Rei col GRGE09 P décollée (Pa) 14371.8 F corigée (38871
COk 0.989027 Match décollé 1.43559 F tatale 363009
Acol &f () 0.979164 ¥ décollé (m) 0 GORD4E Ecoulement conigue
(Pa/PifAe-AlAcal 0435387 A décollé {m™m) 1.15395 F corigée B3887 &
1-{P/Pajcos(thetas?) 0123259 Angle d ouverture 57936 F totale 36301.4
P moyenne (Pa) 20936.1 (degre)

Figure A.5: Fenétre des résultatsahlcul de tuyére en écoulement réel
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ANNEXE B
EXEMPLE D’APPLICATION DU
FONCTIONNEMENT HORS ADAPTATION

Calcul de la ligne de fonannement hors adaptation d’'un

turboréacteur mono corps mono flux

Aprés avoir calculé le pointdu fonctionnement stabilisé,
I'utilisateur peutensuite effectuer lealcul du fonctionnement hors adaptation
en cliquant sur le boutoHORS ADAPTATIONIans la fenétre des résultats du
calcul du point stabgé (Figure A.3).
Données :

Les valeurs du point du fonotinement stabilisé sont affichées
(Figure B.1) afin d’en avoir une vue d’ensemble. Le nombre de point de la
ligne de fonctionnement & pas d’iso-vitesse du champ de caractéristiques du
compresseur doivent étre compléaéisa de pouvoir lancer le calcul.

“aleurs du paoint de fonctionnement stahilisé
Charnp du cnmpresseur] [ Charp de la turhine ] CALCULER l
Débit (ko/s) Pression (Fa) Température (k)
b2 33.4122 PiZ 107353 Ti2 293.337
D4 30.9836 Pid 1.29424e+006 Tid B43 648
] 3.7036 Pi5 1.22953e+006 Ti5 1450
o7 32 4616 Pi7 401730 Tif 1133.45
b3 34.1322 Pig 397772 Tig 1111.28
D10 34,1322 Fi10 395733 Tilo 1111.28
Witesse (RPM) 14284 Rendement (%) PidiPi2 12
Richesse 0.0215492 Propulsif 38.3008 Dst2 (ka's) 31.671
Poussée (M) 25104 9 Thermigue 233451 Pis/Pi7 306013
Cz (kgthidah) 1.03248 Thermao Propulsif 5.94137 Dsta™M (kois) 595543
Fs (m/s) 751 368 A10 (rm™m) 00720713 Mombre de point 15
de (ka's) 0.720005 Puissance (kW) 11977 .1 Fas d'lso 0022
Rendement Com 089 dd (kg's) 0.757955 Vitesse du
COMPresseur
Rendemant Tur 0.9 d7 (kof's) 1.67 061
L

Figure B.1: Fenétre des données du calcul de la ligne du fonctionnement horsiadaptat
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Champ de caractéristiques du compresseur et de la turbine

figure B.1 permettent d’accéder aux fee8 B.2 et B.4 respectivement. A

LesboutonsChamp du compresseletChamp de la turbindans la

travers ces fenétres,

caractéristiques (Figure®.3 et B.5). De plus nous pouvons choisir les lignes

nous pouvolrscer les courbes de champ de

iso-vitesse a tracer et les lignes Be¢aivent étre ou ne pas étre tracées.

Champ de la turhine

Yitesses de rotation
relative corrigée

Ligre de pompage

Charnp de caractéristiques

Dehits Pressions Dehits standards entrés Rapparts des pressions Rendements
05 5352067325 2916135  ||9815547471 OEBUS7342S 050319684 0335 (2078655 27152 2257005 233859 | DG7VA52303 0695735716 0708956552 0.7
06 8270057754 3776516 ||1272600B93 126206309 1251990768 1236 | 266667 260026 2892908 30441 DESM730FO7 0716022396 0736277983 0.7
07 1153109927 5108805 |[16.80135113 167807976 16GG460027 1653 (363622 3832605 400838 417549 (0749653930 0774478701 07932423% 0.0
075 1376246196 6.0933 1933520635 1820006133 1923401342 1913 4 3p40pn 4648165 4 76A08 4972515 (1786248705 0B0A39A60 0621496552 B
08 1642966309 736413 [|2229952797 2225219035 2215300002 20.04) 5201375 6472795 571506 5962975 (0624326063 (0090923618 080703983 0.8
0.8 19.96505546 918405 ||24.93426113 24.9B8609707 2480312357 2473 BOFETA  G.3B543  GAAIBS 693852 (0647505707 (0.GA5594337 (0862142438 (0.8
03 2376990605 | 11315445 ||27.32950075 2729000572 272569544 2721 GU24195 7257765 750631 79137 |[0B49357064 005980007 0.BGE99I00S 057
0.9 EINHBI | 13661515 ||2971830642 296G3B4479 296GA29371 29063 TE2EX  .197R95  G.SeG4  GO31625 ||[0G46245765 (0566993061 0.8GATIR9ES 0.
1 30 6025467 15627405 (31 79836522 3178084387 3177930603 3176 | BEG238 0906332 047352  98/E315 (1828510894 (0847321999 DB53915%3 08
1.05 329561063 17.2497 ||33.26670524 024530055 3320040591 33.21) 927460 970056  10.124505 10.540435 | D.BOGGTIEX9 0611425739 0819767 0.
(]
()
[}
]
i

Figure B.2 :
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Figure B.3 : Champ de caractéristiques du compresseur
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Tracet les coutbes | [ Lignes Beta

Witesse de rotation Champ de caractéristiques de |2 turkine
telative comigée

(Dehit standard 5)%{Nrel corigé) Rapport de pression PiS/FiB Rendement
08 4391631213 4506747765 4609913635 4.608) 1.530609012 164831937 1766029728 1003 (0862835309 0864593473 0666298042 0.666
09 4926543650 5058978684 5173692716 5.262) 1.54B450496 1670040143 17936529791 1917 (0674280083 0877431546 0850743818 0.883
1 5AB2E26551 5625145308 5743642622 5.826| 1.56530011 1693058014 1820725018 1948 (0875566196 0983541002 0.890451982 0.89%
1.08 0706652878 5.906402673 6030524963 6.118) 1576021791 1705053443 183408509 1963 00800194162 0BG7675246 0.894759398 0.901

BO74301795 B.210B9508 G.322031624 B399 1587428093 1717373221 1847318348 1977 DB31015655 0889322756 0.895875807 0.902

N NSNS ENEN ]

Figure B.4 : Fenétre des données du chaia caractéristiques de la turbine

4 ’ " w/ P
| / ' 7
n 0.82 10.86 0.873 ~0.880.89 -
o ly } | ' ’ - 7
‘ \ /. - 0
‘ \ i / P | - |
N~ 3 [ | \ ( | / // ‘ “‘ 4
a ’ v ’ | | |
B \\ N LR
o 550 v N N ]
N \ . /:/\ ~ \\Qg —
2 / TS/ /S ]
/ / ~ //
0.8 .9 1 1.05
1.5 : :
3 4 5 7
[ ] Quadrillage Dst5*N relative corrigée

Figure B.5: Champ de caractéristiques de la turbine

Les valeurs de ces champs clractéristigues sont rangées sous
forme de tableau (Figure B.6) en fonctionglet de vitesses réduites et gardées

en mémoire afin de faciliter le calcul.
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N/JT| 05 0.6 0.7 0.75
B
1 9.8155 12.7268 16.8013 19.3382
2 9.6695 12.6286 16.7697 19.2909
3 9.5031 12.5199 16.6646 19.2349
4 9.3351 12.3656 16.5383 19.1331
5 9.1626 12.1973 16.3981 19.0069

Figure B.6 : Exemple du Tableau des valeurs de rapport de pressions

en fonction de et de la vitesse réduites

Lignes de BETA

Rapports des pressions

Débits standards

Figure B.7 : Lignes de Beta

Résultats du calcul du fonctionnement hors adaptation

Le calcul est effectué lorsquautilisateur clique sur le bouton
CALCULER dans la fenétre des donnéEgyure B.1). La fenétre des résultats
du calcul et les champs de caractéristiqde compresseur et de la turbine avec
des points de fonctionnement stabiliséffichent ensuite et nous permet de
connaitre les résultats du calcul avec lbesres de défilement par lesquels

I'utilisateur peut voir les valeurs de chaq@nt sur la lignele fonctionnement.
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Figure B.8 : Fenétre des résultats du calcul
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Figure B.9 : Points de fonctionnement stabilisé sur

le champ de caractéristigues du compresseur
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4 X Points de fonctionnement stabilise
! / “ / _ ~ -
/ ! / —~
0.82 0.86 | 0.875, -0.88 |0.89 | -
35} b i
|
| ‘\ ‘ /’ v . 0.9
! ‘ / X X
3 T .
X | ‘\
§ | N\ “ \>< > , // ‘ |
| X \ |
a \ AN \
250 g\ NN \\ ! -
N / ~ R \\ N \ -/ |
~/ el TN S-S
To— T = =
2 / 0/\ /7‘ j |
: ) 7
0.8 9 1 1.5 1.1
15 1 1 1 Il 1 1
3.5 4 45 5 5.5 6 6.5 7
[ Quadrillage Dst5*N relative corrigée

Figure B.10 : Points de fictionnement stabilisé sur

le champ de caractéristiques de la turbine

La fenétre des résultats du calcub(fFe B.8) fournit en bas a droite
des valeurs avec les menus déroulants a travers lesquels I'utilisateur peut choisir

deux valeurs pour tracer une courpar exemple les figure B.11-B.13

Pi& (Pa)
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Figure B.11 : Courbe de variation
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Figure B.12 : Courbe de variation eatDébits de carburant et Poussées
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Figure B.13 : Courbe de vation entre Débits entrant et sortant du turboréacteur
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ANNEXE C
EXEMPLE D’APPLICATION DU
FONCTIONNEMENT TRANSITOIRE

Calcul du fonctionnement traroire d’un turboréacteur double

corps double flux a flux mélangés

Le calcul du fonctionnement transitoire pourra étre effectué aprés

avoir calculé la ligne de fonctionnente stabilisé. Des textes éditables

permettent la saisie directe des vadeurorsque l'utilisateur appuie sur le

bouton CALCULERen bas a droite sur la far® des résultats du calcul du

fonctionnement hors adaptation (FigureBB la fenétre des données afin de

calculer le fonctionnement transitoiffeigure C.1 ci-dessous) s’affiche.

Compresssur BF Chamnbre te combustion Turhing HP Turhing BP Inerties tes Rotars (k™) Pas de terps (3) 01

Données du calcul de fanctionnement transitoirs

Mach3

0.2 Iachs 05 IachB 0.3 IachB 03 Basze pression 0 Temmps te télai () 0

V3 ()

i Val (m'3) 1] B () 01 8 () 013 Haute pression 17 Constante da temps (3) 01

Temps (3) [ 2 3 4 5 B 7 8 g 0 1

Dehit de carburant (ky's) 0.2 0.175 0.145 015 0.105 0.0% 0o 0.055 005 0.052 0c

|| Efiete e ansfer de chalew | | CALCULER |

Figure C.1: Fenétre des données digudade fonctionnement transitoire

Les données de ce calcul sont

Nombres de Mach a la sortie du compresseur, de la chambre de
combustion et de la turbine

Volumes intercomposants considérés (Volume entre les compresseurs
basse pression et haute pressith (m°), Volume de la chambre de
combustion, Volume entre les turbineasse pression et haute pression
V6 (m®), Volume entre la sortie derhine basse pression et I'entrée de
tuyéreVa (nv))

Inerties des rotors & basse pression et & haute pregkigpmt)

Pas de temps du calcg) (
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- Temps de délaig] et Constante de temps du systeme de combusgtion
(s
- Débits de carburant en fonction du temps
Le tableau ci-dessous présente un exemple des valeurs de débit de

carburant en fonction du temps.

Temps (s) Débit de carburant
(kg/s)

1 0.2

2 0.175
3 0.145
4 0.125
5 0.105
6 0.086
7 0.07

8 0.055
9 0.05

10 0.052
11 0.06
12 0.074
13 0.093
14 0.12
15 0.146
16 0.17
17 0.19
18 0.21
19 0.228

Le boutonEffets de transfert de chaleuest utilisé pour accéder a
la fenétre des données (Figure C.3) deeffets et pour que lealcul les prenne

en compte.
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Daonnees du calcul des effets de transfart de chaleur CALCULER
Caracteristigues de FAN Compresseur Compresseur Chambre Turbine HF ~ Turbine BF
métal BF HF Carmbustion
Foids (k) 70 30 45 15 20 20
Cp (koK) 1500 1500 1500 1500 1500 1500
Conwection (W/mm/k) 1000 1000 1000 1000 1000 1000
Supetficie {rm*m) 5 1 3 0& 2 2
Temperature initiale () 300 300 300 300 300 300
Constante du temps (s) 5 5 5 ] 5 5

Figure C.3: Fenétre des données du calcul des effets de transfert de chaleur

Le calcul est lancé lorsqueulilisateur appuie sur le bouton
CALCULERdans la fenétre des données (Figure C.1 ou Figure C.3).

Resultats du fonctionnerment trangitoire Tracer

Champs de caratéristiques Déhits Températures Pressions | Temps (s) de (kgfs) kS
FAN LOf (kgfs) Tidf (k) Pi3f (Fa) | F -~ | dc _J
Dst2T (ko) PigfRi2 NFRelCor | EF ~ 8 ; ! ¥
= = = | |138799 03 | 0 z27E31 ‘ : 7
T - (- - 319265 13783 b B2 glpousste ]
DooEss 129977 599546 v 2228 v JEE) w| Melengew | Poussée (N) |Marge Pompage
el o e g 2282 || Dplgls Ta (K ) Pigim (Pa) I ~|  Fan (Deni)
Carnpresseur BP 45 i 134571 | ggggg IIE |
— 122846 458 267 {I134683 “iag1s 32 1391
Belap (k) FHRR] NetipRelGor 15 576m 458157 134547 Sreag ¥ 321506
5 ] =1112.2731 458,068 | 416148 (l[134825 | 32167
5443411 Awh@:iugg?ﬁ: 17 9EAR M l4e7 o0 ¥ | la1Ease ¥ |l4=4507 bud]| G ) 1077
44052 S g 0 2aesa7 I 04 koisy Tid (1) Pit (Pa) Titim (k) A Fan(m
paEnl g2t gpowi )| EEDEREN | G | Al [0 1y
v = (113857  =|[711.106 | 1. E5505e+0E 630454 10.41 {
armpresseur 13817 709,387 [1.64138e+00E ; (388,143 |loresarza  ¥1104277
Dst3 (kgfs) PidiRia HehpRelCar |/11:378 al Zﬂz?? 2 i > [EEEE1E G| Fsiisikg) |104531 ¥
~| [~ | ~|| DA (kots) Th (K) P (Pa) | Com BF (Débit
[77089 = 397474 =|(0.999857 [ T = —— 122918 —
3.76985 1394274 0.999622 Has gl -ooe L e 4[122.857 | |
3.76595 391298 0,599334 144543 [{1.67123e+I0E= i 2277 56,3343
e ¥ eetty ¥ nomenin 1433 48 11.55713e+00€ ; |0.371386 155 b + |85 354
Tuthine HP ol 1%3 2% w||< | ¥ |E 32:18.2,5 | Rendernents (%) EE EEL |
Dst5™Mr (ko/s) Pis/PiB NthpRelCor PiG(Fa) Mach Bp Propulsif Com BP (M)

~| T - 3 N -~ | EXRETCH ~ |

2 00277 | i 0301534 71115 f
2 1BRT7E 1100596 1191 52 718643 0301814 37,0783
216703 101163 1180.43 712382 |n301263 7 0576

BT ¥l M AienD ¥ | neer “lin anmase 2z conz = "

Turhine BP TiBp (K) Figp [Pa) Mach Bs Thermigue Com HF (Debit)

DstB*Mr (kg's) FiB/RIT NtbpRelCor 595,341 ~| Al : I |
— — E89.716 | 1134508 |0 344577 =25 4807
347138 fl | T 581.199 133242 0 36506 26 8029
(3.45285 |a49762 ||1.0028 12,4353 71725 | 132022 0382795 280318

13.49694 3.50679 11.00847 17 2008 ¥ eEn ¥ 4angon ¥ |in 2oe7E4 20 001 |

Lol gl gl s v||  DBs (kess) Tids (K) Pifs (Pa) Com HP (1)
Nip (RPM) Nhp (RPM) LAMDA | E ~| [ERAE Al

T | 319,282 | 137411 f 17 7685
M"‘ M | 319,265 137338 | 187378
e ‘ ! 319,243 137372 [ 15,6335

j]ggis. | ].5—221.9 "Z.S—E.Q—E? |l neaz Mg aes ¥l azass ol on 20es M

Figure C.4 : Fenétre des résultats

La fenétre des résultats du cal¢bigure C.4) et les courbes des

lignes du fonctionnement s’affichent iastanément lorsquée calcul est
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terminé. La fenétre de résultats se enés sous forme de barres de défilement

pour que l'utilisateur puissesdaliser les vaurs du calcul.

Fan Compresseur BP

e -’-Qj
IR ) S S SRS SR s S |
i i
R e =
& 2

I et~

1 _____

20 40 60 &0 100
Dst2T Dst2p
Comprasseur HP Turbine HP

]

oy

e} ©
i =
2
1 H H H
14 16 18 2
Dstap Dst5*Mhprelcort
Ti5
1600 ;
1400 ------------ ------ .
P = N ' i
= % . i :
4 L oo e .
o = e
1000 oo oo e .
AN A
300 : e i
] 5 10 15 20
DstE*Noprelcort Temps

Figure C.5: Courbes des lignés fonctionnement transitoire

La figure C.5 ci-dessus pefge les lignes du fonctionnement
transitoire sur les champs de caractéristiques des compresseurs et des turbines
basse et haute pression et égalemertetapérature totale a la sortie de la
chambre de combustiofi;s avec le temps.

De plus, l'utilisateur peuggalement choisir deux valeurs pour
tracer et afficher une courbe damse nouvelle fenétre par les menus popup en

haut a droite sur la fenétre des résal{&igure C.4) par emple les figures C.6
-C.9.
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Figure C.6: Courbe de variation entre le débit de carbut@et la poussée totale
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Figure C.7 : Courbe de variation entre la pression t®alet

la température total€s a la sortie de la chambre de combustion
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Elaboration d’un modele thermodynamique robuste de turboréacteur

La mise au point de la régulation d’un turboréacteur, quel qu’il soit, nécessite
’utilisation d’un modéle de simulation capable d’étre intégré dans une chaine réelle
d’essais, simulant les états du turboréacteur en fonctionnement stabilisé et en
fonctionnement transitoire. Cette recherche décrit un modele de calcul de
fonctionnements de turboréacteurs codé sous Matlab. Ce dernier, disponible sur
demande, est flexible et peut étre appliqué aux différents problémes de recherches. Ce
programme fournit un environnement graphique interactif qui permet a ’utilisateur de
construire et analyser rapidement et efficacement des systémes arbitraires de
turboréacteurs. Le programme de simulation utilise une interface graphique
utilisateur, développée en outil GUI, et la méthode d'analyse aérothermodynamique de
turbine 4 gaz. Le programme est capable de calculer le point d’adaptation, le
fonctionnement hors adaptation (la ligne de fonctionnement stabilisé) et le
fonctionnement transitoire de turboréacteurs de configurations variées avec
compresseur axial. Les résultats de calcul sont présentés sous forme de tableau
numerique et graphique, tels que les lignes de fonctionnement stabilisé et transitoire
tracées sur les champs de caractéristiques de compresseur et de turbine. Ce
programme est ouvert, accessible et modifiable pour des applications de recherche
publique, des utilisations pédagogique et pour une meilleure compréhension du
fonctionnement des turboréacteurs.
Mots clés : model de calcul, turboréacteur, Matlab, interface graphique.

Elaboration of a robust thermodynamic model of aireraft engine

Developments of aircraft gas turbine engines require the use of simulation
models which can be integrated into the process during the testing phases. The aim is
to use them to simulate the steady-state and transient performance of the engines. This
doctoral thesis describes a simulation model that can be used to analyze performances
of aircraft gas turbine engines. This model, developed with the Matlab program and
available upon request, is flexible and may be applied to different research problems.
The model is equipped with interactive graphical environments that allow its user to
construct and analyze gas turbine propulsion systems quickly and efficiently by
manipulating numerical and graphical objects on the computer screen display. The
simulation model couples a graphical user interface, developed using the GUI toolkit
and the aero-thermodynamic gas turbine analysis method. The model is capable of
analyzing the steady-state operating point, the operating line and the transient
performance for many configurations of aircraft gas turbine engines operating with
inline compressor. The output result is presented in the form of numerical table,
compressor and turbine maps with operating and transient line. This model is created
for the purpose of using in educational and research domains. The source of program
used to generate the model is opened and can be accessed for modifying and
developing by any researcher who is interested in aeronautic gas turbine engines.
Key words : simulation model, gas turbine engine, Matlab, graphic interface
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