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NOMENCLATURE 
 

Symboles latins  

A Section, Superficie m2 

a Constante, Fonction exponentielle  

a Vitesse du son /m s 

Cl Largeur de la sortie  m 

Cm Chaleur spécifique du métal  /( )J kg K©  

Cm Corde moyenne  m 

CD Coefficient de correction de débit  

CD Conservation du débit  

Cf Coefficient de frottement  

CorRe Correction de l’effet du nombre de Reynolds   

Cp Chaleur spécifique à pression constante /( )J kg K©  

Cs Consommation spécifique / /kg h N 

CT Criticité de la turbine  

Cv Chaleur spécifique du fluide à volume constant /( )J kg K©  

 Paramètre de débit   

D Débit de gaz /kg s 

Dim Diamètre  m 

Dr Débit réduit  
2

/kg s K

Pa m

©
©

 

DST Débit standard  /kg s 

d Débit de refroidissement /kg s 

dc Débit de carburant /kg s 

dPC Débit de carburant de post-combustion /kg s 

F Poussée  N 

FC Fonction universelle de tuyère  

Fs Poussée spécifique / /N kg s 

H,h Enthalpie massique   /J kg 

HF Facteur de forme d’écoulement  
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h* Enthalpie de référence /J kg 

h Coefficient de transfert de chaleur de convection 2/( )W m K©  

I Moment d’inertie du rotor 2kg m©  

K Rugosité de la surface d’aube m 

K1,K2 Constante  

Kf , Kc Constante  

M Nombre de Mach  

MPV Marge au pompage de vitesse de rotation constant  

MPD Marge au pompage de débit standard constant  

m Masse, Poids kg 

mv 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 

Pceff Pouvoir calorifique du kérosène /J kg 

Pmax Pression statique maximum après décollement de la 

couche limite 

 

Pa 

Pr Nombre de Prandtl   

Pref Pression statique de référence Pa 

q$  Flux de chaleur entrant dans un volume W 

R Constante de gaz /( )J kg K©  

Rcourb Rayon courbure du col de tuyère m 

Re Nombre de Reynolds  

r Facteur de récupération   

r Rayon m 

S Constante K 

so Constante  

T Température statique K 
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T° Constante K 

T* Température de référence K 

Tf Température de frottement K 

Thot ou cold day Température statique de l’atmosphère chaude ou 

froide 

K 

Ti Température totale K 

Tp Température de paroi K 

Tref Température  statique de référence K 

TyP Tuyère principale  

TyS Tuyère secondaire  

t Constante  

t Temps s 

td Délai s 

tcm Constante du temps thermique  s 

U Vitesse d’écoulement m/s 

V Vitesse m/s 

VCB Volume de chambre de combustion m3 

W$  Puissances mécaniques perdues W 

X´ Valeur décalée de paramètre   

Xdl Valeur de délai de paramètre  

Xt Longueur de tuyère m 

x Coordonné de l’axe horizontal de tuyère   

y Coordonné de l’axe vertical de tuyère  

Z Altitude de vol m 

 

Symboles grecs 

c" Richesse  

I" Moment de torsion N m©  

i" Rapport de la chaleur spécifique à pression constante 

à la chaleur spécifique à volume constante 

 

F" Différence, Changement  

FPf Perte froide Pa 
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FPc" Perte chaude Pa 

FPW" Puissances déséquilibrées W 

Ft" Pas de temps s 

f" Rapport de pressions de référence  

f" Epaisseur de couche limite m 

f1 Epaisseur de déplacement m 

f2" Epaisseur de quantité de mouvement  m 

g" Efficacité (Perte de pression)  

j" Rendement, Rendement polytropique   

jis Rendement isentropique   

jm Rendement mécanique de rotor  

s" Demi-angle de divergence de tuyère degré 

s" Rapport de températures de référence  

n" Taux de dilution "

o" Coefficient de viscosité du gaz Pl 

rPP" Rapport de pressions totales sur la ligne de pompage "

rN " Rapport de pressions totales sur la ligne de 

fonctionnement 

"

t" Masse volumique 3/kg m "

vC" Rapport de pression critique "

h" Fonction "

Y" Charge de combustion 1.8 3/ · ·kg s atm m"

y" Vitesse angulaire  /rad s"

y$ " Accélération angulaire 2/rad s "

 

Indices et exposants 

ad Adiabatique  

amb Ambiant 

air Air 

av Valeur moyenne 

BP Basse pression 
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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 tuyère 

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 Kérosène  

m Mélangé, Métal 

P Primaire 

PP Valeur sur la ligne de pompage 

N Valeur au point nominal 

n Valeur initiale 

PC Post-combustion 

PR Propulsif 

p Paroi  

nonISA Ambiant Non-ISA 

ref Référence  
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rel Relatif 

so Sortie 

S Secondaire, Ecoulement conique 

T Total 

TH Thermique  

TBP Turbine basse pression 

THP Turbine haute pression, Thermopropulsif 

t Indice de temps, Indice transitoire 

tot Total 

tur Turbine 

util Utile 

V Effet de viriel au banc d’essai 

x Valeur sur l’axe horizontal de tuyère 

  

´ Décalé  

0 Condition ambiante 

1,2,…10 Numéro de plan de turboréacteur 

"  

i" Effet de variation de i" 

f" Effet de déplacement de la couche limite 
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INTRODUCTION 
 

Modélisation de turbine à gaz 

  Les modélisations informatiques de moteur sont exigées par des 

développements et les phases de la vie d’une turbine à gaz. Dans l'étape de 

développement ces modélisations peuvent réaliser des performances des 

composants, mais aussi permettre de définir des spécifications des systèmes de 

commandes globales. Tandis que l'effort de modélisation peut être étendu, il 

devrait produire un rendement significatif en termes de développement global 

de moteur. La performance de modèle de moteur doit être vérifiée en utilisant 

de vraies données recueillies de la turbine à gaz, par lesquelles les paramètres 

des modèles pourraient avoir besoin de la mise à jour. Un autre domaine 

important de l'application de tels modèles est la manipulation de moteur.  Des 

taux de réponse rapides sont exigés pour des raisons de manœuvrabilité et de 

sécurité mais des problèmes tels que le pompage de compresseur doit être 

évités. La conception d'un système de commande de moteur qui peut faire face 

à ces conditions différentes est considérablement facilitée par l'utilisation de la 

simulation de turboréacteur au niveau du développement. 

 

Programmation 

  Des programmes généralisés, comme DYNGEN [45], sont utilisés 

dans certaines applications pour calculer des fonctionnements et des 

performances du domaine stationnaire et du domaine transitoire des  moteurs 

d'avion. Ces logiciels sont créés pour calculer différents types et configurations 

de turboréacteur monoflux et doubleflux. En raison de leur capacité à examiner 

une grande variété de moteur, ils sont lourds et compliqués à employer. En 

conséquence, ils ne sont pas pratiques ou utiles pour la recherche sur des fuites 

d'air, des efficacités de diverses sections d'écoulement, des marges  de 

pompage, des coefficients de perte de diffuseur d'échappement et de tuyère, des 

paramètres de charge et des rendements de la chambre de combustion etc. On 

sait que des constructeurs de moteur et les utilisateurs se servent des différentes 

variables, des fonctions et des représentations graphiques pour la description 
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des champs de caractéristique de compresseur, de turbine et de tuyère. Des 

paramètres d'écoulement sont employés pour des descriptions de champs de 

caractéristiques de compresseur et de turbine.  Des lignes de rendement dans les 

champs de caractéristiques sont décrites normalement sous forme de lignes 

fermées en  fonction des rapports de pressions et des débits (fig. 1). 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

Figure 1   

 

  La transformation de ces variables et ces courbes aux programmes 

généralisés peut parfois être très compliquée. La présentation graphique et 

tabulaire de ces variables n'est pas commode.  Il n'est également pas pratique 

d'employer ces programmes généralisés pour résoudre des problèmes de 

commande de moteur non-linéaire compliquée, par exemple, la commande de la 

marge  de pompage de compresseur ou la commande de la vitesse de rotation 

minimum. 

  Une solution alternative est réalisée dans cette recherche. Un 

programme généralisé pour analyser des fonctionnements stationnaires et 

transitoires des turboréacteurs est codé par le programme de Matlab. Matlab est 
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flexible et peut être appliqué à différents problèmes de recherches. Sous Matlab, 

nous pouvons modifier et additionner des nouvelles équations pour des 

conditions spécifiques et d’utiliser les programmes standards pour interpoler 

deux fonctions variables des caractéristiques de compresseur et turbine. Le 

programme peut aussi calculer des fonctionnements et des performances de 

moteur avec des tabulaires unidimensionnels ou des  graphiques des champs de 

caractéristiques de Fan, de compresseurs et de turbines. Matlab a également des 

moyens puissants pour la visualisation des 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 le point de fonctionnement stabilisé des  

 turboréacteurs, 

 2)  le programme pour calculer le fonctionnement hors adaptation, 

 3)  le programme pour calculer le fonctionnement transitoire. 

  Tous les programmes sont effectués par Matlab et les unités SI sont 

utilisés dans les programmes. 

 

Le programme de Matlab 

  Matlab est un système interactif et convivial de calcul numérique et 

de visualisation graphique destiné aux ingénieurs et scientifiques. Il possède un 

langage de programme à la fois puissant et simple d’utilisation. Il permet 

d’exprimer les problèmes et solutions d’une façon aisée, contrairement aux 

autres langages de programmation. Dans Matlab, l’élément de base est la 

matrice. L’utilisateur ne s’occupe pas des allocations mémoire ou de 

redimensionnement comme dans les langages classiques. Les problèmes 

numériques peuvent être résolus en un temps record, ce qui ne représente 

qu’une fraction infime du temps à passer avec d’autres langages comme le 

Basic, C, C++ ou le Fortran. Matlab s’impose dans les mondes universitaire et 

industriel comme un outil puissant de simulation et de visualisation de 

problèmes numériques. Dans le monde universitaire, Matlab est utilisé pour 

l’enseignement de l’algèbre linéaire, le traitement du signal, l’automatique, ainsi 

que dans la recherche scientifique. Dans le domaine industriel, il est utilisé pour 

la résolution et la simulation de problèmes pratiques d’ingénierie et de 

prototypage [34].   
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CHAPITRE I 
Etude bibliographique 

 

1.1 Introduction 

  Le développement et la conception de nouveaux systèmes de 

propulsion aérospatiale sont indispensables car l'industrie aérospatiale entre 

dans le 21ème siècle. A ce moment là, la pression de réduire la période, le coût et 

le risque de développement de moteur d'avion augmente. La simulation de 

calcul est des moyens de promesse d'alléger ce coût, mais exige un système 

logiciel flexible capable d'intégrer des méthodes d'analyse avancées et fiable, 

des modèles de simulations construis arbitrairement et dynamiquement et des 

tâches informatiques complexes.  

  Pour accomplir le développement et la conception efficacement 

dans le marché global d'aujourd'hui, les approches innovatrices à réduire le 

temps de développement de système de propulsion sont nécessaires. Une 

solution existe pour réduire des coûts de conception et de développement en 

remplaçant une partie des essais à grande échelle. Cette condition est 

actuellement exigé pour le développement de production par la simulation 

informatique [Evan et al., 17]. La plus grande utilisation de la simulation 

informatique réduit non seulement le besoin d'essai, mais aussi permet 

l'évaluation rapide et relativement peu coûteuse de la conception alternative 

plus rapidement dans le processus de conception [Jameson et al., 32].  

  La méthode traditionnelle pour la simulation numérique décompose 

le turboréacteur par ses composants. L'opération de composants est définie en 

utilisant les équations de conservation appropriées, et l’ensemble du moteur est 

simulé en résolvant le système de l'équation résultant. Autrefois, la limitation 

des ressources informatiques obligeait les représentations des composants à être 

sur des équations relativement simples et des données empiriques obtenues à 

partir du composant et de l'essai de système [19, 21, 52]. Au cours des années, 

des modèles numériques plus détaillés basés sur les premiers principes ont 

émergés. Ces modèles ont utilisé des méthodes numériques discrètes avancées 

telles que Computational  Fluid Dynamic (CFD) et Finite Element Analysis 

(FEA), pour permettre des investigations plus réalistes et plus détaillées sur le 
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processus de fluide et mécanique se produisant dans des éléments de moteur. 

L'intégration des modèles à niveau élevé de CFD et de FEA dans des modèles 

de système de moteur pouvait améliorer des durées de cycle de conception en 

réduisant la nécessité d'obtenir les données modèles expérimentalement. 

Cependant, le processus des méthodes numériques avancées par intégration de 

niveau élevé dans le logiciel de simulation de moteur existant était difficile. Les 

programmes de simulation de turbomoteur en cours conçus pour opérer les 

machines simples de processeur, n’étaient pas suffisamment robustes et 

flexibles pour soutenir l'intégration des analyses détaillées de CFD et de FEA 

[10]. En conséquence, le logiciel de simulation de turbomoteur se fonde 

toujours fortement sur les modèles empiriques 

  Plusieurs outils, pour calculer les fonctionnements des moteurs, sont 

développés depuis des années et les solutions de simulation ainsi que les 

descriptions des applications sont présentées au public. L'analyse de la 

performance traditionnelle des systèmes de turbine à gaz s’agit d’impliquer trois 

tâches élémentaires: 

  1.  La conception et l’analyse du fonctionnement stabilisé 

  2.  L’analyse du fonctionnement hors adaptation  

  3.  L’analyse du fonctionnement transitoire 

  La présente étude bibliographique a pour objet de montrer des outils 

généraux qui sont disponibles et qui sont bien efficaces. Sachant également 

qu’il y a beaucoup de travaux réalisés dans ce domaine, certains, pour cause de 

confidentialité, ont été rendus inaccessibles. 

  Un système avec la possibilité et la capacité d'accomplir chacune 

des trois tâches élémentaires ci-dessus s'appelle un logiciel généralisé. Sans 

dispositif d’analyse de fonctionnement transitoire, un tel système s'appelle un 

logiciel généralisé statique. Le terme semi-généralisé se rapporte à un système 

pour lequel de nouvelles configurations de moteur peuvent être modélisées avec 

la reprogrammation limitée. 

 

1.2 Appar ition de programmation de turbines à gaz   

  Au début des années 70, il y a eu un besoin accru d’outil de 

simulation des turbines à gaz général parce que principalement le coût de 
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développement des nouveaux logiciels, pour tous les nouveaux moteurs réalisés, 

avait augmenté rapidement. D’où l’apparition du premier programme semi-

généralisé testé sur certains cycles de moteur, GENENG/GENENG II,  

développé par Fishbach et Koening [21,22]. GENENG II était capable de 

simuler neuf cycles de moteur différents. Des sous-programmes permettaient au 

système de calculer des cycles variés pouvant définir 6 modes de 

fonctionnement, par exemple avec ou sans une post-combustion, avec une 

tuyère à section fixée ou variable, pour un modèle de moteur. 

  GENENG a été développé dans le cadre du projet NNEP (the Navy 

NASA Engine Program), par Fishbach et Caddy [20], pour être un programme 

général statique, qui permettait à des utilisateurs d’assembler virtuellement des 

configurations de moteur par des fichiers de données. Certaines options ont été 

rajoutées dans le NNEP pendant des années, par exemple l’analyse du poids de 

moteur, l’estimation de pertes d’installation et la simulation de l’équilibre 

chimique des compositions pour calculer des effets de dissociation ou de 

nouveaux carburants. Une autre évolution du logiciel GENENG, DYNGEN 

[51], capable de calculer le domaine transitoire, est aussi un programme semi-

généralisé. DYNGEN est basé sur 3 programmes de la NASA : SMOTE par 

McKinney (1967) et GENENE/GENENG II. Il pouvait résoudre 10 équations 

différentielles non-linaires, utiliser des champs de caractéristiques et des 

tableaux des données thermodynamiques. Le programme de simulation a été 

codé à l’origine en FROTRAN IV pour la machine de la NASA Lewis Research 

Centre. Pourtant, DYNGEN échouait sur certaines conditions de 

fonctionnement comme l’exigence de la grande variation de débit de carburant, 

parce que de telles conditions provoquaient un certain nombre de paramètres de 

moteur dans une région non définie par des champs de caractéristiques des 

composants. De plus DYNGEN a été considéré comme difficilement adaptable 

notamment pour la modification de l’échelle du modèle, qui correspondait à 

celui d’un moteur de taille réel. Un autre programme, appelé HYDES [56], a été 

développé afin de pallier à ces problèmes. Un autre code transitoire entièrement 

numérique, appelé DIGTEM, a été aussi fait pour faciliter la modification et 

améliorer la modularisation de la création de programme.  

  Une recherche a été réalisée à la NASA Lewis Research Center afin 

d’aboutir à une complète généralisation du modèle de moteur. The National 
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Cycle Program (NCP) est actuellement en cours de développement pour fournir 

The architectural framework pour The Numerical Propulsion System Simulation 

(NPSS) [2,14] project. Le programme de NCP est codé en langage C++ qui est 

un langage orienté objet, compatible avec d’autres langages à travers CORBA 

(Common Object Request Broker Architecture). CORBA est un utilitaire 

assurant la communication de données entre deux programmes codés entre deux 

langages différents et/ou compilés sur deux plates-formes différentes. Par 

exemple, un programme d’analyse de système de moteur écrit en C++ pour un 

PC peut communiquer avec le langage Fortran 77 sur une station de travail.  

  NPSS, étant développé au bureau interdisciplinaire de technologie 

de la NASA Lewis, est une cellule numérique d'essai conçue pour assister la 

conception et l'analyse informatique complète des systèmes aérospatiaux de 

propulsion. Il fournira des analyses multidisciplinaires sur une variété de 

plateformes informatiques, et des systèmes spécifiques comprenant des 

interfaces utilisateurs, la gestion de base de données et des outils se composant 

d’une visualisation afin de permettre au concepteur d’étudier les interactions 

complexes inhérentes à ces systèmes. NPSS a utilisé le concept Zooming. En 

principe, zooming permet à des codes, qui à différents niveaux de la fidélité, de 

s’intégrer dans une simulation unique procurant à l'utilisateur le zoom in, et 

d’étudier des processus physiques appropriés se produisant dans un élément de 

moteur. La surveillance des paramètres de simulation est fournie dans un format 

graphique, et les affichages graphiques visuels interactifs du fluide à travers un 

élément de moteur que l’on considère sont rendus disponibles à l'utilisateur pour 

fournir la rétroaction pendant la simulation. 

  Une autre organisation qui est spécialisé dans la modélisation est 

Cranfield University of Technology. En 1974, MacMillan [37] a créé un logiciel 

TURBOMATCH similaire au NNEP sans les options qui ont été rajoutées. 

TURBOMATCH est devenu un précurseur de TURBOTRANS [41] qui est 

devenu un programme entièrement généralisé en 1982. Au même moment que 

NNEP et TURBOMATCH étaient accomplis, un outil généralisé statique de 

simulation, appelé TA45 [30] a été développé à Volvo Aero Corporation. 
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1.3 Evolutions des programmes à travers des inter faces 

graphiques 

  Récemment, des travaux intéressants sont effectués en développant 

les outils de simulation en Graphical User Interfaces (GUIs). L’élément de base 

d’une interface graphique est la fenêtre. Elle permet de grouper des outils 

graphiques dans un même cadre dans un but de clarté et de manipulation facile. 

A une fenêtre, sont associées des propriétés modifiables 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, appelé GasTurb, a été 

développé par Kurzke [34]. GasTurb est un programme puissant et flexible pour 

simuler des fonctionnements des turbines à gaz pour la propulsion aéronautique 

et terrestre et pour la production d'électricité. Le programme offre une grande 

variété de configurations de moteur prédéfinies, permettant de ce fait un début 

immédiat du calcul. Le programme fait facilement et directement les tâches les 

plus fréquentes, que des ingénieurs rencontrent habituellement. Des études 

paramétriques, les simulations de Monte Carlo et les calculs d'optimisation de 

cycle, peuvent être accomplies en un temps record ; ce qui est nécessaire avec 

beaucoup d'autres programmes d'exécution. Ces avantages sont aussi vrai pour : 

‚  L’analyse d'essai de moteur (analyse basée conventionnelle ou modèle 

d'essai), 

‚  Réaliser les effets de petits changements, 

‚  Estimer l'influence de la déformation d'écoulement d'admission de la 

stabilité de compresseur et les excursions de ligne de fonctionnement 

tracées dans des courbes des champs de caractéristiques de compresseurs et 

de fan  qui se produisent pendant l'opération transitoire.  

  En plus du programme GasTurb il y a quelques utilités pratiques par 

lesquelles on peut créer les champs de caractéristiques pour des simulations de 

fonctionnement et vérifier les résultats.  

  Les programmes d’ordinateur, qui calculent les fonctionnements des 

turbines à gaz ou des moteurs de piston avec des turbocompresseurs, ont besoin 

des descriptions des caractéristiques de compresseurs et de turbines. Les 
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champs de compresseurs et de turbines sont calculés ou dérivés des essais de 

montage de compresseurs. Les caractéristiques de compresseurs et de turbines 

sont dans des formats spéciaux. Produire ces formats "à la main" est une tâche 

encombrante qui prend beaucoup de temps en raison de l'éparpillement des 

données. De plus les données des essais de montage de compresseurs et de 

turbines ne sont habituellement pas distribuées dans une gamme de vitesse 

voulue où les écarts entre les intervalles de vitesse sont grands.  L'interpolation 

et l'extrapolation des données mesurées sont  donc exigées. 

  Il existe des programmes additionnels de GasTurb pour créer des 

données des compresseurs et des turbines à partir des champs de 

caractéristiques. Les programmes Smooth C pour des compresseurs et Smooth T 

pour des turbines, sont les utilitaires qui produisent rapidement des 

caractéristiques de compresseurs et des turbines de haute qualité à partir des 

données mesurées. De telles caractéristiques peuvent être utilisées pour des 

calculs de performance mais on peut également évaluer de petites différences 

entre plusieurs types de compresseurs ou de turbines, par exemple les effets du 

prélèvement d’air entre des étages, le nombre de Reynolds, la déformation etc. 

L'exactitude de la représentation des champs de compresseurs et de turbines est 

très importante pour des calculs précis de cycle. Des erreurs peuvent se produire 

dans des calculs de cycle en utilisant des champs de compresseurs et de turbines 

de mauvaise qualité. Smooth C et Smooth T ne sont pas que des logiciels 

valables pour traiter des données mesurées. Ils peuvent également être utilisés 

pour vérifier la qualité de n'importe quel champ de compresseur ou de turbine. 

On peut de même utiliser par exemple les champs existants comme des 

données. Des déficiences peuvent être corrigées et les interpolations et les 

extrapolations physiques de la carte sont possibles. A la place des données 

mesurées réelles, qui sont rarement disponibles à l’extérieur des industries et 

des centres de recherches, on peut prendre des données des figures éditées en 

littérature. Même des valeurs de champs peuvent être relativement utilisées 

comme données. Des résultats du programme sont des valeurs sous forme 

tabulée avec le même nombre de points pour toutes les lignes de vitesse. Ces 

données sont convenues comme des données pour des programmes d'exécution 

afin de simuler des turbines à gaz ou des moteurs de piston turbocompressé. 

 

Chapitre I : Etude bibliographique 20 



1.3.2 Logiciels basés sur  des composantes de moteur  par  NLR 

  Un autre programme basé sur GUI, appelé The Gas turbine 

Simulation Program (GSP) [6], un environnement de modélisation basé sur des 

composants de moteur, est l'outil primaire de NLR (National Aerospace 

Laboratory – The Netherlands) pour l'analyse de performance de turbomoteur.  

  Au NLR, la modélisation de turboréacteur est exécutée pour la 

simulation off-line et en temps réel. La simulation off-line de turboréacteur est 

appliquée pour : 

‚  L’analyse de performance : nécessaire pour le diagnostic, résolvant des 

problèmes de manipulation et de performance éprouvés par des opérateurs 

de moteur ou d’avion. Une nouvelle application est l’analyse de sensibilité 

de performance  pour définir des systèmes de surveillance de condition qui 

emploient des techniques d'analyse de trajectoire de gaz. 

‚  La prévision de performance : fournir des données pour des calculs de 

performance d'avion, de modèles en temps réel et des calculs d'émission.  

  Les modèles off-line s'étendent du calcul simple à la main aux 

calculs 3d-CFD. Des calculs de CFD ne peuvent pas être exécutés dans une 

turbine à gaz entière, mais sont limités aux secteurs locaux dans la turbine à gaz. 

Cependant, en combinant la modélisation locale de CFD avec les modèles 

globaux moins complexes de turbine à gaz, l'analyse de CFD qui agit l'un sur 

l'autre directement avec l'exécution de la turbine à gaz entière peut être 

exécutée. Pour l'analyse de la performance globale de turbine à gaz à NLR, les 

modèles les moins compliqués sont généralement suffisants. Les modèles de 

compositions sont basés sur des caractéristiques composantes. 

  Des modèles en temps réel de turbomoteur sont développés pour 

des modèles de simulateur de vol.  Des modèles de simulateur de vol à NLR 

sont généralement employés pour des recherches, comme le développement des 

systèmes de commande de vol. Les modèles off-line et en temps réel existent 

dans une variété de types, avec différents niveaux de complexité, de fidélité, 

d'exactitude et d’exigences de performances d'ordinateur. 

  Pour l'analyse off-line de performance de système de propulsion, 

NLR a développé GSP. Ce dernier est un modèle d'empilement de composant 

capable de calculer des fonctionnements stationnaires et transitoires des turbines 
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à gaz, y compris des calculs détaillés des effets secondaires tels que la purge de 

compresseur et le refroidissement de turbine. 

  Sans compter que GSP est un outil de prévision de performance, il 

est aussi particulièrement approprié pour analyser la sensibilité de paramètre 

comme : l’analyse des effets ambiants  de condition de vol, l’analyse des effets 

de perte d'installation, l’analyse des effets de mauvais fonctionnement de 

moteur (y compris des mauvais fonctionnements du système de commande) et 

l’analyse des effets de détérioration des composantes. 

  L'architecture orienté objet flexible du système du GSP permet à 

des utilisateurs de faire des simulations de fonctionnement stationnaire et 

transitoire de n'importe quelle configuration de turbine à gaz, à travers une 

interface graphique facile à utiliser, grâce à des fonctionnalité telles que le drag 

and drop et l'aide en ligne fonctionnant sous Windows. Diverses configurations 

de turbine à gaz peuvent ainsi être simulées, en établissant un arrangement 

spécifique de modèles d'élément de moteur dans une fenêtre de modèle 

d’ensemble.  

 

Développement et Evolution du GSP 

  Le développement du GSP a commencé à Delft Technical 

University (TUD, Aerospace department)  en 1986. À TUD, le programme 

DYNGEN de la NASA a été utilisé pour la simulation de turboréacteurs.  

Cependant, DYNGEN semblait présenter de nombreux problèmes de stabilité 

numérique et avait une interface utilisateur faible. Par conséquent, GSP a été 

développé, en héritant des dispositifs de DYNGEN. Des insuffisances 

significatives de DYNGEN ont été corrigées dans GSP, notamment au niveau 

de  la stabilité, de la vitesse des procédés d'itération numériques et de l'interface 

utilisateur qui ont été améliorées. Le développement a été continué au NLR, où 

GSP a été converti en langage standard ANSI Fortran-5 et mis en application 

sur un ordinateur central puissant.  Il s'est avéré qu'un nombre supplémentaire 

d'améliorations, d'ajustements et de prolongements au programme du GSP 

étaient nécessaires avant que la simulation utile d'un turboréacteur  ait été 

possible. A présent, des phénomènes physiques dans une turbine à gaz sont 

modélisés avec plus de détail. Cela en a amélioré l'exactitude. L'amélioration la 

Chapitre I : Etude bibliographique 22 



plus significative a été le développement d'un modèle de Fan en calculant la 

séparation de flux primaire et secondaire. Avec les premières versions de GSP, 

la déviation significative de la réalité s'est produite avec la simulation des 

turboréacteurs de type double flux. Cela était particulièrement dû au fait que 

dans le Fan, des propriétés varient significativement au-dessus de la section 

transversale d’écoulement d’air. Dû aux pales relativement longues de Fan 

(résultant d’une large différence de la vitesse du pied à la tête de la pale), il y a 

une variation substantielle dans des caractéristiques locales de Fan le long des 

pales. Pour un modèle de compresseur, ce n’est pas un problème, car l’air sort 

pour ensuite entrer dans un composant suivant qui requiert les mêmes 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 turbomoteur. De plus, l'interface 

utilisateur a été améliorée et un certain nombre de dispositifs de présentation de 

résultat ont été ajoutés. La version 10 de GSP est un outil confirmé pour 

l'analyse d'exécution détaillée de n'importe quel genre de turbine à gaz 

(turboréacteur monoflux, turboréacteur doubleflux, turboshaft,  et conceptions 

génériques comme les variations de cycle de turbine à gaz.) 

  Pendant plusieurs décennies, le NLR confrontait une grande variété 

de problèmes lors des exécutions des turboréacteurs.  Des opérateurs militaires 

et civils ainsi que les fabricants de moteur ont été internationalement soutenus 

avec des projets liés à la performance de moteur et à la manipulation, au 

diagnostic, à la consommation de carburant, à la surveillance de 

fonctionnement, etc. Par conséquent, des outils de simulation avec un degré 

élevé de flexibilité sont exigés. GSP a été développé pour permettre  

l'adaptation rapide à divers problèmes plutôt que d’être consacré à un travail 

spécifique. Pendant son développement continu, GSP a été prolongé et amélioré 

avec de nouveaux dispositifs pour des applications spécifiques.   

  La version 8 de GSP inclut un modèle chimique de gaz et un 

modèle générique de chambre de combustion multi-réacteur 1-D, basés sur le 

modèle CEA de la NASA. La modélisation utilise des composants de 

turboréacteur différents avec des relations thermodynamiques et des 

caractéristiques stationnaires. Avec la modélisation 1-D, des propriétés d’air et 

de gaz, en valeurs thermodynamiques moyennes sur la coupe d’écoulement, 
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sont utilisées dans les calculs.  Un modèle de turbine à gaz est créé en 

arrangeant différents composants prédéfinis (comme des Fans, des 

compresseurs, des chambres de combustion, des turbines et les tuyères) dans 

une configuration semblable au type spécifique de turbine à gaz à simuler. L'état 

de gaz de sortie d'un composant forme alors l'état de gaz entré du prochain 

composant dans la configuration. Combiné avec des spécifications détaillées de 

composition de carburant, GSP fournit les moyens de calculer des effets de 

carburant et de composition de gaz et d'injection d'eau ou de vapeur dans le 

fonctionnement et les émissions de turbine à gaz, y compris des effets de 

dissociation. Le modèle de gaz est employé  tout au long du calcul de cycle de 

moteur. Un nouveau composant de générateur à gaz de biomasse a été 

développé pour l'analyse de performance des systèmes intégrés de générateur à 

gaz de turbine-biomasse de gaz. La plateforme Windows a été choisie en raison 

de l'augmentation rapide de la puissance d’ordinateur et à son faible coût, 

combinée à l’augmentation de l’utilisation de ce système d'exploitation. GSP est 

mis en application dans l'environnement orienté-objet de Borland® Delphes 

(TM), offrant d'excellents moyens de maintien et développement du 

programme.   

  Pour analyser des fonctionnements hors adaptation, un point 

stabilisé prédéfini est d'abord calculé à partir d'un ensemble de données de point 

stabilisé indiqué par l’utilisateur. La déviation du point stabilisé est calculée en 

résolvant un ensemble d'équations non linéaires. Les équations sont déterminées 

par les équilibres de masses, les équilibres 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 chaque intervalle de temps, la solution représente 

un point d’opération quasi-stationnaire. Les modèles off-line peuvent accepter 

des temps non définis de calcul pour l'itération vers une solution de point de 

fonctionnement transitoire appartenant à un intervalle de temps. Cependant, les 

modèles en temps réel doivent utiliser des méthodes numériques spéciales pour 

garantir la convergence suffisante à 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-Raphson. Le calcul d’intégrales est effectué 
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en utilisant une méthode modifiée d'Euler, fournissant la stabilité suffisante 

d'intégration. Ces méthodes ont été héritées de DYNGEN. Dans GSP, la 

méthode par Broyden [8] est employée pour mettre à jour des matrices des 

équations de Jacobien au lieu de recalculer ces matrices pour chaque étape 

d'itération. Souvent, une matrice de Jacobien est employée pour représenter un 

modèle linéarisé (comme la sensibilité des erreurs d'équation aux déviations 

d'état) dans un point particulier du fonctionnement. Pendant l'itération, l’inverse 

du Jacobien a besoin d’être déterminée pour représenter les modèles linéarisés 

successifs afin d’être le plus proche de la solution, en raison de la nature non 

linéaire d'un système de turbine à gaz. Ceci réduit considérablement le temps de 

calcul. Les effets de la purge de compresseur et du refroidissement de turbine 

sont inclus dans le modèle détaillé. Pour la simulation transitoire, le transfert 

thermique et les effets internes de volume sont aussi calculés. 

 

Développement des simulateurs de vol  

  NLR est aussi motivé dans le développement des simulateurs de vol 

et des systèmes de commande de vol. Un des modules principaux dans un 

modèle en temps réel de simulateur de vol est le modèle de moteur. 

Normalement, l’exactitude du modèle de moteur affecte la fidélité globale du 

simulateur de vol. Les effets des valeurs imprécises de poussée sur la fidélité de 

simulateur sont significatifs particulièrement avec des avions dont la puissance 

massique est élevée. Les simulateurs d’avions de chasse modernes devraient 

donc avoir des modèles de système de propulsion avec des exactitudes 

comparables à celle du modèle aérodynamique. De plus, les modèles détaillés 

de moteur du simulateur de vol sont nécessaires pour le développement du 

système de commande de vol.  

  La simulation en temps réel du fonctionnement de turbomoteur est 

employée dans une grande variété d'applications aérospatiales. Pour la 

simulation de la performance du système de propulsion dans des simulateurs de 

vol, les besoins de fidélité deviennent de plus en plus rigoureux. Des 

améliorations significatives de la fiabilité de la simulation peuvent être obtenues 

en utilisant les modèles thermodynamiques à la place des modèles en temps réel 

linéaires usuels. Cependant, les modèles thermodynamiques en temps réel 
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exigent des méthodes sophistiquées afin de résoudre efficacement les équations 

découlant de ces modèles sur une base en temps réel à faible temps de calcul. 

Jusqu'à 1990, les modèles de simulateur de vol de NLR ont été obtenus en 

utilisant des techniques d'identification du système, résultant par des modèles  

linéaires de moteur avec une fidélité relativement basse, comparé aux modèles 

aérodynamiques d'avion. L'exactitude et le détail, croissant avec les modèles 

linéaires, demeure difficile et long parce que pour de représenter des effets 

secondaires tels que des effets d'installation du moteur et de déviation de la 

température, une grande quantité de tables supplémentaires de données sont 

nécessaire. 

  Une nouvelle attitude, en ce qui concerne la modélisation en temps 

réel de moteur emploie des relations non linéaires thermodynamiques à la place 

des modèles, linéaires obtenus à partir de l'identification du système. Un 

problème important avec le modèle non linéaire est comment établir des temps 

fixes de calcul par étape d'intégration en garantissant la stabilité numérique et 

l'exactitude acceptable. Lors de l’exécution d’un programme, les équations 

différentielles peuvent être résolues par des intégrations ; en calculant seulement 

une étape d'itération par intervalles de temps, une petite erreur stable apparait 

après quelques étapes de temps. 

  Les efforts effectués dans cette direction proviennent d'une 

demande croissante de la fidélité élevée des modèles de turbine à gaz, pour le 

développement du système de commande de turbine à gaz et du simulateur de 

vol. En outre l’amélioration de la fidélité du modèle offre des possibilités 

intéressantes sur la réduction de la quantité de tables de données empiriques de 

la performance du moteur. En développant également les modules réutilisables 

séparés, ceci mènera à une réduction de l'effort du développement de la 

modélisation.  Cependant, lorsque des modélisations explicites sont nécessaires 

afin de représenter des composants des turbines et des compresseurs, les tables 

supplémentaires de données seront indispensables afin de représenter les 

caractéristiques des composants. 

  En 1993, le développement d'un modèle de simulation de vol pour 

l'avion de recherches de NLR, Cessna Citation, faisant partie du projet 

d'AFC/NFT (Automatic flight control / National Fly-by-Wire testedbed project ; 

NLR-TUD cooperation on autothrottle, autopilot and flight control system 
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development), a été commencé. Un modèle non linéaire en temps réel simple de 

turbine à gaz a été développé avec seulement la thermodynamique limitée pour 

les moteurs JT15D-4 de P&WC de cet avion, celle-ci étant considéré comme un 

modèle d’étude. Cependant, un degré supérieur de modularité a été exigé afin de 

permettre dès le début un développement évolutif vers des modèles plus 

complexe. Le moteur JT15D-4 est un petit turboréacteur avec un étage de Fan, 

un étage de booster et un compresseur radial à haute pression.  Pour le 

fonctionnement stationnaire de Fan, un programme d'exécution de plate-forme  

a été employé; les données transitoires étaient 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 nommé Matlab-Simulink 

[58] a été employé pour développer le modèle de JT15D-4 car c'était également 

l'outil de développement du modèle de simulateur de vol. Simulink permet 

d'évaluer rapidement des concepts de modélisations différentes et de les intégrer 

facilement dans les modèles de simulateur de vol de Simulink. De plus, de 

Simulink permet à des utilisateurs de construire une bibliothèque de module, qui 

est souhaitable en raison des exigences de modularité et de réutilisabilité. 

 

Modélisation en temps réel    

  NLR a créé un autre programme de modélisation d’environnement 

basé sur le temps réel et sur les éléments de moteur appelé Turbine Engine 

Real-Time Simulator (TERTS) [7]. NLR a développé TERTS pour la simulation 

thermodynamique pure de diverses configurations de turboréacteur. Au Service 

National de la Simulation du NLR, la recherche est effectuée sur la simulation 

de “pilot in-the-loop” des configurations complexes d’avions et d'hélicoptères 

telles que le pousser-diriger et l’Integrated Flight Propulsion Control (IFPC). 

Pour cette application, des modèles de turbines à gaz en temps réel de haute 

fidélité sont exigés. TERTS a une méthode de résolution efficace des équations 

de modèle de moteur en temps réel.  Le système est mis en application dans 

Matlab-Simulink, ce qui offre des avantages en termes de système de 

commande modélisés et de flexibilité.    

  Matlab-Simulink offre des méthodes excellentes pour développer 

les modèles de composants séparés et de sous-système (particulièrement pour 
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des systèmes de commande). De Simulink, le C-code peut être produit pour 

exécuter directement le modèle dans l'environnement de simulation de NSF 

(National Simulation Facility of NLR). Dans TERTS, une façon d’éviter un 

recalcul de l’inverse du Jacobien lors d’une simulation est appliquée. On a 

remarqué qu’un inverse du Jacobien simple peut représenter le comportement 

du moteur d’une partie limitée d’un domaine de fonctionnement. Et ainsi, un 

multiple de l’inverse du Jacobien pourrait représenter le domaine entier.  

  Avec TERTS, des modèles thermodynamiques détaillés de moteur 

en temps réel peuvent facilement être mis en application dans NSF, fournissant 

d’excellents moyens d’analyser une diversité d'effets de moteur sur la 

performance d'avion. Il existe également un modèle de TERTS pour calculer le 

fonctionnement de postcombustion de turboréacteur militaire.  

  TERTS est employé dans plusieurs applications; 

‚  Modèle de turbomoteur T700 [59] 

‚  L'Europa (European Rotorcraft Performance Analysis), un programme 

commun européen de prévision de performance d'hélicoptère [48]. Le code 

d'Europa analyse la performance de dynamique des hélicoptères en 

simulant des manœuvres, telles que des décollages et des débarquements 

sur une plateforme. En simulant des défaillances de moteurs au moment le 

plus critique durant la manœuvre, la masse de fonctionnement maximum de 

sécurité d’un hélicoptère peut être déterminée.  

‚  Modèle de turboréacteur double flux avec une post-combustion comprenant 

les modèles de système de commande détaillés. 

 

  L’utilisation de Simulink pour créer des modèles non linéaires 

simples de turbine à gaz est salutaire. Avec peu d'effort, des paramètres et les 

tables du modèle générique peuvent être assortis à un moteur particulier, ayant 

pour résultat un modèle relativement détaillé et précis. Le modèle avec des 

équations thermodynamiques pour le modèle composant individuel est prévu 

pour être faisable avec des algorithmes hérités de GSP et la méthode de one 

pass per time step. Il est important de continuer le développement du modèle de 

JT15D par Simulink, afin d'obtenir non seulement un modèle de moteur en 

temps réel précis pour l'avion de recherches de Cessna Citation, mais aussi 
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d’obtenir également un modèle générique, afin de l’utiliser pour la conception 

de simulateur de vol et de système de commande de vol à NLR dans l'avenir. 

 

1.4 Développement des programmes de simulation sur  JAVA 

Combinaison de GUI avec JAVA 

  Un autre système créé basé sur GUI est un outil de turbine à gaz 

entièrement généralisé provenu du travail du Reed et de l'Abdollah [44,45]. Ils 

ont développé un système orienté-objet basé sur JAVA fournissant à des 

utilisateurs l'avantage majeur du langage: l’indépendance et le soutien de 

plateforme des versions interactives de World Wide Web (WWW). Le facteur 

initial de motivation pour l'usage de Java était que c'était une langue libre-

disponible et entièrement orientée objet. Le système fournit un environnement 

graphique interactif qui permet la construction et l'analyse rapide et efficace des 

systèmes arbitraires de propulsion de turbine à gaz. Le système de simulation 

couple une interface utilisateur graphique, développée en utilisant le Java 

Abstract Windowing Toolkit (AWT), et la méthode aérien-thermo-dynamique 

transitoire d'analyse de turbine à gaz, toutes les deux entièrement codées dans le 

langage de Java. Cette fusion fournit les outils analytiques, graphiques et de 

gestion des données qui permettent à l'utilisateur de construire et piloter des 

simulations de moteur en manœuvrant les objets graphiques sur l'écran de 

visualisation d'ordinateur.  Des simulations distribuées, y compris le traitement 

parallèle et l'accès de base de données répartie à travers l'Internet et WWW, 

sont faites à travers les services fournis par l'environnement du Java. 

  Le GUI fournit à des utilisateurs des commandes interactives pour 

analyser des fonctionnements et des performances de turbine à gaz. Le GUI 

complet est entièrement construit en utilisant le Java Abstract Window  Toolkit, 

qui fournit des composants de base de fenêtrage nécessaires pour créer des 

interfaces graphiques. Le Java AWT fournit une collection de composants 

graphiques de plateforme-indépendants pour des applications graphiques de 

création dans Java. L’AWT, qui fait partie du système de Java runtime, offre 

des supports pour des opérations graphiques et fournit aussi bien les objets 

d’interface graphiques d'utilisateur communs  tels que des boutons, des listes, 

des TextFields, des Choice Boxes, etc. L'indépendance de la plateforme est 
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réalisée par l'utilisation des Peers qui sont les composants indigènes de GUI 

manipulés par l’AWT. Les Peers permettent aux programmes Java, qui 

emploient l'AWT, de maintenir le regard et la sensation familière du système de 

fenêtrage de l'ordinateur. Ceci signifie que lorsqu’un programme Java est 

exécuté sur un ordinateur de Macintosh, les boutons, les fenêtres, les List Boxes, 

etc., tous apparaissent dans le modèle familier de Macintosh. Quand le même 

programme est exécuté sur le système d’exploitation de Windows, ces boutons, 

ces fenêtres et ces List Boxes apparaîtront en tant qu'objets familiers du style de 

Windows. L'indépendance de la plateforme de l'AWT, combinée avec la 

portabilité offerte par la langue Java, font de Java un système de langage et 

d'exécution idéal  pour l’utiliser sur les systèmes informatiques hétérogènes en 

réseau et aussi sur WWW. 

  La langue de Java a le soutien 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 de multiprocessus peut significativement 

améliorer la performance de GUI. 

  Le logiciel de simulation de turbine à gaz de Java procure à des 

utilisateurs une construction graphique des configurations arbitraire de turbine à 

gaz, de choisir et de contrôler des fonctionnements stationnaires et transitoires 

du système et visionner des résultats en formats graphiques pendant que la 

simulation s'exécute. Le logiciel de simulation de turbine à gaz est entièrement 

écrit en Java et peut être exécuté en tant qu'un applet ou une application. Pour 

des exécutions parfaites comme le cadre d’une simulation, le logiciel de 

simulation de turbine à gaz de Java fonctionne comme une application. Ceci 

permet la fonctionnalité nécessaire, telle que l'accès de dossier, qui serait 

restreinte dans le cas d'un applet dû à ses dispositifs de sécurité. Dans certains 

cas, il peut être souhaitable d’effectuer le simulateur comme un applet. Ceci 

peut être utile, par exemple, pour enseigner à des étudiants comment les 

systèmes de turbine à gaz fonctionnent. De plus les programmes sont 

accessibles à partir des browsers de Java-enabled situés sur les ordinateurs 

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

  Dans ce programme, un système de turbine à gaz est décomposé en 

composants de base différents : une entrée d’air, des compresseurs, une 

chambre de combustion, des turbines, des tuyères, des tuyaux de prélèvement 

d’air, et des arbres. Des volumes entre les composants sont employés pour relier 

deux composants successifs et définissent aussi bien la température et la 

pression aux frontières des composantes. L'opération de chacun des composants 

est décrite par les équations aérothermodynamiques pour fournir un modèle de 

paramètre localisé pour chaque composant. Pour des fonctionnements 

(transitoires) dynamiques de turbine à gaz, le modèle inclut les équations 

instables pour le moment cinétique de fluide dans les tuyaux de connexion, des 

inerties des arbres tournants, et des stockages d'énergie et de masses en volumes 

de mélange inter-composant. Des champs de caractéristiques sont utilisés pour 

des représentations précises de fonctionnement stationnaire des compresseurs et 

des turbines. Quand les différentes composantes dans le système de turbine à 

gaz sont combinées, chaque tuyau de connexion, arbre, et volume de mélange 

permettent d’établir une équation instable respective pour former un système 

d’équations différentielles ordinaires instables. Ce système peut alors être résolu 

en utilisant des techniques numériques standard telles que Newton-Raphson, 

Runge-Kutta, etc. Bien que le code d'analyse de moteur a été conçu pour être 

employé avec des interfaces graphiques d’utilisateur, il peut être exécuté sans 

GUI en utilisant des dossiers de données écrit par des utilisateurs qui définissent 

les composants dans le modèle, leurs raccordements, et  des sélections de 

solutionneur et des contrôles. 

 

1.5 D’autres recherches de simulation de fonctionnements de 

moteurs 

  Les travaux les plus avancés, succédant à ce système, nommé Onyx, 

sont décrit dedans [46,47]. Basé sur la décomposition et les interfaces 

normalisées, Onyx fournit une représentation flexible basée sur des composants 

pour des systèmes, des sous-ensembles et des éléments de turbine à gaz.  Il 

permet au nouveau modèle de se composer par programmation ou visuellement 

pour former des modèles plus complexes. Le modèle d’ingénierie commun 
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d'Onyx permet également l'intégration des modèles qui représente le système à 

différents niveaux de l'abstraction. La sélection d'un modèle particulier est basée 

sur un certain nombre de critères, y compris le niveau du détail requis, l'objectif 

de la simulation, la connaissance disponible, et les ressources données. Le 

système Onyx peut exécuter un certain nombre de fonctionnalités intéressantes 

telles que la capacité de brancher de nouveaux modèles de composants  de 

moteur et de les faire interpoler sans modifier le système. Onyx permet à des 

utilisateurs d'adapter et prolonger le cadre aux besoins du client pour ajouter la 

nouvelle fonctionnalité ou pour adapter des comportements de simulation 

exigés. Une interface visuelle personnalisable fournit la commande symbolique 

à un haut niveau de la construction et de la réalisation du système de propulsion.  

Pour l'analyse comportant de nombreux calculs, des composants peuvent être 

distribués sur des architectures hétérogènes d'analyse, de calcul et différents 

logiciels d'exploitation. Un modèle distribué de turbomoteur est développé et 

simulé pour illustrer l'utilisation du framework. 

  Etant donné que les systèmes semi-généralisés ont besoin de 

reprogrammer pour pouvoir modéliser de nouvelles configurations, ces ajouts 

sont souvent maintenus dans le code pendant qu'elles sont ajoutées et puis 

rendues accessibles aux futurs utilisateurs.  La fonctionnalité des codes semi-

généralisés se rapproche donc de celle des codes généralisés. Même si un 

système semi-généralisé soutient une majorité de configurations de moteur qui 

n’ont jamais été en service ou n’ont pas été suggérées pour l'utilisation, un 

modèle détaillé de moteur tend toujours à exiger la reprogrammation du 

système. Pour l'instant nous pouvons penser que les systèmes semi-généralisés 

sont utilisés principalement dans des études avant-projet de nouveaux moteurs.  

Pour le niveau de l'exactitude nécessaire pour ces genres d'études, il est souvent 

suffisant de modifier des données des configurations.  

  D'autre part, les outils généralisés sont susceptibles de devenir  

difficiles à modifier, quand ceci est nécessaire. Le nombre de personnes 

capables d'effectuer cette modification, sans un grand effort d’implication, est 

très limité. Une autre observation intéressante indiquant la difficulté de modifier 

des codes généralisés peut être faite en étudiant les modifications décrites dans 

des rapports ouverts du code de simulation de NNEP. Par exemple l'utilisation 

du code de TURBOTRANS, développé à Cranfield University of Technology, a 
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été arrêtée après la retraite de Dr. J. R. Palmer. L'interprétation appropriée n’est 

pas que la première génération des codes généralisés qui était impossible de 

modifier à moins que le programmeur original ait été disponible. L'effort requis 

pour effectuer le travail a donc limité le nombre d’ingénieur capable et intéressé 

en un petit groupe de spécialistes. Ce groupe faisait souvent partie du 

développement initial du système. Même après cette première période, les 

modifications du système nécessaire pour fournir des possibilités afin 

d’analyser le fonctionnement transitoire ont été considérées très étendus et nous 

avons décidé qu'il serait plus approprié d’intégrer les vieilles fonctionnalités 

dans un système entièrement nouveau. Ceci permettrait alors la pleine 

utilisation d'un certain nombre de dispositifs inclus dans Fortran 90. Un autre 

système de simulation orienté-objet basé sur GUI, GESTPAN (GEneral 

Stationary Transient Propulsion ANalysis) [25], permet à des utilisateurs 

d'accomplir les trois tâches élémentaires indiquées précédemment. Les outils 

numériques et algorithmiques ont été travaillés pour réduire la complexité de 

son utilisation et son entretien au minimum. GESTPAN a été développé en 

Fortran 90. Il permet la construction de classes statiques, qui fait l'encapsulation 

orienté objet des données et des routines possibles [38]. La performance 

supérieure du procédé de résolution de GESTPAN est obtenue en résolvant les 

équations différentielles et algébriques simultanément [24, 53]. 

  De plus, la première génération de codes généralisés de turbine à 

gaz correspond à ceux qui ont été gardés en service et qui ont été réalisés ainsi 

pendant  un temps remarquablement long.  TURBOMATCH, NNEP ainsi que 

TA45 ont tous été utilisés pendant plus de 20 ans, survivant sur un grand 

nombre de plateformes et de logiciels d'exploitation. Et bien que le nombre 

d'ingénieurs capables de modifier les codes ait  été très limité, le nombre et la 

variété des utilisateurs ne l’étaient pas. 

  Il semble clair que la conception des premiers systèmes de logiciels 

généralisés ait négligé les aspects de maintien et d’évolution du système. Cela 

est naturellement, ou du moins partiellement, dû au fait que les ressources 

informatiques, à ce moment-là, étaient très modestes et que les codes 

généralisés exigeaient des ordinateurs possédant une plus haute technologie 

pour leur exécution. De nos jours, des simulations stationnaires peuvent être 
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effectuées en quelques fractions de seconde et des simulations de 

fonctionnement transitoire  peuvent être exécutées plus rapidement qu’en temps 

réel. Ainsi en développant un nouveau système généralisé d'exécution, le 

programmeur peut maintenant moins se concentrer sur la performance et axer  

sa réflexion sur l’obtention d’une structure claire et modifiable du code.  

  Les outils traditionnels d'exécution posent le problème de la 

conception de telle manière que l’on élimine les équations. Le résultat de cette 

simplification est que tous les modèles d'élément de moteur ont deux 

algorithmes différents, un pour le domaine stabilisé et un pour les problèmes 

hors adaptation. Par conséquent, n'importe quel changement de modèle doit être 

mis en application dans les deux versions d’équations de module pour entretenir 

un ensemble cohérent d'équations. Un autre aspect qui tient compte de 

l’obtention des systèmes supérieurs, comparé à la première génération des codes 

généralisés, est que les langages de la programmation ont évolué 

considérablement au cours des 20 dernières années. Notamment, la révolution 

du développement de logiciel basée sur le paradigme de programmation 

orientée objet [31,49] permet aux programmeurs de maintenir et de modifier des 

programmes avec plus de facilité. 

  A ce jour, certains outils commerciaux de simulation sont 

disponibles pour développer des modèles de système, comme AVS [1], MatrixX 

[29], Matlab [58]. Ces systèmes offrent habituellement à des utilisateurs des 

interfaces très puissantes pour le développement de modèles et l'analyse. 

Cependant, les évaluations du système de MatrixX ont prouvé que, bien que le 

système ait bien avancé dans la modélisation dynamique et la conception de 

contrôle, il n'était pas très approprié à la conception de système de moteur mis 

en œuvre.   

  D'autres imperfections ont été mises en évidence par Reed et 

Abdollah lorsqu’ils ont travaillé avec le système AVS (The Application 

Visualization System) [1, 44], un environnement de programmation interactif 

pour le développement d'un environnement de simulation de propulsion 

d’aéronautique. AVS est un logiciel conçu principalement pour procurer aux 

utilisateurs scientifiques une facilité d'analyse et de visualisation de données. Il 

permet de construire des applications de 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 filtrer les données, les tracer au Pixel ou à 

la forme géométrique, et de les rendre visibles sur l’écran. Un des problèmes 

qu’ils ont découvert est que le transfert des données entre les processus séparés 

d'Unix, employés pour simuler différents composants dans le modèle de moteur, 

s'est avéré très lent [45]. Bien que des faiblesses puissent être trouvées dans 

n'importe quel outil commercial pour des simulations de système, on devrait 

noter que ces systèmes sont sans cesse en cours d’amélioration, comme le 

problème de performance de transfert de données du système AVS qui a été 

résolu dans plus la nouvelle version. De même, une option de SIMULINK pour 

mettre en application l'approche directe pour résoudre les systèmes algébriques 

différentiels est actuellement en cours de discussions [54]. 

  En faisant ces observations, on devrait également garder à l'esprit, 

qu'au fur et à mesure que les coûts de développement de nouveaux systèmes 

pour avoir le même niveau de sophistication et que les systèmes commerciaux 

augmentent, les prix des licences des systèmes commerciaux tendent aussi bien 

à augmenter. En outre, l’accès limité au code source peut souvent être un 

obstacle décisif dans le procédé de développement, particulièrement quand des 

tâches non standard sont accomplies. 
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CHAPITRE II 

FONCTIONNEMENT STABILISE 

 

2.1 Introduction 

  La configuration, les paramètres du cycle, les niveaux des 

performances des composants et les tailles du moteur sont choisis pour répondre 

à des spécifications données. Le point stabilisé est primordial pour la conception 

d’un réacteur. La ligne de points stabilisés doit être définie avant que l’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 à gaz. La performance 

globale résultante du moteur est cruciale à son succès commercial. 

   

2.2 Fonctionnement stabilisé 

  Au cours du travail initial de définition, le moteur est supposé 

fonctionner la plupart du temps au point stabilisé de moteur. Celui-ci se réfère 

au standard ISO pour un moteur au sol, ou au standard ISA [61] pour un moteur 

d’avion en altitude de croisière. Dans les deux cas, il correspond à une 

puissance élevée choisie où la conception des composants et les paramètres de 

cycle sont optimisés. La méthode utilisée est le calcul d’exécution de point 

stabilisé.  Chaque fois que des paramètres 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 à la même condition de fonctionnement du point 

de conception de moteur. 

  Les équations régissant le mode stabilisé sont mises sous une forme 

qui permet aux utilisateurs d’indiquer les paramètres qui peuvent facilement être 

estimés à l’étape préliminaire de la conception de moteur. Les paramètres 

habituels sont la pression et la température d’altitude, le nombre de Mach à 

l’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 
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de combustion, la post-combustion  et les tuyères, les coefficients de frottement 

des tuyères, 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 stabilisé assurent un lien entre les 

composants  du moteur, elles reposent sur des équilibres (thermodynamiques et 

mécaniques): 

̇ conservation  du travail 

̇ conservation  des paramètres de l’écoulement 

̇ égalité  des vitesses de rotation 

  La conception d’un moteur repose sur une approche classique qui 

commence par l’entrée d’air et procède ensuite dans le sens d’écoulement dans 

les moteurs, en utilisant des données à partir des composants déjà conçus quand 

elles deviennent disponibles. Cette utilisation des données en amont permet 

automatiquement d’assurer les équilibres mentionnés ci-dessus.  

 

2.2.1 Paramètres et analyse de la per formance de point stabilisé  

  Un certain nombre de paramètres principaux, qui définissent la 

performance globale du moteur, est utilisé pour évaluer la stabilité d’un point lié 

à une conception de moteur donnée à l’application ou compare plusieurs 

conceptions possibles de moteur. Ces paramètres de performance  de moteur 

sont décrits ci-dessous. 

‚ La puissance (PW) ou la poussée totale (F) 

Le calcul global de cycle constitue presque toujours un objectif 

fondamental pour la conception du moteur. 

‚ 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 particulièrement important de maximiser la puissance ou la 

poussée spécifique dans les applications où le poids ou le volume de 

moteur est crucial, ou alors pour l’avion qui vole aux nombres de Mach 

élevés où la traîné par unité de superficie frontale est haute. 
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‚ La consommation spécifique  (Cs) 

C’est la masse du carburant brûlée par unité de temps par unité de  

puissance ou de poussée.  Il est important de réduire le Cs au minimum 

pour des applications où le poids et/ou le coût du carburant est 

significatif. 

 

‚ La température du gaz d’échappement (Ti5) 

En général, une température d’échappement élevée permet d’augmenter 

le rendement global. Il y a une limite à cette température 

d’échappement permise en raison des propriétés mécaniques des 

éléments du moteur. 

 

‚ Le débit de gaz d’échappement (D5) 

Ce débit est important pour indiquer la quantité de chaleur disponible 

dans l’échappement de la turbine à gaz, et par conséquent le rendement 

thermique. 

  

‚ Le rendement thermique (jTH) 

Il est défini comme le taux d’addition d’énergie cinétique dans l’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 Ti5 augmentent. 

 

‚ Le rendement propulsif (jPR) 

Il est défini comme la puissance propulsive utile produit par le moteur 

divisé par le taux d’addition cinétique d’énergie de l’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 Ti5. 

Cependant les basses vitesses de jet produisent une faible poussée. Par 

conséquent, afin d’obtenir un rendement propulsif et une poussée 

élevés, le débit de masse du moteur doit être élevé et couplé avec une 

basse vitesse de jet. Ceci conduit à des moteurs à faible poussée 
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spécifique, qui sont grands et lourds.  Des turboréacteurs double flux 

sont basés sur ce principe. 

  

  Le Cs est directement proportionnel à 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 Ti5, pour obtenir le minimum Cs, est un compromis entre la 

maximisation du rendement propulsif et thermique. Un compromis entre le 

rapport de pression et Ti5 devra être effectué. La dépendance du Cs avec la 

vitesse de vol intervient parce que le débit de carburant est lié à la puissance 

avec les rendements thermiques et propulsifs donnés, et la puissance propulsive 

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

 

2.2.2 Effets de second ordre sur  des per formances du point 

stabilisé 

  Cette section décrit les divers phénomènes qui ont un effet de 

second ordre sur les performances du moteur.  

‚ Nombre de Reynolds (Re) 

C’est un paramètre non-dimensionnel qui indique l’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 à altitude élevée. D’autre part, un moteur de taille 

réduit aura un nombre de Reynolds réduit.  

 

‚ Effets ambiants 

Les propriétés de gaz varient avec la température et la richesse. En 

outre, à un point de fonctionnement donné, la richesse change avec la 

température d’entrée. Un changement de température d’entrée d’air du 

moteur à un effet de second-ordre sur la performance de moteur. Une 
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température modifiée change une vitesse mécanique si 
N

T
 est tenu 

constant. Ceci modifie des tensions des disques et des aubes, et par 

conséquent des croissances physiques. Ceci change également  des jeux  

de tête et de pied des aubes qui affectent la performance du 

compresseur. Ce changement de température d’entrée intervient lors des 

situations de vol où les températures ambiantes ne sont pas les mêmes 

que celles rencontrées lors des essais au sol.  

 

‚ Variations de géométrie 

Les équations liant les différents paramètres dans chaque composant du 

moteur sont déterminées pour une géométrie donnée. Les aubes 

variables de compresseur ou de turbine, et les tuyères 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 à l’entrée et 

à la sortie de tuyère. 

- Des déformations d’écoulement à la première entrée du 

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

 

‚ Puissance prélevée à la poussée 

La puissance prélevée à la poussée pour l’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 être 

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

  La conception d’une turbine à gaz est largement évoquée à travers 

la littérature. L’intérêt de l’étude est porté non pas sur une description détaillée 

de la turbine à gaz, mais plutôt sur les performances de ses éléments, 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 élaboré par le motoriste et 

des codes informatiques finis accumulés pendant des décennies. 

 

2.2.3.1 Entrée 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 à 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 l’entrée. La perte de pression 

d’entrée d’air en pourcentage est une fonction de ; 

‚ La géométrie d’entrée d’air– ceci est rendu compte par un coefficient de 

perte 

‚ L’angle de tourbillon d’entrée 

‚ Le nombre de Mach d’entrée 

  Le coefficient de perte ou l’efficacité est le rapport entre les 

pressions totales à l’amont et à l’aval de l’entrée d’air. 

  En réalité, le montage du moteur avec le fuselage est l’un des 

problèmes les plus complexes et a un impact important sur la performance des 

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

 

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 l’application aéronautique, le diamètre et le poids sont 
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également les enjeux principaux de conception. Les compresseurs axiaux ont un 

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

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

sur l’utilisation du compresseur axial. Voici les paramètres importants pour 

calculer le fonctionnement du compresseur ; 

 

‚ Rendement 

Le rendement isentropique repose sur un travail idéal spécifique, avec 

une élévation de la température totale, pour un rapport de pression 

donné divisé par la valeur réelle de ce dernier. La définition 

d’isentropique équivaut à une transformation adiabatique et réversible. 

C’est-à-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 à l’entrée 

C’est le nombre de Mach moyen à l’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 à 

l’entrée afin de réduire la superficie frontale au minimum et que ceci 

mène aux vitesses relatives élevées à la tête d’aube du premier étage  et 

par conséquent à l’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 à la quantité de travail reçue par le compresseur 

ou d’un/des étage(s) de compresseur. Les rendements de compresseur 

sont améliorés quand les charges diminuent. Mis à part le cas des 

moteurs supersoniques, les charges devraient être 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 à basse pression. Pour des moteurs 

supersoniques, les charges peuvent être aux alentours de 0,7. Des pertes 

de rendement sont acceptables à condition d’avoir une réduction du 

nombre d’étapes. La pratique courante en matière de conception 

consiste à réduire les charges à travers les premiers étages du 

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

sur les étages en aval. 

 

‚ Vitesses de rotation  

Le choix approprié de la vitesse de rotation est crucial. C’est un 

paramètre influençant fortement les niveaux de rendement de 

compresseur et de turbine au même titre que le nombre d’étages et le 

diamètre, 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 

l’avant vers  l’arrière, dû à 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 à  

un rapport de pression donné et à une vitesse d’aube est optimisée à une 

température  donnée.     

Le compresseur se dédoublant entre deux arbres a un certain nombre 

d’avantages.  Premièrement, la vitesse de rotation s’écarte de la solution 

de pompage, ce qui permet une marge de choix plus importante. Ainsi  

le même rapport de pression peut être réalisé en moins d’étages, et avec 

moins de géométrie variable. 

Deuxièmement, une vitesse de rotation plus élevée pour les étages 

arrière leur permet d’avoir une charge inférieure, et être sur une ligne de 
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squelette inférieure pour la même charge. Le rapport entre la tête 

d’aube et le moyeu est plus faible. Cependant la mise en œuvre de ce 

compresseur est plus complexe technologiquement. 

 

‚ 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-delà desquelles la marge au pompage 

minimum se produit variera également. 

 

2.2.3.3 Fan 

  Un Fan est habituellement un compresseur à un étage sur un 

turboréacteur double flux et présente des caractéristiques de conception 

distinctes. Pour désigner les Fans à plusieurs étapes, le terme compresseur basse 

pression est 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 paramètres importants pour 

réaliser les fonctionnements de Fan ;  

 

‚ 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’à mesure 

que le taux de dilution augmente, la vitesse de tête d’aubes de fan doit 

être maintenue approximativement constante et par conséquent sa 

vitesse de rotation doit diminuer.  

 

‚ 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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‚ Rapport de pression  

Le rapport de pression maximal réalisable d’un fan à 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 où le Fan fonctionne à sa 

vitesse référée plus élevée que dans le domaine de vol opérationnel. Par 

conséquent en croisière, le rapport de pression maximum d’un étage 

simple sera entre 1,7 et 1,8.  

 

2.2.3.4 Chambre de combustion 

  Même si des étapes significatives d’analyse des systèmes de 

combustion ont été validées ces dernières années en améliorant la méthodologie 

de conception, en particulier par la méthode Computational Fluid Dynamics 

(CFD), une grande partie du processus de conception relève toujours de 

considérations empiriques. Par conséquent un programme spécifique d’essai de 

montage de système de combustion est essentiel avant et simultanément à un 

plan de développement de moteur. Ces mesures concernent non seulement le 

point stabilisé et le fonctionnement hors adaptation, mais également les 

phénomènes extrêmement instables produits pendant un démarrage de moteur. 

Quelques paramètres importants pour optimiser une chambre de combustion ;  

  

‚ Efficacité (Perte de pression, g) 

Le nombre de Mach en sortie de compresseur sera normalement de 

l’ordre de 0,2-0,3. Il doit être 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 à 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, à l’extérieur de chambre, le nombre de Mach 
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peut être plus haut que la valeur désirée afin de réduire la superficie 

frontale au minimum. Dans ce cas-là, la perte froide de pression 

peut être avoisinée de 7%. 

- Dans le cas de la perte chaude, l’écoulement dans le conduit avec le 

transfert thermique est appelé Ecoulement de Raleigh et selon le 

principe fondamental de la thermodynamique une perte de pression 

liée à l’émission de la chaleur se manifeste, la vitesse augmente par 

conservation du débit réduit, générant une perte de pression 

importante. 

 

‚ Rendement (jCB)  

Le rendement de combustion est le rapport de la quantité de carburant 

brûlée dans la chambre de combustion sur la quantité de  carburant total 

donné. A l’époque des premières turbines à gaz, beaucoup de mesures 

expérimentales corrélaient cette quantité de carburant en fonction de la 

charge de combustion et de la richesse.  

    
,

,
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‚ Charge  

Au niveau de la mer, la charge maximum statique devrait être inférieure 

à   10 1.8 3kg/s atm m© © , et de préférence inférieure à 5 1.8 3kg/s atm m© © . La 

valeur de charge la plus élevée dans le domaine de vol opérationnel se 

produira habituellement au ralenti à l’altitude la plus élevée, au plus bas 

de nombre de Mach de vol et au jour le plus froid. La charge idéale 

dans cette condition devrait être inférieure à 50 1.8 3kg/s atm m© © , pour 

assurer un rendement acceptable et une marge d’extinction faible. Au 

pire, elle devrait être inférieure à 75 1.8 3kg/s atm m© ©  ou 100 

1.8 3kg/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 être inférieure à 300 1.8 3kg/s atm m© ©  à 

l’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 à partir du débit de gaz pour 

entraîner 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 

électrique. Un étage de turbine se compose d’une roue de redresseur suivi par 

une roue mobile (un rotor). Le gaz à haute température et haute pression entre 

habituellement dans le premier étage du redresseur à un nombre de Mach 

inférieur à 0,2, il est alors accéléré. Le nombre de Mach moyen à la sortie du 

redresseur peut être 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 l’air de refroidissement, 

alors que la pression et la température statique diminuent en raison de 

l’accélération. La puissance est extraite à travers le rotor qui génère une vitesse 

de mouvement giratoire. La température et la pression totale sont réduites. 

Certains paramètres sont importants pour réaliser les fonctionnements de 

turbines ; 

 

‚ 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 accélère à tous les points le long de la 

surface de redresseur, le nombre de Mach moyen à l’entrée du premier 

étage devrait idéalement être inférieur à 0,2. Il est possible que pour les 

étages suivants  le nombre de Mach soit le même que pour le premier 

étage. 

 

‚ Charges d’étages, Nombre d’étages 

Une charge d'étape est un paramètre adimensionnel qui correspond à la 

difficulté du travail de l'étage. Le nombre d'étages est un compromis 

entre des charges faibles  réalisés  qui améliorent l’efficacité du moteur, 

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

Elles doivent être choisies pour maintenir des vitesses de jantes et des 

vitesses de têtes d’aubes dans des limites acceptables pour l'intégrité 

mécanique, tout en optimisant des rendements par le biais des charges 

d'étages 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 être autour de 

0,3. La valeur la plus haute acceptable est 0,55. Au-delà, une 

décomposition dramatique dans l’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 être 

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

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

mélangeur pour plusieurs raisons. 

‚ si une post-combustion doit être employée, alors un mélange des flux 

froid et chaud offrira une poussée totale bien plus grande. 

‚ En croisière, une amélioration de la poussée spécifique et du Cs peut 

être réalisée si le cycle est conçu spécifiquement pour un mélangeur.  

‚ Un rapport de pression de Fan optimum pour une poussée spécifique et 

le Cs sont sensiblement inférieurs comparés à ceux d’un moteur à flux 

séparés.  Ceci mène à abaisser le poids et le coût.  

‚ la poussée inversée augmente quand un inverseur de flux froid (typique 

de la conception de turboréacteurs à 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 à la grande perte de pression de 

décharge dans le mélangeur. 

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

double flux séparés.  
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  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 à 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 à 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 

dernière turbine et la tuyère de propulsion. Une augmentation importante de la 

température de tuyère augmente la vitesse de gaz dans la tuyère. En raison du 

rendement  propulsif médiocre le Cs se détériore de manière 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, l’avion de transport civil supersonique, fonctionnent 

seulement avec leurs post-combustions  au décollage et en accélérant à travers 

le mur du son. 

‚ Rendement  

Un rendement de post-combustion interprète l'efficacité chimique de 

combustion et l'effet des profils de température de sortie sur la capacité 

à produire la poussée. L'efficacité chimique est faible parce que 

normalement la charge est élevée, due à une basse pression relative à la 

chambre de combustion principale et des contraintes géométriques de 

volume. Une température élevée en sortie (profil de température) réduit 

la poussée parce que l'énergie est perdue dans des flux excessivement 

chauds qui au même rapport de pression d'entraînement acquièrent une 

vitesse plus élevée. Le rendement de post-combustion est normalement 

autour de 90% à haute altitude, au point stabilisé du nombre de Mach 

de vol supersonique. Quant à 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 à ce moment-là que les caractéristiques 

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

 

‚ Hausse de température  

Pour la conception préliminaire, l'élévation de la température de post-

combustion pourrait être évaluée en fonction de la richesse ; elle est 

limitée par une diminution de la teneur en oxygène dans le gaz 

d’échappement issue de la chambre de combustion principale. 

Normalement une hausse de température se produit seulement dans le 

cas où les températures de sorties de turbine sont faibles et où la 

richesse de post-combustion sera élevée. 

 

‚ Perte de pression totale 

Une perte de pression totale dans une post-combustion dépend de 

plusieurs paramètres, par exemple des installations, de la diffusion de 

chaleur par des tuyaux à 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 dû à un accroissement 

de la poussée brute par le rapport approximatif de la température élevé 

au carré sans modifier le moment cinétique.  

 

‚ Charge  

Dans le meilleur des cas celle-ci devrait être inférieure à 100 

1.8 3kg/s atm m© ©  pour présenter une efficacité de 90% environ. 
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2.2.3.8 Tuyère d'éjection 

  L’objectif d’une tuyère d'éjection est d’augmenter la vitesse du gaz 

d'échappement avant qu’il se décharge dans l’atmosphère et de redresser 

l'écoulement de gaz. Les caractéristiques d’une tuyère peut être récapitulée 

comme suit ;  

‚ Accélérer l'écoulement à la vitesse élevée avec la perte de pression 

totale minimum.  

‚ Permettre à la post-combustion d’opérer sans affecter le fonctionnement 

du moteur principal. La section de la tuyère doit être variable. 

‚ Permettre de refroidir des parois si nécessaire. 

‚ Mélanger le flux chaud et le flux froid pour des turboréacteurs de type 

double flux si nécessaire.  

‚ Permettre d’utiliser la poussée inversée. 

‚ Diminuer le bruit du son  

‚ Contrôler l’orientation de la poussée. 

 

2.2.4 Systèmes de prélèvement d’air  

  Un système d’air comporte un certain nombre de trajectoires de 

circulation d'air parallèles à la trajectoire principale de gaz. Une partie de l’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 à travers une 

série d’orifices intérieurs ou par des tuyaux de carter extérieur de moteur. Plus 

le point d'extraction est tôt, moins la perte de performance est importante. 

Cependant le point d'extraction doit être de pression suffisante pour que l'air soit 

à une pression plus élevée que celle de l’écoulement principal afin d’être 

évacuer vers les zones concernées, en tenant compte des pertes par le système 

d’air. L'impact du système de prélèvement d’air  sur la performance de moteur 

est très important, et doit absolument être pris en  compte. Les pourcentages 

d'écoulement d’air peuvent être définis soit comme une fraction d'écoulement 

de prise d’air, ou soit comme une fraction de l’écoulement entrant dans le 

composant où se trouve la prise d’air. Au cours de cette étude, la première 

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 à 
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l’entrée pour un moteur d’UAV, mais jusqu'à 25% pour un moteur aéronautique 

de haute technologie. Un système d’air se compose des éléments suivants ; 

‚ Des refroidissements de disques de turbine qui exigent un écoulement 

radial sur la surface de chaque disque. Généralement, pour des turbines 

à haute pression, 0.5% environ par disque est requis et 0.25% pour des 

turbines à basse pression. Les impacts sur les rendements 

aérodynamiques peuvent être négligeables parce que les débits de 

refroidissement prélevés à la trajectoire du gaz principal ont des 

vitesses radiales faibles. 

‚ Des fuites se produisent d’une zone à haute pression vers une zone 

basse pression parmi les trajectoires d’écoulement d’air. Dans un 

système d’air complexe, jusqu'à 2% de l’air peut fuir vers les 

trajectoires d'écoulement voisines.  

‚ Le refroidissement auxiliaire peut être exigé pour des moteurs d'avion, 

sur l’ensemble des accessoires situé dans le coffrage du moteur.  

‚ Des pistons équilibreurs de poussée peuvent être exigés pour réduire 

une partie de la charge axiale d’arbre et le travail de palier. Ils 

comportent deux écoulements de système d’air de la pression statique 

différente de chaque côté d'un disque tournant. Occasionnellement, un 

écoulement d’air additionnel, est exigé pour résoudre ce problème.  

‚ Une action sur les prélèvements d’air pourrait être exigée pour contrôler 

la marge au pompage de compresseur à la puissance partielle. En 

général il y en aura approximativement 5% prélevé par vanne.  Jusqu'à 

environ quatre clapets de purge sont situés en aval de chaque 

compresseur.  

‚ Le prélèvement d’air intervient pour remplir des fonctions telles que 

des systèmes 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 paramètres comme ; 

- La durée de vie exigée 
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- Le niveau de technologie 

- La température  d’air de refroidissement 

- L’environnement corrosif en fonction du type de carburant 

- La tension centrifuge des aubes dues à la vitesse de rotation   

- La configuration d’aubes 

  Habituellement, dans les trajectoires de l’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 modèles de performance 

fortement sophistiqué de moteur, ou bien lorsque la circulation d'air traverse un 

échangeur de chaleur, que le transfert de chaleur sera modélisé. 

 

2.3 Théor ie, Calculs et Equations 

  Cette partie énumère tout d’abord quelques notations de composants 

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

 

2.3.1 Schémas et positions des composants de turboréacteurs 

‚ Nomenclature générale pour les composants des turboréacteurs 

représentée dans les figures (2.1) à (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 – Mélange du gaz chaud avec du gaz de refroidissement et Entrée de  

    turbine basse pression      

7 – Sortie de turbine  basse pression 



Chapitre II : Fonctionnement stabilisé 55 

7m – Mélange du gaz chaud avec du gaz de refroidissement  

8    – Entrée de tuyère ou Entrée de post-combustion pour des turboréacteurs 

         mono flux mono corps     

8P  – Entrée de tuyère primaire ou Entrée de mélangeur ou Entrée de    

         post-combustion pour des turboréacteurs double flux double corps 

8m – Entrée de tuyère ou Entrée de post-combustion pour des turboréacteurs 

         à flux mélangés 

9    – Sortie de post-combustion  

9m – Mélange du gaz chaud avec du gaz de refroidissement et Entrée de tuyère 

10  – Sorite de tuyère 

 

Flux secondaire 

2F   – Entrée d’air secondaire 

3F   – Sortie de Fan 

8S   – Entrée de tuyère secondaire ou Entrée de mélangeur 

10S – Sortie de tuyère secondaire 

 

‚ Application de la nomenclature générale sur différentes   

architectures de turboréacteurs 

 

Figure 2.1 - Turboréacteur  Mono Corps Mono Flux  

avec Post-combustion 

(Source : www.aerospaceweb.org) 

 

http://www.aerospaceweb.org/
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Figure 2.2 - Turboréacteur  Mono Corps à Double Flux Séparés 

 avec Post-combustion 

 

 

 

 
Figure 2.3 - Turboréacteur  Mono Corps à Double Flux Mélangé  

avec Post-combustion 
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Figure 2.4 - Turboréacteur  Double Corps Mono Flux  

avec Post-combustion 

 

 

 

Figure 2.5- Turboréacteur  Double Corps, à Double Flux Séparés 
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Figure 2.6 - Turboréacteur  Double Corps, à Double Flux Mélangés 

 

2.3.2 Calculs des composants de turboréacteurs 

  Nous décrivons dans ce paragraphe les calculs, étape par étape, de 

chaque composant depuis l’entrée d’air jusqu’à l’échappement dans le sens de 

l’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 diffèrent considérablement en raison des caractéristiques de 

l'écoulement. Pour les entrées d’air subsoniques, la diffusion interne proche-

isentropique peut être facilement réalisée, et le débit entrant s'ajuste selon  la 

demande. La performance aérodynamique interne d'une entrée d’air 

supersonique est un problème de conception important, parce que des efficacités 

désirables et la diffusion supersonique stable sur un grand éventail de nombres 

de Mach sont très difficiles à réaliser. En outre, une entrée d’air supersonique 

doit pouvoir capturer des débits de masse exigés par le moteur, demande peut-

être une géométrie variable afin de réduire au minimum des pertes et des 

traînées 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 à 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 

également des conditions ambiantes. Une façon 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 210), (Figure 

2.7). C'est le standard le plus généralement utilisé pour définir des températures 

et des pressions ambiantes en fonction de l’altitude avec des corrections de 

températures ambiantes de l’atmosphère froide et chaude (Figure 2.7). Pour 

l’atmosphère de l’ISA, au niveau de la mer, nous avons les valeurs ambiantes de 

références : 

- Température statique de référence (Tref) = 288,15 K 

- Pression statique de référence (Pref) = 101325 Pa 

 

Les équations pour calculer des Températures T0(K) et Pressions P0(Pa) 

statiques ambiantes d’ISA en fonction de l’altitude Z (m) ;  

Pour Z < 11000 m       

    0 288,15 0,0065T Z? / ©    (2.1) 

    

5,25588

0

0

288,15
101325P

T

/
Ã Ô

? © Ä Õ
Å Ö

   (2.2) 

                  

Pour Z ‡  11000 m et < 24994 m  

     0 216,65T ?      (2.3) 

     0 0,000157689 ( 10998,1)

22632,53
ZP

e © /?    (2.4) 

 

Pour Z ‡  24994 m et < 30000 m  

     0 216,65 0,0029892 ( 24994)T Z? - © /  (2.5)  
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11,8

0

0

216,65
2523,7P

T

Ã Ô
? © Ä Õ

Å Ö
   (2.6) 

 

Les températures corrigées pour l’atmosphère Non-ISA, l’atmosphère chaude 

(hot day) ou froide (cold day), sont  

     0,nonISA 0 ( )nonISA ISAT T T /? - F    (2.7)      

avec  

     ( )    0nonISA ISA hot ou cold dayT T T/F ? /                          

  

 

Figure 2.7 – Courbes d’ISA, d’atmosphère chaude (Hot day) et froide (Cold day) 

 

Les valeurs de ces courbes sont représentées dans le tableau 2.1-2.4 

Les pressions totales Pi0 (Pa) et les températures totales Ti0 (K)  ambiantes sont 

en fonction du nombre de Mach de vol M0 décrites par 

     

0

0 120
0 0 0

1
1

2
iP P M

i
ii //Ã Ô? © - ©Ä Õ

Å Ö
   (2.8) 

     2
0 0 0

1
1

2
iT T M

i /Ã Ô? © - ©Ä Õ
Å Ö

   (2.9) 

 

On rappelle la valeur de la constante des gaz parfaits R0      

     0 287,04    
J

R
kg K

?
©

    (2.10) 
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et la vitesse de vol est donc définie par 

      0 0 0 0 0· · ·V M R Ti?    (2.11) 

 

Les pertes de charge pouvant survenir dans l’entrée d’air sont traduites dans le 

facteur d’efficacité g0 qui est tel que"

      2 0 0(1 )i iP P g? © /    (2.12) 

 

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

      2 0i iT T?     (2.13) 

 

2.3.2.2 Equations de l’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  

     

3090

iTa e?     (2.14) 

 

Nous définissons les équations de h."de H et de Cp en fonction de la 

température totale telles que : 

- Fonctions h"

5 8 2 3090
3,5 ln 2,8 10 1,12 10 ln

·( 1) 1

ln10

i i i
i

air

a
T T T

T a a
h

/ /Ã ÔÃ Ô© / © © - © © - / Ä ÕÄ Õ/ /Å ÖÅ Ö?  (2.15) 

* +3 7 24,47659 ln 8,01994 10 9,18648·10 ·

ln10

i i i
kéro

T T T
h

/ /© - © © /
?   (2.16) 

·

1

air kéroh c hh
c

-Ã Ô? Ä Õ-Å Ö
       (2.17) 
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- Fonctions H (Enthalpie massique en 
J

kg
) 

5 2 9 3
0

3090
3,5 1,4 10 7,467 10

1
air i i iH R T T T

a
/ /Ã Ô? © © / © © - © © -Ä Õ/Å Ö

  (2.18) 

* +7 3 2 2
0 6,12432 10 4,00997 10 4,47659 149,054kéro i i iH R T T T/? © / © © - © © - © /  

          (2.19) 

* +1

air kéroH H
H

c
c

- ©
?

-
       (2.20) 

 

- Fonctions Cp (Chaleur spécifique à pression constante en 
J

kg K©
) 

* +

2

5 8 2
0 2

3090
· 3,5 2,8·10 · 2,24·10 · ·

1
air i i

i

a
Cp R T T

T a

/ /
Ã ÔÃ Ô
Ä Õ? / - - Ä ÕÄ Õ/Å ÖÅ Ö

 (2.21) 

* +6 2 3
0· 1,8373·10 · 8,01994·10 · 4,47659kéro i iCp R T T/ /? / - -   (2.22) 

·

1

air kéroCp Cp
Cp

c
c

-
?

-
       (2.23) 

 

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 après la chambre de combustion puissent être effectués plus 

efficacement. Après avoir calculé les paramètres de l’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 à la sortie du compresseur ou du Fan, à 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 l’équation  

     

1

3
3 2

2

CBP

CBP CBPi P
i P i

i

P
T T

P

i
i j

/
©Ã Ô

? © Ä Õ
Å Ö

   (2.24) 

avec : 
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j" <"Rendement polytropique  

i" : Rapport de la chaleur spécifique à pression constante Cp à la chaleur  

  spécifique à volume constant Cv  

      
Cp

Cv
i ?  

 

Si on ne connait que les rendements isentropiques jis, les rendements 

polytropiques j" pourront être calculés par la formule 

    

3

2

1

3
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iCBP
CBP

CBP
i P

isCBP
i

isCBP

P
P

P
P

i
i

ij
i

j

j

/

Ã Ô
Ä Õ/ Å Ö? ©

Ã Ô
Ä Õ/ -
Ä Õ
Ä Õ
Ä Õ
Ä Õ
Å Ö

             (2.25) 

 

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

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

     
* +3 23

2

10 Pair air CBPi P

i

P

P
h h j/ ©?               (2.26) 

     

3

2
3 2

log i P

i
Pair air

CBP

P
P

h h
j

Ã Ô
Ä Õ
Å Ö? -    (2.27) 

 

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 conçue pour brûler un mélange de 

carburant et d'air et pour fournir les gaz pour la turbine à 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 jCB et de la température totale du gaz 
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d’échappement sortant de la chambre de combustion Ti5 (K) avec les équations 

de l’enthalpie du cas de gaz réel : 

   On obtient le pouvoir calorifique du kérosène Pceff (J/kg) en 

fonction de Ti5 (K) : 

     
10300 4184

oPc
Ro

©
?     (2.28) 

    
7 3 3 2

5 5

5

6,12432 10 4,00997 10

          4,47659 1607,2

i i

i

Pc T T

T

/ /F ? / © © - © ©

- © /
 (2.29) 

     eff oPc Pc Pc? / F     (2.30) 

 

  La richesse dans une chambre de combustion c est le rapport du 

débit de carburant brûlé dc (kg/s) par le débit d’air entrant dans la chambre de 

combustion D41 (kg/s).   

    5

41

Cd

D
c ?      (2.31) 

 

  Afin de trouver la richesse par l’équation d’énergie de la chambre 

de combustion, nous avons : 

- pour le cas du gaz idéal,  

    41 5 4( )CB c eff P i id Pc D C T Tj © © ? © © /   (2.32) 

    5 4
5

( )P i i

eff

C T T

Pc
c © /

?     (2.33) 

 

- pour le cas du gaz réel avec les équations de l’enthalpie,   

    41 5 4( )CB c eff aird Pc D H Hj © © ? © /   (2.34)  

     5 4
5

air

eff

H H

Pc
c /

?     (2.35) 

      

  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 stabilisé, seule la perte due à la friction, ou 

l’efficacité g4, qui est normalement définie par l’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. 

    5 4 4(1 )i iP P g? © /     (2.36) 

 

  Les rendements (jCB"+"des chambres de combustion modernes sont 

élevés et des charges (Y. 1.8 3/ · ·kg s atm m ) sont proches de celles qui sont en état 

ralenti en haute altitude. En notant VCB (m3) le volume de chambre de 

combustion donnée par l’utilisateur, nous avons l’équation proposée par Walsh 

[61] ci-dessous :"

   
] _4

41
1,8

0,00145 ( 400)4 10
101325

iTi
CB

D

P
V© /

Y ?
Ã Ô © ©Ä Õ
Å Ö

  (2.37) 

 

  Le rendement de combustion (jCB, en pourcentage) peut être relié à 

la charge approximativement par la relation suivante  

 

-11 5 8 4 6 3

2

5,46974·10 · 3,97923·10 · 8,73718·10 ·

         0,000300007· 0,004568246· 99,7

         

CBj / /? / Y - Y / Y

- Y / Y-  (2.38) 

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

 

 

Figure 2.8 : Rendement et charge de combustion 

 

2.3.2.5 Turbine haute pression 

  Les turbines transforment l'énergie cinétique du gaz brulé en 

puissance sur des arbres mécanique. Cette puissance sert à entretenir la rotation 
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du Fan et des compresseurs, et au fonctionnement des accessoires du moteur 

(système hydraulique par exemple).  

  Par les valeurs de rendement polytropique jTHP et de températures 

Ti6 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 

    
( 1)·

6 6

5 5

THP

THP THPi i

i i

P T

P T

i
i j/Ã Ô

? Ä Õ
Å Ö

   (2.39) 

 

Si l’on ne connait pas les rendements polytropiques, ils pourront être calculés 

par la formule suivante, 

   

1

5

6

5

6

ln · 1 1

1
·

THP

THPi
isTHP

i

THP
THP i

THP i

P

P

P

P

i
i

j

j
i
i

/Ã Ô
Ã ÔÄ Õ/ -Ä ÕÄ ÕÅ ÖÄ Õ

Å Ö?
Ã Ô/
Ä Õ
Å Ö

   (2.40) 

 

- pour le cas du gaz réel, avec les équations de l’enthalpie, nous avons  

 " " " 6 5c c? "

    
* +6 5

1

6

5

10 THPi

i

P

P

h h
j

/ ©
?     (2.41) 

 

2.3.2.6 Refroidissement 

  Une partie de l’air est prélevée du compresseur haute pression 

(Figure 2.1 à la position 4) avant d’entrer dans la chambre de combustion pour 

plusieurs raisons, par exemple pour refroidir les aubes de turbine, pour l’utiliser 

dans des systèmes frigorifiques etc. Le mélange d’air afin de refroidir les aubes 

des turbines est effectué après la turbine haute pression (Figure 2.4 au plan 6m) 

et la turbine basse pression (Figure 2.4 à la position 7m) pour des turboréacteurs 

double corps. Pour des turboréacteurs mono corps, l’air de refroidissement est 

réinjecté à l’entrée et à la sortie de la turbine (Figure 2.1 aux plan 5m et 7m). 

Une autre partie de l’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 partie, nommée d4 

(kg/s),  est en fonction de Ti5 et l’autre,  nommée d6 (kg/s), est définie par 

l’utilisateur en pourcentage du débit d’air primaire D2P (kg/s). Le rapport de d4 à 

D2P est décrit par 

    
2

4
4/ 5( 273.15 950)·10

PD id T /? / /   (2.42) 

 

  Pour la turbine basse pression et la post-combustion, les débits de 

refroidissement d7 et d9 (kg/s) sont définis de la même manière que d6. On 

définit donc également 
26(% )PDd , 

27(% )PDd et 
29(% )PDd  qui représentent les d6, d7 

et d9 en pourcentage de D2P. Ensuite nous avons les rapports de d6 à D2P, de d7 à 

D2P et de d9 à D2P décrits ci-dessous 

    
2 26/ 6(% )0.01·

P PD Dd d?     (2.43) 

    
2 27/ 7(% )0.01·

P PD Dd d?     (2.44) 

    
2 29/ 9(% )0.01·

P PD Dd d?     (2.45) 

 

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

  
2 2 2 20 5 4(% ) 6(% ) 7(% ) 9(% )·(1 )

P P P PD D D Dd d d dc c? / / / /  (2.46) 

    

2 2

0
6

7/ 9/1
P P

m
D Dd d

cc ?
/ /

   (2.47)  

    

2

0
7

9/1
P

m
Dd

cc ?
/

    (2.48) 

 

  Le calcul de température totale de mélange utilise la conservation 

de l’enthalpie  ci-dessous :  

* + * +
2 2 2 2 2 2

2 2

4/ 6/ 4 0 4/ 6/ 7/ 9/ 6

6

0 7/ 9/

· 1 ·

1

P P P P P P

P P

D D D D D D
m

D D

d d H d d d d H
H

d d

c

c

- - - / / / /
?

- / /
 

          (2.49) 

           

Afin de trouver la température totale de mélange Ti6m, nous itérons sur Ti6m dans 

les équations (2.18), (2.19), (2.20) et (2.49).  
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  La pression totale de mélange Pi6m est proportionnelle à la pression 

totale en sortie de turbine, par la perte de pression totale à travers les diffuseurs.  

    6 6 6·(1 )i m iP P g? /     (2.50) 

 

2.3.2.7 Rappor t de débits entrants et sor tants de la chambre de combustion 

et des turbines au débit pr imaire D2P 

   Sachant que 4 3 2P PD D D? ? , nous définissons donc  

    
2 2 2 2 241/ 4/ 6/ 7/ 9/1

P P P P PD D D D DD d d d d? / / / /    (2.51) 

    
2 2 2 2 26 / 41/ 4/ 6/ 9/P P P P Pm D D D D DD D d d d? - - /   (2.52) 

    
2 2 2 27 / 6 / 7/ 9/P P P Pm D m D D DD D d d? - /    (2.53) 

 

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

26/ PDd et ces équations sont modifiées par  

   
2 2 2 25 / 41/ 4/ 9/P P P Pm D D D DD D d d? - /  

   
2 2 2 27 / 5 / 7/ 9/P P P Pm D m D D DD D d d? - /  

 

2.3.2.8 Turbine basse pression   

  On utilise l’équilibre mécanique afin de trouver la température 

totale  en sortie de la turbine basse pression, par exemple ; 

- l’équilibre mécanique du rotor basse pression d’un turboréacteur mono flux 

double corps qui est décrit par l’égalité suivante 

   
26 / 6 7 2 3 2· ·( ) ·( )

PmBP m D m P PD H H D H Hj / ? /   (2.54) 

 

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

double corps qui est décrit par 

 
26 / 6 7 2 3 2 3 2·( ) ·( ) ·( )

PmBP m D m P P FD H H D H H H Hj n© / ? / - /  (2.55) 

 

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

l’utilisateur. 
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  Nous posons le taux de dilution n."le rapport entre le débit primaire 

D2P (kg/s) et le débit secondaire D2F (kg/s), prédéfini par l’utilisateur, décrit par 

     2

2

F

P

D

D
n ?     (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 

l’équation ci-dessous : 

 

- pour le cas du gaz idéal, nous avons 

    
( 1)·

7 7

6 6

TBP

TBP TBPi i

i m i m

P T

P T

i
i j/Ã Ô

? Ä Õ
Å Ö

   (2.57) 

 

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

(2.17), nous avons 

    
* +7 6

1

7

6

10
m

TBPi

i m

P

P

h h
j

/ ©
?     (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 être calculée par l’équation 

2 2 2

2

7 / 4 0 7 / 9/ 7

7

0 9/

· (1 )·

1
P P P

P

D D D
m

D

d H d d H
H

d

c
c

- - / /
?

- /
   (2.59) 

 

avec les équations de l’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 à la pression totale en sortie de la turbine.   

    7 7i m iP P?      (2.60)  
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  Ensuite, la pression et la température totales en entrée de la tuyère 

d’un turboréacteur mono flux ou à double flux non-mélangés sont décrites par 

les équations ci-dessous, avec une perte de pression totale g7 prédéfinie par 

l’utilisateur.     

    8 7 7·(1 )i P i mP P g? /     (2.61) 

    8 7i P i mT T?      (2.62) 

  

2.3.2.10 Canal secondaire   

  Pour un turboréacteur de type double flux, les valeurs de l’efficacité 

g38S (les pertes de pression totale) sont données par l’utilisateur. Les 

températures totales sont considérées constantes tout le long du canal. Nous 

avons donc : 

    8 3 38·(1 )i S i F SP P g? /     (2.63) 

    8 3i S i FT T?                             (2.64)           

  

2.3.2.11 Mélangeur  

  Pour un turboréacteur à 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 i différentes. Les débits 

de gaz sont monodimensionnels. La température totale de mélange Ti8m est 

calculée par les équations de l’enthalpie (2.18), (2.19), (2.20) et l’équation de 

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

    8 7  P mc c?  

    

2

0
8

9/1
P

m
Dd

cc
n

?
- /

    (2.65) 

    8

01
m

nn
c

?
-

     (2.66) 

    20 9 / 8 8

8

0

(1 )· ·

1
PD P S

m

d H H
H

c n
c n

- / -
?

- -
  (2.67) 
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  Afin de calculer la pression totale de mélange Pi8S, la pression 

statique du débit primaire P8P doit être égale à celle du débit secondaire P8S 

entrant dans le mélangeur.  

    8 8P SP P?      (2.68) 

 

  Par les relations analytiques de l’écoulement chaud (Rayleigh flow),  

le nombre de Mach du flux principal à l’entrée du mélangeur M8P et le 

rendement du mélangeur j8m prédéfinis, nous avons :  

- le nombre de Mach du flux secondaire M8S qui est déterminé par M8P et le 

rapport de pression totale à l’entrée du mélangeur 8

8

i S

i P

P

P
. 

   

8

8 128 8
8

8

1
1 ·

2

i
ii //Ã Ô? -Ä Õ

Å Ö
iP

M
P

    (2.69) 
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   (2.71) 

 

-  avec les équations de l’écoulement chaud et les relations entre R, Cp et i,   

   

* +

2 28
8 8

8 2
2

8 8

1
· 1 ·

2
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P P

P

P P
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   (2.72) 

    
* +8 8

8
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1 ·P P
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?     (2.73) 

    7 8 4
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m
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n
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    (2.74) 

    7 4
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n
n
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?
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    (2.75) 

    8
8

8 8

m
m

m m
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Cp R
i ?

/
    (2.76) 
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 (2.77) 

 

avec   
* +8 8

8

8

1 ·S S
S

S

Cp
R

i
i
/

?  

 

en utilisant l’équation de débit réduit, 

   
* +
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2· 128 8
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 (2.78) 

 

Nous en déduisons 

- le rapport des sections d’entrée secondaire et principale 
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  (2.79) 

 

- le nombre de Mach du flux mélangé 

   
* +

8
8

8 8 8 8

2·

1 2· · 1 2· 1 ·

m
m

m m m m

M
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  (2.80) 

 

- la pression totale du flux mélangé  

   

* + 8
8 8

8
8 8

8
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1 · ·

· ·
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m r P
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  (2.81) 

 

2.3.2.12 Post-combustion 

  Pour un turboréacteur fonctionnant avec une post-combustion, la 

perte de pression totale g;""due à la présence d’obstacles de réchauffe (accroche-
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flammes par exemple) est définie préalablement par l’utilisateur. Nous avons 

donc 

- pour un moteur mono flux ou à double flux séparés 

    9 8 9·(1 )i i PP P g? /     (2.82) 

 

- pour un moteur double à flux mélangés 

    9 8 9·(1 )i i mP P g? /     (2.83) 

   

  Le calcul de la richesse après la réchauffe est effectué par les 

équations de l’enthalpie avec une température totale en sortie de réchauffe      

Ti9 (K) donnée par l’utilisateur. De la même manière que pour le calcul de la 

chambre de combustion, on obtient le pouvoir calorifique du kérosène par les 

équations (2.28), (2.29) et (2.30) en remplaçant Ti5 par Ti9. Ensuite en utilisant 

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

 

- pour un moteur mono flux ou à double flux séparés 

   20 9/ 9 8

9

(1+ )·( )

( )·
PD P

PC
eff i PC

d H H

Pc T

c
c

j
/ /

?    (2.84) 

 

- pour un moteur à double flux mélangés 

   20 9 / 9 8

9

(1+ + )·( )

( )·
PD m

PC
eff i PC

d H H

Pc T

n c
c

j
/ /

?   (2.85) 

 

2.3.2.13 Tuyère   

  L’efficacité de la tuyère g10 est prédéfinie par l’utilisateur. Pour un 

turboréacteur mono flux à double flux séparés, nous avons les relations 

suivantes : 

- Tuyère primaire  

sans post-combustion 

    10 8 10·(1 )i P i P PP P g? /     (2.86) 

    10 8i P i PT T?      (2.87) 
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avec post-combustion 

    10 9 10·(1 )i P i PP P g? /     (2.88) 

    10 9i P i PT T?      (2.89) 

 

- Tuyère secondaire 

    10 8 10·(1 )i S i S SP P g? /     (2.90) 

    10 8i S i ST T?      (2.91) 

   

Pour un turboréacteur à double flux mélangés, nous considérons qu’il 

fonctionne avec une seule tuyère. Nous avons alors : 

- Tuyère sans post-combustion 

    10 8 10·(1 )i P i m PP P g? /     (2.92) 

     10 8i P i mT T?      (2.93) 

 

- Tuyère avec post-combustion 

    10 9 10·(1 )i P i PP P g? /     (2.94) 

    10 9i P i PT T?      (2.95) 

 

2.3.2.14 Composition de la poussée      

  En principe, la poussée totale Ftot (N) se compose de trois termes. 

L’équation de la poussée totale s’écrit, pour un turboréacteur mono corps mono 

flux par exemple : 

   * +10 10 2 0 10 0 10· · ·tot P P P P P PF D V D V P P A? / - /  

avec 

P10 : Pression statique du gaz à la sortie de la tuyère en Pascal 

V10 : Vitesse du gaz à la sortie de la tuyère en m/s 

A10 : Section de la sortie de tuyère en m
2 

 

- Le premier terme, appelée la poussée brute, est le produit de 10 10·D V . Il est 

dépendant des caractéristiques et des conditions de la tuyère. 
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- Le deuxième terme, appelée la trainée d’air dynamique, est le produit 

de 2 0·PD V . Il est relié avec des conditions de l’entrée d’air. 

-  Le troisième terme est appelé la correction de pression. 

 

2.3.2.15 Fonctionnement de la tuyère, la poussée et le débit entrant D2   

   Dans le cas où la poussée totale Ftot est définie par l’utilisateur, en 

appliquant les équations d’équilibre du moment cinétique du turboréacteur 

décrites ci-dessous : 

pour le turboréacteur mono flux 

    * +10 10 2 0 10 0 10· . .tot P P P P PF D V D V P P A? / - /   (2.96) 

 

pour le turboréacteur à double flux séparés 

    
* +

* + * +
10 10 2 0 10 0 10

2 10 0 10 0 10

· . .

         · ·

tot P P P P P

F S S S

F D V D V P P A

D V V P P A

? / - / -

/ - /
 (2.97) 

            

pour le turboréacteur à double flux mélangés 

où V10S, P10S et A10S sont égaux à zéro 

   * +10 10 2 0 10 0 10 2 0· . . ·tot P P P P P FF D V D V P P A D V? / - / /  (2.98) 

 

La température statique en sortie de la tuyère est définie par 
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10

1

10
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P
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i
i
/

Ã Ô
? Ä Õ

Å Ö
    (2.99) 

 

En utilisant les fonctions Cp exprimées par les équations (2.21), (2,22), (2.23), 

la vitesse V10 (m/s), la constante R10 et la masse volumique t10 (kg/m3) du gaz, la 

vitesse du son a10 (m/s), le nombre de Mach M10 en sortie de la tuyère sont 

décrites par 

     * +10 10 10 102· · iV Cp T T? /    (2.100) 

     
* +10 10

10

10

· 1Cp
R

i
i

/
?     (2.101) 
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     10
10

10 10·

P

R T
t ?      (2.102) 

     10 10 10 10· ·a R Ti?     (2.103) 

     10
10

10

V
M

a
?      (2.104) 

 

Nous pouvons calculer le débit entrant D2 et la pression  statique P10 selon le 

type de tuyère par les équations ci-dessous : 

 

- Tuyère convergente  

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

pression statique ambiante 10

0

iP

P
. 

   Nous définissons le rapport de pression critique vC  (le nombre de 

Mach égal à 1) par 

" " " " "
10

10 1
10 1

2
C

i
iiv

/-Ã Ô? Ä Õ
Å Ö

" " " " *40327+"

"

a.1) Tuyère convergente adaptée 

Si 10

0

i
C

P

P
v> , la tuyère est adaptée. La pression statique en sortie de la tuyère P10 

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

     10 0P P?  

 

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

pour le turboréacteur mono flux, l’expression du débit décrite par :  

     
* +2

0 10 01 ·

tot
P

PC P

F
D

V Vc c
?

- - /
  (2.106) 

 

Si les tuyères primaire et secondaire sont convergentes et adaptées, 

pour le turboréacteur à double flux mélangés  

    
* + * +2

0 10 01 · 1 ·

tot
P

PC P

F
D

V Vn c c n
?

- - - / -
  (2.107) 
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pour le turboréacteur à double flux séparés  

    
* + * +2

0 10 0 10 01 · ·

tot
P

PC P S

F
D

V V V Vc c n
?

- - / - /
 (2.108) 

 

et 0PCc ?  pour le cas sans post-combustion. 

Nous posons ensuite 

     10 2P P C PCD D d d? - -  

     10 2 2·S F PD D Dn? ?  

 

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

double flux peuvent donc être exprimées par     

     10 10 2 0· ·pri P P PF D V D V? /    (2.109) 

     * +sec 2 10 0·F SF D V V? /     (2.110) 

 

et 0PCd ?  pour le cas sans post-combustion. 

Par conservation du débit de masse, nous pouvons également calculer la section 

de sortie de la tuyère A10 (m
2
) : 

     10
10

10 10·

D
A

Vt
?      (2.111) 

 

a.2) Tuyère convergente  non adaptée 

Si 10

0

i
C

P

P
v@ , la tuyère est non adaptée et le nombre de Mach en sortie est égal à 

un. Nous avons donc : 

la pression statique en sortie définie par 

     
10

10

10

1
10 1

1
2

iP
P i

ii /

?
/Ã Ô-Ä Õ

Å Ö

   (2.112) 

 

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

T10, t10, et V10. Avec la conservation de masse, nous posons 

     * +10 2 2 0· 1P P C PC P PCD D d d D c c? - - ? - -     
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      10 2 2·S F PD D Dn? ?  

 

et nous obtenons les sections de sorties des tuyères : 

primaire" "
* +2 010

10

10 10 10 10

· 1

· ·

P PCP
P

P P P P

DD
A

V V

c c
t t

- -
? ? " " (2.113) 

"

secondaire" " 10 2
10

10 10 10 10

·

· ·

S P
S

S S S S

D D
A

V V

n
t t

? ? " " " " (2.114)"

 

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

pour le turboréacteur mono flux  

   

* + * + * +2
0

0 10 0 10 0

10 10

1
1 · ·

·

tot
P

PC
PC P P

P P

F
D

V V P P
V

c c
c c

t

?
- -

- - / - /
 (2.115) 

 

Si les tuyères primaires et secondaires sont convergentes et non adaptées, 

pour le turboréacteur à double flux mélangés  

* + * + * + * +2
0

0 10 0 10 0

10 10

1
1 · 1 · ·

·

tot
P

PC
PC P P

P P

F
D

V V P P
V

c c
n c c n

t

?
- -

- - - / - - /
 (2.116) 

 

pour le turboréacteur à double flux séparés 

* + * + * + * + * +
2

0
0 10 0 10 0 10 0 10 0

10 10 10 10

1
1 · · · ·

· ·

tot
P

PC
PC P S P S

P P S S

F
D

V V V V P P P P
V V

c c nc c n
t t

?
- -

- - / - / - / - /

          (2.117) 

et 0PCc ?  pour le cas sans post-combustion. 

 

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

double flux peuvent donc être exprimées par        

    * +10 10 2 0 10 0 10· · ·pri P P PF D V D V P P A? / - /   (2.118) 

    * +sec 2 10 0·S SF D V V? /      (2.119) 

avec 0PCd ?  pour le cas sans la post-combustion. 
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- Tuyère convergente-divergente 

b) Tuyère convergente-divergente adaptée 

   Les calculs sont similaires à ceux du cas de la tuyère convergente 

adaptée (cas a.1), en ajoutant le calcul de la section du col Acol (m
2
) de la tuyère, 

où le nombre de Mach est égal à 1. Par conservation du débit massique, nous 

avons 

    

* +
10

10

10 10
1

2· 1
210
10

10

·

2 1
· 1 ·

1 2

col
A M

A

M

i
ii

i

-
/

?
Ã Ô/Ã Ô-Ä ÕÄ Õ- Å ÖÅ Ö

  (2.120) 

 

c) pour la tuyère convergente-divergente non adaptée 

   Nous calculons d’abord le rapport de pressions 10

0

iP

P
. 

c.1) Si 10

0

i
C

P

P
v> , la tuyère est adaptée et nous ferons les calculs comme dans le 

cas précédent (cas b). 

c.2) Si 10

0

i
C

P

P
v‡ , le nombre de Mach au col est égal à 1. Nous devons définir 

soit le nombre de Mach en sortie M10 ou soit le rapport de sections de la sortie et 

du col 10

col

A

A
. 

 

c.2.1) Dans le cas où le nombre de Mach M10 est donné, 

La pression statique P10 peut être calculée par  

    
10

10

10
10

1210
10

1
1 ·

2

iP
P

M

i
ii /

?
/Ã Ô-Ä Õ

Å Ö

   

  

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

calcul de la section du col d’après l’équation (2.120). 

 

c.2.2) Dans le cas où le rapport  10

col

A

A
 est donné 
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D’après l’équation (2.120), nous avons 

" " " "

* +
10

10

1

2· 1
210
10

1010

10

2 1
· 1 ·

1 2

col

M
A

A M

i
ii

i

-
/Ã Ô/Ã Ô-Ä ÕÄ Õ- Å ÖÅ Ö? " " *40343+"

Ensuite nous calculons M10 par itérations et effectuons les mêmes calculs que 

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’après les définitions des rendements expliquées dans la 

partie 2.2.1, ces rendements peuvent être calculés avec les équations ci-dessous. 

 - Le rendement  propulsif (jPR) : on rappelle qu’il s’agit du rapport de la 

puissance nécessaire à la propulsion, appelée la puissance propulsive, à la 

puissance  totale fournie par le moteur, appelée la puissance  utile. 

La puissance propulsive PWPR (W) est le produit de la poussée totale et la 

vitesse de vol décrite par : 

     0·PR totPW F V?     (2.122) 

 

La puissance utile PWutil (W) est la somme de la puissance propulsive, 

nécessaire à la propulsion et de la puissance due à l’énergie cinétique PWciné 

(W) du gaz éjecté. Pour un turboréacteur à double flux séparés par exemple, elle 

sera donnée par : 

   
* + * +2 2

10 0 10 0
10 2· · ·

2 2

P S
ciné P p

V V V V
PW D Dn

/ /
? -   (2.123) 

     0·util tot cinéPW F V PW? -    (2.124) 

 

Par exemple, pour un turboréacteur à double flux avec tuyère adaptée : 

    * +
2 2 2 2

10 0 10 0
10 2 2= · . · ·

2 2 2

P S
util P p c p

V V V V
PW D D d Dn

Ã Ô/
/ / - Ä Õ

Å Ö
 

 

Nous avons donc l’expression du rendement propulsif : 

     PR
PR

util

PW

PW
j ?      (2.125) 
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  - Le rendement thermique (jTH) est le rapport entre la puissance utile et la 

puissance consommée par la chambre de combustion principale et la post-

combustion PWcb (W). Nous en déduisons donc 

    5 9· ( ) ( )cb C eff i PC eff iPW d Pc T d Pc T? - ©   (2.126) 

     util
TH

cb

PW

PW
j ?      (2.127) 

 

  - Le rendement thermopropulsif (jVJP) est le produit du rendement 

thermique et du rendement propulsif, cela peut être aussi le rapport entre la 

puissance propulsive et la puissance consommée par la chambre de combustion. 

Il représente le rendement d’ensemble du turboréacteur. 

     · PR
THP TH PR

cb

PW

PW
j j j? ?    (2.128) 

 

2.3.2.17 Calculs des débits de gaz   

   Les calculs des débits de gaz pour le fonctionnement stationnaire 

sont effectués afin de connaître 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 D2T est la somme du débit primaire D2P et du débit 

secondaire D2F défini par  

     2 2 2T P FD D D? -  

 

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

défini par 

     2

2

F

P

D

D
n ?  

 

Les débits de refroidissement sont définis par 

     
24 4(% ) 20.01· ·

PD Pd d D?  

     
26 6(% ) 20.01· ·

PD Pd d D?  

     
27 7(% ) 20.01· ·

PD Pd d D?  

     
29 9(% ) 20.01· ·

PD Pd d D?  
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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, 

     4 3 2P PD D D? ?  

     41 4 4 6 7 9D D d d d d? / / / /  

     6 5 41 9cD D D d d? ? - /  

     7 6 6 4 6 9mD D D d d d? ? - - /  

 

pour des turboréacteur mono corps 

     41 4 4 7 9D D d d d? / / /  

     5 7 41 4 9m cD D D d d d? ? - - /  

 

et le débit entrant de la tuyère primaire 

     8 7 7 7 9p mD D D d d? ? - /  

 

Les débits secondaires, 

     8 3 2S F FD D D? ?  

 

Le débit entrant dans le mélangeur, 

     8 8 8M P SD D D? -  

 

La post-combustion 

- pour un turboréacteur mono flux ou à  double flux séparés 

     9 8 9P P PCD D d d? - -  

 

- pour un turboréacteur à double flux mélangés 

     9 8 8 9P P S PCD D D d d? - - -  
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Les tuyères  

- pour un turboréacteur mono flux sans la post-combustion 

     10 8P PD D?  

 

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

combustion 

     10 9P PD D?  

 

- pour un turboréacteur à double flux séparés sans post-combustion 

tuyère primaire :  10 8P PD D?  

tuyère secondaire :  10 8S SD D?  

 

- pour un turboréacteur à double flux séparés avec post-combustion 

tuyère primaire :  10 9P PD D?  

tuyère secondaire :  10 8S SD D?      

    

2.3.3 Calculs de la tuyère en écoulement réel   

   Cette partie présente les calculs des pertes, dues à l’effet de la 

courbure au col, à l’effet de déplacement de la couche limite, à l’effet de la 

compressibilité aux fortes pressions et à l’effet de variation de i à une 

température totale élevée (supérieure à 2000 K), et du décollement de la couche 

limite qui modifient la poussée du turboréacteur. Ces calculs sont effectués pour 

la tuyère convergente-divergente dont l’écoulement dans la partie divergente est  

supersonique.  

 

2.3.3.1 Géométr ie de la tuyère 

    Avec l’hypothèse 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 après le col est en rectiligne 

avec un angle d’ouverture de la tuyère s  constant.  

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

géométrique du col colA (m2
) et de la sortie 10A (m2

), la longueur de tuyère Xt (m) 
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de la partie divergente est directement liée au demi-angle de divergence de la 

tuyère s (degré) par 

     10
10   et  col

col
A A

r r
r r

? ?  

     10 · tant colr X rs? -     (2.129) 

 

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

     · tan coly x rs? -     (2.130) 

avec : 

10r   : Rayon de la sortie (m) 

colr   : Rayon du col (m) 

10Dim  : Diamètre de la sortie  (m) 

courbR   : Rayon courbure du col (m) 

 

 

Figure 2.9 : Tuyère Convergente-Divergente 

 

2.3.3.2 Corrections de débit 

   Au cours du développement des performances du turboréacteur, un 

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

calcul précis du débit sortant de la tuyère qui modifie la poussée.  

Xt

COL 

s"

rcol

r10

Axe x 

y 

s"

Dim10 

Rcourb 

Plan 8 ou 9 10
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   Le coefficient de correction de débit CD est le produit des 

coefficients de l’effet de courbure au col CDK , l’effet de déplacement de la 

couche limite CDf (l’effet de viscosité) , l’effet de viriel au banc d’essai (l’effet 

de compressibilité aux fortes pressions) CDV et l’effet de variation de i"*ou 

l’effet de gaz réel) CDi à des températures supérieures à 2000K. Nous avons 

donc 

     · · ·D DK D DV DC C C C Cf i?    (2.131) 

 

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

débit donné par : 

     ·réel DD C D?      (2.132) 

 

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

suivantes [13]: 

 

a) Le coefficient de l’effet  de déplacement de la couche limite CD  

   Dans le cadre de l’hypothèse d’un écoulement par tranches planes 

dans la région du col, la présence d’une couche limite sur la paroi de la tuyère, 

pour le débit réel, sera supposée de révolution.  

D’après les relations suivantes : 

     10
10 10 10

10 10

 et  · ·
·

i
i i i

i

P
a R T

R T
t i? ?  

     

0.5

10
0

10

1
273,15

· ·
273,15 1

i
i

i

S
T

S
T

o o

Ã Ô
-Ä ÕÃ Ô? Ä ÕÄ Õ

Å Ö Ä Õ-Ä Õ
Å Ö

 

     ,

· ·
Re i i col

col i
i

a rt
o

?  

avec  6
0 9,642·10  Pl ,  110,4 KSo /? ?  

 

Nous avons donc : 

     

0,4229

col

courb

r
0,0253·

R
CF

/
Ã Ô

? Ä Õ
Å Ö

   (2.133) 
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     1/6
,1 ·ReD C col iC Ff

/? /     (2.134) 

 

   FC est une fonction universelle pour une famille de tuyères données 

et un rapport de température de paroi TP et de température de frottement Tf 

imposé. En effet pour une paroi adiabatique, la température TP est égale à la 

température Tf et la valeur de l’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 1P

f

T

T

Ã Ô
?Ä ÕÄ Õ

Å Ö
.      

 

b) le coefficient de l’effet de courbure au col CDK   

   CDK représente l’effet de courbure au col résultant du fait que 

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

 

0.99

0.992

0.994

0.996

0.998

1

1.002

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6

 

Figure 2.10 : Courbes du coefficient de l’effet de courbure au col. 

Tuyère de révolution à faible courbure au col et paroi adiabatique. 

Source : Aérodynamique interne [13] 

 

Recol,i = ı ou fluide parfait 
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rcol/Rcourb 

108 
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Afin de trouver CDK, nous utilisons les courbes du coefficient de l’effet de 

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

nombre de Reynolds et du rapport col

courb

r

R
. Le cas limite ,Recol i ? ¢  correspond 

au fluide parfait pour lequel il n’y a pas de couche limite, alors CDf"est égal à 1. 

 

c) Le coefficient de l’effet de variation de 

Pour le cas d’un turboréacteur classique où Ti10 ~1500, CDi"?"2.;;::"

Pour le cas d’un statoréacteur où Ti10 > 1500, CDi"?"3.2257

 

d) Le coefficient de l’effet de viriel au banc d’essai CDV 

   Durant les essais à petite échelle, le jet est simulé par de l’air 

comprimé à une température proche de l’ambiante. Par cette raison, l’effet de 

viriel se produit lorsque la température du gaz d’échappement est proche de 

l’ambiante avec la pression génératrice élevée. En fonctionnement réel, l’effet 

de viriel disparaît en raison des températures élevées rencontrées dans les 

turboréacteurs. Le coefficient de l’effet de viriel est calculé par : 

     
( )

10

1 0,035·
210

i ambiante
DV

i

P
C

T
? -

/
   (2.135) 

 

2.3.3.3 Section effective du col 

La section effective du col ,col efA  est donc définie par : 

     , ·col ef D colA C A?     (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 T10, A10 et t32."nous calculons     

- Nombre de Reynolds   

     10 10 10
10

10

· ·
Re

V Dimt
o

?     (2.137) 
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Si Re10 < 10
6
, l’écoulement est laminaire. 

Si Re10 ‡ 10
6
, l’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 

     Pr
1,9· 1,9

Cp

Cv

i
? ?     (2.138) 

 

ou par des corrélations plus rigoureuses, en fonction de la température statique       

T10 (K). Pour le gaz n-decane souvent utilisé pour simuler le kérosène [15], nous 

avons 

   7 8 12 2
10 104,3697·10 1,9629·10 · 2,9702·10 ·T To / / /? / - /  

   12 2
10 105,7432·10 5,4176 2,9702·10 ·Cp T T/? / - © /  

   3 6 7 2
10 102,4359·10 6,8136·10 · 1,1002·10 ·k T T/ / /? / - -  

      
·

Pr
Cp

k

o
?     (2.139) 

 

Nous avons donc 

pour l’écoulement laminaire : 0,5Prr ?      (2.140) 

pour l’écoulement turbulent : 1/3Prr ?      (2.141) 

 

- Equations de l’enthalpie 

L’enthalpie de gaz :  

      10 10 10·h Cp T?     (2.142) 

 

L’enthalpie de paroi :  

      
2

10
10 10

2
p

V
h h? -    (2.143) 

 

L’enthalpie de frottement :   

      2
10 10 10

1
· 1 · ·

2
fh h r M

i /Ã Ô? -Ä Õ
Å Ö

  (2.144) 
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L’enthalpie de référence proposée par Monhagan [12] : 

    * + * +10 10 10 10 10 100.54· 0.16·p fh h h h h h, ? - / - /  (2.145) 

 

- Coefficient de viscosité du gaz 

     

0.5

10
10

10

1
· ·

1

S
T T

ST
T

o o

Ã Ô
-Ä ÕÃ Ô? Ä ÕÄ Õ

Å Ö Ä Õ-Ä Õ
Å Ö

cc
c    (2.146) 

69,642·10  Pl ,   273,15 K,  110,4 KT So /? ? ?c c "

"

- Coefficient de viscosité de référence *

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

     

0.5

10 10
10 10

10

10

1

· ·

1

S
T T

ST
T

o o
,

,

,

Ã Ô-Ä ÕÃ Ô
Ä Õ? Ä Õ
Ä ÕÅ Ö -Ä Õ
Å Ö

   (2.147) 

 

avec la température de référence :  

     10
10

10

h
T

Cp

,
, ?      (2.148) 

 

et nous posons ensuite 

     

1

10 10
10

1010

·

soso
T

f
T

o
o

/ ,

,

Ã ÔÃ Ô
? Ä ÕÄ Õ
Å Ö Å Ö

   (2.149) 

so = 1/2 pour l’écoulement laminaire  

so = 1/6 pour l’écoulement turbulent. 

 

- Coefficient de frottement 10fC  

     10
10

10

2· ·

Re
f so

a f
C ?      (2.150) 

a = 0,332 pour l’écoulement laminaire 

a = 0,0184 pour l’écoulement turbulent. 
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- Pression statique maximum après décollement de la couche limite Pmax(Pa) 

   C’est la pression statique maximale que peut supporter la couche 

limite surdétendue [9]. En utilisant le critère de Chapman, nous avons 

Pour l’écoulement laminaire 

    
102

max 10 10 10 10
2
10

2·
0,75· · · ·

1

fC
P P P M

M
i? -

/
  (2.151) 

 

Pour l’écoulement turbulent 

    
102

max 10 10 10 10
2
10

2·
3· · · ·

1

fC
P P P M

M
i? -

/
  (2.152) 

 

Ensuite, nous comparons la pression ambiante avec Pmax. 

Si max ambP P@ , il n’y a pas de décollement de couche limite. 

Si max ambP P> , la couche limite décolle avant de sortir de la tuyère. 

 

- Position, Nombre de Mach et Pression du décollement 

   Nous choisissons deux valeurs de x sur l’axe de tuyère et avec 

l’équation (2.147), en tenant compte du coefficient de correction de débit CD, 

nous calculons les sections Ax et les nombres de Mach xM  correspondant à x 

par : 

      2·  x xA yr?  

    
* +

1

2 1
21 2 1

1 1

x
x

D col x

A
M

C A M

32

32

i
i

32

32 32

i
i i

-
© /Ã Ô/

? © - ©Ä Õ© - -Å Ö
 (2.153) 

 

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

directement l’état de l’écoulement en x par les équations ci-dessous : 

     10
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1 ·
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10·

x
x

x

P

R T
t ?  

     * +10 102· ·x i xV Cp T T? /  

 

Cfx et Pmaxx, correspondant à x, peuvent être calculés par les équations (2.137) à 

(2.152). Avec les deux valeurs de Pmaxx, nous calculons le point de décollement 

xdec où Pmax est égale à la pression ambiante, par interpolation ou extrapolation. 

Nous avons donc : 

le rayon au point de décollement rdec (m) 

     · tandec dec colr x rs? -  

 

la section au point de décollement Adec (m
2
) 

     2·dec decA rr?  

 

avec l’équation de débit réduit, en effectuant des itérations sur Mdec, nous 

pouvons calculer le nombre de Mach au point de décollement par :    

    

* +
10

10

10 10
1

2· 1210 10
10

10

·

1
· · · 1 ·

2

D i
dec

i dec dec

C D T
A

P M M
R

i
ii i
/

/ /

©
?

/Ã Ô-Ä Õ
Å Ö

 (2.154) 

 

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

     
10

10

10

1210 1
1 ·

2

i
dec

dec

P
P

M

i
ii /

?
/Ã Ô-Ä Õ

Å Ö

   (2.155) 

 

2.3.3.5 Poussée corr igée Fcor (N) 

   Après avoir calculé précédemment la position de décollement (xdec), 

nous effectuons ensuite le calcul de la poussée corrigée ou la poussée de la 

partie non décollée.  

a) Si 10 cmdecx > , nous ne calculons pas l’effet de la couche limite. La poussée 

corrigée est donc donnée par les relations suivantes : 

pour un écoulement plan : 
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     2
10· · · ·cor dec dec dec dec decF P A P M Ai? -   (2.156) 

 

pour un écoulement conique : 

     2
10· · · ·cor dec dec dec dec SdecF P A P M Ai? -   (2.157) 

avec :    
2·

1 cos

dec
Sdec

A
A

s
?

-
     (2.158) 

 

b) Si 10 cmdecx @ , les effets de viscosité sur la poussée est pris en compte dans 

le calcul. La perte de débit due à la couche limite est considérée lorsque nous 

avons un écoulement de fluide parfait dans une tuyère dont le rayon y est 

diminué de l’épaisseur de déplacement 1f  de la couche limite. L’épaisseur de 

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

pour un écoulement laminaire : 

      
* +5· 2·

Re

dec

dec

r
f ?      (2.159) 

 

pour un écoulement turbulent :  

     
* +

1

5

0.38· 2·

Re

dec

dec

r
f ?     (2.160) 

 

D’après l’équation (2.143), l’enthalpie de paroi est égale à l’enthalpie totale qui 

est constant dans toute la longueur de la tuyère. La température de paroi Tp est 

donc : 

      10p i PT T?  

 

Le profil de vitesse de couche limite est donné par  

      

1

·
n

e

U y
t

U f
Ã Ô? Ä Õ
Å Ö

    (2.161) 

avec, 1 et 7t n? ?  
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L’épaisseur de déplacement f1 est donnée par : 

     
1

1 0

·
· 1  

·e e

U y
d

U

tf f
t f

Ã Ô Ã Ô? /Ð Ä Õ Ä Õ
Å ÖÅ Ö

   (2.162) 

 

Avec la loi de Croco, nous avons 

    

1 2

· 1 ·
n n

p f p fe

e e e e e e

T T T TT U U

T T T U T U

t
t

/ Ã Ô Ã Ô Ã Ô
? ? - / /Ä Õ Ä Õ Ä Õ

Å Ö Å Ö Å Ö
 (2.163) 

 

Nous en déduisons donc 

   

1

1 0 1 2
1  

· 1 ·

n

e

n n
p f p f

e e e e e

U

U
dy

T T T TU U

T T U T U

ff

Ç ×Ç ×
Ã ÔÈ ÙÈ Ù
Ä ÕÈ ÙÈ ÙÅ ÖÈ Ù? / È ÙÐ

È ÙÈ Ù/ Ã Ô Ã Ô Ã ÔÈ ÙÈ Ù- / /Ä Õ Ä Õ Ä ÕÈ ÙÈ ÙÅ Ö Å Ö Å ÖÉ ÚÉ Ú

(2.164) 

 

Le facteur de forme HF est donné par les relations suivantes : 

pour un écoulement laminaire 

     2

10

2,591 0,667· 2,9·
p f

dec

T T
HF M

T

/
? - -  (2.165) 

 

pour un écoulement turbulent 

     2

10

1,4 0,4· 1,222·
p f

dec

T T
HF M

T

/
? - -   (2.166) 

 

L’épaisseur de quantité de mouvement f2 est donnée par 

      1
2 HF

ff ?     (2.167) 

 

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

pour un écoulement plan : 

    * +" " "2 "
10 2· · · · 2· · ·cor dec dec dec dec dec decF P A P M A ri r f? - /  (2.168) 

avec :   
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     "
12· · ·dec dec decA A rr f? /    (2.169) 

Le nombre de Mach "

decM  et la pression "

decP sont calculés par les relations 

suivantes : 

    
* +

1

" 2 1
"2

"

1 2 1

1 1

dec
dec

D col dec

A
M

C A M

32

32

i
i

32

32 32

i
i i

-
© /Ã Ô/

? © - ©Ä Õ© - -Å Ö
 

     
10

10

" 10

1"210 1
1 ·

2

i
dec

dec

P
P

M

i
ii /

?
/Ã Ô-Ä Õ

Å Ö

 

 

pour un écoulement conique : 

   * +" " "2 "
10 2· · · · 2· · · ·coscor dec dec dec dec Sdec decF P A P M A ri r f s? - /  (2.170) 

avec :    

     
"

" 2·

1 cos

dec
Sdec

A
A

s
?

-
    (2.171) 

 

Le nombre de Mach "

decM  et la pression "

decP sont donnés par les relations 

suivantes : 

    
* +

1

" 2 1
"2

"

1 2 1

1 1

Sdec
dec

D col dec

A
M

C A M

32
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i
i
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1"210 1
1 ·

2

i
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dec

P
P

M

i
ii /

?
/Ã Ô-Ä Õ

Å Ö

 

 

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 tuyère.  La poussée 

corrigée, en tenant compte des effets de viscosité, est donnée par les relations 

suivantes : 

pour un écoulement plan : 

    * +" " "2 "
10 10 10 10 10 10 10 2· · · · 2· · ·corF P A P M A ri r f? - /   (2.172) 

avec :   
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     "
10 10 10 12· · ·A A rr f? /     (2.173)  

 

pour un écoulement conique : 

   * +" " "2 "
10 10 10 10 10 10 10 2· · · · 2· · · ·coscor SF P A P M A ri r f s? - /   (2.174) 

avec : 

     
"

" 10
10

2·

1 cos
S

A
A

s
?

-
    (2.175) 

 

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

façon que dans le cas précédent (cas b). 

 

2.3.3.6 Pression moyenne P (Pa) 

   Afin de calculer la poussée de la partie décollée, la pression statique 

moyenne P  entre la sortie de la tuyère (plan 10) et la position de décollement 

decx  doit être calculée (Figure 2.11).  

Cette pression statique moyenne est définie par la relation :  

     * +
10

10

dec

A

dec

A

P A A PdA© / ? Ð    (2.176) 

 

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

Campbell et Farley [13] peut être calculée par la relation 

    0 10

0 10 ,

1 ·cos · dec

i col réel

P P A A
f

P P A
s

Ã ÔÃ Ô/
/ ? Ä ÕÄ ÕÄ ÕÄ ÕÅ ÖÅ Ö

   

 

Afin de trouver cette pression moyenne dans la zone décollée,  nous calculons 

d’abord :  

      0 10

10 ,

· dec

i col réel

P A A

P A

Ã Ô/
Ä ÕÄ Õ
Å Ö

 

 

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

      
0

1 ·cos
P

P
s/  
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et, nous pouvons calculer P  à partir de cette relation. 

 

 

Figure 2.11 : Position de décollement de la couche limite 

 

 

 
Figure 2.12 : Schéma du calcul de tuyère en écoulement réel 
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xdec 
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de débit 

Décollement de  

la couche limite 

Pression statique moyenne 

Poussée corrigée 

Poussée totale 
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2.3.3.7 Poussée totale Ftot (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 : 

    * +10 0 10·tot cor decF F P A A P A? - / / ©    (2.177)  

avec 

    * +10· decP A A/  : Poussée de la partie décollée 

 

   Pour la tuyère sans décollement de la couche limite, la poussée 

totale est donnée par : 

     0 10tot corF F P A? / ©     (2.178) 

 

2.3.4 Poussée spécifique et Consommation spécifique 

   D’après les définitions de la poussée spécifique et de la 

consommation spécifique expliquées dan la partie 2.2.1, ces deux paramètres 

peuvent être calculés par les équations ci-dessous : 

 

- la poussée spécifique Fs (N/kg/s)     

      
2

tot

T

F
Fs

D
?     (2.179) 

 

- la consommation spécifique Cs (kg/h/N)    

      c

tot

d
Cs

F
?     (2.180) 
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Figure 2.13 : Courbe du cr itère empir ique de Campbell et Far ley 
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2.3.5 Coefficients de charges et Nombres des turbines 

- Turbine haute pression       

Le coefficient de charge [  pour l’ensemble de la turbine haute pression peut 

être calculé avec :      

     
* +5 6

5·
THP

pied i

H H

U T

/
[ ?     (2.181) 

Upied : Vitesse d’entraînement au pied d’aube (m/s) 

 

Par la connaissance du critère de charge ,HP cri[  prédéfinie par l’utilisateur, le 

nombre d’étage (No) est calculé avec : 

     
,

HP
THP

HP cri

No
[

?
[

    (2.182) 

Normalement , 21HP cri[ ~ . 

 

- Turbine basse pression  

Le coefficient de charge [  pour l’ensemble de la turbine basse pression peut 

être calculé avec :      

     
* +6 7

2

m
TBP

m

H H

U

/
[ ?     (2.183) 

Um : Vitesse d’entraînement au rayon moyen d’aube (m/s)  

Ou 

     
* +6 7

6

m
TBP

pied i m

H H

U T

/
[ ?

©
 

 

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

- l’étage avant dernier 

    , 2.7av cri[ ?      

- le dernier étage   

    , 1.7dr cri[ ?      

- les autres étages   

     , 18autres cri[ ~  
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Le coefficient pour l’ensemble d’autres étage est donc calculé par : 

   , ,autres TBP av cri dr cri[ ? [ /[ /[    (2.184) 

 

Le nombre d’étage peut donc être calculé par :  

    
,

2autres
TBP

autres cri

No
[

? -
[

    (2.185) 
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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 stabilisé 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 également 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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Tableau 2.1 : Conditions ambiantes en fonction des altitudes (0-5750 m) 
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Tableau 2.2 : Conditions ambiantes en fonction des altitudes (6000-15000 m) 
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Tableau 2.3 : Conditions ambiantes en fonction des altitudes (15250-21000 m) 
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Tableau 2.4 : Conditions ambiantes en fonction des altitudes (21250-30500 m)



Chapitre II: Fonctionnement stabilisé 106 

 



CHAPITRE III 

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 l'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 l’analyse du fonctionnement hors 

adaptation 

  Lorsqu’une turbine à gaz est actionnée dans une autre condition que 

le point de conception, sa performance dépendra de l’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 très restreint. La configuration de la 

turbine à gaz a une influence importante sur le fonctionnement hors adaptation. 

Deux moteurs peuvent être conçus pour avoir des conditions de cycle quasiment 

identiques mais ils présenteront des caractéristiques de fonctionnement 

complètement différentes. La majorité des turboréacteurs modernes à 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 

Chapitre III : Fonctionnement hors adaptation 107



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 l’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 paramètre de débit   

0· i

i

D T

P
?            

 

- le rapport de pressions totales entrante et sortante  

      ,sortante

,

i

i entrante

P

P
    "

   

-  la vitesse de rotation relative corrigée  

0

0

0

0

,

i

i

N

T

T
Nrel cor

T

T

N ?      

 

Il est souvent difficile au début d’obtenir ces caractéristiques.  Les méthodes, 

déjà 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 être un problème pour 

l'utilisateur qui souhaite créer un modèle de moteur. 

  Un procédé de calcul simple pour analyser le fonctionnement est 

présenté ici pour un turboréacteur mono corps mono flux. Au point A sur le 

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

valeurs de 2 2 0 4

2 0 2

·
,   P i i

i i

D T T P
et

P P P
j  sont connues. 
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Figure 3.1 

 

En considérant la compatibilité du débit, nous avons : 

2 2 5 5 5 4 2 2

2 5 4 2 5

· ·
· · · ·P i i i i i P

i i i 5i

D T D T P P T D

P P P P T D
?    

i

 

5

4

i

i

P

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

développons ensuite : 

5 5 5 4

5 5 4 2

2 52 2

2

·
· ·

·
·

i i i

i i i i

i P i

i

D T P P

T P P P

T DD T

P

? 2PD
      (3.1) 

 

La compatibilité du travail donne : 

* + * +5 5 5 7 7 2 4 4 2 2· · · · · · ·m i i p iD Cp T Cp T D Cp T Cp Tj / ? /   i  

 

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

totales : 

* + * +5 5 7 7 4 4 2 22 2

5 5 2

· · · ·
· ·

·

i i i i

5

P i

i m i

Cp T Cp T Cp T Cp TD T

T D Tj
/ /

?   
iT
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où : 

* +

* +

4 4 2 2

25 2

2 5 5 5 7 7

5

· ·

·
· · ·

i i

ii P

i m i i

i

Cp T Cp T

TT D

T D Cp T Cp T

T

j

/Ç ×
È Ù
É Ú?

/Ç ×
È Ù
É Ú

      (3.2) 

 

5

2

i

i

T

T
Les expressions de  des équations (3.1) et (3.2) doivent être égales. 

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

turbine 5

7

i

i

P

P

Ã Ô
Ä
Å Ö

5

7

i

i

P

P
, nous pouvons calculer Õ . Si nous supposons une valeur de

5 5
5

5

·
,  ,    i

t i i

i

D T
T et T

P
j 7 à partir des champs des caractéristiques de turbine. Ceci, 

en général, donne les valeurs de Ti5 différentes des équations (3.1) et (3.2). Il est 

donc nécessaire de faire des itérations afin d’atteindre une valeur de 5

7

i

i

P

P
  

appropriée. La valeur de 5

7

i

i

P

P
 trouvée, doit fournir la même valeur pour Ti5 

(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 à la sortie de 

turbine par : 

7 7 5 5 5 7

7 5 7 5

· ·
· · ·i i i i

i i i i

D T D T P T D

P P P T
? 7

5D
     

 

où     7 57
57 5 7

5 5

1 ,  i i
i i

i i

T T
T T T

T T

F
i? / F ? /  

 

 et Pet Pi5 i7 sont calculées de la manière suivante : 

4 5
5 2

2 4

· ·i i
i i

i i

P P
P P

P P
?      

7
7 5

5

· i
i i

i

P
P P

P
?     
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7

0

i

i

P

P
Par la valeur de  connue, la caractéristique de tuyère donne une valeur 

de 7 7

7

· i

i

D T

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

calculée à la sortie de la turbine. Cependant, il faut assurer la compatibilité du 

débit entre la turbine  et la tuyère. Afin d’y parvenir, un point critique satisfait la 

contrainte d’adaptation pour le générateur de gaz et la tuyère 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 tuyère. 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 tuyère. 

 

3.2.2 Effet de tuyère critique 

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

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

turbine classique, connaissant 5 5

5

·
et i

t

i

D T

P
j 5

7

i

i

P

P
 en fonction de , nous pouvons 

calculer le paramètre de débit sortant de la turbine : 

7 7 5 5 5 57

7 5 7 5

· ·
· · 1 ·i i i i

i i i i

D T D T P T

P P P T

F
? / 7

5

D

D
    

 

5

7

i

i

P

P
Il est évident que le rapport de pressions totales  est limité par le blocage du 

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

fonctionne au point déterminé par les valeurs adimensionnelles 

5 5 5

5 7

·
,  et i i

i i i

D T P T

P P T

F 57

5

i  constantes. C’est la raison pour laquelle la turbine haute 

pression peut fonctionner efficacement dans des conditions de fonctionnement 

très variées. La tuyère 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 tuyère 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     

i

i

D T

P

i

i

D T

P
 sortant du BPC =   entrant au HPC    

i

i

D T

P

i

i

D T

P
 sortant de la HPT =   entrant à la BPT   

i

i

D T

P

i

i

D T

P
 sortant de la BPT =   entrant à la tuyère   

  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 à haute pression peut être assimilé à un turboréacteur 

mono corps mono flux avec une tuyère critique, sa ligne de fonctionnement est 

unique sur la caractéristique de HPC tant que la turbine BP est critique. La 

tuyère à section variable a une influence sur la performance  du système à basse 

pression, mais le système à 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 l’utilisation des 

groupes de paramètres en quantité réduite par rapport au nombre de paramètres 

de base. Pour un composant à 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 être tracé sur le champ de caractéristiques du 

compresseur. Une fois ces deux groupes de paramètres définis, les autres sont 

fixées. 

  Pour un turboréacteur mono corps mono flux, par exemple, 

lorsqu’un groupe de paramètres est défini, les autres groupes et les points de 

fonctionnement des composants sont fixés. Les caractéristiques des turbines et 

des tuyères 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 tuyères 

critiques, la ligne de fonctionnement pourra être calculée si des paramètres 

additionnels sont fixés. Ces paramètres peuvent être 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 stabilisé notamment les sections de passage de chaque 

composant, le champ de caractéristiques du compresseur (Figure 3.2) peut être 

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 être 

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

pompage 

 

   

 

 

         

 

 

 

 

Figure 3.2 : Champ de caractéristiques du compresseur 

 

En négligeant les effets de second ordre, tel que l’effet du nombre de Reynolds 

et l’effet de la distorsion d’écoulement en entrée, pour un angle de calage de 

redresseurs fixé, nous considérons que : 

‚ pour une géométrie fixée du compresseur, le champ de caractéristique est 

unique, 

‚ des points de fonctionnement sur le champ de caractéristique sont 

principalement imposé par les composants autour du compresseur, 

‚ 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 

étage 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 l’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 

l’augmentation du taux de pressions totales par exemple, à fonctionner au point 

se situant près de la ligne de pompage ou au dessus de la ligne. C’est le point où 

le décrochage d’aubes devient critique car les aubes ne peuvent plus supporter 

le gradient de pression et l’écoulement est instantanément décollé par la hausse 

de pression inférieure. Il en résulte une détonation à cause de l’inversion d’une 

partie de l’écoulement à travers le compresseur de la pression élevé à la 

pression faible. Dans un moteur, une flamme sera souvent visible à l’entrée du 

moteur et dans la tuyère d’échappement car la combustion se déplace vers 

l’avant et vers l’arrière de la chambre de combustion. Si la ligne de 

fonctionnement n’est pas déplacée, telle que par l’ouverture de vanne de 

prélèvement d’air, pour être en dessous de la ligne de pompage, le compresseur 

rétablit le débit lui-même 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 

3.4.3.5. 

  La marge au pompage minimum du fonctionnement stabilisé exigée 

est dépendante des configurations et des applications du moteur. La marge au 

pompage devrait être 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 

façon proportionnelle afin de pouvoir créer un compresseur à taille réduite, 

l’effet du nombre de Reynolds doit être pris en compte. 
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Figure 3.3 : Champ de caractéristiques retracé de façon proportionnelle 

  

Lorsque le nombre de Reynolds est diminué au-dessous de la valeur critique, dû 

à la réduction de l’échelle, les effets de l’écoulement visqueux deviennent 

importants. Une méthode simple, afin de calculer la correction de l’effet du 

nombre de Reynolds, utilise les relations suivantes : 

Le nombre de Reynolds à l’entrée du compresseur : 

2 ·
Re

·

P com
com

com com

D Cm

A o
?     (3.3)     

 

Le nombre de Reynolds critique : 

0,63·
Re com

cri

com

Cm

K
?        (3.4) 

 

Cmcom (m)  : Corde moyenne d’aube de compresseur   

Acom (m
2
) : Section à l’entrée du compresseur 

ocom"*Pl) : Coefficient de viscosité à l’entrée du compresseur 

Kcom (m) : Rugosité de la surface d’aube selon les conditions ci-dessous [61] : 

- surface coulée précisée    : 2 - 3 x10
-6 

- surface forgée polie         : 0,75 - 1 x10
-6

- surface bien polie            : 0,25 – 0,5 x10
-6

 

Ensuite la correction de l’effet du nombre de Reynolds CorRe est calculée 

comme suit : 

 

Chapitre III : Fonctionnement hors adaptation 116 



- si Recom < Recri 
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     (3.5) 

 

jis,champ est le rendement isentropique lu du champ de caractéristiques. Dans le 

cas où nous ne connaissons que les rendements polytropiques. Nous pouvons 

calculer les rendements isentropiques à l’aide de l’équation (2.25). 

 

- si Recom > Recri 

Re 0Cor ?     

 

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 

    , , , , Ris CBP cor is CBP champ Cor ej j? /   (3.6) 

 

- Le rapport de pressions totales corrigé 
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- Le débit corrigé   
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      (3.8) 

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 être 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 têtes 

de pales. Normalement les effets de température ambiante sont faibles et 

peuvent être négligés.  

 

3.3.1.5 Prélèvement de débit d’air 

  Lorsque les vannes de décharge en aval du compresseur sont 

ouvertes, le champ de caractéristiques n’est pas modifié mais la ligne de 

fonctionnement se déplace vers le bas comme dans la figure 3.4a montré ci-

dessous. Les vannes de décharge pourraient être utilisées afin d’avoir les marges 

au pompage acceptables. Elles sont moins couteuses, plus légères et plus fiables 

que les stators à sections variables. Cependant la consommation spécifique peut 

être augmentée parce que le débit d’air prélevé peut atteindre jusqu’à 25% du 

débit entrant (D2P).  

  En revanche, l’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 être tracé à 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. 
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Figure 3.4a : Effet de l’ouverture de vannes de décharge en aval du compresser  
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Figure 3.4b : Effet de l’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 être adaptées au calcul des Fans.  Un effet important 

pour le fonctionnement du Fan est l’effet de la variation du taux de dilution (n). 

Lorsqu’un turboréacteur double flux réduit la puissance, le débit principal 

diminue plus rapidement que le débit secondaire. Ceci provoque l’augmentation 

du taux de dilution et l’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 être 

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 (jCB) peut être 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. 
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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 à 

l’entrée de la chambre améliorent la combustion par une meilleure qualité du 

mélange air-carburant ou l’augmentation de l’énergie moléculaire.  

  La figure 3.5, par exemple, montre les courbes de stabilité de 

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

la charge de combustion est supérieure à 1000
1.8 3kg/s atm m© © .  

 

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 être 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 première 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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Õtracé en fonction de la charge réduite  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 

l’ensemble des points pour un taux de détente croissant dont la puissance 

fournie sur l’arbre reste constante.   

  La deuxième 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 3.6c montre les valeurs de rendement en fonction 

du rapport de pressions totales sur une série de lignes de vitesse de rotation 

réduite constante. 

 

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

 

 

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

 

En négligeant les effets de second ordre, tels que l’effet du nombre de 

Reynolds, pour un angle de calage des distributeurs fixé nous considérons que : 

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

unique, 

‚ des points de fonctionnement sur le champ de caractéristiques sont 

principalement imposés par les composants qui se trouvent autour de la 

turbine, 

‚ 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 l’échelle du champ de caractéristiques du 

compresseur, expliquée dans la partie 3.3.1.1, peut également être appliquée 

pour le champ de caractéristiques de la turbine.  Si la reconstruction à l’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 têtes d’aubes ou l’épaisseur 

de bord de fuite, provoquant ainsi une perte de pression et une diminution du 

rendement. L’effet du nombre de Reynolds doit donc être pris en compte.  

Pourtant du fait des températures et pressions élevées 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 à l’effet du nombre de 

Reynolds, est calculée approximativement par les équations ci-dessous : 

Le nombre de Reynolds à l’entrée de la turbine : 

    2 ·
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- Le rendement corrigé 
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- Le débit corrigé 
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Avec  

a) 0,05 ø K1 ø 0,25 

b) 0,4 ø K2 ø  0,6 

c) Cltur : Largeur de la sortie de la turbine 

5
d) Recri  Ã10

 

3.3.4.3 Distributeurs à sections variables 

  Le champ de caractéristiques, présenté dans la partie 3.3.2.1, est 

créé uniquement à partir de la géométrie fixée de la turbine. La variation des 

sections de distributeurs peut réduire le débit et le rendement. Pour la turbine, 

l’effet de la variation de section est plus important que dans le cas du 

compresseur parce que le tourbillon à l’entrée de la turbine est très puissant. Les 

distributeurs à 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 coûteux parce qu’il fonctionne dans un 

environnement à très haute température. Ce système de distributeurs n’est donc 

pas pratique pour la turbine haute pression du fait des températures extrêmes. 

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 à 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 à flux mélangés est réduite 

de son point de fonctionnement stabilisé, le taux de détente de la tuyère baisse. 

Si le taux de détente diminue, par exemple pour la plupart des turboréacteurs 

double corps à double flux mélangés [61], en dessous de 2,5, le gain de poussée 

brute est rapidement réduit. Ce phénomène se produit dans le cas où le 

pourcentage de la poussée est plus important en statique qu’à 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 à flux séparés et à flux mélangés, est calculée 

pour chaque configuration avec son taux de dilution optimum correspondant. Le 

rapport de Fan optimum pour un turboréacteur à flux mélangés est 

considérablement inferieur à celui d’un turboréacteur à flux séparés avec le 

même générateur de gaz. Le taux de détente devrait être supérieur à 2,5 pour 

que la vitesse du jet soit assez élevée et que le fonctionnement du mélangeur 

soit bien efficace. Si le taux de détente est bien inférieur à 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 à 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 l’effet de la dimension du 

mélangeur (le rapport de la longueur et du diamètre) sur les gains de poussée 

brute théorique. 

  La courbe de la figure 3.9 représente l’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 : 

- la pression totale du flux chaud égale à celle du flux froid et  

- le taux de détente supérieur à 2,5.  

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

donc être calculé par l’équation ci-dessous :  

* +brute,mélangé 2
1

brute,non-mélangé

F Y
Y 1 · ·Y 1

F 100
3? / -    (3.12)    
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avec  Y  lu sur la figure 3.7 1

  Y2 lu sur la figure 3.8 

  Y  lu sur la figure 3.9   3

 

 

Figure : 3.7 

 

Figure : 3.8 
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Figure : 3.9 

 

  Pour le fonctionnement hors adaptation, tous les paramètres, 

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 tuyère, varient. 

Afin de modéliser un mélangeur, les paramètres de chaque plan du 

turboréacteur doivent être calculés à travers le mélangeur et la poussée brute est 

calculée de manière conventionnelle en utilisant les conditions de la tuyère.    

 

3.3.6 Post-combustion 

3.3.6.1 Pertes de pression 

  La perte de pression, la perte froide et la perte chaude peuvent être 

calculées par la même méthode que pour celles de la chambre de combustion 

principale. La perte chaude dans la chambre de combustion principale peut être 

négligée à cause de la faible valeur du nombre de Mach du gaz. En revanche 

elle peut être prise en compte pour la post-combustion. 
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3.3.6.2 Post-combustion avec tuyère à section variable 

  Afin d’éviter le pompage du compresseur, il est nécessaire d’avoir 

une tuyère à section variable en aval de la post-combustion. En effet lorsque la 

post-combustion est utilisée, l’augmentation considérable de la température 

dans la tuyère pourrait faire fonctionner le compresseur dans la zone de 

pompage. Pour que le compresseur demeure en fonctionnement dans la zone 

stabilisé, la section variable de la tuyère doit augmenter proportionnellement 

avec la valeur de la température carrée en sortie de la post-combustion en 

conservant le taux de détente de la tuyère. Les rapports de pressions des turbines 

et des compresseurs sont les paramètres les plus généraux utilisés parce qu’ils 

sont très sensibles à la modification de la température dans la tuyère permettant 

de changer rapidement la section de la tuyère.  

   Dans le cas d’un générateur de gaz qui n’est pas compatible avec 

une post-combustion, la section de la tuyère doit être 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 à 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 à une 

valeur inférieure à la limite structurale. L’extinction pauvre doit être 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 modèle sera 

précis et complet, plus les résultats calculés seront fiables. Il est important de 

connaître 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 paramètres de similitude qui 

permettent à des données prises dans un ensemble de conditions de pouvoir être 

utilisées dans d’autres conditions. Ces paramètres 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 l’analyse 

dimensionnelle des composants de turboréacteur résultent plusieurs paramètres 

importants, par exemple le taux de pression, le nombre de Mach et le nombre de 

Reynolds, pour analyser des performances de turboréacteurs. Ces paramètres 

peuvent être partagés en trois groupes, les paramètres non-dimensionnels, les 

paramètres quasi-dimensionnels et les paramètres de référence.  

- Les paramètres de référence sont directement proportionnels aux paramètres 

non-dimensionnels et ils sont interchangeables lors de l'utilisation. Les 

paramètres les plus importants de ce groupe sont : 

le rapport de températures de référence s": 

     i

ref

T

T
s ?  

 

le rapport de pressions de référence f : 

i

ref

P

P
f ?       
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le débit standard DST : 

·
ST

D
D

s
f

?       

 

la vitesse de rotation de référence Nref : 

ref

N
N

s
?       

 

- Les paramètres 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 paramètres quasi-dimensionnels sont, par exemple : 

le paramètre de débit :                                                                          

· i

i

D T

P
?     

 

le débit réduit Dr : 

·

·

i
r

i

D T
D

P A
?       

 

la vitesse de rotation réduite N  : r

r

i

N
N

T
?       

 

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 à 

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 modélisation 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 à jour à chaque itération jusqu’à ce que les autres conditions 

connues soient satisfaites. Une fois l’itération terminée, les paramètres globaux 

du cycle peuvent facilement être 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 modèle d’un turboréacteur double corps mono flux comme 

exemple. Nous connaissons les valeurs de la pression P0(Pa) et de la 

température T (K) ambiantes et le nombre de Mach de vol M0 0 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 l’entrée d’air jusqu’à la tuyère d’échappement, dans le sens 

de l’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 3

2

i P

i

P

P
, du débit standard (kg/s), du rendement 2ST PD CBPj et de la vitesse de 

rotation réduite . Nous pouvons ensuite  calculer : r BPN

2PD (kg/s): le débit entrant principal 

2 2
2

2

·ST P
P

D
D

f
s

?        (3.13) 

 

BPN , en tour par minute :  la vitesse de rotation de l’arbre basse pression
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0

2 , ,

0

  ou  · ·
BP

BP r BP i BP rel cor CBP

N
N N T N N 2ss

? © ?    (3.14)

avec    2
2 2P ; i

ref ref

P

P T
f s? ? 2iT

    (3.15) 

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

minute.

 

0BPN

Figure 3.10 : Champ de caractéristiques du compresseur basse pression 

 

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

sont calculées par : 

    3
3 2

2

· i P
i P i

i

P
P P

P
?     (3.16) 

    

1

·
3

3 2

2

·

CBP

CBP CBP
i P

i P i

i

P
T T

P

i
i j

/

Ã Ô
? Ä Õ

Å Ö
   (3.17) 

 

3.4.3.2 Compresseur haute pression 

Le débit traversant du compresseur haute pression est défini par : 

    4 3 2P PD D D? ?     (3.18) 

 

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

    3 3
3

3

·P P
ST P

P

D
D

s
f

?     (3.19) 

 

2

BP

i

N

T
jCBP"

A 

3

2

i P

i

P

P
 

2ST PD  
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4

3

i

i P

P

P
En choisissant une valeur du taux de pressions totale , nous pouvons 

trouver le rendement jCHP et  à l’aide du champ de caractéristiques du 

compresseur haute pression ainsi que , calculé par l’équation (3.19). Nous 

calculons ensuite  

, ,rel cor HPN

3ST PD

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

    

1

·
4

4 3

3

·

i
i j

/

Ã Ô
? Ä Õ

Å Ö

CHP

CHP CHP
i

i i P

i P

P
T T

P
   (3.20) 

4
4

3

·i P
i

i P

P
P

P
? 3i PP        (3.21) 

 

HPN  : puis la vitesse de rotation de l’arbre haute pression 

0

, , 3

0

· ·
HP

HP rel cor CHP P

N
N N s

s
?   (3.22)     

0HPN est la vitesse de rotation au point stabilisé. où 

 

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 : 

5

6

i

i champ

P

P

Ã Ô
Ä Õ
Å Ö

- le taux de pression totale  

- le rendement jTHP 

0

5

0

HP

HP

N

N
s

s

- la vitesse relative corrigée   

5 5
5

5

·
ST

D
D

s
f

?- et le débit standard  

 

  La température totale du gaz sortant de la chambre de combustion 

T  peut être calculée par la relation de la vitesse corrigée, donnée ci-dessous.  i5
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0

2

5

,

0

·

·

HP
i ref

HP

cor THP

N
T T

N
N

s

Ã Ô
Ä Õ
Ä?
Ä
Ä Õ
Å Ö

Õ
Õ

       (3.23) 

 

  En conservant les mêmes pourcentages des débits de prélèvement 

que pour le point stabilisé, le débit entrant dans la chambre de combustion D41 

et les débits de prélèvement (d  , d et d4 6 7) sont calculés de la même façon qu’en 

fonctionnement stabilisé, comme nous l’avons détaillée dans la partie 2.3.2.17. 

jCB est la même valeur qu’au point stabilisé. 

  Les pertes de pression totale dans la chambre de combustion 

peuvent être calculées en prenant en compte les pertes froides et chaudes, 

données ci- dessous : 

- la perte froide (Pa) 

* +2

41 4

4

D ·
0.001· ·

i

f f

i

T
P K

P
F ?    (3.24)     

 

- la perte chaude (Pa) 

* +2

41 45

4 4

·
0.001· · 1 ·

ii
c c

i i

D TT
P K

T P

Ã Ô
F ? /Ä Õ

Å Ö
     (3.25)  

 

 et KLes coefficients Kf c sont constants et issus du calcul du point stabilisé.  

  En conservant la valeur de g4 du point stabilisé, la pression totale en 

sortie de la chambre de combustion Pi5 peut être calculée par la relation ci-

dessous : 

* +5 4 4· 1i i fP P P Pg    c? / - F - F    (3.26) 

 

Le débit sortant de la chambre de combustion peut être calculé par : 

5 5
5

5

·STD
D

f
s

?      (3.27)     

 

D’après la conservation du débit, nous obtenons :   
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33 3 5 5 5 4 3

3 5 4 3 5

· ·
· · · ·

i pP i P i i i

i P i i i P i

TD T D T P P D

P P P P T
?

5

P

D
     (3.28) 

2

5 5 5 4

35 4 3
5 3

53 3

3

·
· ·

·
·

Ã Ô
Ä Õ
Ä?
Ä
Ä Õ
Å Ö

i i i

Pi i i P
i i P

P i P

i P

D T P P

DP P P
T T

DD T

P

· Õ
Õ

  (3.29) et   

 

Ensuite, la pression totale en sortie de la turbine haute pression Pi6 est donnée 

par : 

6
6 5

5

·i
i i

i champ

P
P P

P

Ã Ô
? Ä Õ
Å Ö

     

     

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

pression T  par : i6

* +1 ·

6
6 5

5

·

THP THP

THP
i

i i

i champ

P
T T

P

i j
i
/

Ã Ô
? Ä Õ

Å Ö
   (3.30)     

 

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

équations de l’enthalpie donnent :  

* + * +5 5 6 3 4 3· · ·mHP p PD H H D H Hj / ? /     (3.31) 

 

Et à l’aide des fonctions enthalpie (2.18-2.20), nous pouvons calculer Ti5 par des 

itérations.    

5

6

i

i champ

P

P

Ã Ô
Ä Õ
Å Ö

  Nous itérons sur à vitesse de rotation constante (sur la 

même ligne d’iso-vitesse), en ayant la nouvelle valeur de rendement jTHP, 

jusqu’à ce que la valeur Ti5 donnée par l’équation (3.29) soit égale à celle 

donnée par l’équation (3.31).     

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

utilisant la valeur du rendement de combustion (jCB) du point stabilisé, par les 

équations de l’enthalpie (2.18-2.20) et l’équation d’énergie suivantes 
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    41 5 4(CB c eff aird Pc D H H )j © © ? © /     

41 5 4( air
c

CB eff

D H H
d

Pcj
)© /

?
©

   (3.32)     

 

Le débit de carburant peut également être calculé à l’aide du débit D5  trouvé par 

l’équation (3.27). 

5 4cd D D 1? /      (3.33)     

 

4

3

i

i P

P

P
, jusqu’à ce que la valeur de dNous itérons sur c donnée par l’équation 

(3.32) soit égale à celle donnée par l’équation (3.33). 

Le débit sortant D6  est égal au débit entrant dans la turbine haute pression D . 5

    6 5D D?            

 

3.4.3.4 Turbine basse pression 

  La température totale du gaz mélangé Ti6m peut être calculée de la 

même façon qu’en fonctionnement stabilisé par : 

* + * +4 6 4 2 4 6 7
6

2 7

· ·P c
m

P c

d d H D d d d d H
H

D d d

- - - / / /
?

- /
6

6

    (3.34) 

 

La pression totale du gaz mélangé Pi6m est égale à la pression totale en sortie de 

la turbine. 

6i m iP P?       

  

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

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

0

6
, ,

0

BP

m
rel cor TBP

BP

N

N
N

s

s

?       (3.35) 

   

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

refroidissement, est calculé par : 
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    6 6 4 6? - -mD D d d  

 

et nous calculons ensuite 

6 6

6

·m i m

i

D T

P
?       (3.36) 6m

 

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

choisissons une valeur du taux de détente 6

7

i mP

P
 qui correspond aux valeurs des 

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

obtenons une valeur de rendement de la turbine jTBP. Ensuite nous calculons la 

température totale en sortie la turbine T  par : i7

* +1 ·

7
7 6

6

·

TBP TBP

TBP
i

i i m

i m

P
T T

P

i j
i
/

Ã Ô
? Ä Õ

Å Ö
   (3.37)     

 

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

basse pression, ci-dessous, donne la température totale en sortie de turbine Ti7, 

en effectuant des itérations avec les fonctions enthalpie. 

* +2 3 2
7 6

6

·P P

m

D H H
H H

D

/
? /       (3.38) 

 

Les équations (3.37) et (3.38) doivent donner la même valeur de Ti7. Sinon nous 

changeons la valeur de 6

7

i m

i

P

P
 et jTBP pour obtenir la bonne valeur de T . i7

  De la même façon qu’en fonctionnement stabilisé, en faisant des 

itérations avec les équations de l’enthalpie, la température totale du gaz mélangé 

sortant de la turbine basse pression Ti7m peut être calculée avec : 

7 4 2 7 7
7

2

· ( )·P c
m

P c

d H D d d H
H

D d

- - /
?

-
    

 

  La pression totale du gaz sortant de la turbine Pi7 et la pression 

totale du gaz mélangé P   sont calculées à l’aide des relations ci-dessous : i7m
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7
7 7

6

·i
i m i i m

i m

P
P P P

P
? ?    6

7

 

 

3.4.3.5 Tuyère 

  Afin de calculer les pressions totales du gaz dans la tuyère, nous 

utilisons les mêmes valeurs de pertes de pressions (g9."g32) qu’en 

fonctionnement stabilisé. Les pressions totales P  et Pi8 i10 peuvent être calculées 

par : 

     8 7 ·(1 )i p i mP P g? /

10 8 10·(1 )i P i P PP P g? /     

   

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

Nous avons donc : 

    10 8 7i p i p i mT T T? ?       

 

  Le débit entrant dans la tuyère D8P est égal au débit mélangé sortant 

de la turbine basse pression D7m. Nous avons donc : 

8 7P mD D?      

 

  D’après la compatibilité du débit, le débit sortant D10P doit être égal 

au débit entrant dans la tuyère D8P et de plus, D10P est également dépendant du 

régime de fonctionnement de la tuyère, telle que tuyère adapté ou non adapté. 

Nous avons donc : 

    10 8P PD D?      (3.39) 

 

10

0

i PP

P
Ensuite nous calculons le rapport  et d’après la définition du rapport de 

pressions critique v   (le nombre de Mach égal à 1), nous avons également : C

" " " "
10

10 1
10 1

2
C

i
iiv

/-Ã Ô? Ä Õ
Å Ö

"

 

Chapitre III : Fonctionnement hors adaptation 137



10

0

i P
C

P

P
v> 10 0PP P?- Si , la tuyère est adaptée, donc . Avec la section de la sortie 

de tuyère A10 fixée et connue suite au calcul du fonctionnement stabilisé,  nous 

calculons ensuite : 

le nombre de Mach M10P : 

10

10

1

10
10

10 0

2
·

1

P

P
i P

P

P

P
M

P

i
i

i

/Ã Ô
Ã ÔÄ? Ä ÕÄ/ Å ÖÄ Õ
Å Ö

1
Õ/ Õ     (3.40) 

 

le débit D10P : 

* +
10

10

1

2· 1210 10
10 10 10 10 10

10 10

1
· · · · 1 ·

· 2

P

PP P
P i P P P P

P i P

D P A M M
R T

i
ii i

/
/ //Ã Ô? -Ä Õ

Å Ö
    (3.41) 

  

10

0

i P
C

P

P
v@ , le nombre de Mach M- Si 10P est égal à 1. Le débit D10P peut 

donc être calculé par la relation : 

* +
10

10

1

2· 1
10 10

10 10 10

10 10

1
· · · 1

· 2

P

PP P
P i P P

P i P

D P A
R T

i
ii i

/
/ //Ã Ô? -Ä Õ

Å Ö
  (3.42)    

 

   Dans tous les cas, la valeur de D10P calculée avec l’équation (3.39) 

doit être égale à celle obtenue avec l’équation (3.41) ou (3.42) afin de valider la 

compatibilité du débit D10P. 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, Cs et Rendements du cycle 

  D’après les explications du chapitre II, la poussée, Fs, Cs et les 

rendements du turboréacteur peuvent être calculés par :  

- la poussée, 

nous avons 

* +10 10 2 0 10 0 10· ·P P P ·F D V D V P P A? / - /     
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d’après les équations (2.171) et (2.172), 

- la poussée spécifique, 

2

tot

T

F
Fs

D
?       

 

- la consommation spécifique, 

c

tot

d
Cs

F
?       

 

- les rendements,  

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

nous avons 

     PR
PR

util

PW

PW
j ?  

     util
TH

cb

PW

PW
j ?  

    · PR
THP TH PR

cb

PW

PW
j j j? ?  

 

3.4.3.7 Marges au pompage 

  Les marges au pompage peuvent être calculées selon deux 

méthodes. Nous posons : 

rPP  : le rapport de pressions totales sur la ligne de pompage et 

  : le rapport de pressions totales sur la ligne de fonctionnement. rN

 

- 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 

l’un sur la ligne de pompage et l’autre sur la ligne de fonctionnement.      

1 ·100
ST PP

V

ST N

D
MP

D

r

r

Ã ÔÃ Ô
Ä ÕÄ Õ
Å ÖÄ? /Ä Ã Ô

Ä ÕÄ ÕÄ ÕÅ ÖÅ Ö

Õ
Õ       (3.43) 
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Figure 3.11 : Marge au pompage – Vitesse constante 

 

- les marges au pompage sur les lignes de débit 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 l’un 

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

    
* +
* +

1
1 ·100

1
PP

D

N

MP
r
r

Ã Ô/
? /ÄÄ /Å Ö

ÕÕ

sections de cols (Acol) fixes. D’après l’équation de débit réduit :   

   

   (3.44) 

 

 

Figure 3.12 : Marge au pompage – Débit standard constant 

 

3.4.4 Fonctionnement critique hors adaptation pour des 

turboréacteurs double corps à double flux séparés 

  Cette partie développe le procédé du calcul, expliqué dans la partie 

3.2.1, en utilisant le modèle 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 
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avec le nombre de Mach au col (Mcol) égale à 1 

Nous pos s les vale

 

on  urs au point nominal ou au point de fonctionnement 

5N 

stabilisé : 

5 5

5i N
PÅ Ö

· iD TÃ Ô
? Ä ÕÄ Õ  

6N 
6 6

6

· i

i N

D T

P

Ã Ô
? Ä ÕÄ Õ
Å Ö

 

 

Nous avons donc : 

5 
5 5 5 5

5 5

· ·
constanti i

i i N

D T D T

P P

Ã Ô
? ? ?Ä ÕÄ Õ

Å Ö
   

  et également  

6 6 6 6

6 6

· ·
constanti i

i i N

D T D T

P P

Ã Ô
? ? ?Ä ÕÄ Õ

Å Ö
      6

 

De la même manière que dans la partie 3.4.3, les valeurs de T0, P0, M0, A10P et 

c es éf  par le point de fonctionnement stabilisé et les 

e, pour chaque composant de l’entrée 

pports de pressions totale

A10S sont alculé  et d inies

calculs sont expliquées, étape par étap

d’air à la tuyère d’échappement dans le sens de l’écoulement.     

 

3.4.4.1 Fan et canal secondaire 

  Nous avons le champ de caractéristiques du Fan donnant des 

ra s
3

2iP

i fP
 en fonction de débits standards 2 2

2

·TD s
f

 pour 

différentes valeurs de rendements polytropiques jF et de vitesses de rotation 

relative corrigées
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ou de vitesse réduite
2

BPN
.  

iT
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Figure 3.13 : Champ de caractéristiques du Fan 

 

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

obtenons les valeurs de
3

2

i f

i

P

P
, de (kg/s), de jF et de 

correspondantes. Nous pouvons ensuite calculer : 

le débit total entran

2ST TD , ,rel cor FN  

t 2TD (kg/s): 

    2 2
2

·ST T
T

D
D

2

f
s

?     (3.45)  

 

la vitesse de rotation de l’arbre basse pression BPN  en tour par minute :  

    0

, , 2

0

· ·
BP

BPN rel cor F

N
N s

s
    

 pression et la température totales à la sortie du Fan : 

?

 

la

    3
3 2· i F

i F i

P
P P

P
?  3

2i

   ( .46)  

    

1

·
3

3 2

2

·

F

F F
i F

i F i

i

P
T T

P

i
i j

/

Ã Ô
? Ä Õ

Å Ö
   (3.47) 

  En utilisant les mêmes valeurs de pertes de pression du canal 

38S et 10S nnem

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

 

secondaire (g   g ) en fonctio ent stabilisé, les pressions totales en 

     8 3 38·(1 )i S i F SP P g? /  

DST2T 

3i FP
 

2iP

jF"

A 

2

BP

i

N

T
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10 8 10·(1 )i S i S SP P g? /      

 

La température totale dans la tuyère est constante. 

    3 8 10i F i S i ST T T? ?     

 d tio débit réduit, nous avons : 

 

D’après la éfini n du 

10

1010 10 0 10 10
10

· 1 2· ·
· ·

· 1

i ii
i

Ã Ô
? ?

10

1 1

0

10 10 10

· 1-

i /Ã Ô
Ã ÔÄ Õ

10 10 10Ä Õ
Å Ö

S i S

Ä Õ Ä ÕÄ ÕÅ Ö Å Ö

S

S
S

i S S S i S

P

P
 (3.48) 

   

/
SS i S S

S

D T P R
Dr

P A R P

10 10 10
10 

10i ST

S S i S
S

Dr A P
D

© ©
?    (3.49) 

 

La conservation du débit impose : 

    02 3 8 1F F S SD D D D? ? ?     

Le débit primaire D2P et le taux de dilution そ peuvent être calculés par : 

   2F

 

2 2P TD D D? /     

     F2

2P

D

D
n ?  

ti alcul du fonctionne : 

le débit standard DST2P

    

 

3.4.4.2 Compresseur basse pression 

  A par r du c ment du Fan, nous obtenons 

2 2
2

2

·P
ST P

D
D

s
f

?     (3.50) 

0

2
, , , ,rel cor F rel cor CBPN N

N
s

0

BP

BP

N

s

? ?   (3.    51) 

Ensuite, à l’aide du champ de caractéristiques du compresseur basse pression, 

nous avons la valeur de

 

3

2

i P

i

P

P
, de jCBP, 
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3
3 2

2

·i P
i P i

i

P
P P

P
?        (3.52) 

    

1

·
3

3 2

2

·

CBP

CBP CBP
i P

i P i

i

P
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i
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/

Ã Ô
? Ä Õ

Å Ö
   (3.53) 

"

" " Le débit et le débit standard traversant le compresseur haute 

on in  : 

    

3.4.4.3 Compresseur haute pression 

pression s t déf is par

3 2P PD D?  

3 3
3

3

·P P
ST P

P

D
D

s
f

?   (3.54)       

 

Nous choisissons une valeur de 4iP
 e

3i PP

vitesse corrigée N

t nous obtenons le rendement jCHP, et la 

 champ de caractéristiques à l’aide de DST3P calculé 

 L ss i4 et la température Ti4 totales en sortie du compresseur 

ainsi que la vitesse de rotation de l’arbre haute pression NHP peuvent être 

pa re s suivantes  

   

cor,CHP du

ci-dessus. a pre ion P

calculées r les lation

4
4 3

3

·i
i i

i P

P
P P

P
? P     (3.55) 

    

1

·

3

CHP

i P

P

P

i
i j

/

Å Ö

    

4
4 3 ·

CHP CHP
i

i i PT T
Ã Ô

? Ä Õ    (3.56) 

0

, , 3

0

· ·
HP

HP rel cor CHP P

N
N N s

s
?   (3.57) 

 

3.4.4.4 Chambre de combustion et Turbine haute pression 

  La pression Pi5 est calculée par la méthode expliquée dans la partie 

3.4.3.4.  

po  de criticité de la turbine u 

paramètre de débit  5N, le débit traversant la turbine D5 peut être calculé par : 

    

  L’hy thèse  entraînant la constance d

5D ? 5N
5

5

· i

i

P

T
(3.58) 
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La conservation du débit (équation 3.29) conduit à   

 

2

·D T P PÃ ÔÃ Ô
5 5 5 4

5 4 3

· ·i i i

i i i PP P P D
Ä ÕÄ ÕÄ ÕÄ ÕÅ Ö 3

5 3
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· ·
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i i

P i P
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? Ä Õ
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  (3.59) 

am  c ristique

  

3i PPÄ Õ
Å Ö

 

Pour le ch p de aracté , nous calculons ensuite 

0

    5
, ,

0

HP

rel cor THP
HP

N

N
N

s

s

?  

0

5 5 5

5
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·
·

HP
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N

D

N

s s
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s

     

 

5

6

i

i champ

P

P

Ã Ô
Ä Õ
Å Ö

Nous choisissons une valeur de correspondant aux deux valeurs 

calculées ci-dessous et nous obtenons le rendement jTHP. 

  La température totale du gaz sortant de la turbine Ti6 peut être 

    

calculée par la relation ci-dessous :  

* +1 ·

6
6 5

5

·

THP THP

THP
i

i i

i champ

P
T T

P

i j
i
/

Ã Ô
? Ä Õ

Å Ö
   (3.60) 

     

ctions entLa compatibilité du travail et les fon halpie fournissent la relation 

    * + * +5 5 6 3 4 3· · ·mHP p PD H H D H Hj / ? /   (3.61) 

lpie (2.18-2.20), nous pouvons calculer Ti5 

par itérations.     

 sur 

 

Ensuite, à l’aide des fonctions entha

5

6

i

i champ

P

P

Ã Ô
Ä Õ
Å Ö

à vitesse d

ent jTHP, 

  Nous itérons e rotation constante (sur la 

même ligne d’iso-vitesse), en ayant la nouvelle valeur de rendem
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ju u’ q 59) soit égal  à celle sq à ce ue la valeur Ti5 donnée par l’équation (3. e

onnée par l’équation (3.61).    

ur u ren ment de combustion (jCB) du point stabilisé, les 

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

CB c eff aird Pc

d

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

utilisant la vale d de

    ( )D H Hj © 41 5 4© ? © /     

    41 5 4( )air
c

CB eff

D H H
d

Pcj
© /

?
©

   (3.62) 

 

Le débit de carburant peut également être calculé à l’aide du débit D5  donné par 

l’équation 3.58. 

    5 41cd D D? /      (3.63) 

 i  su

 

r 4

3

i

i P

P

P
, jusqu’à ce qu

lle donnée par l’équation (3.63). 

e la valeur de d  Nous térons c donnée par 

l’équation (3.62) soit égale à ce

  Le débit sortant D6 est égal au débit entrant dans la turbine haute 

pression D . 5

6 5D D?               

3.4.4.5 Turbine basse pression 

te 

   (3.64) 

 

  La température totale du gaz mélangé Ti6m peut être calculée de la 

même façon qu’en fonctionnement stabilisé par l’équation suivan

  
* + * +4 6 4 2 4 6 7 6

6

· ·P c
m

d d H D d d d d H
H

- - - / / /
?

- /
  (3.65) 

2 7P cD d d

La pression totale du gaz mélangé Pi6m est égale à la pression totale en sortie de 

rbine. 

 

la tu

    6 6i m iP P?      (3.66) 

  

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

st donc donnée par la relation ci-dessous : pression e

Chapitre III : Fonctionnement hors adaptation 146 



0

6
, ,

m
rel cor TBPN

N
s

BP

BP

N

    ?    (3.67)  

0s

   

e basse pression, en prenant en compte les débits 

6

Le débit entrant dans la turbin

de refroidissement, est calculé par : 

    6 6 4? - -mD D d d     (3.68) 

 

6m

Nous en déduisons ensuite 

6 6

6

·Ã Ô
? Ä ÕÄ Õ
Å Ö

m i m

i calculé

D T

P
     (3.69) 

de criticité de la turbine, la valeur de 6m 

n ci-dessus doit être égale à celle du p

ous itérons alors sur la valeur de 

 

  A cause de l’hypothèse 

calculé dans l’équatio oint de 

3

2

i P

i

P

P
fonctionnement stabilisé. N  jusqu’à 

l’obtention de ces débits. 

  Ensuite, par la connaissance de Nrel,cor,TBP, de 6m et du champ de 

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

THP

c

j . Nous choisissons une valeur de rapport de pressions totales 6

7

i m

i

P

P
 

correspondante à N ,  et j . La pression et la température  totales 

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

rel,cor,TBP 6m THP

7
7 6    

6

i i m

i mP
·? iP

P P     (3.70) 

    

* +1 ·

7 6
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i i m
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P
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i
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Ã Ô
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L’équilibre mécanique de l’arbre basse pression (Fan-Compresseur BP et 

Turbine BP) fournit l’équation : 

7· iT T?    (3.71) 
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* + * +2 3 2 2 3 2
7 6mH H

6

· ·P P F F

mBP m

D H H D H H

Dj
/ - /Ç ×

  ? / È Ù©É Ú

uation (3.72). Les équations (3.71) et (3.72) 

doivent fournir la même valeur de Ti7. Sinon nous itérons sur la valeur de 

  (3.72) 

 

A l’aide des fonctions enthalpie (2.18-2.20), la température Ti7 peut être  

calculée par itérations avec l’éq

6

7iP

i mP
 

afin d’avoir la bonne valeur de Ti7. 

 De la même façon qu’en fonctionnement stabilisé, la température  

totale du gaz mélangé sortant de la turbine basse pression Ti7m peut être calculée 

par l’équation suivante, par itérations sur les fonctions enthalpie. 

   7 4 2 7 7· ( )·P cd H D d d H
H7

2

m

P cD d

- - /
?  

 

-

    

  La pression totale du gaz sortant de la turbine Pi7 et la pression 

totale du gaz mélangé P  sont calculées pas la relation ci-dessous : i7m

7
7 7

6

·i
i m i i m

i m

6P P P
P

? ?     (3.73)  

 

.4.4.6 Tuyère 

 traversant  

 N ns le point A du champ

la partie 3.4.4.1 afin de satisfaire la conservation du débit (D7m, D8 et D10P) avec 

ritique ou non). 

P

3

  Nous effectuons les mêmes calculs expliqués dans la partie 3.4.3.5 

afin d’avoir les valeurs de température, de pression et du débit du gaz

la tuyère. ous changeo  de caractéristiques du Fan dans 

la condition de tuyère (c

 

3.4.4.7 Poussées, F , Cs s, 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 mêmes 

procédés de calcul que dans la partie 3.4.3.7 pour les marges au pompage. 

La poussée totale peut être calculée par : 

* +
* + * +

10 10 2 0 10 0 10

         · ·

tot P P P P P

D V V P P A/ - /
 

2 10 0 10 0 10

· . .

F S S S

F D V D V P P A? / - / -
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3.4.5 Fonctionnement critique hors adaptation pour des 

turboréacteurs double corps à double flux mélangés 

  Nous utilisons le principe de la partie 3.4.4, en supposant les 

 Pour un turboréacteur à double flux 

, n joutons le calcul du fonctionnement du mélangeur, qui donne 

la valeur du taux de dilution.  

 

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

 

- Le champ du compresseur fournit 

distributeurs des deux turbines critiques.

mélangés ous a

 

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 

même ligne d’iso-vitesse.  

 

3 3 2, ,  et jCBP i P i P PP T D . 

- Le champ du Fan fournit 3 8 10 3 8 10 2, , , , , ,  et jF i F i S i S i F i S i S TP P P T T T D . 

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

    2

2

1n ? /TD
     (3.74) 

    

PD

2 2·n?F PD D      (3.75) 

e pression, chambre de combustion e urbines 

ns la partie 

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

pression, nous obtenons les valeurs de

 

3.4.5.2 Compresseur haut t t

  Nous effectuons les calculs expliqués précédemment (da

8 8 8, ,i P i P PP T D . 

 

 

DST2T DST2P 

2

BP

i

N

T
 

jF jCBP 

3i FP

P
 3i PP

 
2iP2i

2

BP

i

N
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3.4.5.3 Mélangeur 

  Les sections 8 8 8,  ,  P S mA A A  déjà calculées dans le cadre du 

fonctionnement stabilisé, sont réutilisées pour le cadre du fonctionnement hors 

adaptation. La température et la press éion totales m langées (Ti8m et Pi8m) sont 

alculées par les équations du chapitre II, partie 2.3.2.11. Le débit sortant du 

élangeur est défini par : 

8

c

m

8 8? -m P SD D D        (3.76) 

doit être égal au débit sortant de la tuyère. Si le débit 

lé  l’ ion (3.76) n’est pa

nctionnement de tuyère (critique ou non), nous calculons le taux de dilution, à 

ion (2.64) : 

 

3.4.5.4 Tuyère 

  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 tuyère (Ti10, 

P , D ). Le débit entrant i10 10

D8m calcu  avec équat s égal au débit D  correspondant au 10

fo

l’aide de l’équat

    8 10
8

0 8 8

1
1

nn
c

? ? ? /
-

S
m

P P

D D

D D
   (3.77) 

 

Le débit D8S peut être calculé par : 

    8 8 8·n?S m PD D     (3.78) 

Les débits dans le canal secondaire sont : 

82 3? ?F F SD D D      

 

i D2F calculé ici n’est pas égal à celui calculé dans la partie 3.4.5.1, nous 

e caractéristiques du Fan. 

lle r x de dilution est

  (3.79) 

S

changeons le point A sur le champ d

La nouve  valeu  de tau  donc calculée par : 

    2 1n
2

? /FD
     (

TD
3.80) 

   

Les nouvelles valeurs de débits sur le champ de caractéristiques du compresseur 

basse pression sont calculées par : 

    2
2 n

? F
P

D
D         (3.81) 
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2 2·
2

2

s
    

f
?ST P

D
D

ression, correspondant à la nouvelle valeur 

se nt a même ligne 

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 

P     (3.82) 

 

Nous avons ensuite un nouveau rapport de pressions totales et un nouveau 

rendement du compresseur basse p

de DST2P,  situa  sur l d’iso-vitesse. Nous continuons les calculs 

 

 

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 : 

   * +10 10 2 0 10 0 10 2 0· . . ·/ - / /P F?totF D V D V P P A D V  

vec post-combustion, 

t contrôlée par le système de commande afin que 

posants en amont ne soit pas perturbé par la post-

combustion. Autrement dit lorsque la post-combustion fonctionne, la section de 

yère est contrôlée de manière à ce que les conditions du gaz (la température, 

u du mélangeur 

n de col afin que les conditions à l’entrée de la post-

om

 

3.4.6 Post-combustion et Tuyère à section variable 

  Une post-combustion fonctionne normalement avec des turbines et 

une tuyère critiques. Pour un turboréacteur fonctionnant a

la tuyère à section variable es

le fonctionnement des com

tu

la pression, le nombre de Mach etc.) en sortie de la turbine o

restent constantes.  

  Pour un turboréacteur à double flux mélangés avec post-combustion 

et tuyère à section variable, la post-combustion n’a pas de l’influence sur le taux 

de dilution そ8m. Lorsque la post-combustion fonctionne, la section du col pour la 

tuyère divergente et convergente ou la section de sortie pour la tuyère 

convergente doit être modifiée pour que l’écoulement en amont ne soit pas 

perturbé par la post- combustion, par exemple, le système de commande 

augmente la sectio

c bustion restent constantes. 
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  La section du col de la tuyère 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 système de contrôle. Cela 

fixe, par conséquence, les lignes de fonctionnement stabilisé du Fan et du 

compresseur haute pression. Si le système de contrôle permet la pression Pi8p ou 

Pi8m de varier lorsque la post-combustion fonctionne, l’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 tuyère, lorsque la 

post-combustion fonctionne, est développée ici, pour un turboréacteur à double 

flux mélangés avec post-combustion et une tuyère convergente critique à 

section variable.    

L’équation du débit réduit s’écrit : 

* +
1

2· 11
i
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/
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Å Ö
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Nous posons : 

 

10 ? colA A      

 

-co sti nctionne, nous vons 

    

Si la post mbu on fo  a

10 9 8 9? ? ? - -col m PCD D D D d d   (3.83) 

quation (3.83) par la relation du débit 

 

orsque la post-combustion fonctionne (PC) : 

 

Nous remplaçons les débits dans l’é

standard. 

L

  
10

10 10 8
10 8· ·ÄÄ

9 8
, 1

8 810 8

1 ·? ? - -Õ Ä ÕÕ Å Ö

· ·Ã Ô Ã ÔP A d

Å Ö

PC i m
M

m mi iPC

d P A

D D
 

i9

 nous avons : 

i m
r r m

m

D D
T T

(3.84) 

 

 Avec la température du gaz en sortie de la post-combustion T  (K) 

prédéfinie,

    T T10 9i i?  
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équation (2.82), la richesse de la post-combustion est donn

   

D’après l’ ée par : 

8 9 8 
9eff i PC

(1+ )·( )

( )·

m m
PC

H H

Pc T

cc
j
/

?    (3.85) 

éb ca nt de la pos combustion 

 

PCd (Donc le d it de rbura t- kg/s) peut être calculé par 

   2PC PC Pd Dc? ©   

 

Ou avec le débit de carburant de la post-combustion donné par les utilisateurs, 

nous calculons la richesse 

    P

2

C
PC

P

dc ?       

Puis d’après l’équation (2.82), nous en déduisons 

D

 

    
9

9 8
(1+ )

PC eff i PC

mH H
8

( )·

m

Pc Tc j
c

©
? -   (3.86) 

 

La tempé ture d  gaz e a post-combustion 9i tT  peut être calculée ra u n sortie de l

ar itération l’équation (3.86) avec les équations de l’enthalpie (2.18-2.20). 

Lorsque la post-combustion ne fonctionne pas (NPC) : 

    

p

 

10 10 8 8
10 8

10 8

· ·
· ·i i m

r r

i iNPC

P A P A
D D

T T

Ã Ô
?Ä ÕÄ Õ

Å Ö

m
m

m

  (3.87) 

t en 

mont, les paramètres 

 

Du fait que la post de combustion n’ait pas d’influence sur l’écoulemen

8 8
8a

8i mT

·
·i m m

r m

P A
D  dans les équations (3.84) et (3.87) doivent 

donc être égaux. 

Lorsque la post-combustion fonctionne, nous avons donc 

tion de la sortie de la tuyère : 

 

la sec
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m m PC

A A
D ?

Ã Ô

Å Ö

et le débit sortant 

? © - - © © ©Ä Õ  (3.88) 

 

de la tuyère :    

   
10

10 10
10, 10, 1·i

PC r M

·

10i PC
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 (3.89) 
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3.5 Conclusion 

 Le fonctionnement hors adaptation est déduit du fonctionnement 

tabilisé, qui peut être le vol en croisière, par exemple. En réalité, un 

rboréacteur doit être capable de fonctionner dans plusieurs conditions de vol.  

es calculs sont donc effectués afin de connaître la performance du 

rboréacteur sur les autres conditions de vol lorsque le moteur sort du 

nctionnement nominal. Cela revient à définir et à tracer les lignes de 

 composants sur les champs de caractéristiques toujours en 

 

s

tu

C

tu

fo

fonctionnement des

supposant la conservation du débit et l’équilibre mécanique du rotor. Dans le 

cas où les puissances fournies par les turbines ne sont pas égales aux puissances 

reçues par les compresseurs, le turboréacteur fonctionnera dans un autre régime 

appelé le régime transitoire ou le fonctionnement transitoire, tels que 

l’accélération ou la décélération du turboréacteur. 
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Processus du calcul de fonctionnement hors adaptation  

Turboréacteur double corps mono flux  

 

 

 

 

Pi3P/Pi2 CBP

Ti3P, jCBP, D3P, DST3P, NBP

P /Pi3P CHP i4

, T

CB

THP

TBP

TyP 
Critique ou 

Non Critique 

Pi5/Pi6 

Pi6m/Pi7 

jCHP i4, Pi4, D4, D41, NHP

jVJP, Ti6, Pi5, 

D5, D5, dc 

CT 

CD 
Ti5 

dc= D.FH/Pceff"

dc 

Pi6m, Ti6m, D6m, D6m 

jVDP, Ti7, H7 

Ti8P, Ti10P, Pi8P, Pi10P   

CT 

(H7)D7, D8P   

D10P 
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Processus du calcul de fonctionnement critique hors adaptation  

Turboréacteur double corps à double flux séparés 

 

 Pi3F, g           Pi8S, Pi10S"

D2F = D10S TyS 
Critique ou 

Non Critique 

Pi3F/Pi2 FAN n"

D2P, DST2P, NBP

Pi3P/Pi2 CBP

D10P 

CHP

CB

THP

TBP

TyP 
Critique ou 

Non Critique 

Ti3P, jCBP, D3P, DST3P, NBP

Pi4/Pi3P 

Ti4, Pi4, D4, D41, NHP

Pi5, D5N, D5, dc 

Pi5/Pi6 

Pi6m/Pi7 

jVJP, Ti6 
CT 

CD 
Ti5 

dc=D.FH/Pceff"

dc 

Pi6m, Ti6m, D6m, D6m 

D6mN

constant 

jVDP, Ti7, H7 

Ti8P, Ti10P, Pi8P, Pi10P   
CT 

(H7)
D7, D8P   
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Processus du calcul de fonctionnement critique hors adaptation 

Turboréacteur double corps à double flux mélangés 

 

Pi3F/Pi2 FAN D2F ,  n

Canal 

Secondaire 

D2T, D2P, D2F, NBP

Pi3P/Pi2 CBP

CHP

CB

THP

TBP

Tuyère 
Critique ou 

Non Critique 

Ti3P, jCBP, D3P, DST3P, NBP

Pi4/Pi3P 

Ti4, Pi4, D4, D41, NHP

Pi5, D5N, D5, dc 

Pi5/Pi6 

Pi6m/Pi7

jVJP, Ti6 
CT 

CD 
Ti5 

dc=D.FH/Pceff"

dc 

Pi6m, Ti6m, D6m, D6m 

 Pi3F, D3S, g    "
D6mN

constant 

jVDP, Ti7, H7 Ti8P, Ti10P, Pi8P, Pi10P   

Pi8S, D8S   
CT 

(H7)D7, D8P   

MELANGEUR 

Ti8m, Pi8m, そm 

D8m  

D10   
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CHAPITRE IV 

FONCTIONNEMENT TRANSITOIRE 

 

4.1 Introduction 

  Le fonctionnement transitoire correspond à la variation des 

paramètres du turboréacteur avec le temps durant l’accélération et la 

décélération à partir d’un point de fonctionnement stabilisé. Il est normalement 

calculé à partir du fonctionnement hors adaptation. L’accélération du 

turboréacteur dépend des paramètres, tels que le moment d’inertie du système 

d’arbres et la température maximale que les turbines peuvent supporter pendant 

une courte durée. Généralement la ligne de pompage, qui limite le 

fonctionnement d’un turboréacteur est un facteur limitant pour l’accélération. 

Ceci est particulièrement critique au début d’une accélération lorsque la 

puissance est faible. La caractéristique du turboréacteur a un effet important sur 

son fonctionnement transitoire ; par exemple, un turboréacteur double corps 

répond différemment par rapport à un turboréacteur mono corps. Le 

turboréacteur au régime transitoire peut également rencontrer les mêmes 

phénomènes aérodynamiques qu’en fonctionnement stabilisé, par exemple le 

pompage du compresseur. Un programme complet de modélisation de 

turboréacteurs doit permettre de calculer le fonctionnement transitoire. Afin de 

réaliser la performance transitoire, ce programme doit non seulement modéliser 

les équations de la thermodynamique mais également intégrer les données 

fournies par le système de contrôle, telles que le débit carburant en fonction du 

temps.        

 

4.2 Mécanisme fondamental et phénomènes du fonctionnement 

transitoire 

   D’après le chapitre II, il est évident que la modélisation du 

fonctionnement hors adaptation est basée sur la compatibilité du débit et la 

compatibilité du travail. Pour le fonctionnement transitoire, afin d’accélérer le 

moteur, le débit carburant est rajouté, en conséquence la température totale (Ti5) 

en sortie de la chambre de combustion augmente. Ceci entraîne un 
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accroissement de la puissance, fournie par les turbines, plus importante que la 

puissance nécessaire aux compresseurs. La vitesse de rotation augmente donc 

jusqu’à l’équilibre des moments de torsion. Par l’effet de l’excès de puissance 

ou du déséquilibre de puissance positif, la conservation du débit peut être 

considérée valide contrairement à la conservation du travail. Le ralentissement 

par la diminution du débit carburant produit les effets opposés, tels que la 

diminution de la vitesse de rotation et le déséquilibre de puissance négatif. 

 

4.2.1 Moment de torsion  

  Lorsque le turboréacteur fonctionne sous la condition de 

déséquilibre, un paramètre important est le moment d’inertie, créé par ce 

déséquilibre entre turbines et compresseurs et intervient dans le modèle 

mathématique et thermodynamique du fonctionnement transitoire. Un problème 

important est la modélisation de l’augmentation ou de la diminution du moment 

de torsion, liée à la variation du débit de carburant, afin de calculer le 

changement de la vitesse de rotation.  

  Nous considérons, par exemple, le cas de l’accélération du 

turboréacteur. L’accélération du rotor et le moment de torsion d’excès (ou le 

moment de torsion d’accélération) FI  sont reliées par la seconde loi de Newton 

(Théorème des moments) :  

compresseurturbineIyFI ? ? I /I$      (4.1) 

avec 

I : Moment d’inertie du rotor (kg·m2) 

y$  : Accélération angulaire *rad/s2) 

I" <"Moment de torsion (N·m) 

  

La vitesse angulaire y"*rad/s) 

    
30

N
ry ? ©      (4.2) 

avec 

N : Vitesse de rotation du rotor en tour par minute (RPM) 

  D’après l’équation (4.1), le moment de torsion d’accélération peut 

être 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 être calculé à partir du 

moment de  torsion de turbine et celui de compresseur. Le problème maintenant 

est de trouver les valeurs des moments de torsion au régime transitoire. Le 

couple de la turbine peut être supérieur ou inférieur au couple du compresseur, 

selon l’accélération ou la décélération du rotor. 

  Pour des turboréacteurs mono corps, l’accélération est inversement 

proportionnelle au moment d’inertie. Pour des turboréacteurs double ou triple 

corps, l’accélération est également inversement proportionnelle au moment 

d’inertie s’il est constant. Dans le cas contraire l’accélération sera, 

approximativement, inversement proportionnelle au moment d’inertie du rotor 

haute pression. En général, la variation du moment de rotor a une petite 

influence sur l’accroissement de la poussée mais modifie la vitesse de rotation 

et la ligne de fonctionnement du compresseur basse pression.  

 

4.2.2 Ligne de fonctionnement transitoire 

  Sur certains régimes transitoires, la ligne de fonctionnement du 

compresseur haute pression se déplace vers le haut par exemple pendant 

l’accélération du turboréacteur (Figure 4.1). Celle-ci dépend de l’augmentation 

du débit de carburant ou de la température du gaz sortant de la chambre de 

combustion. L’accélération est effectuée par le système de contrôle qui fait 

monter la ligne de fonctionnement juste en dessous de la ligne de pompage 

jusqu’à ce que la poussée exigée soit atteinte.  

 

 
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’adaptation des turboréacteurs mono flux, double 

flux, des turboréacteurs avec des turbines libres et également des turboréacteurs 

mono corps, double corps et triple corps. Le compresseur haute pression qui a 

donc de grandes marges au pompage aura potentiellement une bonne 

performance d’accélération. 
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La décélération du moteur 

 

Figure 4.2 : Décélération 

 

  La décélération (Figure 4.2) présente les effets inverses de 

l’accélération et la ligne de fonctionnement de décélération du compresseur se 

situe en dessous de la ligne de fonctionnement stabilisé. Le problème de 

pompage du compresseur est ainsi évité. 

  Le compresseur basse pression ou à pression intermédiaire, ainsi 

que le Fan présentent un déplacement de ligne de fonctionnement moins 

important que le compresseur haute pression. Leurs lignes de fonctionnement 

dépendent d’autres paramètres. La ligne de fonctionnement du Fan, par 

exemple, dépend du taux de dilution. Au début de l’accélération, la ligne du 

compresseur basse pression ou à pression intermédiaire se déplace légèrement 

vers le haut sur la ligne d’isovitesse correspondant à la décroissance du débit du 

compresseur haute pression. Lorsque le compresseur haute pression continue à 

accélérer, il aspire davantage d’air et la ligne de fonctionnement transitoire du 

compresseur basse pression ou à pression intermédiaire descend en dessous de 

la ligne d’adaptation. La trajectoire de cette ligne dépend de l’inertie du rotor 

basse pression par rapport à l’inertie du rotor haute pression. 
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4.2.3 Accélération et décélération rapides 

  Le système de contrôle le plus simple est effectué sur la vitesse de 

rotation qui doit correspondre à la consigne donnée par la manette des gaz. 

Lorsque la manette des gaz est actionnée afin d’accélérer le turboréacteur, la 

vitesse de rotation requise est éloignée de la vitesse à l’instant présent. Le 

système de contrôle augmente donc le débit de carburant jusqu’à ce que la 

vitesse de rotation exigée soit atteinte. La température atteinte pendant cette 

accélération de courte durée n’a pas d’effet sur le fluage. Pourtant plus la durée 

d’accélération est courte, plus la durée de vie du réacteur est réduite à cause des 

contraintes thermiques.        

   

4.2.4 Pompage sur  repr ise  

  Au cours de l’accélération  du turboréacteur, au début de la reprise, 

le régime n’a peut-être pas encore eu le temps de changer en raison de l’inertie 

du rotor qui empêche la modification instantanée de la vitesse. Le point de 

fonctionnement pourrait se déplacer vers la gauche dans le champ de 

caractéristiques du compresseur en suivant une ligne d’isovitesse (Figure 4.3).  
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Figure 4.3 : Accélération 

 

Le régime augmente, ensuite le point de fonctionnement se déplace vers la 

droite pour rejoindre le point de fonctionnement au plein gaz. L’augmentation 

du débit d’air se justifie par l’accroissement de la pression, consécutive à la 

croissance du régime.  

  La forme de la trajectoire du point de fonctionnement entre le point 

de départ et d’arrivée dépend de la nature de la reprise ou de la loi 
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d’augmentation du débit de carburant. Si l’accroissement de débit est très lent, 

l’accélération sera constituée d’une succession de régimes stabilisés et la 

trajectoire du point de fonctionnement sera la ligne d’adaptation. La trajectoire 

s’incurvera d’autant plus vers la gauche que l’augmentation de débit de 

combustible sera importante. Si le débit de carburant est excessivement 

augmenté, la diminution du débit d’air peut être telle que le point de 

fonctionnement atteigne la ligne de pompage (Figure 4.4). Il est donc nécessaire 

de limiter le débit au cours des accélérations pour éviter le pompage. Les 

reprises sont d’autant plus critiques que la ligne de fonctionnement stabilisé est 

proche de la ligne de pompage. Par conséquent, l’accélération devra être 

d’autant plus lente que l’altitude sera grande et la vitesse faible. 

 

 
Figure 4.4 : Accélération à la ligne de pompage 

   

4.2.5 Démarrage et accélération à froid 

  Le turboréacteur peut être démarré à froid dans le cas d’urgence 

mais le démarrage à froid est normalement effectué au cours du développement 

afin de trouver la limite de la marge au pompage. Le démarrage et l’accélération 

à froid sont particulièrement contraignants parce que la différence de 

température entre les disques et les aubes relative au carter est maximale. Les 

extrémités d’aubes atteignent leur limite de tolérances. Les tolérances 

maximales baissent, par conséquent, la ligne de pompage se déplace ver le bas. 

Habituellement, entre 30 et 80 secondes après que 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 Arrêt d’urgence 

         Lorsque le turboréacteur fonctionne dans n’importe quelle 

condition, le système de contrôle peut signaler un arrêt d’urgence si un 

phénomène critique, tel qu’une température de surchauffe ou une survitesse 

pouvant mettre les passagers ou le turboréacteur en danger, est détecté. La 

soupape de carburant est coupée instantanément et les vannes de décharge sont 

probablement ouvertes. Pour un turboréacteur de grand volume, une 

décélération rapide réduit les marges au pompages du compresseur haute 

pression. Ceci parce que la pression à l’entrée est réduite plus vite qu’à la sortie 

(le débit sortant est supérieur au débit entrant), par conséquent le rapport de 

pression augmente, le taux de 3

3

i

i

D T

P

© 3  baisse et la ligne de fonctionnement se 

déplace donc vers le haut. 

  

 4.2.7 Délai de combustion 

  Le délai, entre le moment où le carburant sortant des injecteurs et le 

moment où il est brûlé afin de fournir de l’énergie, se situe entre une et deux 

secondes. Il peut être négligé pour le fonctionnement stabilisé mais il doit être 

pris en compte pour le fonctionnement transitoire. 

 

4.2.8 Délai et décalage du système de contrôle  

  Les composants mécaniques du système de contrôle, tels que la 

soupape de carburant ou les calages variables de stators, nécessitent un certain  

temps fini pour changer de positions au cours du régime transitoire. Ce temps 

fini peut être appelé le délai s’il n’y a pas de mouvement relatif au temps et il 

peut être appelé le décalage pour un mouvement du composant qui se déclenche 

après le signal demandé. Le système de contrôle mesure également les 

paramètres, tels que les températures et les pressions et intègre les délais et 

décalages relatifs au fonctionnement réel du turboréacteur.   

     

4.2.9 Post-combustion 

   Lorsque la post-combustion est allumée, la section du col de tuyère 

doit être augmentée simultanément, autrement une contre-pression apparait sur 
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la turbine, provoquant la décélération du turboréacteur. Ce problème n’est pas 

très critique pour le cas des turboréacteurs mono flux à cause du temps de 

réponse concernant la vitesse qui est assez long. En revanche le problème 

devient important pour des turboréacteurs doubles flux à flux mélangés parce 

que la contre-pression de la post-combustion a une influence directe sur le Fan 

et le temps de transmission se mesure en milliseconde. Ceci peut provoquer le 

phénomène de pompage du Fan puis également le pompage du compresseur. La 

solution est d’avoir le système de contrôle qui est capable de minimiser l’erreur 

sur le temps de réponse entre l’allumage de la post-combustion et l’ouverture du 

col de tuyère. D’autre part, le système de post-combustion doit assurer la 

variation continue de Ti9 sans changement soudain.  

  De plus l’utilisation des géométries variables des compresseurs, de 

l’entrée d’air et des tuyères permettent au turboréacteur de fonctionner dans les 

conditions différentes de vol de façon optimale. Les géométries variables 

peuvent également être utilisées afin d’optimiser le temps de réponse en régime 

transitoire, l’accélération et la décélération, pour fournir les changements rapide 

de la poussée sans avoir des sur-températures ou l’extinction du moteur.  

 

4.2.10 Volume intercomposant 

  Un volume intercomposant se place entre deux composants du 

turboréacteur. Dans ce volume, le stockage de masse et d’énergie se produit, et 

les équations de continuité, d’énergie et d’état sont utilisées afin de calculer les 

masses stockées, les températures  et les pressions correspondantes.  Au cours 

du fonctionnement stabilisé, le débit de gaz entrant dans un volume, tel qu’un 

conduit, est égal au débit sortant. Ceci n’est plus valide pour le fonctionnement 

transitoire parce que la température, la pression et la masse volumique du gaz  

varient avec le temps. Ce phénomène peut avoir un impact remarquable sur la 

performance du régime transitoire du turboréacteur, en particulier pour les plus 

gros volumes tels la chambre de combustion et le mélangeur.    

 

4.2.11 Transfer t de chaleur  

  Un turboréacteur, tournant à haute vitesse, a des températures de 

gaz plus élevées que lorsqu’il fonctionne à basse vitesse. Par conséquent, les 
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pièces métalliques du turboréacteur sont également plus chaudes à haute vitesse 

qu’à basse vitesse. Au cours de l’accélération, les pièces métalliques absorbent 

la chaleur du gaz qui traverse le turboréacteur. Le phénomène inverse se produit 

pour la décélération. La quantité de chaleur absorbée peut varier 

considérablement suivant le fonctionnement du turboréacteur. Elle dépend 

également de la taille du turboréacteur, des composants mécaniques, des 

matériaux et du cycle. L’effet d’absorption de chaleur est complexe et dépend 

de l’endroit où il se produit et à la manière dont est contrôlé le turboréacteur. 

Pour une ligne de fonctionnement du compresseur haute pression fixée, 

l’accroissement de l’absorption de chaleur a des effets sur le temps 

d’accélération des composants, par exemple le temps est augmenté pour le 

compresseur et la turbine alors qu’il est réduit pour la tuyère. En général, l’effet 

sur le temps d’accélération n’est pas important mais la poussée atteinte à la fin 

d’une accélération rapide peut être réduite jusqu’à 5 pourcent. Afin d’obtenir la 

pleine poussée, plusieurs minutes sont nécessaires, cette durée dépend du 

système de contrôle utilisé.    

        

4.2.12 Jeux de tolérance 

  Au cours du fonctionnement transitoire les températures du métal 

diffèrent selon la capacité de chaleur des composants, les trajectoires de flux de 

chaleur, les taux de transfert thermique, etc. L’augmentation de température des 

composants peut varier considérablement. Elle peut être modifiée par d’autres 

facteurs, tels que l’effet centrifuge des disques et des aubes et les effets de 

pression sur les carters. Toutefois la différence de jeu entre les composants est 

très faible mais elle peut être prise en compte pendant le fonctionnement 

transitoire. Par exemple, à la fin d’une accélération, les jeux de tolérance restent 

élevés parce que les aubes et les carters répondent assez rapidement aux 

variations de température à l’inverse des disques et des rotors qui répondent 

moins vite. Les jeux de tolérance élevés ont une influence sur les rendements, 

les débits de gaz ou les marges au pompage et peuvent être considérés, avec 

l’absorption de chaleur, comme une cause de perte de poussée maximale après 

l’accélération.   
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  Au cours de l’accélération, le jeu de tolérance entre une aube et le 

carter change. Au début la longueur du disque et celle de l’aube augmentent 

simultanément en raison de la force centrifuge et le jeu de tolérance minimal est 

obtenu à la fin de l’accélération. Le carter se situe plus proche du gaz et absorbe 

la chaleur plus rapidement que le disque. Ceci provoque un jeu de tolérance plus 

grand. Le disque finalement se dilate et le jeu est réduit au niveau de celui du 

fonctionnement stabilisé.   

  L’accroissement du jeu de tolérance a des effets directs sur la ligne 

de pompage en raison de l’augmentation plus rapide de la couche limite du 

carter.  Le jeu de tolérance plus élevé réduit le rendement du compresseur et 

déplace la ligne de fonctionnement vers le haut. Les effets peuvent être 

particulièrement mauvais pour un turboréacteur qui accélère, décélère 

immédiatement et accélère à nouveau. Ceci peut provoquer le pompage. 

 

4.2.13 Prélèvement de puissance  

  En général, une partie de la puissance fournie par les turbines est 

prélevée pour des systèmes utilitaires tels que des pompes hydrauliques, des 

générateurs électriques etc. La quantité de la puissance prélevée dépend du type 

et de la grandeur de l’avion. Pour calculer le fonctionnement du turboréacteur, 

le prélèvement de puissance peut être négligé parce que sa quantité en 

pourcentage n’est pas importante par rapport à la puissance  totale.       

 

4.2.14 Débit de carburant 

  Le débit de carburant, exigé pour l’accélération et la décélération, 

est normalement programmé pour avoir le fonctionnement sécurisé, la réponse 

rapide et la longue durée de vie. La réponse rapide nécessite une variation du 

débit de carburant importante, provoquant des températures élevées. Ce choc 

thermique est indésirable pour avoir la longue durée de vie. En revanche pour 

avoir le fonctionnement sécurisé, les compresseurs nécessitent des marges au 

pompage importantes afin d’éviter l’extinction au cours de la décélération. Les 

marges au pompage élevées sont défavorables à la réponse rapide. Le système 

de contrôle doit également fournir le débit de carburant pour la chambre en 

évitant les instabilités de combustion.  
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  Pour l’accélération, le débit de carburant doit être assez élevé afin 

d’arriver au temps d’accélération exigé et éviter la perte de puissance et le 

pompage de compresseur. Pour la décélération, le débit de carburant doit être 

assez bas afin d’obtenir le temps de décélération requis mais assez élevé afin 

d’éviter l’extinction en mélange pauvre et le pompage du compresseur basse 

pression ou à pression intermédiaire. Les valeurs du débit de carburant 

dépendent de l’application du turboréacteur et peuvent être réalisée à l’aide de 

la modélisation mathématique et thermodynamique du fonctionnement 

transitoire.  

 

4.3 Modélisation du fonctionnement transitoire 

  Les modélisations du fonctionnement transitoire et du système de 

contrôle sont essentielles afin de réaliser la conception détaillée et le 

développement des turboréacteurs.  

 

4.3.1 Modèle de couplage thermodynamique   

  Cette méthode de modélisation se compose d’un modèle 

thermodynamique du turboréacteur couplé avec des algorithmes de contrôle 

numérique et des sous-programmes correspondant aux modèles des composants 

hydromécaniques. Le principe de cette méthode réside dans le fonctionnement 

stabilisé calculé à des vitesses de rotation définies par les méthodes expliquées 

dans le chapitre I et II. Les algorithmes de contrôle numérique utilisent comme  

valeurs initiales la solution du pas du temps précédent. Les valeurs du point 

stabilisé sont les premières 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 phénomènes tels 

que l’absorption de chaleur, les volumes intercomposants etc. La puissance 

déséquilibrée, fournissant la vitesse de rotation, est calculé à l’aide d’une boucle 

itérative additionnelle. Dans cette boucle, la puissance déséquilibrée sur le rotor 

est estimée et le débit de carburant calculé est comparé avec celui fournit par les 

algorithmes de contrôle. Les itérations continuent, en modifiant la valeur de 

puissance déséquilibrée estimée, jusqu'à ce que le débit calculé par le modèle du 

turboréacteur soit égal à celui des algorithmes de contrôle. Une fois qu’un point 
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t t- Ftransitoire est trouvé, la vitesse de rotation à l’instant  est calculée 

connaissant la vitesse à l’instant t précédent, la puissance déséquilibrée, et 

l’inertie du rotor. Le processus est repris en t t- F  pour la nouvelle puissance 

déséquilibrée. Idéalement, l’incrément de temps pour ce modèle est entre 10 à 

30 millisecondes afin d’éviter des erreurs dans le système  de contrôle, par 

exemple le temps de délai, le décalage etc.  

  En général, le modèle de couplage thermodynamique ne fonctionne 

pas en temps réel et il ne peut pas se combiner avec le système de contrôle de 

matériels (hardware). En outre, la méthode itérative produit des erreurs sur des 

résultats parce que les solutions à chaque intervalle sont déterminées avec une 

certaine incertitude. Afin de pouvoir effectuer le modèle en temps réel, le 

modèle de couplage thermodynamique doit être grossièrement simplifié, malgré 

la perte de précision.            

         

4.3.2 Modèles du fonctionnement transitoire en temps réel 

  Ces modèles doivent être combinés avec des systèmes de contrôle 

de matériels. Ils utilisent essentiellement des données sous formes de tableau au 

lieu des relations polynomiales qui ralentissent le temps de calcul. Ces modèles 

présentent de nombreux avantages : 

- Le développement des matériels hydromécaniques de contrôle dépend du 

turboréacteur. Ce modèle réduit le coût de développement et permet aux 

matériels de contrôle d’être testés au cours du développement avant que le 

turboréacteur soit disponible.   

- La vérification des algorithmes des logiciels des contrôleurs peut être 

effectuée avant de les utiliser sur le turboréacteur final. Les logiciels de 

contrôles peuvent donc être validés pour assurer qu’il n’y  a pas d’erreurs de 

transmission qui pourraient détériorer le turboréacteur.  

- Le modèle peut être utilisé pour des simulateurs de vol    

 

4.3.3 Modèle aérothermodynamique (Méthode de volume)     

  La méthode de modélisation du fonctionnement transitoire utilisée 

dans ce travail est appelée Modèle aérothermique ou Méthode de volume. Selon 

le calcul de la ligne de fonctionnement stabilisé, le fonctionnement transitoire 
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sera calculé à l’intervalle de temps défini par le système de contrôle ou par des 

utilisateurs. De la même façon que pour le calcul du fonctionnement stabilisé et 

hors adaptation, le turboréacteur est décomposé en composants : l’entrée d’air, 

le Fan, les compresseurs et les turbines basses pressions et hautes pressions, la 

chambre de combustion, la tuyère et les rotors. Le fonctionnement de chaque 

composant est décrit par les équations aérothermodynamiques. Pour les rotors, à 

partir des équations (4.1) et (4.2), l’équation d’énergie mécanique s’écrit : 

1d

dt I

y
? © IÂ         (4.3) 

 

Les champs de caractéristiques des compresseurs et des turbines sont 

nécessaires afin de calculer précisément leur fonctionnement. Les volumes 

intercomposants, reliant deux composants successifs, sont utilisés afin de définir 

les températures et les pressions dans les volumes. 

 

4.3.3.1 Var iation de températures et pressions totales dans les volumes 

  Dans le cas de l’écoulement transitoire, le débit massique et le flux 

d’énergie sortant d’un volume ne sont pas égaux à ceux qui entrent. La 

différence est due à l’accumulation de masse et d’énergie interne dans le 

volume. Les lois de conservation du débit et de l’énergie sont appliquées afin de 

définir les variations de températures et de pressions totales par rapport au 

temps dans le volume. 

La conservation du débit massique s’écrit : 

V
en so

i

dm V dP
D D

dt R T dti
/ ? ? ©

© ©
   i

i

    (4.4) 

 

avec   i VP V m R T© ? © ©

Le volume V (m3) est constant. 

 

La variation de pression totale par rapport au temps vaut alors : 

*i i
en so

dP R T
D D

dt V
+i © ©

?   /     (4.5) 

 

D’autre part, la conservation de l’énergie s’écrit : 
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* +V V i V i
en en so so V i V

d m C T dm dT
D H D H q W C T m

dt dt dt

© © Ã Ô© / © - - ? ? © © - ©Ä Õ
Å Ö

$$ (4.6) 

 

Avec l’équation (4.4), nous obtenons 

* + i i
en en so so V i en so

i

P V dT
D H D H q W C T D D

R T dt

Ã Ô©
© / © - - ? © © / - ©Ä Õ©Å Ö

$$   (4.7) 

 

La variation de température totale par rapport au temps est alors donnée par 

l’expression suivante :  

* + *
2

i i
en en so so en so

V i i

dT R T T R
D H D H q W D D

dt C P V P V

© ©
? © / © - - © / © /

© © ©
$$ +i  (4.8) 

 

avec, 

Den : Débit massique entrant dans le volume (kg/s) 

Dso : Débit massique sortant du volume (kg/s) 

mv : Masse de fluide contenue dans le volume (kg) 

Cv : Chaleur spécifique du fluide à volume constant (J/(kg·K)) 

Hen : Enthalpie massique à l’entrée du volume (J/kg) 

Hso : Enthalpie massique à la sortie du volume (J/kg) 

 : Flux de chaleur entrant dans le volume (W) q$

W$   : Pertes mécaniques, Puissances mécaniques perdues (W), par        

   exemple : la dissipation visqueuse, le prélèvement de puissance  pour      

   servitudes.    

Au point stabilisé, les équations différentielles ci-dessus (les équations (4.5) et 

(4.8)) devraient être exactement égales à zéro, indiquant que la conservation de 

l’énergie dans le volume est satisfaite.  

    

4.3.3.2 Modélisation du transfer t de chaleur   

  Au cours de l’accélération  du turboréacteur, les pièces métalliques 

absorbent l’énergie thermique de l’écoulement gazeux et au contraire au cours 

du ralentissement, l’énergie thermique stockée est transmise au flux gazeux. 

Pour la simulation du fonctionnement transitoire, les effets du transfert de 

chaleur peuvent être pris en compte dans le calcul du cycle. Le calcul du 
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transfert thermique est effectué dans chaque composant ayant une influence sur 

la température du gaz, en considérant que l’écoulement de gaz traversant est 

non adiabatique.   

Le flux de chaleur q (W) est défini par : $

* ,
m m m g mi

i av

dT
q m C h A T T

dt
? © © ? © © /$ +     (4.9) 

avec 

mm : Poids du métal (kg) 

Cm : Chaleur spécifique du métal (J/(kg·K)) 

h : Coefficient de transfert de chaleur de convection (W/(m2·K))  

Am : Superficie du métal (m2) 

Tm : Température du métal (K) 

,
g

i avT : Température totale moyenne du gaz (K) définie par    

     , , ,
, 2

g g
g i en i so ad

i av

T T
T

-
?  

 

,
g

q$

Tm
i enT  , ,

g
i so adT  

 
Figure 4.5 : Température du gaz traversant un composant 

 

avec 

,
g

i enT      : Température totale du gaz à l’entrée  

, ,
g

i so adT  : Température totale adiabatique du gaz à la sortie  

 

Nous posons     

     ,
m g

i avT TS ? /

 

Nous en déduisons  

m

m m

d h A
dt

m C

S ©
? / ©

S ©Ð Ð      
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,

ln ln
m g m

i av
m g m m

n n i av

T T h A t

T T m C

Ã Ô/Ã ÔS © ©
? ? /Ä ÕÄ ÕS / ©Å Ö Å Ö

     

,

,

m

m m

h A tm g
i av m C

m g
n i av

T T
e

T T

© ©
/

©
/

?
/

     

avec 

m
nT  : Température initiale du métal (K) 

 

m

m m

h A

m C

©
©

Le terme  est la constante du temps thermique tcm (seconde) qui est 

d’environ 5 secondes pour un turboréacteur de 200 kg ou 40 secondes pour un 

turboréacteur de 2 tonnes  [60]. Nous avons ensuite : 

, ,( ) cm

t

tm g g m
i av i av nT T T T e

/

? / / ©      

 

Pour le fonctionnement transitoire, le calcul est effectué à chaque intervalle de 

temps Ft. La température du métal peut donc être calculée par :  

, ,( ) cm

t

tm g g m
i av i av nT T T T e

F
/

? / / ©       (4.10) 

 

A la sortie d’un composant, la température totale du gaz Tig est calculée à l’aide 

de sa température totale adiabatique.       

, ,
g g

i i so ad

q
T T

Cp D
? /

©
$

        (4.11) 

avec, 

D : Débit traversant le composant 

Cp : Chaleur spécifique à pression constante du gaz 

 

4.3.3.3 Délai et décalage de temps 

  D’après les définitions expliquées dans les parties 4.2.7 et 4.2.8, le 

délai et le décalage de temps des systèmes sont pris en compte dans le calcul du 

modèle aérothermodynamique.    

  A partir des données d’un paramètre en fonction du temps, les 

valeurs décalées du paramètre du système peuvent être calculées par : 
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* + * +'
1' t c t

t
c

X t X t
X

t t
/ © - © F

?
- F

      (4.12)         

avec, 

t : Temps 

Ft : Pas de temps 

tc : Constante de temps du système  

X : Valeur du paramètre fournie par le système de contrôle ou par les      

   utilisateurs 

'X  : Valeur décalée du paramètre 

 

  Les valeurs de délai du paramètre sont calculées, en utilisant une 

méthode par interpolation, à partir des données fournies par le système de 

contrôle ou à partir des valeurs décalées calculées par l’équation (4.12). Les 

valeurs de délai peuvent être calculées en utilisant, par exemple, l’interpolation 

linéaire : 

* + * +1
1

t t d
dl t

X X t t
X X

t
/

/

/ © F /
? -

F
    (4.13)     

avec, 

Xdl : Valeur de délai du paramètre 

td : Délai (s) 

 

4.4 Procédure de calcul de la méthode de volume 

  Cette partie présente les équations et les exemples du calcul du 

cycle du turboréacteur en régime transitoire. 

 

4.4.1 Turboréacteur  double corps mono flux 

4.4.1.1 Var iation de pression totale 

  La procédure commence par les calculs des variations des pressions 

totales par rapport au temps dans les volumes intercomposants à l’aide de 

l’équation (4.5). 

     * +i i
en so

dP R T
D D

dt V

i © ©
? /  
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Les volumes intercomposants considérés dans cette étape sont les volumes qui 

se trouvent entre le compresseur basse pression et le compresseur haute 

pression, entre la turbine haute pression et la turbine basse pression et entre la 

turbine basse pression et l’entrée de tuyère (ou de la post-combustion). Pour 

plus de rigueur, la variation des pressions totales par rapport au temps peut être 

calculée par la relation, proposée par WALSH [60], ci-dessous : 

* + *
1

1
21

1
2

i
en so

dP R T +iM D D
dt V

ii //Ã Ô ©
? - © © © /Ä Õ
Å Ö

    (4.14) 

 

Le nombre de Mach M du gaz entrant dans le volume est calculé par la relation 

du débit réduit.  

* +
1

2· 12· 1
· · 1 ·

2
i

i

D T
M M

P A R

i
ii i
/

/ //Ã Ô? -Ä Õ© Å Ö
    

avec 

A : Section d’entrée du volume (m2) 

 

Nous avons donc, à l’instant précédent t-1 : 

pour le volume entre les compresseurs (plan 3) 

* + *
1

1
2 3, 1 3, 13
3, 1 3, 3, 1

1 3

1
1

2

CBP
t i tCBPi

t e t
t

R TdP
M D

dt V

ii /
/ /

/ /
/

/3©/Ã ÔÃ Ô ? - © /Ä ÕÄ Õ
Å Ö Å Ö

+n soD  (4.15) 

  

pour le volume entre les turbines (plan 6) 

* + *
1

1
2 6, 1 6, 16
6, 1 6, 6, 1

1 6

1
1

2

THP
t i tTHPi

t e t
t

R TdP
M D

dt V

ii /
/ /

/ +n soD
/

/

©/Ã ÔÃ Ô ? - © /Ä ÕÄ Õ
Å Ö Å Ö

 (4.16)  

 

pour le volume entre la sortie de turbine et l’entrée de tuyère (ou de la post-

combustion) (plan 8) 

* + *
1

1
2 8, 1 8, 188
8, 1 8, 8, 1

1 7

1
1

2

TBP
t i ti

t e t
t

R TdP
M D

dt V

ii /
/ /

/ +n soD
/

/

©/Ã ÔÃ Ô ? - © /Ä ÕÄ Õ
Å Ö Å Ö

  (4.17) 
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Les pressions totales Pi3t, Pi6t et Pi7t (Pa) dans ces volumes au temps t peuvent 

donc être calculées comme suit : 

3
3 3, 1

1

i
i t i t

t

dP
P P

dt/
/

Ã Ô    t? - Ä Õ
Å Ö

© F    (4.18)  

6
6 6, 1

1

i
i t i t

t

dP
P P

dt/
/

Ã Ô    t? - Ä Õ
Å Ö

© F    (4.19) 

8
8 8, 1

1

i
i t i t

t

dP
P P

dt/
/

Ã Ô    t? - Ä Õ
Å Ö

© F    (4.20) 

 

4.4.1.2 Puissances et Vitesses de rotation transitoires   

  Les puissances déséquilibrées FPW (W) peuvent être calculées, par 

exemple pour un turboréacteur double corps, par les relations suivantes : 

pour le rotor haute pression :  "

* + * +3 4 3
1 5 5 6

1

t
mhp t

D H H
PWhp D H H

j/

/

Ã Ô© /
F ? © / /Ä ÕÄ Õ

Å Ö
    (4.21) 

 

pour le rotor basse pression :  "

* + * +2 3 2
1 6 6 7

1

t m m
mbp t

D H H
PWbp D H H

j/

/

Ã Ô© /
F ? © / /Ä ÕÄ Õ

Å Ö
    (4.22) 

 

Les rendements mécaniques des rotors (,mhp mbpj j ) sont constants en utilisant 

leurs valeurs du pont de fonctionnement stabilisé.   

La puissance d’arbre PW et la vitesse angulaire (la vitesse de rotation) sont 

reliées par l’expression   

PW y? I ©         (4.23) 

 

que nous développons ensuite, à l’aide des équations (4.1) et (4.2),  

tur com

PW
I y

y
F

© ? I / I ?$     

2

30

dN
I N P

dt

rÃ Ô © © © ? FÄ Õ
Å Ö

W      

 

 

Chapitre IV : Fonctionnement transitoire 177 



La vitesse de rotation Nt (RPM) à l’instant t peut donc être calculée par : 

1

1 1

900 t

t t

dN PW

dt I Nr
/

/ /

© FÃ Ô ?Ä Õ © ©Å Ö
   (4.24)     

1
1

t t
t

dN
N N

dt/
/

Ã Ô    t? - Ä Õ
Å Ö

© F    (4.25) 

 

Nous avons donc : 

pour le rotor haute pression 

1
, 1

, 1

900 t
HPt HP t

HP t

PWhp
N N

I Nr
/

/
/

t
© F

? -
© ©

    © F   (4.26) 

0

0

, , ,

3 3

HPHPt
HP rel cor t

t

NN
N

s s
?       (4.27) 

 

pour le rotor basse pression 

1
, 1

, 1

900 t
BPt BP t

BP t

PWbp
N N

I Nr
/

/
/

t
© F

? -
© ©

    © F   (4.28) 

0

, , ,

2 2

BPBPt
BP rel cor t

NN
N

s s
?       (4.29) 

 

4.4.1.3 Chambre de combustion 

  Nous passons ensuite aux calculs dans la chambre de combustion. 

La température totale Ti5t, les pressions totales Pi4t (ou Pi41t) et Pi5t sont 

calculées à l’aide des débits de carburant dct (kg/s) en fonction du temps, fournis 

par le système de contrôle, ou par les utilisateurs. Les débits de gaz D41t, D5t et 

les températures totales Ti4t (ou Ti41t), Ti5t à l’instant précédent sont utilisés pour 

initialiser les boucles de calculs. Ces valeurs seront mises à jour au cours de ces 

derniers. 

  Les débits de carburant préprogrammés peuvent être recalculés en 

prenant en compte le délai et le décalage de temps par les équations (4.12) et 

(4.13). Nous en déduisons : 

* + * +'
, 1' c t c ct

ct
c

d t d t
d

t t
/ © - © F

?
- F

       (4.30) 
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* + * +' '
, 1'

, , 1

ct c t d

ct dl c t

d d t t
d d

t
/

/

/ © F /
? -

F
  (4.31)      

avec 

dct : Valeur de débit de carburant donnée par le système  

'
ctd  : Débit de carburant décalé 

,ct dld : Débit de carburant délai 

 

En développant l’équation (4.8), nous avons 

* + * +
2

5 5 5 5 5
41 4 5 5 41 5

5 5 5

i i i

V i CB i CB

dT R T T R
D H D H D D

dt C P V P V

© ©
? © / © © / © /

© © ©
   

 

D’où 

* + * +41 4 5 , 5 ,5 5 5
5 41 5

5 5

t t air t air t ct effti t i t
i t t t

i t CB V t

D H D H d PcdT R T
T D D

dt P V C

Ã Ô© / © - ©© Ä Õ? /
Ä Õ© Å Ö

© / (4.32)  

avec 

VCB : Volume de la chambre de combustion (m3), qui est constant. 

 

La température totale du gaz à la sortie de la chambre de combustion Ti5t (K) à 

l’instant temps t peut être calculée par la relation : 

5
5 5, 1

i
i t i t

dT
T T

dt/
Ã Ô t? - ©Ä Õ
Å Ö

F

5T

    (4.33)     

 

La pression totale à la sortie de la chambre de combustion Pi5t (Pa) à l’instant t 

peut être calculée par l’équation d’état : 

5 5 5i t t t i tP Rt? © ©       

 

ou par la relation, plus précise, proposé par WALSH [60] : 

2
5 5 5

1
1

2i t t t t i tP M
7

3
i /3

7i t/Ã Ô? - © © © ©Ä Õ
Å Ö

5 5R T     (4.34) 

 

 

 

Chapitre IV : Fonctionnement transitoire 179 



La masse volumique t7t"est calculée à l’aide des les expressions suivantes : 

41 5 ,5 t air t

CB

D D dd

dt V

t ct/ -
?          (4.35) 

5
5 5, 1t t

d
t

dt

tt t /
Ã Ô? - ©Ä Õ
Å Ö

F    (4.36)     

 

Ensuite si nous considérons que la perte de pression totale dans la chambre de 

combustion g4 est constante, la pression totale à l’entrée de la chambre de 

combustion Pi4t pourra être calculée par l’équation : 

* +
5

41 4
41

i t
i t i t

P
P P

g
? ?

/
     

 

Pour un calcul plus précis, les pertes chaude et froide, expliquées dans le 

chapitre III, peuvent être prises en compte. A partir des équations (3.25), (3.26), 

(3.27) ci-dessous, nous avons : 

* +2
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·
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Nous obtenons  

* +
5

4
41
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P P P
P

g
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   (4.37)     

 

4.4.1.4 Turbine haute pression 

  A cette étape du calcul, le champ de caractéristiques de la turbine 

haute pression est utilisé afin de satisfaire la conservation du débit. Par la 

connaissance de la pression totale Pi6t, la vitesse de rotation NHPt et les valeurs 

de D41t, Pi5t, Ti4t et Ti5t à la sortie de la chambre de combustion, calculées 

précédemment, le rendement de la turbine jTHPt et le rapport 5

5

t i

i t

D T

P

© 5t  peuvent  

être trouvés en utilisant le champ de caractéristiques.  
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Figure 4.6 : Champ de caractér istiques de la turbine haute pression 

 

Nous avons donc la nouvelle valeur de D5t obtenue à partir du champ de 

caractéristiques et nous la remplaçons dans les calculs de la chambre de 

combustion de la partie 4.4.1.3. Nous itérons ainsi jusqu’à ce que la valeur de 

D5t converge. 

La température totale du gaz en sortie de la turbine est donnée par : 

    

( 1)·

6
6 5

5

THP THPt

THPi t
i t i t

i t

P
T T

P

i j
i
/

Ã Ô
? © Ä Õ

Å Ö
   (4.38) 

 

La température totale du gaz mélangé Ti6mt est ensuite calculée avec le bilan 

d’enthalpie ci-dessous (équation 2.48), à l’aide des fonctions enthalpie (2.18-

2.20), ce qui nous donne : 

  
* + * +4 6 4 2 4 6 7 6

6
2 7

· ·t t t t ct t t t
mt

t ct t

d d H D d d d d H
H

D d d

- - - / / /
?

- /
t    

 

4.4.1.5 Entrée d’air  et Compresseur  basse pression 

  La perte de pression totale de l’entrée d’air 0g  est constante et la 

température ambiante T0, la pression ambiante P0 et le nombre de Mach M0  sont 

définis par le système de contrôle ou par les utilisateurs. La température totale 

Ti2t et la pression totale Pi2t peuvent être calculées en utilisant les équations (2.1- 

2.13). A partir des valeurs de pression totale Pi3t et de vitesse de rotation NBPt, 

calculées par les calculs précédents et du champ de caractéristiques du 

compresseur basse pression, nous obtenons le débit d’air entrant D2t et le 

rendement du compresseur jCBPt.    
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Figure 4.7 : Champ de caractér istiques du compresseur  basse pression 

 

La température totale à la sortie du compresseur Ti3t peut être calculée par 

l’équation (2.24) ci-dessous. 
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4.4.1.6 Compresseur  haute pression 

  Les calculs précédents donnant Ti3t, Pi3t, et NHPt, nous lisons sur le 

champ de caractéristiques du compresseur haute pression la valeur du 

rendement jCHPt et de 3

3

t i

i t

D T

P

© 3t . Nous avons donc la nouvelle valeur de D3t 

déduite à partir du champ de caractéristiques. Le débit D4t est égal au débit D3t 

et nous le remplaçons dans les calculs de la chambre de combustion  de la partie 

4.4.1.3. Les calculs sont ainsi réitérés jusqu’à ce que la valeur de D41t converge. 

  Ensuite, la température totale à la sortie du compresseur Ti4t peut 

être calculée par la relation suivante : 
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   (4.39) 

 

4.4.1.7 Turbine basse pression 

  La perte de pression totale entre la sortie de la turbine basse 

pression et l’entrée de la tuyère g7 est constante. La pression totale Pi7t est donc 

calculée par : 
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6 6

6 6

mt i mt BPt

i mt i mt

D T N

P T

©
© Nous lisons les valeurs de  et de jTBPt sur le champ de 

caractéristiques de la turbine basse pression, à l’aide des valeurs de Pi6mt, Pi7t, et 

NBPt calculées précédemment, ce qui fournit le débit entrant dans la turbine D6mt 

et la température totale  Ti7t. 

( 1)·

7
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TBP TBPt
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La température totale du gaz mélangé Ti7mt est ensuite calculée en faisant un 

bilan d’enthalpie (équation 2.58) à l’aide des fonctions enthalpie (2.18-2.20) : 

7 4 2 7 7
7

2

· ( )·t t t ct t t
mt

t ct

d H D d d H
H

D d

- - /
?

-
    

 

Le débit D7t est égal au débit D6mt et la température totale Ti8t est égale à la 

température totale Ti7mt. 

 

4.4.1.8 Tuyère 

  Les températures totales dans la tuyère sont constantes. Nous avons 

donc : 

10 8 7i t i t i mtT T T? ?       

 

La perte de pression totale g10 dans la tuyère est constante. La pression totale 

dans la tuyère est calculée par la relation suivante :    

10 8 10·(1 )i t i tP P g? /        

 

10

0

i tP

P
Nous calculons ensuite le rapport  et d’après la définition du rapport de 

pressions critique vC (le nombre de Mach égal à 1), nous avons : 
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v> 10 0tP P?- Si , la tuyère est adaptée, donc . Avec la section de sortie de 

la tuyère A10 fixée et connue suite au calcul du fonctionnement stabilisé, le débit 

sortant de la tuyère D10t est calculé à l’aide de la définition du débit réduit. 
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C

P

P
v@- Si , le nombre de Mach M10t est égal à 1. Le débit D10t peut donc être 

calculé par la relation suivante : 
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 (4.43)    

 

4.4.1.9 Poussée, Rendements du cycle, Fs et Cs, Marges au pompage 

  La poussée F, les rendements propulsif jPR, thermique jTH et 

thermopropulsif jTHP, la poussée spécifique Fs, la consommation spécifique Cs 

et les marges au pompage sont calculés avec les équations présentées dans le 

chapitre II.   

 

4.4.2 Turboréacteur  double corps à double flux mélangés 

  De la même façon que ceux du turboréacteur double corps mono 

flux, la procédure est commencée par les calculs des pressions et les vitesses de 

rotation. 
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4.4.2.1 Calculs de la pression et de la vitesse de rotation 

- Fan  

La pression totale à la sortie du Fan Pi3Ft est calculée par les relations suivantes : 

* + * +
1

1
2 3 , 1 3 , 13

3 , 1 3 , 3 , 1
1 3

1
1

2
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M D

dt V
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D  (4.44) 
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La vitesse de rotation du Fan NFt est ensuite donnée par : 

1
, 1

, 1
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   F   (4.46) 
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FFt
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- Compresseur basse pression  

A l’entrée du compresseur basse pression, en considérant la partie externe 

(Figure 2.3, plan 3F) et la partie interne du Fan (plan 21P), la relation entre Pi3ft  

et Pi21Pt et la relation entre Ti3ft  et Ti21Pt sont connues. De plus nous avons les 

champs de caractéristiques externe et interne du Fan. Nous pouvons 

ensuite calculer Pi21Pt, Ti21Pt  et    

0

0

, , ,

21 21

BPBPt
BP rel cor t

Pt

NN
N

s s
?    (4.48)     

 

4.4.2.2 Chambre de combustion et Turbine haute pression 

  Les pressions totales Pi3Pt, Pi6t, Pi8Pt sont calculées avec les 

équations (4.15-4.20). Les calculs de la chambre de combustion et de la turbine 

haute pression sont effectués en suivant les méthodes expliquées dans les parties 

4.4.1.3 et 4.4.1.4.      

  En prenant en compte les effets de transfert de chaleur expliqués 

dans la partie 4.3.3.2, pour la turbine haute pression par exemple, à partir des 

équations (4.9-4.11), nous en déduisons : 

- la température totale moyenne du gaz traversant la turbine (K) ,iTHPt avT
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- la température du métal de la turbine  (K) m
THPtT

* +, , ,
cm

t

tm
THPt iTHPt av iTHPt av THP nT T T T em

F
/

? / / ©     (4.50) 

,
m

THP nT  : Température initiale du métal 

   

- le flux de chaleur q (W) $

* +,
m
THP iTHPt av THPtq h A T T? © © /$ m       (4.51) 

 

- la température totale du gaz en sortie de la turbine (K) 6i tT

6 6 ,
6 6

i t i t ad
t t

q
T T

Cp D
? /

©
$

   (4.52)     

 

4.4.2.3 Fan 

0g  La perte de pression totale de l’entrée d’air  est constante et la 

température ambiante T0, la pression ambiante P0 et le nombre de Mach M0 sont 

définis par le système de commande ou par les utilisateurs. La température 

totale  Ti2t et la pression totale Pi2t peuvent être calculées en utilisant les 

équations (2.1-2.13). A partir des valeurs de pression totale Pi3Ft et de vitesse de 

rotation  calculées précédemment, et à partir du champ de 

caractéristiques du Fan, nous obtenons le débit d’air total entrant D2Tt et le 

rendement du Fan jFt. La température totale à la sortie du Fan Ti3Ft peut être 

calculée avec l’équation suivante : 
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4.4.2.4 Compresseur  basse pression 

  La température totale Ti21P et les pressions totales Pi21P, Pi3Pt ont 

été calculées précédemment. A partir du champ de caractéristiques du 

compresseur basse pression et des valeurs de 3

21

i Pt

i t

P

P
 et , nous lisons le 

rapport 

, , ,BP rel cor tN

21 21

21

P i P

i P t

D T

P

Ã Ô©
Ä ÕÕÄ
Å Ö

CBPt et j . Nous calculons ensuite ,21PtD 2F tD 0c, n , et 

.  3i PtT

 

4.4.2.5 Compresseur  haute pression et Turbine basse pression 

  Par un raisonnement analogue à celui des parties 4.4.1.6 et 4.4.1.7, 

nous obtenons les valeurs de jCHPt, 3 3

3

Pt i Pt

i Pt

D T

P

©
 ,D3Pt ,D41t, Ti4t, Ti7t, Ti7mt, Ti8Pt, 

Pi7t et Pi7mt. 

 

4.4.2.6 Mélangeur  

  La température totale  et la pression totale  du gaz mélangé 

sont calculées en utilisant les équations montrées dans la partie 2.3.2.11.  

8i mtT 8i mtP
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Nous avons : 
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Puis nous calculons ,  et le débit réduit  8PtCp 8PtR
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1
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8PMNous pouvons calculer  par itération de l’équation (4.53) et puis avec le 

critère d’égalité des pressions statiques en sortie du canal primaire  et du 

canal secondaire , nous calculons 

8PtP

8StP
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- Canal secondaire 

38SgLa perte de pression totale  et la température totale d’écoulement dans ce 

canal sont constantes. D’après les équations (2.62) et (2.63), nous avons : 

8 3 38·(1 )i St i Ft SP P g? /         

8 3i St i FtT T?         

et également 

8 3St FtD D?          

 

D’après les équations (2.64), (2.68) et (2.69), nous calculons ensuite : 
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Puis, la température totale du gaz mélangé  est calculée par itération des 

équations de l’enthalpie (2.18-2.20) avec l’équation (4.55) ci-dessous. 
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A partir des équations (2.70-2.75), nous pouvons calculer : 
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Le débit réduit , le nombre de Mach 8r mtD 8mtM  et la pression totale  du gaz 

mélangé sont calculés à l’aide des équations (2.76-2.78), pour obtenir : 

8i mtP

* +
8

8

1
2· 128 8

8 8 8
8

1
· · 1 ·

2

P

PP P
r Pt Pt Pt

Pt

D M M
R

i
ii i
/

/ //Ã Ô? -Ä Õ
Å Ö

    

* +
8

8

8 8 8 8

2·

1 2· · 1 2· 1 ·
mt

mt

m mt m mt

M
h

i h i
?

/ - / -
   

h
 

* + 8
8 8

8
8 8

8
8

8

1 · ·

· ·
1 ·

i mt
mt r Pt

i Pt
i mt m i Pt

S
r mt

P

T
D

T
P P

A
D

A

:

n
j

-
?

-
 et   

 

8mtDLe débit de gaz mélangé  est ensuite calculé par :  

* +8 8 8 8
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8PA 8SALe rendement du mélangeur 8mj  et les sections d’entrée  et  sont les 

mêmes que pour le point de fonctionnement stabilisé. 

 

4.4.2.7 Tuyère, Poussée, Rendements, Fs et Cs, Marges au pompage 

  Nous effectuons les mêmes 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-combustion (kg/s) fourni en fonction du temps par le système de 

contrôle, ou par les utilisateurs, nous avons les résultats suivants. 

PCtd

D’après l’équation (2.82), la richesse de la post-combustion est donnée par : 

8 9 8

9 2
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Nous en déduisons 
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©
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La température totale du gaz en sortie de post-combustion  est calculée par 

itération de l’équation (4.57) avec les équations de l’enthalpie (2.18-2.20). 

9i tT

   A partir des explications fournies dans la partie 3.4.6, et des 

équations (3.86) et (3.87), nous en déduisons :  

- la température totale du gaz : 

10 9i t i tT T?     (4.58)      

 

- la section de la sortie de la tuyère : 
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- le débit sortant de la tuyère :    
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4.5 Conclusion 

  Les fonctionnements stabilisés et hors adaptation d’un turboréacteur 

doivent être effectués dans la première partie du développement du calcul afin 

de vérifier que le turboréacteur puisse fonctionner dans toutes les missions. 

Dans ce chapitre, le fonctionnement transitoire (accélération et décélération) du 

turboréacteur, nécessaire pour le développement du système  de contrôle et  de 

performance de manœuvrabilité, est réalisé. La performance transitoire s’agit du 

régime de fonctionnement où les paramètres du moteur varient avec le temps. Il 

est évident que le système de contrôle et le fonctionnement transitoire sont 

inséparables parce que le calcul du fonctionnement exige des débits de 

carburant, des géométries variables etc. qui sont dirigés par le système de 

contrôle. Les débits de carburant programmés pour l’accélération et la 

décélération peuvent être optimisés avec le réglage de géométrie exigé. La 

prévision obtenue par le modèle mathématique et l’utilisation judicieuse du 

modèle réduisent le nombre d’essai et minimisent le coût de développement du 

turboréacteur.       
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Processus du calcul de fonctionnement transitoire  

Turboréacteur  double corps mono flux 

Paramètres de t-1 à t 
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Processus du calcul de fonctionnement transitoire 

Turboréacteur  double corps à double flux mélangés 

Valeurs initiales (à l’instant t-1) 

41 5 4 5, , ,i iD D T T  
Système de contrôle 
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CHAPITRE V 

MISE EN PLACE DES MODELES DE CALCUL 

 

5.1 Introduction 

  Les modèles mathématiques et les calculs complexes sont 

nécessaires pour l’évolution de la performance des programmes de calcul de 

fonctionnement des turboréacteurs. La modélisation de turboréacteurs est 

réalisée et souvent utilisée au cours du développement.  

 

5.2 Matlab 

  Matlab est utilisé dans ce travail afin de modéliser et calculer les 

fonctionnements et les performances des turboréacteurs. Matlab est un langage 

de calcul numérique et de visualisation graphique pour la résolution des 

problèmes scientifiques, mathématiques, d’ingénieurs etc. Il est facile à 

comprendre et à utiliser grâce à son système interactif. Matlab a été crée afin de 

calculer des vecteurs et des matrices dans le système 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 fonctions disponible pour des utilisateurs 

dans plusieurs domaines.  

 

5.2.1 Avantages de Matlab   

  Matlab est à présent beaucoup employé dans les industries et les 

universités grâce à ses avantages présentés ci-dessous.  

- Les commandes de Matlab afin de gérer des fichiers et des répertoires sont 

faciles à maitrîser. 

- Matlab fournit les boîtes à outils (toolboxes) dans les domaines variés, par 

exemple ; le traitement de signal (Signal processing), le traitement d’image 

(Image processing), le calcul symbolique (Symbolic calculation), le système 

de commande (Control system), les réseaux de neurones (Neural networks), 

etc. De plus chaque boîte à outil comporte des fonctions nécessaires à la 

résolution des problèmes dans divers domaine.  
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- La logique de Matlab est basée sur la notion de matrice, contrairement aux 

langages classiques, tels que Basic, 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, à travers l’outil nommé Application 

Program Interface (API). 

- Les utilisateurs peuvent travailler avec Matlab dans le mode interactif ou le 

mode programmation. En mode interactif, Matlab fournit un nombre 

important de fonctions mathématiques que les utilisateurs peuvent utiliser 

afin d’effectuer des calculs complexes et de présenter des résultats sous 

forme numérique ou graphique. En mode programmation, les utilisateurs 

peuvent écrire des programmes ou des fonctions comme dans les autres 

langages classiques. 

- Matlab fournit un outil appelé Graphical User Interfaces (GUIs) comme 

expliqué dans la partie 1.3. Les utilisateurs peuvent créer des interfaces 

graphiques sous forme de fenêtres composées par des éléments de GUIs. 

Les contrôles sont des objets graphiques qui réagissent et provoquent une 

action lorsqu’ils sont manipulés par la souris ou le clavier. Dans une 

interface graphique, la communication avec les utilisateurs est généralement 

établie à l’aide d’objets tels que des groupes d’options, des cases à cocher, 

des boutons de commande, des textes statiques ou modifiables. Ainsi, les 

programmes offrent une meilleure convivialité, car il suffit d’un simple clic 

avec le pointeur de la souris pour définir, par exemple, de nouvelles valeurs.  

- Les algorithmes sont généralement simples à retranscrire en Matlab et d’une 

bonne lisibilité par rapport aux langages classiques. 

- En complément de Matlab, l’outil additionnel SIMULINK est proposé pour 

la modélisation et la simulation de systèmes dynamiques, en utilisant une 

représentation de type schémas-blocs. Il est capable de simuler les systèmes 

linaires et non-linaires, dans le cas continu et dans le cas discret.   

 

5.2.2 Interpolation par  Matlab 

  Une interpolation consiste à relier des points expérimentaux par une 

courbe formée de segments de droites ou de courbes polynomiales. Ce travail 
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utilise souvent des interpolations, par exemple, nous avons des valeurs de 

rapport de pression totale et de paramètre de débit sur une ligne d’iso-vitesse 

d’un champ de caractéristiques du compresseur et nous pouvons trouver une 

valeur de paramètre de débit en connaissant une valeur de rapport de pression 

totale par interpolation sur la ligne d’iso-vitesse.  

 

Méthodes d’interpolation disponibles dans Matlab 

- Interpolation linéaire  

 Cette méthode relie deux points de données par une équation linéaire et 

 utilise cette équation afin de calculer des valeurs entre ces deux points.  
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Courbe d’interpolation 

Points de données 

Figure 5.1 : Interpolation linaire 

 

- Interpolation par splines          

 Cette méthode permet d’obtenir un interpolant polynomial par morceaux 

 (intervalle) et globalement de classe C2, et éventuellement en imposant les 

 dérivées au bord des limites. Elle utilise différentes équations polynomiales 

 reliant des points dans chaque intervalle. Ces équations se rejoignent aux 

 points de limite d’intervalle de telle façon que le degré de lissage soit 

 garantie. La fonction résultante est appelé la  fonction spline.   
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Courbe d’interpolation 

Figure 5.2 : Interpolation par  splines 

 

- Interpolation par cubiques 

 Cette méthode utilise une équation cubique (polynôme de degré 3) pour 

modéliser localement la courbe. Quatre points sont nécessaires pour évaluer la 

fonction qui remplace la courbe discrète. La forme cubique peut varier et 

donner une  interpolation différente selon les conditions de continuité utilisées. 
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Courbe d’interpolation 

Figure 5.3 : Interpolation par  cubiques 

 

- Interpolation polynomiale  

 Cette méthode remplace les points de données par une ligne d’équation 

 polynomiale ayant un degré convenable qui passe approximativement par 

 chacun de ces points.  
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 Soit un ensemble de données( , )i ix y , Supposons que le polynôme p 

 d'interpolation de degré n est donné par : 

    (5.1) 1 2
1 2 1( ) ...n n

n np x a x a x a x a x a/
/? © - © - - © - © - 0

 

 Le polynôme p doit vérifier 

   } ’( ) ,    0,1,...,i ip x y i n? $ Œ     (5.2) 

  

 afin que ce polynôme passe par l’ensemble des points de donnée à 

 interpoler. En intégrant l’équation (5.2) à l’équation (5.1), nous obtenons   

 donc un système d’équations linéaires d’inconnus . L’écriture 

 matricielle est la suivante : 
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Figure 5.4 : Interpolation polynomiale 

  

 Pour construire p(x), nous devons résoudre ce système afin d'obtenir les 

 valeurs de . Matlab fournit un outil pour résoudre des équations na
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 polynomiales de degré allant de un à six selon les caractéristiques des 

 données. Nous utiliserons cet outil, par exemple, sur un champ de 

 caractéristiques du compresseur, pour représenter les lignes d’iso-vitesse 

 en fonction des rapports de pressions totales et des paramètres de débit.    

 

5.3 Méthode d’itération 

  Les calculs des cycles et des fonctionnements de turboréacteurs 

réalisés dans cette étude utilisent souvent les itérations. Par exemple, afin de 

calculer les températures totales du gaz mélangé (ou ), à partir des 

équations de l’enthalpie (2.18) – (2.20) et des équations de la conservation de 

l’enthalpie (2.48) et (2.58) représentées ci-dessous : 

6i mT 7i mT
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et également pour  7i mT
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La valeur de  doit satisfaire la valeur de  de l’équation (5.4) et de 

l’équation (2.48). De la même façon pour , la valeur de  de l’équation 

6i mT 6mH

7i mT 7mH
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(5.5) doit être égale à celle de l’équation (2.58). Donc pour le calcul du point de 

fonctionnement stabilisé, nous itérons sur les températures totales dans les 

équations de l’enthalpie jusqu’à ce que les valeurs de  et de  soient les 

mêmes que celles calculées par les équations de la conservation de l’enthalpie 

(2.48) et (2.58). 

6mH 7mH

  Afin de trouver les bonnes valeurs d’itérations, une méthode 

d’analyse numérique appelée la méthode de la sécante (Figure 5.5) est utilisée 

dans ce travail. La méthode de la sécante est un algorithme de recherche de 

racines x  d'une fonction ( )f x . C’est une méthode dérivée de celle de Newton-

Raphson. Ces deux méthodes ont le même principe de calcul mais afin de 

contourner la difficulté de dérivation des certaines fonctions, la méthode de la 

sécante remplace la fonction dérivée de celle de Newton-Raphson par : 

    
( ) ( )

( ) b
b

b a

af x f x
f x

x x

/| ?
/

   (5.6) 

avec 

ax  : Première valeur estimée initiale 

bx  : Deuxième valeur estimée initiale 

L’initialisation de ces deux valeurs ax  et bx  peut être quelconque mais il est 

préférable que celles-ci soit le plus proche possible de la solution recherchée. 

 

f(x) 

( )af x  

xa xc 

xb x 

 

( )bf

'( )f x

x  x : racine de la fonction f 

 
Figure 5.5 : La méthode de la sécante 

 

  A l’aide de l’équation (5.6) citée ci-dessus, nous obtenons une 

nouvelle valeur de cx  par la relation ci-dessous : 
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( )

'( )
b

c b
b

f x
x x

f x
? /     (5.7) 

 

Ensuite, les valeurs initiales dans l’équation (5.6) sont modifiées par :  

    a

b c

bx x

x x

?
?

     (5.8) 

 

Le calcul reboucle jusqu’à ce que la valeur d’erreur atteigne un seuil donné. 

L’erreur r en pourcentage est défini par : 

    100a b

a

x x
r

x

/
? ©     (5.9) 

 

Pour les calculs de  et de , la fonction 6i mT 7i mT ( )f x  est l’ensemble des 

équations de l’enthalpie et les racines x  sont les valeurs de  et de  

calculées par les équations (2.48) et (2.58). Les valeurs estimées initiales 

6mH 7mH

ax et 

bx  sont les valeurs des températures  et  pour le calcul de , et les 

valeurs des températures  et  pour le calcul de . 

5iT 6iT 6i mT

6i mT 7iT 7i mT

  

5.4 Application des modèles du calcul de fonctionnements des 

turboréacteurs 

  Les programmes sont codés afin de calculer les fonctionnements de 

plusieurs types de turboréacteur. L’organigramme du type de turboréacteur 

(Figure 5.6 ci-dessous) se compose en deux parties principales : 

- Turboréacteur mono corps 

- Turboréacteur double corps 

  Dans chaque partie, les utilisateurs peuvent choisir ensuite que le 

turboréacteur fonctionne avec :  

- la post-combustion ou non 

- mono flux ou double flux  

- le type de tuyère (convergente ou convergente-divergente) 
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Mono Corps 
- avec ou sans PC 
- type de tuyère 

Double Corps 
- avec ou sans PC 
- type de tuyère 

Mono Flux Mono Flux Double Flux Double Flux 

Flux Séparés Flux Séparés Flux Mélangés Flux Mélangés 

Turboréacteur 

 
Figure 5.6 : L’organigramme du type de turboréacteur 

   

  Les programmes sont également partagés en deux parties : les 

programmes principaux et les sous-programmes. Dans la principale, elle se 

compose de trois modules de programmes selon le fonctionnement. Le schéma 

des programmes est présenté par la figure 5.7 ci-dessous.   

 

Point de fonctionnement 
stabilisé 

Fonctionnement  
hors adaptation 

(Linge de fonctionnement) 

Fonctionnement  
transitoire 

Tuyères en écoulement réel  

Champs de caractéristiques  

Programmes principaux  Sous-programmes 

 
Figure 5.7 : Schéma des programmes 
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  La composition de programmation se compose de 2 parties 

principales : 

- Interfaces graphiques des utilisateurs 

- Programmes de calculs de cycles et de fonctionnements 

 

5.4.1 Inter faces graphiques des utilisateurs 

  Afin que les utilisateurs puissent communiquer avec les 

programmes de calculs, nous créons les interfaces graphiques en utilisant l’outil 

de GUIs de Matlab. A travers les fenêtres graphiques par les commandes 

interactives, les utilisateurs entrent des données et des paramètres du 

turboréacteur dont ils veulent effectuer le calcul de cycle et de fonctionnements, 

telles que 

- les données globales comme les conditions atmosphériques0 0 0( , ,  .)P T etci , 

le nombre de Mach de vol0M , la température totale du gaz  en sortie de 

la chambre de combustion, les rapports de pressions totales, le taux de 

dilution, etc. 

5iT

- les caractéristiques des composants, par exemple, les rendements, les pertes 

de pression totale, les sections, les champs de caractéristiques, le type de 

tuyère, etc. 

- le type de turboréacteur, mono flux, mono corps ou double corps à flux 

séparés. 

  Les utilisateurs choisissent un type de turboréacteur par la première 

fenêtre (Figure 5.8, ci-dessous) pour commencer la procédure des calculs. 

 

 
Figure 5.8 : Fenêtre de dépar t 
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  Les fenêtres résumant les données (Figure 5.9a, b et c ci-dessous), 

par exemple, apparaissent ensuite et sont utilisées pour présenter les valeurs 

importantes du calcul du point de fonctionnement stabilisé des turboréacteurs 

fonctionnant avec ou sans post-combustion selon le choix de l’utilisateur. Les 

utilisateurs peuvent également configurer la tuyère, de telle sorte qu’elle soit 

convergente ou convergente et divergente.    

 

 
Figure 5.9a : Fenêtre rassemblant des données  

pour le calcul du point de fonctionnement stabilisé  

d’un turboréacteur  mono corps mono flux 

 

  Les utilisateurs choisissent d’abord le type de tuyère (convergente 

ou convergente-divergente). Dans le cas de la tuyère convergente, le programme 

calculera le rapport 10

0

iP

P
 et vérifiera si cette valeur est inférieure ou supérieure 

au rapport de pression critique vC  (équation (2.105)) afin de définir le régime de 
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la tuyère (adaptée ou non) et de calculer la section de la sortie A10 

correspondante. 

  Dans le cas de la tuyère convergente-divergente, si les utilisateurs 

ne veulent pas prendre en compte le fait que la tuyère soit adaptée ou non ils 

peuvent choisir l’option Non imposée. L’option Tuyère Adaptée permet de 

spécifier que la tuyère est adaptée (la pression statique à la sortie P10 est 

forcément égale à la pression ambiante). Dans l’option Non imposée, le 

programme calcule également le taux 10

0

iP

P
 afin de définir le régime de la tuyère 

comme dans le cas de la tuyère convergente. En revanche, si 10

0

i
C

P

P
v‡  (ou si la 

tuyère est non adaptée), le nombre de Mach en sortie M10 ou le rapport de 

sections 10

col

A

A
 est nécessaire afin de calculer les sections de la sortie 10A  et du 

col colA .   

 

 
Figure 5.9b : Fenêtre rassemblant des données  

pour le calcul du point de fonctionnement stabilisé  

d’un turboréacteur  double corps à double flux séparés 
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Figure 5.9c : Fenêtre rassemblant des données  

pour le calcul du point de fonctionnement stabilisé  

d’un turboréacteur  double corps à double flux mélangés  
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Figure 5.10 : L’organigramme du calcul de régime de tuyère 
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  Ces informations sont ensuite passées par les interfaces au module 

de calcul. De plus, les résultats des calculs sont également présentés sous forme 

graphique (tableaux et courbes des résultats) en utilisant GUIs. 

 

5.4.2 Mise en place des calculs 

  Après avoir entré les données nécessaires au calcul du cycle et des 

points de fonctionnement du turboréacteur dans les fenêtres correspondantes, 

ces valeurs sont envoyées aux programmes de calcul afin de lancer la 

procédure. Les programmes de calculs se 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 composants de turboréacteurs présentées dans le 

Chapitre II sont utilisées dans le programme de calcul du point de 

fonctionnement stabilisé. La procédure est lancée après l’action sur le bouton 

CALCULER (Figure 5.9). A la fin de l’exécution du programme, la fenêtre des 

résultats du calcul  (Figure 5.11) s’affiche. Cette fenêtre fournit des boutons 

pour effectuer le calcul des pertes dans les tuyères primaire et/ou secondaire, 

selon le fonctionnement et le régime de fonctionnement des tuyères après que le 

calcul du point de fonctionnement soit calculé. 

  En complément de ces programmes de calcul du fonctionnement 

stabilisé, les sous-programmes du calcul du fonctionnement de la tuyère 

convergente et divergente en écoulement réel (Chapitre II, Partie 2.3.3) sont 

codés. De la même manière que pour les programmes principaux, ces sous-

programmes se composent d’une part d’une interface graphique (fenêtres des 

données et des résultats) et d’autre part de calcul.   

 

 

Chapitre V : Mise en palce des modèles de calcul 208 



 
Figure 5.11a : Fenêtre représentant les résultats du calcul du point de fonctionnement 

stabilisé d’un turboréacteur  mono corps mono flux  

avec post-combustion et tuyère convergente-divergente 

 

 
Figure 5.11b : Fenêtre représentant les résultats du calcul du point de fonctionnement 

stabilisé d’un turboréacteur  double corps double flux à flux séparés  

avec post-combustion et tuyère convergente-divergente 

 

  La figure 5.12 représente la fenêtre des données de ces sous-

programmes de calcul de la tuyère. Dans cette fenêtre, les utilisateurs peuvent 

définir les valeurs de la géométrie de la tuyère, telles que, l’angle d’ouverture de 
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la tuyère s"(degré) ou la longueur de la partie divergente Xt (m) avec ses valeurs 

initiales X1, X2 (m) et la courbure du col R (m). La forme de la paroi de la partie 

divergente est représentée sous forme de fonction linaire.  

  En modifiant les valeurs initiales X1, X2 (m) avec le coefficient de 

frottement 10fC  et la pression statique maximale  (calculés par les 

équations (2.147), (2.148) et (2.149)) correspondant à ces valeurs de X, les sous-

programmes font l’interpolation afin de calculer la position du décollement. 

maxP

 

 
Figure 5.12 : Fenêtre des données pour  le calcul de la tuyère en écoulement réel : 

Cas du décollement dans la tuyère  

 

  Le coefficient de correction de débit CD et la pression moyenne P  

sont calculés automatiquement, en utilisant les valeurs du plan 10 calculées 

précédemment, par ces sous-programmes où les fonctions des courbes du 

coefficient de l’effet de courbure au col (Figure 2.7) et de la courbe du critère 

empirique de Campbell et Farley (Figure 2.9) sont déjà codées.  

  Afin de réaliser le calcul de l’effet de la couche limite, le profil de 

vitesse dans la couche limite est donné par l’équation (2.158), rappelée ci-

dessous : 
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      (2.158) 

 

Les valeurs des paramètres t et n dans cette équation sont prédéfinies ( et 

) mais les utilisateurs peuvent les modifier à travers cette fenêtre de 

données. Les sous-programmes calculent ensuite l’épaisseur de déplacement f1 

(équation (2.159)) et l’épaisseur de quantité de mouvement f2 (équation 

(2.164)). 

1t ?

7n ?

 

 
Figure 5.13 : Fenêtre des résultats du calcul de la tuyère en écoulement réel : 

Cas du décollement dans la tuyère 

 

Figure 5.14 : Fenêtre des résultats du calcul de la tuyère en écoulement réel : 

Cas sans per te de couche limite dans la tuyère 
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  Après avoir appuyé sur le bouton Calculer le point du décollement – 

La poussée corrigée – la poussée totale sur la fenêtre des données, les sous-

programmes s’exécutent et la fenêtre des résultats est affichée selon le 

fonctionnement de la tuyère (Figure 5.13 ou 5.14 ci-dessus)   

  Les figures 5.15 et 5.16 représentent les fenêtres de données et de 

résultats pour le cas de non-décollement dans la tuyère ( ).  max ambP P@

 

 
Figure 5.15 : Fenêtre des données du calcul de la tuyère en écoulement réel : 

Cas sans décollement dans la tuyère 

 

 
Figure 5.16 : Fenêtre des résultats du calcul de la tuyère en écoulement réel : 

Cas sans décollement dans la tuyère 
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5.4.2.2 Fonctionnement hors adaptation 

  Le calcul du fonctionnement hors adaptation peut être lancé à partir 

du bouton Hors Adaptation dans la fenêtre des résultats du point stabilisé  

(Figure 5.11). La procédure de calcul se compose de 3 sous-programmes.  

1. Programmes pour créer les champs de caractéristiques des compresseurs 

et des turbines ainsi que les lignes de Beta.  

2. Programmes pour afficher et modifier les données afin de calculer le 

fonctionnement et la ligne d’adaptation. 

3. Programmes de calculs de l’affichage des résultats    

 

5.4.2.2.1 Création des champs de caractér istiques des compresseurs des 

turbines et les lignes de beta 

  Les champs de caractéristiques des compresseurs et des turbines 

sont indispensables pour pouvoir commencer le calcul du fonctionnement hors 

adaptation. Des sous-programmes sont codés pour créer et tracer les champs de 

caractéristiques. La figure 5.17 ci-dessous présente, par exemple, une fenêtre de 

données d’un champ de caractéristiques. Les utilisateurs donnent des valeurs 

numériques de la ligne de pompage, des débits standards, des rapports de 

pression et des rendements polytropiques sur chaque ligne de vitesse de 

rotation. Ils peuvent définir un maximum de 14 lignes d’iso-vitesse et également 

choisir les lignes à tracer, en les cochant, pour obtenir les courbes de 

caractéristiques.  

 
Figure 5.17 : Fenêtre des données de champ de caractér istiques  
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  Chaque fenêtre des données de champ fournit des boutons pour 

tracer les courbes de caractéristiques, par exemple, Figures 5.18 et 5.19 ci-

dessous, et communiquer et lancer les autres fenêtres des données des autres 

composants. Le bouton pour effectuer le calcul se trouve sur les fenêtres des 

données des turbines basse pression et haute pression. Ces valeurs sont gardées 

en mémoire sous forme de matrice et sont ensuite utilisées pour calculer le 

fonctionnement hors adaptation et ainsi le fonctionnement transitoire du 

turboréacteur.    
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Figure 5.18 : Courbe de champ de caractér istiques  

d’un compresseur  avec quadr illage 
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Figure 5.19 : Courbe de champ de caractér istiques  

d’une turbine haute pression sans quadr illage 
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Les utilisateurs peuvent toujours facilement visualiser et modifier les champs de 

caractéristiques des composants à travers les fenêtres des données (par 

exemple : figures 5.17) et également choisir d’afficher les courbes avec ou sans 

quadrillage en cochant l’option Quadrillage (par exemple : figures 5.18 et 5.19). 

  Afin de faciliter des calculs, nous utilisons des coordonnées 

auxiliaires, appelées lignes de Beta. Ces lignes arbitraires sont tracées par des 

points sur les lignes d’iso-vitesse de champ de caractéristiques de compresseur. 

Ces points sont créés par la décomposition des lignes d’iso-vitesse en un même 

nombre de points. 
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Figure 5.20 : Lignes de Beta (lignes rouges) 

 

  La figure 5.20 ci-dessus présente, par exemple, les lignes de Beta 

d’un compresseur. Dans ce compresseur, les lignes d’iso-vitesse sont divisées 

en vingt lignes de Beta. Ces lignes de Beta sont numérotées de 1 à 20 et sont 

mises sous forme de tableau avec les rapports de vitesse de rotation. Les 

tableaux représentent des valeurs de rapport de pression, de débits standards et 

de rendement des points d’intersections entre les lignes d’iso-vitesse et les 

lignes de Beta.      

  Les tableaux (Figure 5.21 ci-dessous) sont créés automatiquement à 

partir des données de champ de caractéristiques de compresseur. 
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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 à calculer les 

valeurs de rapport de pression, débit standard et de rendement en utilisant la 

méthode d’interpolation en deux dimensions (nous connaissons deux valeurs, 

Beta et vitesse de rotation, et nous pouvons calculer les troisièmes valeurs) 

fournie par Matlab. L’avantage de l’utilisation de lignes de Beta est d’éviter le 

problème d’itération et d’interpolation sur les parties constantes (horizontales et 

verticales) des lignes d’iso-vitesse, présentées sur la figure 5.22 ci-dessous.  

 

Partie constante 
verticale 

Partie constante 
horizontale

 
Figure 5.22 : Par ties constantes hor izontales et ver ticales  

d’un champ de caractér istique 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 point de fonctionnement stabilisé sont 

affichées sur une fenêtre graphique (Figure 5.23 ci-dessous). Sur cette fenêtre, 

les utilisateurs doivent donner le nombre de point de la ligne de fonctionnement 

et le pas de la ligne d’iso-vitesse du champ de caractéristiques du compresseur 

afin de commencer les calculs du fonctionnement.  

 

 
Figure 5.23 : Fenêtre des données pour  commencer le calcul du fonctionnement hors 

adaptation d’un turboréacteur  mono flux mono corps 

 

5.4.2.2.3 Affichage des résultats après 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 nombre de point prédéfini, nous connaissons 

les lignes d’iso-vitesse sur lesquelles les points de la ligne de fonctionnement se 

trouvent. Les valeurs pour les calculs itératifs sont  

- les valeurs de Beta d qui donnent les valeurs de rapport de pression, de 

débit et de rendement des compresseurs et du Fan aux intersections entre 

les lignes de Beta et les lignes d’iso-vitesse, 
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- les valeurs de température de gaz à la sortie de la chambre de 

combustion Ti5 qui donneront les débits de carburant et les débits entrant 

dans les turbines, 

- les valeurs de rapport de pression des turbines 5 6

6 7

et oui i m i

i i

P P P

P P P
5

7i

qui 

donneront les pressions aux sorties, les rendements et les débits standard 

entrant dans les turbines à partir des champs de caractéristiques. 

 

  Les calculs rebouclent en changeant ces trois valeurs citées ci-

dessus jusqu’à ce que les erreurs des valeurs de contrainte (critères de 

convergence) soient inférieures à 0,05%. Ces critères sont    

- les débits standards entrants des turbines calculés et lissés par les 

champs de caractéristiques D5  ou/et D6,  

- les pressions aux entrées des turbines Pi5 ou/et Pi6,  

- les débits sortants des tuyères D10P ou/et D10S calculés à partir des 

composants en amont selon les régimes de fonctionnement des tuyères  

(adaptée ou non). 

   

  La correspondance entre les valeurs d’itérations et les valeurs de 

contrainte est représentée dans le tableau ci-dessous : 

  

Variables d’itération Critères de convergence 

d de compresseur  Fan D10S 

d de compresseur  BP D10P 

d de compresseur  HP D6 

Ti5 D5 

Pi5/Pi6 Pi5 

Pi6/Pi7 Pi6 

   

  Les valeurs d’itération sont calculées à partir de leurs valeurs de 

boucle du calcul précédent et des critères de convergence selon la corrélation 

montrées par les équations ci-dessous :    
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Õ     (5.11)  

  5

6 6

i i

i i

P P

P P
? 5 est calculé à l’aide de la valeur du rendement de turbine 

lissée du champ de caractéristiques et de température à la sortie de la turbine 

calculé par l’équilibre mécanique de l’arbre.  

  Après avoir cliqué sur le bouton CALCULER dans la fenêtre des 

données (Figure 5.23), les calculs sont exécutés et les fenêtres des résultats 

(Figure 5.24 ci-dessous) et de champs de caractéristiques du compresseur et de 

la turbine (Figure 5.25 et 5.26 ci-dessous) sont affichées.   

 

 
Figure 5.24 : Fenêtre des résultats du fonctionnement hors adaptation 

 d’un turboréacteur  mono corps mono flux 

Chapitre V : Mise en palce des modèles de calcul 219 



0 5 10 15 20 25 30 35
0

2

4

6

8

10

12

14

16

Débits standards Dst2 

P
i4

/P
i2

1.05
1

0.95
0.9

0.85
0.8

0.75
0.7

0.6
0.5

j = 0.89, 0.88, 0.86, 0.84, 082, 0.8, 0.76, 0.7
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Figure 5.25 : Points de fonctionnement stabilisé sur  

 un champ de caractér istiques du compresseur    
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X : Points de fonctionnement stabilisé 

Figure 5.26 : Points de fonctionnement stabilisé sur   

un champ de caractér istiques de la turbine   

 

  Sur la fenêtre des résultats (Figure 5.24), les utilisateurs peuvent 

choisir les valeurs se situant sur les axes x et y afin de voir les courbes affichées 

lorsqu’ils cliquent sur le bouton Tracer (Figures 5.27-5.29 ci-dessous). 
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Figure 5.27 
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Figure 5.28 
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Figure 5.29 
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 Processus du calcul de fonctionnement hors adaptation  

Turboréacteur  mono corps mono flux 

 

Compresseur  

Chambre de combustion 

Turbine 

Tuyère 

Fin calcul 
Poussée, Rendement, Marge au pompage 

ErreurPi5 

<0,05% 

ErreurDi5 

<0,05%

ErreurD10 
<0,05%

Pi5/Pi7 

Ti5 

P."d"

jC, Ti4, Pi4, D4 

Pi5, D5, D5, dc 

jV, Pi5, Pi7, Ti7, 
ErreurPi5 
ErreurD5 

Ti8P, Ti10P, Pi8P, Pi10P, 
D7, D8P, D10P 
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Processus du calcul de fonctionnement hors adaptation  

Turboréacteur  double corps à double flux séparés 
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Processus du calcul de fonctionnement hors adaptation  

Turboréacteur  double corps à double flux mélangés 

 

PBP, d FANFAN 

MELANGEUR  (P8S = P8P) 

CBP

CHP

CB

THP

TBP

Tuyère 
n"

D2P, DST2P, NBP 

Ti3P, jCBP, D3P, DST3P 

Ti4, Pi4, D4, D41, NHP 

Pi5, D5, D5, dc

Ti8P, Pi8P 

Pi6, Ti6,"jVJP

Fin de calcul 

ErreurPi5 

<0,05% 

ErreurD5 

<0,05%

ErreurPi6 

<0,05% 

ErreurD6m 

<0,05%

ErreurD10P 

<0,05% 

Pi6m/Pi7 

dCHP 

Pi5/Pi6 

Ti5 

ErreurD8S 

<0,05% 

PBP, dCBP 



5.4.2.3 Fon

  lorsque les 

utilisateurs cliquent sur le bouton CALCUL en bas à droite sur la fenêtre des 

résultats du fonctionnement hors adaptation (Figure 5.24). La fenêtre des 

données, figure 5.30 ci-dessous, s’affiche afin de saisir les données pour le 

calcul. 

 

ctionnement transitoire 

Les calculs du fonctionnement transitoire sont lancés 

 
Figure 5.30 : Fenêtre des données du calcul de fonctionnement transitoire  

pour un turboréacteur  double corps double flux à flux séparés  

 

  Les utilisateurs indiquent les valeurs 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 calculs du fonctionnement. Le bouton 

CALCULER lance le calcul. De plus, sur la fenêtre des données, les utilisateurs 

peuvent ajouter dans les calculs les effets de transfert de chaleur en cliquant sur 

le bouton Effets de transfert de chaleur et en entrant les données dans la fenêtre 

affichées ensuite (Figure 5.31 ci-dessous).    

 

 
Figure 5.31 : Fenêtre des données du calcul des effets de transfer t de chaleur  

pour un turboréacteur  double corps double flux à flux séparés   
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  Après avoir fini les calculs, l’affichage des résultats apparaît (par 

le laexemp  figure 5.32 ci-dessous) ainsi que des courbes associées (Figures 

5.33-5.37). 

 

 
Figure 5.32 : Fenêtre des résultats du fonctionnement transitoire  

pour un turboréacteur  double corps double flux à flux séparés 
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Figure 5.33 : Courbe des champs de caractér istiques  

d’un turboréacteur  double corps double flux à flux séparés 
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Figure 5.34 : Courbe des valeurs du fonctionnement transitoire   

d’un turboréacteur  double corps double flux à flux séparés 
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Figure 5.35 
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Figure 5.36 
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Figure 5.37  
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Processus du calcul de fonctionnement transitoire 

Turboréacteur  double corps à double flux séparés 
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5.5 Conclu

  L rmettent de 

calculer le point de fonctionnement stabilisé, la ligne de fonctionnement hors 

adaptation et le fonctionnement transitoire pour des turboréacteurs mono/double 

corps, mono/double flux (à flux séparés ou mélangés) avec ou sans post-

combustion et avec tuyère convergente ou convergente/divergente, à section 

fixée ou variable. Les résultats des calculs de cycles de turboréacteurs, présentés 

sous forme graphique à travers des fenêtres, peuvent être utilisés pour valider de 

nombreuses étapes de sa réalisation, à savoir l’analyse des performances, les 

études, la conception et la fabrication. L’interface de programmation de Matlab 

permet aux utilisateurs de modifier et d’améliorer les équations directement 

dans les programmes.   

 

sion 

es programmes réalisés au cours de cette thèse pe
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CONCLUSION GENERALE 
 
  Ce mémoire présente une étude numérique sur le calcul des 

fonctionnements de turboréacteurs de configuration variée tels que le point de 

fonctionnement stabilisé, le fonctionnement hors adaptation et le 

fonctionnement transitoire. L’objectif de ces travaux est de créer un modèle 

thermodynamique robuste de turboréacteurs qui est accessible et modifiable 

pour des applications de recherche publique et des utilisations pédagogiques.  

  L’étude bibliographique présente les programmes de simulation 

existants développés depuis des années. Ces programmes ont été codés sous 

plusieurs langages informatiques selon l’époque où ils ont été créés. D’après 

l’étude bibliographique, tous les programmes sont développés pour les cas 

industriels, commerciaux ou de recherches privés. Les sources des programmes 

ne sont pas partagées et les caractéristiques et les méthodes utilisées ne sont pas 

communiquées pour les nouveaux chercheurs ou dans le cadre d’étude 

universitaire. 

  Le principe du modèle développé dans cette recherche est la 

composition en composants élémentaires de turboréacteurs en prenant en 

compte les effets du gaz réel, les pertes mécaniques et aérodynamiques. Dans 

cette recherche nous avons choisi d’utiliser la méthode simplifiée et les 

équations mathématiques et aérothermodynamique classiques qui donne les 

résultats acceptables pour le calcul des fonctionnements et des performances de 

turboréacteurs aéronautiques avec compresseur axiaux.   

  Le calcul de fonctionnement stabilisé (le point d’adaptation et la 

ligne de fonctionnement stabilisé ou le fonctionnement hors adaptation) est basé 

sur la compatibilité thermodynamique telles que la conservation du débit 

massique et l’équilibre de puissances entre les compresseurs et les turbines. 

L’objectif de ce calcul est de calculer les valeurs de paramètres  

thermodynamiques et les performances du point d’adaptation, qui servent à 

réaliser et tracer ensuite la ligne de fonctionnement stabilisé sur des conditions 

très variées du nombre de Mach, d’altitude et de régime avec une géométrie fixe 

de turboréacteur au point d’adaptation, et qui servent également à 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 performances de turboréacteurs en phase 

d’accélération et décélération, et également d’étudier la trajectoire du 

fonctionnement dans des champs de caractéristiques de compresseur et de 

turbine, d’étudier des effets et des influences des paramètres caractérisant les 

composants sur le fonctionnement. Ce calcul est effectué à partir du 

déséquilibre des puissances du rotor et de la variation des paramètres du 

turboréacteur avec le temps en définissant la loi temporelle de débit de 

carburant.  La méthode de calcul utilisée dans cette recherche est appelée la 

méthode de volume ou le modèle aérothermodynamique. Cette méthode prend 

en compte les effets de volumes intercomposants, les effets de transfert 

thermique, et également le délai et le décalage du système de combustion. 

  Le modèle de calcul a été codé sous Matlab qui est un langage de 

calcul numérique et de visualisation graphique. Matlab offre plusieurs 

avantages, par exemple,  les fonctions mathématiques et les boîtes à outils pour 

des domaines variés qui sont puissants et l’option de création d’interface 

graphique utilisateur flexible qui rend le programme plus convivial. A travers 

les interfaces graphiques utilisateurs, le programme de calcul est présenté sous 

forme de tableau numérique pour entrer des données et graphique pour afficher 

des résultats.  

  Les finalités de ce programme sont pour l’analyse des 

performances, les études de conception en amont et une meilleure 

compréhension des fonctionnements des turboréacteurs  
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   PERSPECTEVES 
 
  Le programme est créé dans ce travail pour étudier, réaliser et 

calculer les fonctionnements et les performances de turboréacteurs aéronautique 

avec compresseurs axiaux. Il est codé sous Matlab avec interfaces graphiques 

utilisateurs. La source de ce programme est flexible et ouverte pour les 

personnes ou les chercheurs qui s’intéressent aux turboréacteurs. Ce programme 

permet d’étudier, de développer et de rajouter des modules, des options ou 

d’autres effets afin d’agrandir et compléter  la fonctionnalité du programme. Par 

exemple, pour approfondir cette recherche nous pourrions nous intéresser aux 

effets secondaires de l’effet de l’écoulement tourbillon à l’entrée des turbines et 

le rajouter dans ce modèle. 

  Nous pourrions aussi développer le modèle pour qu’il soit capable 

de réaliser des turboréacteurs avec l’effet d’intégration sur des avions. Nous 

pourrions également rajouter des options dans ce modèle afin de calculer des 

géométries détaillées des composants et de réaliser les fonctionnements de 

turboréacteur équipé de compresseurs centrifuges. 
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ANNEXE A 

EXEMPLE D’APPLICATION DU 

FONCTIONNEMENT STABILISE 

 

A.1 Calcul du point stabilisé d’un turboréacteur  double corps à 

double flux séparés 

  Afin de commencer le calcul, l’utilisateur choisit un type de 

turboréacteur à travers la fenêtre de départ grâce aux boutons-poussoirs (Figure 

A.1). 

 

 
Figure A.1 : Fenêtre de dépar t 

 

Données du calcul  

  La fenêtre des données (Figure A.2) se compose de textes éditables à 

travers lesquels l’utilisateur saisit les valeurs nécessaires, de boutons d’options afin 

de choisir le fonctionnement des tuyères et du bouton CALCUER afin de lancer le 

calcul. Ces valeurs sont :  

Propriétés de l’atmosphère et du gaz 

- Température T0 (K) et Pression ambiantes P0 (Pa)  

- Constante de gaz R0 (J/kg/K) 

- Nombre de Mach de vol M0 
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- Rapport de chaleur spécifique de gaz i de l’entrée d’air, des 

compresseurs, des turbines et des tuyères 

 

 
Figure A.2 : Fenêtre des données du calcul du point stabilisé 

 

Caractéristiques du turboréacteur 

- Poussée totale Ftot (N) 

- Température totale du gaz à la sortie de la chambre de combustion Ti5 

(K) 

- Taux de pression du Fan 3
2

i F

i

P

P
, des compresseurs basse pression 3

2

i

i

P

P
 et 

haute pression 4

3

i

i

P

P
 

- Rendements des rotors mj et de la chambre de combustion CBj      
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- Rendements  polytropiques des compresseurs Cj et des turbines Tj  

- Pertes de charge g (%) de l’entrée d’air, de la chambre de combustion, 

des sorties des turbines et des tuyères 

- Critères de charge des turbines et les vitesses de rotation au pied d’aubes 

(m/s) 

- Débits de refroidissement ( 2% PD ) 

- Post-combustion : Température totale du gaz Ti9 (K), Rendement PCj et 

Perte de charge PCg  

- Types et fonctionnement des tuyères : Nombre de Mach à la sortie 10M  

ou Rapport de section de la sortie au col 10

col

A

A
 

 

Résultats du calcul  

  Après avoir appuyé sur le bouton CALCULER sur la fenêtre des 

données (Figure A.2), la fenêtre dans la figure A.3 ci-dessous apparaît ensuite et 

permet d’afficher les résultats obtenus à savoir : 

- Débits D (kg/s), pressions Pi (Pa) et températures Ti (K) totales du gaz à 

chaque plan du turboréacteur 

- Débits de carburant (kg/s) de la chambre de combustion dc et de la post-

combustion dPC 

- Débits de refroidissement  (kg/s) 4 6 7 9, , ,d d d d

- Rendements propulsif PRj , thermique THj  et thermopropulsif THPj  

- Charges et nombre d’étages des turbines   

- Poussée spécifique Fs (m/s) et Consommation spécifique Cs (kg/h/daN) 

- Richesses de la chambre de combustion et de la post-combustion  

- Puissances (kW) 

- Pressions statiques P10 (Pa) et températures T10 (K) statiques, Rapports 

de pression totale à pression ambiante10

0

iP

P
, Vitesses (m/s) et Nombres de 

Mach du gaz aux sorties des tuyères 

- Sections des sorties A10 (m
2) et des cols des tuyères Acol (m

2) 
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Figure A.3 : Fenêtre des résultats du calcul du point stabilisé 

 

A.2 Calcul de tuyère en écoulement réel  

Données 

  Les boutons Calculer les pertes dans la tuyère primaire ou 

secondaire dans la figure A.3 permettent à l’utilisateur d’effectuer le calcul du 

fonctionnement de la tuyère en écoulement réel. 

 

 
Figure A.4 : Fenêtre des données du calcul de tuyère en écoulement réel 
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Les données à spécifier dans la fenêtre des données (Figure A.4) sont 

- Angle d’ouverture s (degré) ou Longueur de la partie divergente de 

tuyère Xt (m)  

- Points X1 et X2 afin de trouver la position de décollement Xdécollée 

- Rayon courbure (m) 

- Constantes du profil de vitesse de la couche limite (t et n) 

 

Résultats  

  Ainsi, la figure A.5 nous permet de connaître les résultats du 

calcul : 

- Coefficients de correction de débit , ,  et DV D D DKC C C Ci f  

- Section effective du col Acol,ef (m
2) 

- Pression moyenne P  (Pa) 

- Pressions statiques maximales Pmax et Nombres de Mach Mx aux points 

X1 et X2 

- Position (X décollé), Pression statique (P décollé), Section (A décollé) et 

Nombre de Mach (Mach décollé) au point du décollement 

- Angle d’ouverture (degré) ou Longueur de la partie divergente de tuyère  

- Epaisseurs de la couche limite 1f  et 2f  

- Poussées corrigées et Poussées totale de l’écoulement plan et de 

l’écoulement conique 

 

 
Figure A.5 : Fenêtre des résultats du calcul de tuyère en écoulement réel 
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ANNEXE B 

EXEMPLE D’APPLICATION DU 

FONCTIONNEMENT HORS ADAPTATION 

 

Calcul de la ligne de fonctionnement hors adaptation d’un 

turboréacteur  mono corps mono flux  

  Après avoir calculé le point du fonctionnement stabilisé, 

l’utilisateur peut ensuite effectuer le calcul du fonctionnement hors adaptation 

en cliquant sur le bouton HORS ADAPTATION dans la fenêtre des résultats du 

calcul du point stabilisé (Figure A.3).  

Données : 

  Les valeurs du point du fonctionnement stabilisé sont affichées 

(Figure B.1)  afin d’en avoir une vue d’ensemble. Le nombre de point de la 

ligne de fonctionnement et le pas d’iso-vitesse du champ de caractéristiques du 

compresseur doivent être complétés afin de pouvoir lancer le  calcul. 

 

 
Figure B.1 : Fenêtre des données du calcul de la ligne du fonctionnement hors adaptation 
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Champ de caractér istiques du compresseur  et de la turbine  

  Les boutons Champ du compresseur  et Champ de la turbine dans la 

figure B.1 permettent d’accéder aux fenêtres B.2 et B.4 respectivement. A 

travers ces fenêtres, nous pouvons tracer les courbes de champ de 

caractéristiques (Figures B.3 et B.5). De plus nous pouvons choisir les lignes 

iso-vitesse à tracer et les lignes Beta peuvent être ou ne pas être tracées. 

 

 
Figure B.2 : Fenêtre des données du champ de caractér istiques du compresseur   
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Figure B.3 : Champ de caractér istiques du compresseur  
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Figure B.4 : Fenêtre des données du champ de caractér istiques de la turbine 
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Figure B.5 : Champ de caractér istiques de la turbine 

 

  Les valeurs de ces champs de caractéristiques sont rangées sous 

forme de tableau (Figure B.6) en fonction de d"et de vitesses réduites et gardées 

en mémoire afin de faciliter le calcul. 
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N T

      d  

0.5 0.6 0.7 0.75 

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 
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Figure B.7 : Lignes de Beta 

 

Résultats du calcul du fonctionnement hors adaptation 

  Le calcul est effectué lorsque l’utilisateur clique sur le bouton 

CALCULER dans la fenêtre des données (Figure B.1). La fenêtre des résultats 

du calcul et les champs de caractéristiques du compresseur et de la turbine avec 

des points de fonctionnement stabilisé s’affichent ensuite et nous permet de 

connaître les résultats du calcul avec les barres de défilement par lesquels 

l’utilisateur peut voir les valeurs de chaque point sur la ligne de fonctionnement.  
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Figure B.8 : Fenêtre des résultats du calcul  
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X : Points de fonctionnement stabilisé

Figure B.9 : Points de fonctionnement stabilisé sur  

 le champ de caractér istiques du compresseur    

Annexe B 245 



3.5 4 4.5 5 5.5 6 6.5 7
1.5

2

2.5

3

3.5

4

Dst5*N relative corrigée

P
i5

/P
i7

1.11.0510.90.8

0.82 0.86 0.875 0.88 0.89

0.9

 

X : Points de fonctionnement stabilisé 

Figure B.10 : Points de fonctionnement stabilisé sur   

le champ de caractér istiques de la turbine   

 

  La fenêtre des résultats du calcul (Figure B.8) fournit en bas à droite 

des valeurs avec les menus déroulants à travers lesquels l’utilisateur peut choisir 

deux valeurs pour tracer une courbe, par exemple les figure B.11-B.13 

 

 
Figure B.11 : Courbe de var iation entre Pi5 et Pi4 
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Figure B.12 : Courbe de var iation entre Débits de carburant et Poussées  

 

 

 
Figure B.13 : Courbe de var iation entre Débits entrant et sor tant du turboréacteur  
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ANNEXE C 

EXEMPLE D’APPLICATION DU 

FONCTIONNEMENT TRANSITOIRE 

 

Calcul du fonctionnement transitoire d’un turboréacteur  double 

corps double flux à flux mélangés 

  Le calcul du fonctionnement transitoire pourra être effectué après 

avoir calculé la ligne de fonctionnement stabilisé. Des textes éditables 

permettent la saisie directe des valeurs. Lorsque l’utilisateur appuie sur le 

bouton CALCULER en bas à droite sur la fenêtre des résultats du calcul du 

fonctionnement hors adaptation (Figure B.8), la fenêtre des données afin de 

calculer le fonctionnement transitoire (Figure C.1 ci-dessous) s’affiche.  

 

 
Figure C.1 : Fenêtre des données du calcul de fonctionnement transitoire 

 

Les données de ce calcul sont 

- Nombres de Mach à la sortie du compresseur, de la chambre de 

combustion  et de la turbine 

- Volumes intercomposants considérés (Volume entre les compresseurs 

basse pression et haute pression V3 (m3), Volume de la chambre de 

combustion, Volume entre les turbines basse pression et haute pression 

V6 (m3), Volume entre la sortie de turbine basse pression et l’entrée de 

tuyère V8 (m3)) 

- Inerties des rotors à basse pression et à haute pression I ( ) 2kg m©

- Pas de temps du calcul (s) 
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- Temps de délai (s) et Constante de temps du système de combustion tc 

(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 bouton Effets de transfert de chaleurs est utilisé pour accéder à 

la fenêtre des données (Figure C.3) de ces effets et pour que le calcul les prenne 

en compte.  
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Figure C.3 : Fenêtre des données du calcul des effets de transfer t de chaleur  

 

  Le calcul est lancé lorsque l’utilisateur appuie sur le bouton 

CALCULER dans la fenêtre des données (Figure C.1 ou Figure C.3).  

 

 
Figure C.4 : Fenêtre des résultats 

 

  La fenêtre des résultats du calcul (Figure C.4) et les courbes des 

lignes du fonctionnement s’affichent instantanément lorsque le calcul est 
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terminé. La fenêtre de résultats  se présente sous forme de barres de défilement 

pour que l’utilisateur puisse visualiser les valeurs du calcul. 

 

 
Figure C.5 : Courbes des lignes de fonctionnement transitoire 

 

  La figure C.5 ci-dessus présente les lignes du fonctionnement 

transitoire sur les champs de caractéristiques des compresseurs et des turbines 

basse et haute pression et également la température totale à la sortie de la 

chambre de combustion  Ti5 avec le temps.  

  De plus, l’utilisateur peut également choisir deux valeurs pour 

tracer et afficher une courbe dans une nouvelle fenêtre par les menus popup en 

haut à droite sur la fenêtre des résultats (Figure C.4) par exemple les figures C.6 

– C.9. 

Annexe C 252 



 
Figure C.6 : Courbe de var iation entre le débit de carburant dc et la poussée totale 

 

 

 
Figure C.7 : Courbe de var iation entre la pression totale Pi5 et  

la température totale Ti5  à la sor tie de la chambre de combustion 
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Figure C.8 : Courbe de var iation entre la consommation spécifique Cs  

et la poussée spécifique Fs 

 

 

 
Figure C.8 : Courbe de var iation entre la pression totale du gaz mélangé Pi8m  

et du gaz à l’entrée pr incipale du mélangeur  Pi8P  
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