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Préambule :

La modélisation d'un probléme est une étape primordiale au cours d’une étude. Les
choix des modéles ont un grand impact sur les résultats obtenus et doivent donc étre ju-
dicieux. En vue d’une modélisation analytique de performances conceptuelles' des avions
de transport civils et d’avions militaires, nous avions alors besoin d’élaborer des modéles
moteur “pertinents” et analytiques (C’est-a-dire fonction des paramétres influents et le
plus simple possible avec une précision de l'ordre du pour-cent). Les modéles moteurs que
nous mettrons au point seront alors adaptés aux réacteurs civils double flux (turbofan)
équipant les avions de ligne (Mach M < 1 et taux de dilution A > 3) et aux réacteurs
militaires a faible taux de dilution (Mach M < 2 et taux de dilution A < 3) avec ou sans
post-combustion. Ces modéles ont d’ailleurs été utilisés par une autre thése sur “I’altitude
optimale des avions de transport civils” [Bov03].

Nous mettrons alors au point des modéles de propulsion, c¢’est-a-dire de consommation
spécifique Csr et de poussée maximale F),,, du réacteur, et de masse M,,.

Aprés avoir effectué le bilan des modéles existants et constitué une base de données
expérimentales (Appendix H, p. 275), nous choisirons, parmi les modéles existants, un
modéle de référence : celui d’E.Torenbeek pour la consommation spécifique et celui de
I’ONERA pour la poussée maximale. Nous validerons ces modéles de référence (pertinent,
fonction des paramétres influents et cohérent vis-a-vis des autres modéles existants et
expérimentaux). Nous choisirons la structure analytique de notre propre modéle (linéaire
si possible), dont les coefficients seront identifiés, c’est-a-dire déterminés par la méthode
des moindres carrés afin de minimiser l’erreur relative moyenne, par rapport aux données
simulées issues de la mise en ceuvre du modéle de référence. Ensuite, nous procéderons
éventuellement & un recalage de nos modéles sur les données expérimentales (moteurs
réels) en procédant par “retouches” successives sans mettre en cause la structure méme
du modéle.

C’est ainsi que nous vous proposerons des modéles plus robustes que les modéles sta-
tistiques existants, par rapport aux différents parameétres moteurs (nos modéles restent
assez “physiques” car identifiés sur des modéles numériques basés sur ’étude thermody-
namique du cycle moteur), mais dont la mise en ceuvre reste bien plus aisée qu’un modéle
numérique, et dont la précision est remarquable.

Le modeéle de consommation spécifique (Table 2.14, p. 84) a une précision de 3.6% par
rapport aux données expérimentales (Appendix H, p. 275) en croisiére et au point
fixe de 52 moteurs double flux (A > 3), soit un gain de précision de 3 a 13% par
rapport aux meilleurs modéles existants.

Un modéle de poussée maximale civil (Table 3.5, p. 119) et militaire (Table 5.1, p. 198)
ayant une précision de I'ordre du pour-cent par rapport au modéle de référence
ONERA et également par rapport & des données moteurs précises civils et militaires
(avec ou sans post-combustion). Par exemple, la précision est de 1% par rapport aux
données précises a notre disposition de la famille CFM56, soit un gain de précision
de 28% par rapport aux modéles existants de J.Mattingly ou de I’Aérospatiale.

Un modéle de masse moteur (Table 4.16, p. 140) ayant une précision de 7.2% par rapport
a l'ensemble des moteurs (Appendix H, p. 275) et 6.5% par rapport aux moteurs
d’avions civils. Soit un gain de 6% par rapport au meilleur modéle existant.

La robustesse, la mise en ceuvre simple et la précision de ces modéles les rendent
particuliérement appréciables pour des études ayant une approche de type avant-projet.

1¢est-a-dire améliorer les performances d’un avion non construit, en jouant sur les choix de sa concep-
tion méme et non pas en modifiant son cas de vol.

Modeles Moteur - Elodie Roux 5
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Fi1a. 2 — Turbofan CFM56 5C équipant ’A340 (tauz de dilution A = 6.5)
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Chapitre 1

Nomenclature

Symbol
a
a(Ah)

C
Csu

Csr
Csr

CsRmin(AD)
Cx
Cz

Fmam

Fmam PC

Fopc

= =

(Ah)

~

Désignation

Vitesse du son a = /47T (Appendix F.2, p. 272)
Parameétre traduisant ’ouverture de la parabole (Section 2.6,
p. 76)

Consommation de carburant

Consommation Spécifique de moteur a pistons équipé d’"Hé-
lice (Equation 2.1, p. 18)

Consommation Spécifique Réacteur (Equation 2.2, p. 18)
Consommation Spécifique Réacteur réduite Cgr =

Csr(F .
#F(ma)m) (Section 2.6, p. 76)

Consommation réduite minimale (Section 2.6, p. 76)
Coefficient de trainée

Coefficient de portance

Duct Diameter

Débit massique d’air traversant le réacteur (gas generator
+ fan) (Table 4.2, p. 128)

Débit massique du fan

Débit massique du générateur de gaz

Distance franchissable d’un avion équipé de Réacteur en
croisiére Montante
Erreur relative Ery,
Poussée moteur
Poussée moteur maximale & sec civile (Table 3.5, p. 119) ou
militaire (Table 5.1, p. 198)

Poussée maximale & sec (sans post-combustion) au point
fixe FO = Fmam(M = O, h = 0, AT4 = 0)

Poussée moteur maximale avec post-combustion PC (Table
5.3, p. 204)

Poussée maximale avec post-combustion PC au point fixe
FOPC = FmawPC(M = O, h = O, AT4 = O, ATPC = O)

Poussée moteur réduite F = FL (Section 2.6, p. 76)

Poussée réduite pour laquelle la consommation réduite est

minimale Csr(F;) = CsRrpmin (Section 2.6, p. 76)

Finesse f = %

_ Théorie—Calcul
=100 Théorie

11

Unités
m/s

kg/s
(kg/s)/W

(kg/s)/N
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Symbol Désignation Unités

G Fonction de puissance du générateur de gaz (Table
4.2, p. 128)

Go Fonction de puissance du générateur de gaz au point
fixe (static, sea level) (Table 4.2, p. 128)

g Constante de gravité g = 9.81 m/s> m/ s

K Temperature function of compression process (Table
4.2, p. 128)

L Duct Length m

M Mach de vol

Mir Masse molaire de l'air Mg, = 28.96 g.mol~! (Ap- g.mol™!
pendix F.1, p. 269)

My Masse du fuselage (Section E, p. 267) kg

Mpoo Fuel : Masse de carburant (Section E, p. 267) kg

M, Mach optimal du moteur (Section 2.6, p. 76)

M., Masse moteur (Section 4, p. 123) kg

Mirow Maximum Take-Off Weight : masse maximale au dé- kg
collage Myow = Myzpw + Mgy, (Section E, p. 267)

Mz ew Maximum Zero Fuel Weight : masse maximale sans kg
carburant M, pw = Mowe + Mp,;, (Section E, p. 267)

Mow g Operating Weight Empty : Masse a vide (Section E, kg
p. 267)

M, PayLoad : Charge utile (Section E, p. 267) kg

My, Wing Weight : Masse de la voilure (Section E, p. 267) kg

Ny, Nombre de moteurs

Npax Nombre de passagers

n Exposant du Mach du modéle ESDU (Equation 2.6,
p- 20) de consommation spécifique. Modéle graphique
(Equation 2.7, p. 21). Notre modéle (Appendix C,
p. 243).

P Pression de 'air & Plaltitude de vol (Appendix F.1, Pa = N/m?
p. 269)

Py Pression de I'air au sol Py = 101325 Pa (Appendix Pa = N/m?
F.1, p. 269)

Re Nombre de Reynolds (Section F.3, p. 272)

R Constante de Joules R = 8.31451 K~'.mol~! (Ap- K l.mol™!
pendix F.1, p. 269)

r Constante r = %m = 287.1 J/kg/K (Appendix F.1, J/kg/K
p. 269)

S Surface de la voilure m?

T Température en vol (Appendix F.1, p. 269) K

To Température au sol Ty = 288.15 = 15°C’ (Appendix K
F.1, p. 269)

T, Température d’entrée Turbine (TET) (Figure 4.10, K
p. 145)

Tpco Température de réchauffe conceptuelle K

h Altitude de vol m

R, Altitude optimale du moteur (Section 2.6, p. 76) m

12 6 juillet 2006
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Symbol Désignation Unités
AM Différence entre le Mach de vol M et celui pour le-
quel le moteur est optimisé M,, : AM = M — M,,
(Section 2.6, p. 76)

Ah Différence entre l'altitude de vol h et celle pour la- m
quelle le moteur est optimisé h,,, : Ah = h — hy, (Sec-
tion 2.6, p. 76)

ATy Différence de température d’entrée turbine opéra- K
tionnelle (croisiére/montée) et conceptuelle (point
fixe) (Remarque 3.3, p. 93)

ATpc Différence entre la température de réchauffe opéra- K
tionnelle et conceptuelle

€c Rapport de pression entrée/sortie du compresseur
OPR (Figure 4.10, p. 145)

n Rendement moteur : veuillez consulter la table des
rendements (Table 4.3, p. 129)

vy Constante des gaz parfaits v = 1.4

A Taux de dilution A = 5 (Figure 4.10, p. 145)

I Ratio of stagnation to stagtic temperature of ambient
air (Table 4.4, p. 129) p = 1 + 1102

10) Nondimensional Turbine Entry Temperature ¢ = %
(Table 4.4, p. 129)

P Poussée spécifique corrigée (Table 4.4, p. 129) ms~!
V=57

p Masse volumique de I’air a I'altitude de vol (Appendix  kg/m3
F.1, p. 269)

Po Masse volumique de l'air au sol pg = 1.225kg/m?®  kg/m3
(Appendix F.1, p. 269)

011 Masse volumique de l'air, selon l'atmosphére stan-  kg/m3
dard (Appendix F.1, p. 269), a h = 11 km
p11 = p(h = 11000) = 0.364 kg/m?>

0 Rapport des températures en vol et au sol 6 = Tlo
(Table 4.4, p. 129)

Wm Taux de carburant w,, = %

Modeles Moteur - Elodie Roux
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La consommation de carburant C' (kg/s) d’un moteur s’exprime comme le produit
d’une consommation spécifique Csr (kg/s/N) ou Csy (kg/s/W) et de la poussée moteur
F pour les réacteurs (Equation 2.2, p. 18) ou de la puissance P, (Equation 2.1, p. 18) pour
les moteurs & pistons équipés d’hélice.

Hélice : C = Cgg P, (2.1)
Reéacteurs : C = CgrF

La relation (Equation 2.2, p. 18) est particuliérement adaptée aux moteurs simple flux
(turbojet), c’est-a-dire des moteurs ayant un taux de dilution trés faible (A = 0). Pour
les moteurs double flux (turbofan) a taux de dilution A élevés, c’est-a-dire les moteurs
équipant les avions de ligne actuels, la consommation spécifique Csg n’est pas vraiment
constante. En réalité, la consommation spécifique Csr dépend des paramétres opération-
nels de vol tels que le Mach M et I'altitude h, mais également des paramétres conceptuels
du moteur (taux de dilution A, taux de compression &, ... ).

Les modéles existants de Csr sont soit trop simplistes, adapté a un réacteur donné
et ne dépendant pas des paramétres conceptuels moteur, soit basé sur ’étude du fonc-
tionnement moteur, tel que le modéle d’E.Torenbeek, mais dont la mise en ceuvre n’est
pas aisé et requiert I’aide du numérique.

Nous allons développer un modéle intermédiaire, c’est-a-dire relativement simple ana-
lytiquement, dépendant des paramétres opérationnels et conceptuels influents, et suffi-
samment précis pour des études de type avant-projet.

L’étude analytique de performances avion en croisiére, se fait grace aux formules de
Bréguet, mais ces résultats ne s’appliquaient jusqu’a présent qu’aux deux cas limites
et académiques de propulsion : le moteur & hélice et le réacteur simple flux, et encore
pour un modéle trés simplifié de la consommation spécifique C'sg. Si bien qu’il faut
avouer que nous n’avions pas de forme analytique pour modéliser la croisiére d’un avion
de transport moderne de type Airbus. Pour ces avions, les réacteurs sont a fort taux
de dilution A et leur comportement se situe & mi-chemin entre I’hélice et le réacteur
simple flux. Par exemple, nous ne pouvions pas exprimer analytiquement le coefficient
de portance optimal Cz,p: en croisiére d’un Airbus.

Pour élaborer notre modéle de consommation spécifique C'syp adapté aux réacteurs
double flux (A > 3), nous procédons en plusieurs étapes :

Validation du modéle de référence : Nous vérifierons que le modéle d’E.Torenbeek

tient bien compte des parameétres influents sur la Csp et est relativement précis
par rapport aux données expérimentales de moteurs réels (Appendix H, p. 275).

Simulation de moteurs fictifs : Nous mettrons en ocuvre le modéle d’E.Torenbeek
pour simuler les consommations spécifiques pour plusieurs points de vol (Mach
M et altitude h) de moteurs fictifs ayant divers taux de dilution )\, taux de com-
pression &, ...

Choix d’une structure analytique de notre modeéle : Grace a ’étude du comportement
de la consommation spécifique C'sy en fonction des paramétres moteurs, nous pour-
rons choisir une expression analytique (Equation 2.11, p. 47) fonction des parameétres
opérationnels (M, h) et conceptuels (A, e.) influents, et qui décrit au mieux les si-
mulations de Csg faites & partir du modéle d’E.Torenbeek.

Identification sur les données simulées du modéle d’E.Torenbeek : Les coefficients de
la structure analytique choisie pour notre modéle sont optimisés par la méthode
des moindres carrés (fonction “lsqnonlin” de  MATLAB ) pour minimiser lerreur
relative moyenne entre les estimations de notre modéle et les simulations issues du
modéle d’E.Torenbeek.
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Recalage sur des données expérimentales : Afin d’améliorer la précision de notre mo-
déle, nous procéderons par “retouches” successives sur des données expérimentales
en croisiére et au point fixe (Appendix H, p. 275), en prenant soin de ne pas pour
autant remettre en cause la structure analytique du modéle ni son sens physique.
Les retouches consistent & changer légérement la valeurs de deux des coefficients
de la structure analytique de notre modéle, afin d’éliminer la tendance de sur-
estimation de la croisiére et sous-estimation du point fixe.

Le modéle que nous obtiendrons (Table 2.14, p. 84), a une précision remarquable de
3.6% par rapport aux données expérimentales (Appendix H, p. 275) de 52 réacteurs double
flux (A > 3). Sa précision, sa simplicité analytique, et sa dépendance aux paramétres
moteur opérationnels et conceptuels influents, font de ce modéle un outil appréciable
pour les études de type avant-projet.

2.1 Modéles analytiques existants

Nous allons présenter les modéles existants de consommation spécifique C'sg que nous
avons répertoriés. Nous avons transformé leur expression afin que leurs variables soient
en unités du systéme international (SI : N, kg, ...). Vous pourrez néanmoins retrouver
leur expression d’origine dans les documents cités (cf. bibliographie).

2.1.1 Consommation spécifique constante

Le modeéle le plus simple de consommation spécifique C's g consiste & considérer celle-ci
constante.

“In the limit, over infinitesimal segments of the flight path, this law is ezxact.
In certain cases, the actual variation in Csgp over the whole or part of the
cruise may be very small and results can be obtained to a satisfactory level of
accuracy by using a suitable, mean of Csgr. This approach permits relatively
simple expressions to be derived for both range and endurance and for the
flight conditions necessary to achieve maximum specific range.”

- ESDU [ESDS82] -

Il faut alors considérer soit une valeur moyenne des consommations spécifiques de croi-
siére! soit une moyenne de celles au point fixe?. Pour I’ensemble des moteurs de notre
base de données (Section 2.2, p. 26), la moyenne des consommations spécifiques Cgr est
de Csg = 1.11107° (kg/s)/N soit 0.4 kg/daN.h au point fixe (altitude et vitesse nulles),
et de Csg = 1.75107° (kg/s)/N soit 0.63 kg/daN.h en croisiére. Nous avons alors au sol
et a larrét :

Csr =1.11107° (kg/s)/N (2.3)

Et en croisiére :

Csgr = 1.75107° (kg/s)/N (2.4)

Csgr: Consommation Spécifique Réacteur moyenne (kg/s)/N
de réacteurs civils (a fort taux de dilution)

1La croisiére des avions de transport civils se fait & une altitude h d’environ 10 km et & un Mach M
proche de 0.8
2Le point fixe désigne le fait d’étre au sol (altitude nulle h = 0m) et a l’arrét (vitesse nulle : M = 0).
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2.1.2 Modéle de J.Mattingly

Jack D. Mattingly nous propose un modéle de consommation spécifique [Mat96].

“The values of C'sr depends on the engine cycle, altitude, and Mach number.
For preliminary analysis, the following equations can be used to estimate Csg

in units of (lbm/hr)/Ibf and 0 is the dimensionless temperature ratio 0 = ~

T
To"
High-bypass-ratio turbofan : Csg = (0.4 + 0.45M)\/6
Low-bypass-ratio, mized-flow turbofan :
Military and lower power setting Csg = (1.0 + 0.35M)\/§
Mazimum power setting Csp = (1.8 + 0.30M )8
Turbojet :
Military and lower power setting Csr = (1.3 + 0.35M)v/6
Mazimum power setting Csp = (1.7 + 0.26M)V/8
Turboprop : Csr = (0.2 +0.9M)\/0

- Jack Mattingly [Mat96] -

Puisque nous nous intéressons essentiellement aux réacteurs ayant un grand taux de
dilution A, nous retiendrons le modéle correspondant au “High-bypass-ratio turbofan”
qui exprimé en unités du systéme international devient :

Csr = (1.13107°+1.25 107 °M)V0 (2.5)
Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
Mach de vol
Rapport des températures en vol et au sol = Tlo
Température ambiante en vol (Appendix F.1, p. 269) K
Température au sol (Appendix F.1, p. 269) Ty = 288.15K =15°C K

REMARQUE 2.1 Au point fixe, le modéle de J.Mattingly évalue la consommation
spécifique Csg & 1.13107° (kg/s)/N ce qui correspond bien & une valeur moyenne
étudiée précédemment : supérieure de 1.8% (Equation 2.3, p. 19). En croisiére
(M =0.8 et h =10000m), ce modéle donne une consommation spécifique Csr de
1.89 107° (kg/s)/N ce qui est plutét pessimiste (8% de plus) par rapport a la valeur
moyenne de croisiére que nous avions (Equation 2.4, p. 19).

2.1.3 Modéle ESDU

Un article de P'ESDU [ESD82], nous propose un modéle de consommation spécifique
Csgr proportionnelle au nombre de Mach M & la puissance n.

&
B

S>> o= ==

Csp = kVOM™ (2.6)
Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
Mach de vol
Coefficient

Coefficient (Figure 2.1, p. 21) n = n(\, h) (Equation 2.7, p. 21)
Rapport des températures en vol et au sol § = Tlo
Taux de dilution

Altitude de croisiére m

20

6 juillet 2006



INsA 2.1 Modeéles analytiques existants SUPAERO-ONERA

“ The equation (Equation 2.6, p. 20) neglects the variation of Csr with the
engine speed parameter (%) This law may be applied over limited ranges of

Mach number but is, strictly speaking, valid at only value of \%. However, it
1s found that, within the limited range of engine speed appropriate to cruising
flight, this equation (Equation 2.6, p. 20) gives a reasonable approximation to
the specific fuel consumption of current turbo-jet and turbo-fan engines. To
use this law for many particular engine, mean values of the constant k and
n must be derived from the manufacturers’ data for the range(s) of Mach
number that are of interest. When such data are not available, values of n
may be obtained from (Figure 2.1, p. 21). For the case of cruising flight in the
range 0.6 < M < 0.9, (Figure 2.1, p. 21) gives values of n for current turbo-
jet and turbo-fan engines operating at their maximum cruise ratings. It is
also possible to derive values of n that are applicable to other ranges of Mach

number.”
- ESDU [ESD82] -

n

0.8
—
—
—
- - -
Upper limit of data for Hp = 20 000 ft - -
0.6 -~
-
- [
— ‘ - —]
— -
—~ —
L= [ ] -
— +~
~- ) -
0.4 ®
~ -
1 [ ] o
- [y —
e ) - Data obtained from engine brochures
- o0 L4 P for maximum cruise rating
° - 0.6<M<0.9
02 ) ) -
| - \
i Lower limit of data for Hp > 36 089 ft
7
e @ Indicates data points for Hp=30 000ft
0 2 4 6 8 10 Bypass Ratio

Fi1G. 2.1 — Valeurs de n proposées par 'ESDU [ESD82] pour le modéle : Csgp = kv/OM™.
L’ESDU a établi ses valeurs a 'aide de données moteurs réels.

La figure proposée par 'ESDU (Figure 2.1, p. 21) semble montrer que le coefficient n, est
quasiment une fonction linéaire du taux de dilution A, dépendante de l'altitude. C’est
pourquoi, nous avons choisi d’adopter la loi® suivante pour obtenir une expression du
coefficient n :

n = 3.975 1072\ + (47.69 10~2 — 3.35 10 °h) (2.7)
A Taux de dilution
Avec: h: Altitude de croisiére m

6000 m < h < 11000 m

3Nous avons déterminé cette loi par identification & I’aide des données graphiques de PESDU (Figure
2.1, p. 21). Un autre modeéle de I’exposant n, a également été développé en annexe (Appendix C,
p. 243), a partir de notre Modéle Simple (Table 2.14, p. 84) de consommation spécifique Csg.
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REMARQUE 2.2 Le modéle ESDU présente une courbe croissante de consommation
spécifique Csr en fonction du Mach M. Nous verrons que c’est aussi le cas des modéles
d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24) et de 'ONERA (Figure 2.3, p. 24). Par contre, les
convexités des courbes de ces derniers, différent du modéle ESDU (Figure 2.2, p. 22).
En effet, le coefficient n étant inférieur & 1, la dérivée seconde du modéle ESDU est
négative :

8?Csr
OM?

=n(n—1)kVOM™? <0
Nous verrons que c’est le contraire pour les modéle d’E.Torenbeek et de ’ONERA.

C%rbvgxités différentes des Consommations Spécifiques C SR des modeles ESDU et E.Torenbeek
X
19

—— E.Torenbeek
—- ESDU
1.851 -
-

z 18r
o
2

175
S
5

S
R=3
S L7
L
o
"
c
8
bS] L
g 1.65
£
o
1%}
c
o
O 16

1.551-
15 L L L L L L L I}
0.55 0.6 0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 0.95

Mach de vol : M

F1G. 2.2 — Convezités différentes (Remarque 2.2, p. 22) pour les modeéles ESDU (Equation 2.6,
p. 20) et E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24). Le modéle ESDU a ici été recalée sur la valeur
de consommation spécifique Csr d’E.Torenbeek pour un Mach M = 0.8 : Csr = EVOM™ =

<CSRref\/9ref> \/EM"

Myt
Ainsi ce type de modéle (Equation 2.6, p. 20) en M™ n’est applicable que dans une
fourchette de Mach réduite. Néanmoins, I'article ESDU propose aussi une loi linéaire en
Mach applicable & un domaine plus étendu de Mach.

Csp =a+bM

Par ailleurs, nous ne disposons pas de la valeur de k de la loi en M"™ (Equation 2.6, p. 20).
Ainsi, nous relions ces deux définitions (consommation spécifique linéaire en Mach et
proportionnelle & M™), en considérant une loi de consommation spécifique linéaire en
Mach et dont la dérivée par rapport au Mach (c’est-a-dire le coefficient multiplicateur
du Mach M : b) satisfait a la loi en M™. Autrement dit :

0Csr 1_n

- = kvVOM* = L panm
oM " Vo M Vo
n

b= 7Csr
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En prenant une consommation spécifique de référence Csr,.y pour un Mach de croisiere
de référence 0.6 < M5 < 0.9, nous obtenons :

M
Csp=a+bM =a+nCsprpef—7—

ref

En admettant que la fonction passe par le point de référence

Mref

CsRref = a+bMyef=a+nCsppef77—

! . I Mo

CSRref = a+n CSRref
alors nous obtenons :
M

Csgr=C 1-— 2.8
SR SRref <( n) + "Mmf> (2.8)

C’est sur la base de cette équation d’ESDU linéarisée (Equation 2.8, p. 23), adaptée a
un grand domaine de Mach M, que nous comparerons le modéle ESDU avec les autres
modeles. Il faudra tout de méme connaitre un point de référence (Csgy.y). Il est toutefois
souhaitable de prendre un Mach de référence M,.s entre 0.6 et 0.9 pour étre dans le
domaine recommandé par 'ESDU (un Mach de croisiére M = 0.8).

2.1.4 Modéle de A.Carrére

Dans [CB00], Alain Carrére propose un modéle de consommation spécifique pour les
turboréacteurs simple flux sec, de la forme :

Cop— — ¢
SRy TM

a et b: Constantes adaptées au moteur
~v: Constante des gaz parfaits v = 1.4

r TZMLW:287.1J/(/€9K) J/(kg K)
Avec : R : Counstante de Joules R = 8.314 J/(mol K) J/(mol K)
M+ Masse volumique de Pair M ;- = 0.02896 kg/mol kg/mol

T : Température de vol (Section F.1, p. 269) K
M :  Mach de vol
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2.1.5 Modéle ONERA

L’ONERA [TF97] a développé un modéle de moteur double flux basé sur I’étude du
cycle moteur suivant les lois de 'aérodynamique et de la thermodynamique. Ce modéle
permet d’estimer le comportement moteur dans n’importe quelle condition de vol pourvu
que ’on connaisse au moins les caractéristiques d’un seul cycle. Le comportement général
d’un moteur & fort taux de dilution est donné (Figure 2.3, p. 24).

Cs (kg/daN.h
0o k8 GegidaN ) |
Altitude(km) =
2km
0.8
. Skm
/// 8 km
0.7 —
e L P >11 km
oy
P
S
pelad
0.6
4,4
/
z7
z
- ’//
0.5 - >
v ’/
7
Mach
0.4 »
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

Fic. 2.3 — Consommation Spécifique Csr estimée par le modéle ONERA (figure ONERA
[TF97]) en fonction du mach de vol M et de laltitude h pour un moteur représentatif d’un
CFM 56 : taux de dilution N\ = 6, température d’entrée turbine Ty = 1500 K. Au décollage
Csr =0.372kg/(daN h) et Ty = 1600 K

Le modéle ONERA permet de voir le type de variations que subit la consommation
spécifique C'sgr avec le Mach M et laltitude h de vol (Figure 2.3, p. 24).

2.1.6 Modéle d’E.Torenbeek

E.Torenbeek propose un modéle de consommation spécifique dans [Tor86] fondée sur
I’analyse du fonctionnement du moteur. L’expression en unités du systéme international,
pour un turbo-fan est donnée par :

(sb—u—ff—c)\/@

5N (1 +nisA), /G + O.2M27;’Tdf)\ -1+ MM
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Avec la fonction G du générateur :

K 1.01
e w4 (1 - 555
K = ple5 —1)

-1

2
G : Gas generator power function
Go : Gas generator power function (static, sea level)
K : Temperature function of compression process
M : Flight Mach number
Ty : Turbine Entry total Temperature K
To : Ambient temperature at sea level K
T : Température de vol (Section F.1, p. 269) K

TAB. 2.1 — Nomenclature des variables de performances moteurs
Ne : Isentropic compressor efficiency 7. = 0.85
2
Nd : Isentropic fan intake duct efficiency ng =1—1.3 (%) (%)2 %
L: : Duct length m
D : : Inlet diameter m
Re : : nombre de Reynolds & ’entrée de la tuyére (Section F.3, p. 272)
nf : Isentropic fan efficiency 7y = 0.86 — 3.13 1072M
-1 2
Ni : Gas Generator intake stagnation pressure ratio n; = %
N
Mn : Isentropic efficiency of expansion process in nozzle 7, = 0.97
i : Isentropic turbine efficiency 7, = 0.88
e f S Mef =M Ny
TAB. 2.2 — Nomenclature des rendements moteurs
Ec : Overall Pressure Ratio (compressor)
y : Ratio of specific heats v = 1.4
A : Bypass ratio
I : Ratio of stagnation to static temperature of ambient air p = 1 +
1 2
M

10} : Nondimensional Turbine Entry Temperature ¢ = %
0 : Relative Ambient Temperature 6 = Tlo

TaB. 2.3 — Nomenclature des variables grecques

Les rendements moteurs : E.Torenbeek [Tor86] propose des ordres de grandeur des
rendements moteurs (Table 4.5, p. 130). Nous avons choisi d’adopter des valeurs moyennes
(Table 2.2, p. 25). Afin d’assurer la continuité dans tout le domaine de Mach M, nous
considérons une loi linéaire en Mach pour le rendement du fan n; (nous disposions d’une
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valeur au décollage et d’une valeur en croisiére (Table 4.5, p. 130)). Nous avons également
borné le rendement de la tuyére (nozzle) 0 < 7, <1 de maniére a retrouver un taux de
pression a Uentrée du générateur 7; = 1 pour un Mach nul M = 0 (Résultat donné par
E.Torenbeek [Tor68]). En effet nous verrons que ce rendement peut poser probléme pour
des nombres de Mach proche de zéro (Remarque 4.3, p. 130).

2.2 Modéles expérimentaux

Afin de tester la véracité des modéles de consommation spécifique C'sg, nous avions
besoin d’une base de comparaison avec des données réelles. Rappelons que nous testons
et optimisons nos modéles par rapport a ces données. Ainsi, plus nous disposons de
renseignements sur les moteurs existants, plus notre travail devient pertinent et donc,
meilleurs sont les modéles que nous vous proposons. C’est pourquoi, nous avons effectué
un travail minutieux de recherche et ainsi nous nous sommes constitués une base impor-
tante de données moteurs. Nous vous exposons ici le résultat de ces recherches : d’abord
pour trois gros moteurs dont nous disposons de renseignements trés précis, puis pour 54
moteurs dont nous avons obtenu des données courantes.

2.2.1 Données précises

Lors de I’élaboration du modéle ONERA (Section 2.1.5, p. 24), une validation sur trois
moteurs civils a alors été réalisée : les CFM56 2A2, CFM56 5A1 (qui équipe I’A320) et
CFM56 5C2 (qui équipe ’A340). Nous disposons alors de renseignements précis concer-
nant ces moteurs [TF97]. C’est pourquoi nous nous baserons souvent sur ces trois moteurs
pour effectuer des comparaisons entre modéles et moteurs réels.

Ausolh=0m et a larrét M =0
CFM56 2A2 | CFM56 5C2 | CFM56 5A1

ISA+20° ISA+15° ISA
Poussée au sol et a 'arrét Fy (N) 106750 138800 113500
Débit (kg/s) 370.6 465.8 386.5
Taux de dilution A 5.9 6.6 6
Taux de compression fan e 1.45 1.58
Taux de compression total 25.4 32.6
Température d’entrée Turbine Ty (K) 1628 1633
Consommation spécifique Csr (kg/s)/N 1.0410° 0.9110° 0.9310°°

En croisiére h = 10668 m, M = 0.8
CFM56 2A2 CFM56 5C2 CFM56 5A1

ISA ISA ISA
Poussée I (N) 25620 30800 25500
Taux de compression total 32 37.4
Consommation spécifique Csg (kg/s)/N 1.9210°° 1.6410°° 1.69 10~ °

Le modéle ONERA a permis d’évaluer les paramétres suivants pour ces trois moteurs :

Résultats du modéle ONERA
Ausol h=0m et aTarrét M =0
CFM56 2A2 CFM56 5C2 CFM56 5A1
Poussée au sol et a 'arrét Fy (N) 108120 135820 114070
Consommation spécifique Csr (kg/s)/N 1.1310° 1.0310° 1.0510°

Résultats du modéle ONERA
En croisiére h = 10668 m, M = 0.8
CFM56 2A2 CFM56 5C2 CFM56 5A1
Poussée F' (N) 25260 30050 25460
Consommation spécifique Csr (kg/s)/N 1.9710 ° 1.8410 ° 1.910°
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2.2.2 Données courantes

Les tableaux (Table 2.6, p. 28) et (Table 2.7, p. 29) répertorient les données des 54
moteurs dont nous disposons grace a [Wee98, JSR99, Rid97, httb, htte, httc, httd, TF97].
Les “NaN” désignent des données dont nous ne disposions pas.

C : Code constructeur (Table 2.5, p. 27)
Fy : Poussée au sol et a Parrét (N)
M,.* : Masse moteur brut (non avionné) (kg)
A : Taux de dilution
T, : Température d’entrée turbine (K)
Ec : Rapport de pression entrée/sortie du compresseur
L : Longueur d’entrée de la tuyeére (m)
D : Diameétre d’entrée de la tuyeére (m)
année : année de mise en service du moteur
I : 1 si implanté sur un avion de ligne Airbus, Boeing, McDouglas

: 0 sinon

TAB. 2.4 — Nomenclature des données moteurs (Table H.1, p. 276)

C : Constructeur C : Constructeur
1 : CFM Internationnal 9 : BMW

2 : IAE 10 : AVIA

3 : General Electric 11 : ZMKB

4 : Pratt & Whitney (P & W) 12 : ASE

5 : Rolls-Royce 13 : PERM

6 : Alliedsig 14 : SOLOVIEV

7 : Allison 15 : TRUD

8 : CFE

TAB. 2.5 — C : Code Constructeur

REMARQUE 2.3 La poussée au sol et a Parrét Fy du MMAC est estimée [htte] entre
69 000 [bf et 84 000 lbf. Nous avons décidé de considérer une poussée moyenne de

76 500 Ibf soit 340 289 N.

Modeles Moteur - Elodie Roux
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Au sol et a Parrét En croisiére

Modéle Fo 10° Csr F 10° Csr h ‘ M

Moteur (N) ((kg/s)/N) (N) | ((kg/s)/N) | (m)

FJ44 8452 1.29 2669 2.12 9144 0.7

JT15D 13545 1.59 10738 1.53 12192 0.8

TFE731 5 20000 NaN NaN NaN NaN NaN
PW305B 23424 1.11 4951 1.91 12192 0.8

CFE738 26325 1.05 5827 1.83 12192 0.8

ALF502R5 31004 1.16 10008 2.04 7620 0.7

LEF507 31138 1.15 NaN 1.17 NaN NaN
AE3007 31805 1.1 NaN NaN NaN NaN
CF34 3A/3B 41013 0.99 NaN NaN NaN NaN
RB183 55515P 44037 1.59 16592 2.27 7620 0.74
SPEY 5118 50710 NaN 9341 2.27 13106 0.75
TAY 611 61608 1.22 11343 1.95 10668 0.8

BR710 66034 1.1 15480 1.81 10668 0.8

RB183 TAY650 67150 NaN NaN NaN NaN NaN
TAY 651 68503 1.27 13122 1.95 10668 0.8

D 436T1 75019 NaN 14710 1.73 11000 0.75
BR715 55 88444 1.05 19483 1.76 10668 0.8

JT8D 217 90000 NaN NaN NaN NaN NaN
CFM56 7B20 91633 1.02 NaN NaN NaN NaN
JT8D 219 96526 1.47 23309 2.09 10668 0.76
V2522 A5 97861 0.96 23064 1.63 10668 0.8

CFM56 2B1 97900 NaN 22108 1.84 10668 0.8

CFM56 3C1 104533 0.93 NaN 1.89 10668 0.8

D30KU II 106090 NaN 26970 1.98 11000 0.8

CFM56 2A2 106757 1.02 25620 1.88 10668 0.8

V2500 Al 111206 0.99 22552 1.65 10668 0.8

V2525 D5 111206 1.02 25680 1.63 10668 0.8

CFM56 5A1 113500 0.93 25500 1.69 10668 0.8

CFM56 5C2 138785 0.91 30800 1.61 10668 0.8

V2533 A5 146791 1.05 25466 1.63 10668 0.8

PS90 156800 NaN NaN NaN NaN NaN
PS90 Soloviev 156800 NaN NaN NaN NaN NaN
PS 90A 156911 NaN 34322 1.69 11000 0.8

PW2037 170144 0.93 28913 1.65 10668 0.85
NK93 176000 NaN NaN NaN NaN NaN
RB211 535E4 191718 1.72 37788 1.69 10668 0.8

D 18T 229795 NaN 47667 1.61 11000 0.75
PW4152 231308 0.99 NaN NaN NaN NaN
PW4052 232197 0.99 NaN NaN 10668 0.8

CF6 80C2B2 233532 0.91 53379 1.63 10668 0.8

PW4056 252437 1.02 NaN NaN 10668 0.8

TRENT 556 255773 NaN NaN 1.65 9144 0.8

CF6 80C2BI1F 257997 0.91 57026 1.6 10668 0.8

PW4358 258000 NaN NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 266893 0.99 49131 1.76 10668 0.8

RB211 524H 269562 1.59 52547 1.61 10668 0.85
CF6 80C2A5 272676 0.96 50443 1.64 10668 0.8

CF6 80E1A2 300255 0.93 NaN 1.59 NaN NaN
PW4168 302479 NaN NaN NaN 10668 0.8

TRENT 772 316269 NaN 51155 1.6 10668 0.82
TRENT 900 340289 NaN NaN 1.63 9144 0.8

PW4084 373651 NaN NaN NaN 10668 0.83
GE90 85B 400340 0.81 NaN 1.54 10668 0.83
TRENT 892 406123 NaN 57827 1.58 10668 0.83

TAB. 2.6 — Banque de données
[htte], [httc], [httd].

moteurs constituée

a l'aide de [Wee98], [JSR99], [httb],
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Modéle C Fo M,,™ A Ty Ec L D année 1
Ve I O B I I I I |
FJ44 5 8452 202 3.28 NaN 12.8 1.06 0.53 1992 0
JT15D 4 13545 287 3.3 1288 13 1.55 0.69 1983 0
TFE731 5 12 20000 401 3.15 1378 19.4 1.39 0.76 NaN 0
PW305B 4 23424 450 4.5 NaN 23 2.08 1.11 1990 0
CFE738 8 26325 601 5.3 1643 23 2.51 1.22 1992 0
ALF502R5 6 31004 606 5.7 NaN 12.2 1.62 1.27 1982 0
LF507 6 31138 628 5.6 NaN 13.8 1.62 1.27 1991 0
AE3007 7 31805 717 NaN | NaN 24 2.71 1.11 NaN 0
CF34 3A/3B 3 41013 757 NaN 1204 21 2.62 1.25 1996 0
RB183 55515P 5 44037 1037 0.71 NaN 15.5 52.46 | 0.94 1969 0
SPEY 5118 5 50710 1126 0.64 NaN 18.4 2.78 0.83 1968 0
TAY 611 5 61608 1339 3.04 NaN 15.8 2.59 1.52 1988 0
BR710 9 66034 1597 4 NaN 25.7 2.21 1 1996 0
RB183 TAY650 5 67150 1515 3.1 1370 16.4 2.4 1.14 NaN 0
TAY 651 5 68503 1533 3.07 NaN 16.6 2.59 1.52 1992 1
D 436T1 11 75019 1450 4.95 1550 25.2 3.03 1.37 1996 0
BR715 55 9 88444 2062 4.7 NaN 32.1 2.59 1.53 NaN 1
JT8D 217 4 90000 2037 1.73 1407 18.8 4.28 1.25 NaN 1
CFM56 7B20 1 91633 2374 NaN [ NaN NaN 2.5 1.65 1997 1
JT8D 219 4 96526 2048 1.77 NaN 19.2 3.92 1.43 1986 1
V2522 A5 2 97861 2382 5 NaN 24.9 3.2 1.68 1993 1
CFM56 2B1 1 97900 2119 6 1560 23.7 2.43 1.74 NaN 0
CFM56 3C1 1 104533 1951 6 1646 25.7 2.36 1.6 1986 1
D30KU II 10 106090 2318 2.42 NaN NaN 5.2 1.46 1982 0
CFM56 2A2 1 106757 2186 5.9 1628 25.4 2.43 1.73 NaN 1
V2500 Al 2 111206 2363 5.4 1537 29.4 3.2 1.68 1989 1
V2525 D5 2 111206 2382 4.8 NaN 27.7 3.2 1.68 1994 1
CFM56 5A1 1 113500 2204 6 1600 26.5 2.51 1.83 1987 1
CFM56 5C2 1 138785 2585 6.6 1633 31.5 2.62 1.95 1994 1
V2533 A5 2 146791 2372 4.6 NaN 33.4 3.2 1.68 1994 1
PS90 13 156800 2950 4.4 1640 35 4.96 1.9 NaN 0
PS90 Soloviev 14 156800 3250 4.6 1606 NaN 2.8 1.9 NaN 0
PS 90A 10 156911 2950 4.6 NaN 35.5 4.96 1.9 1992 0
PW2037 4 170144 3248 6 1554 31.8 3.73 2.15 1983 1
NK93 15 176000 3650 NaN 1520 28.9 5.5 2.9 NaN 0
RB211 535E4 5 191718 3295 4.3 1500 25.8 3 1.88 1984 1
D 18T 11 229795 4100 5.6 1600 25 5.4 2.33 1982 0
PW4152 4 231308 4264 4.85 NaN 27.5 3.88 2.48 1986 1
PW4052 4 232197 4264 4.85 NaN 27.5 3.88 2.48 1986 1
CF6 80C2B2 3 233532 4263 5.31 1608 27.1 4.27 2.69 1986 1
PW4056 4 252437 4264 4.85 NaN 29.7 3.88 2.48 1987 1
TRENT 556 5 255773 NaN 7.32 1581 35.59 NaN 2.48 NaN 1
CF6 80C2BI1F 3 257997 4309 5.15 1608 29.9 4.27 2.69 NaN 1
PW4358 4 258000 4173 5.2 1538 29.6 3.37 2.38 NaN 1
CF6 80A2 3 266893 3854 4.66 NaN 27.3 3.98 2.49 1981 1
RB211 524H 5 269562 4386 4.3 1548 33 3.18 2.19 1989 1
CF6 80C2A5 3 272676 4144 5.05 1608 31.5 4.27 2.69 1987 1
CF6 80E1A2 3 300255 4865 5.3 NaN 32.4 4.34 2.79 NaN 1
PW4168 4 302479 6509 5.1 NaN 32 4.14 2.54 1993 1
TRENT 772 5 316269 4785 4.89 NaN 36.84 3.91 2.47 1995 1
TRENT 900 5 340289 7977 7.14 1593 41 5.64 2.79 2004 1
PW4084 4 373651 6214 6.41 NaN 36.3 4.87 2.85 1994 1
GE90 85B 3 400340 7550 8.4 NaN 39.3 5.18 3.4 1995 1
TRENT 892 5 406123 5957 5.74 NaN 42.7 4.37 2.79 NaN 1

TAB. 2.7 — Banque de données moteurs constituée a I’aide de [Wee98|, [JSR99], [httb],
[htte], [httc], [httd].

Modeles Moteur - Elodie Roux 29



INsa Chapitre 2 - La consommation du moteur SUPAERO-ONERA

2.3 Validation du modéle d’E.Torenbeek

Ne disposant de données expérimentales qu’a deux points de vol particuliers : au sol
et a Parrét (h = O0m et M = 0) et en croisiére (h &~ 10668 m et M = 0.8), il serait absurde
de batir un modéle dépendant du Mach M, de laltitude h, du taux de dilution A, ...,
uniquement sur ces données. Nous décidons alors d’élaborer nos propres modéles par
identification sur le modéle d’E.Torenbeek qui est fondé sur I’étude du fonctionnement
moteur et tient compte de beaucoup de paramétres, tout en ayant un vaste domaine de
définition. Une telle démarche nécessite que nous validions ce modéle. C’est pourquoi nous
allons confronter le modéle d’E.Torenbeek avec les autres modéles analytiques (Section
2.1, p. 19) ainsi qu’avec nos données expérimentales (Section 2.2, p. 26). Nous en profiterons
pour mettre en évidence les paramétres influents de la consommation spécifique Cs g, dont
nos futurs modéles devront tenir compte. Nous verrons alors que le modéle d’E.Torenbeek
est cohérent avec les autres modeéles et donne les meilleurs estimations (notamment en
croisiére). Nous verrons aussi que la consommation spécifique Cs g dépend principalement
du Mach M, du taux de dilution A, de l'altitude h et du rapport de pression entrée/sortie
du compresseur &..

2.3.1 Comparaison avec les autres modéles

Mach de vol M

5 Consommation Spécifique C des modéles existants
3 x 10 SR
—— E.Torenbeek
— - J.Mattingly
ESDU linéarisé

— ESDU
— — ONERA

A=6

T 4=1500K

€ =25

[

z=11000 m

N
T

Consommation spécifique : Cer (kg/s)/IN

[N

L L
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
Mach de vol : M

Fi1c. 2.4 — Confrontation des modéles existants (Section 2.1, p. 19) (Le modéle ESDU a été
recalé sur la valeur moyenne des consommations spécifiques de croisiére Csr (Equation 2.4,
p. 19) de nos données moteurs & Mach M = 0.8 et altitude h = 10668 m de croisiére). La
consommation spécifique Csr croit quasi-linéairement avec le Mach M.

La consommation spécifique C'sr des modéles existants (Section 2.1, p. 19) croit avec le
Mach M (Figure 2.4, p. 30). Pour les modéles de ’ONERA (Figure 2.3, p. 24) et d’E.Torenbeek
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(Equation 2.9, p. 24) cette croissance se fait par une fonction légérement convexe. Toute-
fois, ce phénomeéne étant trés faible, il n’est pas absurde de considérer la consommation
spécifique C'sg comme une fonction linéaire du Mach M.

CE QU’IL FAUT RETENIR 2.1 La consommation spécifique C'sr est une fonction crois-
sante et quasi-linéaire du Mach M.

Modéle d’E.Torenbeek de C : T =1450K, € =25
SR 4 ¢

—z=0m
— - 2z=6000m
z=11000 m|

N

Consommation spécifique : Cer (kg/s)/IN

[N

L L L L L J
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
Mach de vol : M

Fia. 2.5 — Modéle de Torenbeek (Equation 2.9, p. 24) : Consommation spécifique Csr fonction
du Mach de vol M

Le mode¢le d’E.Torenbeek (Figure 2.5, p. 31) nous montre que plus le taux de dilution A
augmente, plus la pente de cette droite augmente, alors que ’ordonnée a ’origine décroit.
Dans le domaine actuel de taux de dilution et de Mach, prendre un taux de dilution
A élevé, revient & abaisser la consommation spécifique Cggr. L’exposant n du modéle
ESDU étant une fonction croissante du taux de dilution A (Equation 2.7, p. 21), nous
retrouvons ce fait en ce qui concerne la pente de la consommation spécifique en fonction
du Mach. Plus le taux de dilution est grand, plus le réacteur a un fan important. Le
réacteur double flux a fort taux de dilution A a alors un comportement proche d’une
hélice. Rappelons (Equation 2.1, p. 18) que la consommation d’'un moteur & hélice est
le produit d’une consommation spécifique Csy et d’une puissance F'V : C = Cgy FV.
La consommation spécifique d’un réacteur double flux a fort taux de dilution est alors
prochede : Csr ~ CsgV. La consommation spécifique du réacteur a fort taux de dilution
augmente donc avec la vitesse (Figure 2.5, p. 31). Regardons de plus prés, la sensibilité de
la consommation spécifique Csr avec le taux de dilution .
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Taux de dilution A\

Le modéle d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24) montre une forte diminution de la
consommation spécifique Csp avec 'augmentation du taux de dilution A (Figure 2.6,
p- 32). Il n’est pas aberrant de considérer cette variation comme linéaire si le taux de

_5 Modele Torenbeek de Cs : 1:3:1450K, SC:25

— z=0m
—— z=6000m
z=11000m

s

[N

Consommation spécifique : C_ (kg/s)/N

[

taux de dilution : A

F1G. 2.6 — Modéle de Torenbeek (Equation 2.9, p. 24) : Consommation spécifique Csr fonction
du taux de dilution A

dilution A est suffisamment élevé ce qui est le cas de la plupart des gros moteurs civils.

CE QU’IL FAUT RETENIR 2.2 Plus le taux de dilution A est élevé, moins la consom-
mation spécifique C'sr est importante. Et, la consommation spécifique C'sr peut étre
considérée comme une fonction linéaire du taux de dilution s’ils sont supérieurs a 3
(c’est-a~dire pour la plupart des gros moteurs civils)

Altitude de vol h

L’altitude affecte les paramétres de atmosphére (température T', pression P et masse
volumique de 1air p (Section F.1, p. 269)). De ce fait, elle influence également le fonction-
nement du générateur (T et P d’entrée moteur) et du fan (p sur chaque pale). Ainsi la
consommation spécifique est affectée tout comme la poussée (Section 3, p. 87). Prenons
le cas du modéle de J.Mattingly (Equation 2.5, p. 20). L’influence de l’altitude se tra-

duit par le facteur v = ,/Tlo. Plus I'altitude augmente, plus la température T' décroit
(jusqu’a 11 km (Section F.1, p. 269)), et donc plus la consommation spécifique décroit
aussi (Figure 2.7, p. 33). A des altitudes supérieures & 11 km, la consommation spécifique
Csp est diminuée de 13.4% par rapport a sa valeur au sol (au méme Mach). Pour les
autres modéles, l'altitude n’entre pas uniquement en jeu dans un facteur proportionnel
mais affecte aussi la pente de la courbe. En effet, cela se traduit par le coefficient n de
PESDU qui est une fonction décroissante de 'altitude h (Equation 2.7, p. 21). C’est plus
subtil pour le modéle d’E.Torenbeek car cela touche v = ,/Tlo (comme le modeéle de

J.Mattingly) mais aussi les rendements moteurs, notamment le rendement isentropique
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Approximation linéaire du terme V@

— T
Vo=V
1-1.208 10°%2

0.951
091

085 L L L L L L

0 2000 4000 6000 8000 10000 12000
Altitude : z (m)

FiG. 2.7 — Effet de Ualtitude h sur la consommation spécifique : VO = ,/Tlo. Modéele de
J.Mattingly (Equation 2.5, p. 20)

5 Modéle Torenbeek de Cs : T=1450K, £ =25
x 10 4 c
3
— A=0
- A=4
A=8
M=0.8
z M=0.3
z -
g | M=0
o -
o2 ==
g T
g M=08 Sm—— o M=038
5
@
=
@
c
2
g
- R M=03
o
[2}
c
38 M=0.3
_7 '7 44444 il M=0
Y .=
M.=0
Il Il Il Il Il Il
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000

Altitude de vol : z (m)

F1G. 2.8 — Modele de Torenbeek (Equation 2.9, p. 24) : Consommation spécifique Csr fonction
de laltitude h

de l'entrée d’air du fan 74 par le nombre de Reynolds Re ainsi que le taux de pression a
I’entrée du générateur 7); (Table 2.2, p. 25). Les modéles d’E.Torenbeek (Figure 2.8, p. 33) et
de 'ONERA (Figure 2.3, p. 24) semblent montrer une inversion de l'influence de l'altitude
pour des Mach proches du décollage. Par conséquent, c’est le phénoméne inverse a ’arrét
M =0 : la consommation spécifique est plus importante en altitude pour des Mach nuls.
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Erreur relative entre correction en altitude Torenbeek etV 8 : CSTO'CC;L"(Z:OWG (%)

|
(=} & 9 & ‘
120009 &
—
NS
S G
10000 B\ RN
2% 20 /
S
8000} 2D >
L™ ’ @
i\ %

6000 - &%
/ s
4000 ;10’10 / S

2000
Il Il Il n J

Il
0 0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
Mach de vol : M

Altitude de Vol : z (m)

o

F1a. 2.9 — Erreur relative du choiz d’une correction de consommation spécifique Csr en altitude
de la forme /0 vis-a-vis du modele Torenbeek dont les rendements moteurs sont affectés par
Ualtitude. o A=4, —)A=6

REMARQUE 2.4 Passé 11 km, une augmentation d’altitude h ne se fait plus sentir sur
le modéle d’E.Torenbeek (Figure 2.8, p. 33). En effet, l'altitude intervient dans les

termes V0 = ,/Tlo et ¢ = % (Nondimensional Turbine Entry Temperature) qui ne

varient plus aprés 11 km (selon le modéle standard de atmosphére), mais aussi dans
le rendement 14 (Isentropic fan intake duct efficiency) par le nombre de Reynolds Re
qui lui continue a varier passé 11 km (masse volumique p(h)) mais cet effet semble
négligeable. Par ailleurs, si nous considérons des Mach de croisiére M = 0.8 alors cet

effet se traduit essentiellement par le facteur V0 = 4/ Tl[)’ I'influence des rendements

moteurs est moindre. En effet, regardons la figure (Figure 2.8, p. 33). Pour le taux
de dilution A = 4, & M = 0.8, la consommation spécifique décroit de 14.9% entre
les altitudes h = 0m et h = 11 km. C’est presque du méme ordre de grandeur que le

facteur V0 = ,/Tlo (Figure 2.7, p. 33) (13.4%). Si nous regardons la figure (Figure

2.6, p. 32), nous nous apercevons que ce type de correction en \/57 présente un écart
de ce type pour des Mach de croisiére M = 0.8 et pour des taux de dilution proche
de 4. Mais cela devient moins évident lorsque le taux de dilution augmente. Afin de
vérifier cette observation basée sur quelques points particuliers, nous avons estimé l’er-
reur relative (Figure 2.9, p. 34) entre la consommation spécifique C'sr estimée par
le modéle d’E.Torenbeek & une altitude h donnée Csrr,(h) et la consommation spé-
cifique aussi estimée par le modéle d’E.Torenbeek mais & une altitude nulle et dont
leffet de laltitude est traduit uniquement par le facteur multiplicatif v/6 (c’est-a-dire
Csrro(h = 0)\/5) Un modéle en v/ sera donc assez bon pour prédire les consom-
mations spécifiques en croisiére. Par contre, au décollage et pour la montée (Mach M
entre 0 et 0.3), ce type de correction sera d’autant plus mauvais que la piste sera a une
altitude élevée (Figure 2.6, p. 32). Ce phénoméne devient important pour des pistes qui
seraient a trés hautes altitudes, mais rares sont les pistes a plus de 3 000 m d’altitude!
Donc tout va bien, ce type de correction nous donne globalement une erreur de moins
de 10%. Une correction supplémentaire en altitude h est envisageable pour améliorer
davantage les prédictions de Csr. C’est ce que nous ferons pour I’élaboration de nos
modéles.
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REMARQUE 2.5 Le terme en v/@ peut étre simplement modélisé par une fonction li-
néaire par morceaux (Figure 2.7, p. 33).

VO~1-120810°h h<1lkm
~ 0.867 h>11km

0 : Rapport des températures en vol et au sol § = Tlo
Température en vol (Section F.1, p. 269)
To Température au sol (Section F.1, p. 269)
h  Altitude de vol h < 20 km

Avec :

IR=

CE QU’IL FAUT RETENIR 2.3 la consommation spécifique Csr décroit avec l'altitude
h pour des Mach M de croisiére. L’effet de 'altitude h aprés 11 km est minime. Une

correction en altitude de la forme V6 peut étre envisagée mais pas suffisante pour
h <11 km.

Température d’Entrée Turbine T

5 Consommation spécifique Cqret température d'entrée turbine T,

z=0m
—-2z=6000m
—— 2=10000 m|

A=6, £ =25
c

N
T
/
/

Consommation spécifique : Cor (kg/s)IN

I I I I I I )
1100 1200 1300 1400 1500 1600 1700 1800
Température entrée turbine : T4 (K)

Fia. 2.10 — Modeéle de Torenbeek (Equation 2.9, p. 24) : Consommation spécifique Csr fonction
de la température d’entrée turbine Ty

La consommation spécifique C'sp décroit fortement avec 'augmentation de la tem-
pérature d’entrée turbine Ty, et c’est pourquoi, beaucoup d’efforts ont été faits durant
ce siécle afin de développer des superalliages a base de Nickel (pour les aubes de la tur-
bine), capables de résister a de telles températures. M.Ashby et D.Jones nous expliquent
dans [AJ96] que la consommation varie beaucoup pour des températures d’entrée turbine
T inférieures a 1000°C' (1273 K), et donc c¢’était un critére important dans les années
50 étant donnés les matériaux que ’'on était capable de fabriquer. Mais qu’au-dela de
1000°C, la consommation n’est plus trés sensible a la Ty (c’est aussi ce que nous montre
le modéle d’E.Torenbeek (Figure 2.10, p. 35)). Or les moteurs actuels ont des températures
d’entrée turbine Ty bien supérieures & 1000°C' (de lordre de 1600fK pour les réacteurs
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civils modernes). Nous n’entacherons donc pas trop nos modéles en ne considérant pas
I'influence de la T4. Rappelons que notre étude vise la conception de futurs avions avec
des moteurs actuels, voir méme de futurs moteurs.

CE QU’IL FAUT RETENIR 2.4 La consommation spécifique C'sr est peu influencée par
la température d’entrée turbine Ty des moteurs actuels.

REMARQUE 2.6 1l est curieux qu’a partir d’une certaine température d’entrée turbine
T4, la consommation spécifique augmente légérement pour le modéle d’E.Torenbeek
(Figure 2.10, p. 35). Ce n’est pas le cas pour celle que M.Ashby et D.Jones proposent
dans leur ouvrage [AJ96]. Nous n’avons pas d’explication physique de ce phénomeéne.

Taux de compression ¢,

Nous avons aussi voulu vérifier l'influence du rapport de pression entrée/sortie du
compresseur £.. Nous estimons I'impact de ce paramétre par le modéle d’E.Torenbeek
(Figure 2.11, p. 36). Mis a part le cas de Mach de croisiére M ~ 0.8 et & des altitudes
presque nulles (domaine de vol rarement rencontré!), la consommation spécifique Csp
décroit avec le taux de compression e, (Figure 2.11, p. 36).

Corgsommation }?pé(t):ifique CSR et rapport de pression entrée/sortie du compresseur €
x 10" =

Cc

x 107 A=3

w

/s)/N

w

Consommation spécifique : Cer (kg/s)/N

[@2]
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o
]
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N w
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|
/s)IN
w

N

=
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Overall Pressure Ratio ‘g Overall Pressure Ratio ‘g,

Consommation spécifique : Cor (kg/s)/IN
Consommation spécifique : CSR (kg

F1G. 2.11 — Modéle de Torenbeek (Equation 2.9, p. 24) : Consommation spécifique C'sr fonction
du rapport de pression entrée/sortie du compresseur €.

Le rapport de pression entrée/sortie du compresseur ¢. a un impact sur la consom-
mation spécifique Csr d’autant plus marqué que le taux de dilution A\ est proche de
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zéro, c’est-a~dire pour les réacteurs simple flux (turbojet) ou les réacteurs double flux
(turbofan) de taux de dilution A inférieur a 3. Ainsi, nous recommandons vivement de
tenir compte du rapport de pression entrée/sortie du compresseur €. pour mettre au
point un modéle de consommation spécifique adapté aux moteurs militaires équipant les
avions de chasse. Mais notre étude concerne les avions de ligne, c’est-a-dire des moteurs
dont le taux de dilution A est généralement supérieur & 3. La figure (Figure 2.11, p. 36)
nous montre que pour ces taux de dilution 1a, 'impact du taux de compression ¢, sur la
consommation spécifique Csg, est quasiment indépendant du taux de dilution A (pour un
Mach M et une altitude i donnés). Par exemple, & Mach de croisiére M = 0.8, a l'altitude
h = 10000 m et pour un moteur de taux de dilution A = 8, la consommation spécifique &
g, = 16.6 (valeur la plus faible de nos gros moteurs civils) est de 1.82107° (kg/s)/N et a
€. = 42.7 (valeur la plus grande de nos gros moteurs civils) est de 1.6310~5(kg/s)/N. Soit
10.2% de moins. Ces valeurs sont respectivement de 2107°(kg/s)/N et 1.81075(kg/s)/N
pour un taux de dilution de 3 : soit 11.9%. Par ailleurs, pour des altitudes de croisiére,
la pente des courbes (Figure 2.11, p. 36) semble indépendante du Mach de vol M.

CE QU’IL FAUT RETENIR 2.5 La consommation spécifique Csgr est relativement sen-
sible au rapport de pression entrée/sortie du compresseur .. Ce phénomeéne est d’au-
tant plus marqué pour les réacteurs simple flux. Pour des altitudes de croisiére, il est
possible de modéliser la consommation spécifique C'sg comme une fonction linéaire du
taux de compression €. indépendante du Mach et éventuellement du taux de dilution.
Nous estimerons l'impact de ces choix par la suite (Section 2.4, p. 44).

2.3.2 Comparaison avec des données expérimentales

Données précises

Comme nous le disions précédemment (Section 2.2, p. 26), nous disposons de données
précises concernant trois moteurs. Nous allons donc confronter ces données moteurs aux
modéles existants que nous venons de répertorier. Nous disposons de la consommation
spécifique au sol et a 'arrét Cspo de ces moteurs réels, ainsi que celle en croisiére Csp..,.
(3 une altitude de vol h et un Mach M donnés). Nous avions aussi l'estimation de ces
valeurs par le modéle de ONERA [TF97).

REMARQUE 2.7 Le modéle proposé par 'ESDU (Equation 2.8, p. 23) nécessitant de
connaitre une consommation spécifique de référence, nous avons choisi de le recaler sur
la valeur de consommation spécifique en croisiére Csgr., du moteur réel. Ainsi, nous
pouvons vérifier si avec ce type de recalage, ce modéle est cohérent avec la donnée de
consommation spécifique & larrét Csrg-
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REMARQUE 2.8 Pour tracer la consommation spécifique en fonction du Mach M a une
altitude donnée (altitude de croisiére h.r pour laquelle nous avons la valeur réelle de
CsRrer), nous avons besoin de la valeur de la consommation spécifique a l'arrét et a
altitude de croisiére her : Cgr(her, M = 0). Or, nous ne disposons que de la consom-
mation spécifique a Parrét et au sol Csrg = Csr(h =0, M = 0). Nous avons sup-
posé que I’écart des consommations spécifiques estimées par le modéle d’E.Torenbeek
(Csroro(her) = Csr(her, M = 0) et Csror,) était le méme pour les moteurs réels
(Csro(her) = Csr(her, M = 0) et Csro). Soit :

Csro(her) — Csro

Csroro(her) — Csroro

Csro(her) = Csro+ Csrore(her) — Csroro
Csro : Consommation spécifique au sol et a arrét  (kg/s)/N
Csro(her) : Consommation spécifique a larrét a alti- (kg/s)/N
tude de croisiére
CsRroro : Consommation spécifique au sol et a 'ar-  (kg/s)/N

rét estimée par le modele d’E.Torenbeek
(Equation 2.9, p. 24)

Csroro(her) : Consommation spécifique a larrét a alti-  (kg/s)/N
tude de croisiére estimée par le modéle
d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24)

cfm56 2A2 (A=5.9, T,m1628 K, £ =25.4, z=10668 m)

x107°
2 X

=
©

g
=)

< (Kg/S)N

Consommation spécifique : C

— Torenbeek
— - ESDU
— ONERA
+ = Mattingly
® CFM56 2A2
0.8 Il Il Il T T J
0

L L
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
Mach de vol : M

Fic. 2.12 — CFM56 2A2. Estimation des consommations spécifiques Csr en croisiére par
les modeles existants. Le modéle ESDU (Equation 2.8, p. 23) a été recalé sur la donnée de
CsRrer du moteur réel. Les consommations spécifiques Csro(her) du moteur réel et du modéle
de I’'ONERA sont estimées par recalage sur le modeéle d’E. Torenbeek (Remarque 2.8, p. 38). Le
modéle de J.Mattingly ne tient pas compte des différents taur de dilution A et donne donc les
mémes résultats quelques soient les moteurs puisque l’altitude de croisiére est identique.
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. cfm56 5AL (A=6, T,=1600 K, £ =26.5, z=10668 m)
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Fia. 2.13 — CFM56 5A1. Estimation des consommations spécifiques Csr en croisiére par
les modéles existants. Le modéle ESDU (Equation 2.8, p. 23) a été recalé sur la donnée de
CsRrer du moteur réel. Les consommations spécifiques Csro(her) du moteur réel et du modéle
de I'ONERA sont estimées par recalage sur le modéle d’E. Torenbeek (Remarque 2.8, p. 38). Le
modéle de J.Mattingly ne tient pas compte des différents taux de dilution A et donne donc les
meémes résultats quelques soient les moteurs puisque l’altitude de croisiére est identique.

Pour chacun de nos trois moteurs de référence, les modéles existants sont cohérents
entre eux et donnent des estimations correctes (Figure 2.12, p. 38), (Figure 2.13, p. 39) et
(Figure 2.14, p. 40). En effet, la pente de la consommation spécifique en fonction du nombre
de Mach M est sensiblement identique. Le modéle d’E.Torenbeek parait pessimiste pour
les consommations de croisiére. La pente de ce modéle est d’ailleurs plus élevée que les

autres modéles. Ce n’est pas le cas du modéle ESDU qui au contraire a une pente trop
faible.

REMARQUE 2.9 Ne disposant que d’une valeur en croisiére & M = 0.8, nous avons
pris cette valeur comme référence. Nous avons donc recalé le modéle ESDU (Equation
2.8, p. 23) par rapport a cette valeur. Pour ramener la pente du modéle ESDU a celle
de la droite tracée entre les deux valeurs de consommation spécifique des moteurs
réels, il faudrait considérer un Mach de référence de 0.61 pour le CFM56 2A2, de
0.65 pour le CFM56 5A1, de 0.75 pour le CEFM56 5C2 (valeur de référence calculée a
partir du modeéle ESDU, calé sur les Mach de croisiére dont nous disposions). Le Mach

de référence a considérer semble alors plus faible que les Mach de croisiére habituels
(M = 0.8).

Regardons ce qu’il en est pour le taux de dilution A (Figure 2.15, p. 40). La consomma-
tion spécifique décroit avec I'augmentation du taux de dilution A. Le modéle d’E.Torenbeek
donne alors de bonnes estimations.

La comparaison des modéles existants de consommation spécifique Csr avec nos
données précises de moteurs semble montrer que ces modéles sont assez cohérents et que

celui d’E.Torenbeek se place toujours trés bien. Mais regardons ce qu’il en est pour un
plus grand nombre de données moteurs.
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cfm56 5C2 (A=6.6, T,71633 K, £ =31.5, z=10668 m)
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Fic. 2.14 — CFM56 5C2. Estimation des consommations spécifiques Csr en croisiére par
les modéles existants. Le modéle ESDU (Equation 2.8, p. 23) a été recalé sur la donnée de
CsRrer du moteur réel. Les consommations spécifiques Csro(her) du moteur réel et du modéle
de I’'ONERA sont estimées par recalage sur le modele d’E. Torenbeek (Remarque 2.8, p. 38). Le
modéle de J.Mattingly ne tient pas compte des différents taux de dilution A et donne donc les
mémes résultats quelques soient les moteurs puisque l’altitude de croisiére est identique.

Consommation spécifique : Cor (kg/s)IN
N

[N
T

Consommation spécifique CSR et Taux de dilutionA : z=10668m, M=0.8

Torenbeek cfm56 2A2
— Torenbeek cfm56 5A1
— — Torenbeek cfm56 5C2
O ONERA
— - Mattingly
*  Moteurs réels

cfm562A2 : A=5.9, T4:1628 K, 20:25.4

cfm565A1 : A=6, T,=1600 K, £ =26.5

cfm565C2 : A=6.6, T,=1633 K, £ =31.5
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Taux de dilution: A

Fi1c. 2.15 — Estimation des consommations spécifiques Csr en croisiére par les modéles exis-
tants. Consommation spécifigue Csr fonction du taux de dilution \. Le modéle de J.Mattingly
(Equation 2.5, p. 20) est indépendant du tauz de dilution. Celui d’E. Torenbeek donnent d’excel-
lentes prédictions entre moteurs réels et modéles ONERA.
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Données courantes

Nous allons comparer les modéles existants de Csg = cte (Equation 2.3, p. 19) et
(Equation 2.4, p. 19) , de J.Mattingly (Equation 2.5, p. 20) et d’E.Torenbeek (Equation 2.9,
p. 24) avec notre banque de données moteurs (Table 2.6, p. 28). Nous disposons d’une
valeur de consommation spécifique au sol ainsi que d’une valeur en croisiére (4 Mach M
de croisiére et altitude h donnés). Nous comparons alors ces deux valeurs de moteurs
réels avec les estimations de ces modeéles existants (Au sol et & Parrét (Table 2.8, p. 42),
et en croisiére (Table 2.9, p. 43)).

REMARQUE 2.10 L’erreur relative est calculée de la maniére suivante :

OSRRécllc — CSRCalculéc

Erqg = 100
CsRReelle

Les erreurs relatives moyennes ne reflétent que la valeur de ’écart. En effet, elles sont
calculées comme la moyenne des valeurs absolues des erreurs relatives.

Nm

1
Ermoy% = N_m Z| E'I‘i% |
=1

L’écart type o est défini par la racine carrée de la variance soit (avec Ny, le nombre
de moteurs) :

1 n
02 = N_ Z (CSRi - OSRmoy)2
™ =1

En prenant une valeur moyenne de consommation spécifique Csr en croisiére et une
autre au sol et a l'arrét, le modéle de consommation spécifique constante refléte assez
bien la réalité. En effet, I’erreur relative* sur tous nos moteurs, aussi différents soient-ils
(taux de dilution A, altitude h et Mach M de croisiére, ... ), n’est que de 14.25% au sol et
a larrét et de 9.53% en croisiére, ce qui est tout de méme remarquable. Ce simple modéle
est méme meilleur que le modele de J.Mattingly (Equation 2.5, p. 20) qui différencie les
altitudes de croisiére de chacun des moteurs, avec le terme v/6. Pour notre banque de
données, la moyenne des consommations spécifiques est de Csp = 1.11107° (kg/s)/N
soit 0.4 kg/daN.h au sol et & 'arrét (Equation 2.3, p. 19), et de Csg = 1.75107° (kg/s)/N
soit 0.63 kg/daN.h en croisiére (Equation 2.4, p. 19). Le modéle d’E.Torenbeek (Equation
2.9, p. 24) est sans conteste le meilleur et donne des résultats plus que satisfaisants! 11
n’est donc pas absurde d’identifier nos propres modéles sur celui-ci.

Les moteurs réels confirment ce que nous avions remarqué (Remarque 2.2, p. 32) &
savoir : plus le taux de dilution A est élevé, moins la consommation spécifique Csr est
importante (Figure 2.16, p. 44). Cette diminution est quasi-linéaire pour des taux de dilu-
tion A > 3 ce qui est le cas de la plupart des gros moteurs civils. Le Modéle d’E.Torenbeek
(Figure 2.16, p. 44), décrit assez bien ces moteurs (mais semble sous-estimer tout de méme
les consommations spécifiques Cs g au sol et a Parrét). Nos données expérimentales (Table
2.6, p. 28) reflétent aussi la décroissance de la consommation spécifique Csy avec le rap-
port de pression entrée/sortie du compresseur e. (Figure 2.17, p. 45) que nous avions
observée avec le modeéle d’E.Torenbeek (Figure 2.11, p. 36).

4Vous trouverez les définitions des erreurs relative et relative moyenne ainsi que ’écart type (Re-
marque 2.10, p. 41). Les “NaN” représentent les données dont nous ne disposons pas ou qu'il nous est
impossible de déterminer (par manque de données).
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Au sol et a Parrét
Données Moteurs CsRmoy J.Mattingly E.Torenbeek
Modéle A ‘ 10°Csro Erg, 10°Csro | Ere | 10°Csgro | Ery
(kg/s)/N (kg/s)/N (kg/s)/N
SPEY 5118 0.64 NaN NaN 1.13 NaN 1.75 NaN
RB183 55515P 0.71 1.59 30.25 1.13 28.57 1.79 -12.61
JT8D 217 1.73 NaN NaN 1.13 NaN 1.37 NaN
JT8D 219 1.77 1.47 24.73 1.13 22.93 1.38 6.03
D30KU II 2.42 NaN NaN 1.13 NaN NaN NaN
TAY 611 3.04 1.22 9.16 1.13 6.98 1.21 0.34
TAY 651 3.07 1.27 13.19 1.13 11.11 1.2 6.12
RB183 TAY650 3.1 NaN NaN 1.13 NaN 1.15 NaN
TFE731 5 3.15 NaN NaN 1.13 NaN 1.1 NaN
FJ44 3.28 1.29 14.34 1.13 12.28 1.24 4.05
JT15D 3.3 1.59 30.25 1.13 28.57 1.13 28.74
BR710 4 1.1 -0.16 1.13 -2.56 0.99 10.45
RB211 524H 4.3 1.59 30.62 1.13 28.95 0.96 39.68
RB211 535E4 4.3 1.72 35.65 1.13 34.1 0.99 42.57
PS90 4.4 NaN NaN 1.13 NaN 0.99 NaN
PW305B 4.5 1.11 0.1 1.13 -2.3 0.97 12.57
V2533 A5 4.6 1.05 -5.57 1.13 -8.11 0.89 15.23
PS 90A 4.6 NaN NaN 1.13 NaN 0.88 NaN
PS90 Soloviev 4.6 NaN NaN 1.13 NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 0.99 -11.61 1.13 -14.29 0.92 7.06
BR715 55 4.7 1.05 -5.57 1.13 -8.11 0.89 15.26
V2525 D5 4.8 1.02 -8.51 1.13 -11.11 0.91 10.95
PW4052 4.85 0.99 -11.29 1.13 -13.96 0.91 8.9
PW4056 4.85 1.02 -8.81 1.13 -11.42 0.89 12.35
PW4152 4.85 0.99 -12.25 1.13 -14.94 0.91 8.12
TRENT 772 4.89 NaN NaN 1.13 NaN 0.85 NaN
D 436T1 4.95 NaN NaN 1.13 NaN 0.96 NaN
V2522 A5 5 0.96 -14.89 1.13 -17.65 0.91 5.12
CF6 80C2A5 5.05 0.96 -14.89 1.13 -17.65 0.94 2.38
PW4168 5.1 NaN NaN 1.13 NaN 0.86 NaN
CF6 80C2B1F 5.15 0.91 -22.07 1.13 -25 0.94 -4.01
PW4358 5.2 NaN NaN 1.13 NaN 0.91 NaN
CF6 80E1A2 5.3 0.93 -18.37 1.13 -21.21 0.85 9.56
CFE738 5.3 1.05 -5.86 1.13 -8.4 1 4.37
CF6 80C2B2 5.31 0.91 -22.07 1.13 -25 0.95 -4.82
V2500 Al 5.4 0.99 -11.61 1.13 -14.29 0.9 9.64
LF507 5.6 1.15 3.79 1.13 1.48 0.99 13.63
D 18T 5.6 NaN NaN 1.13 NaN 0.94 NaN
ALF502R5 5.7 1.16 4.26 1.13 1.96 1.01 12.23
TRENT 892 5.74 NaN NaN 1.13 NaN 0.78 NaN
CFM56 2A2 5.9 1.02 -8.54 1.13 -11.14 0.93 8.64
CFM56 3C1 6 0.93 -18.37 1.13 -21.21 0.93 0.43
CFM56 5A1 6 0.93 -18.37 1.13 -21.21 0.9 3.2
PW2037 6 0.93 -18.37 1.13 -21.21 0.85 8.86
CFM56 2B1 6 NaN NaN 1.13 NaN 0.91 NaN
PW4084 6.41 NaN NaN 1.13 NaN 0.76 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 -22.07 1.13 -25 0.85 5.84
TRENT 900 7.14 NaN NaN 1.13 NaN 0.77 NaN
TRENT 556 7.32 NaN NaN 1.13 NaN NaN NaN
GE90 85B 8.4 0.81 -37.06 1.13 -40.35 0.67 16.78
CFM56 7B20 NaN 1.02 -8.51 1.13 -11.11 NaN NaN
CF34 3A/3B NaN 0.99 -11.61 1.13 -14.29 NaN NaN
AE3007 NaN 1.1 -0.16 1.13 -2.56 NaN NaN
NKO93 NaN NaN NaN 1.13 NaN NaN NaN
CSRmoy= 1.11 10~ ° (kg/s)/N
Ecart type : 0 =2.2442e-06
Erreur relative moyenne Er,,,,% 14.25 16.03 10.95

TAB. 2.8 — Confrontation des données moteurs (Table 2.6, p. 28) et des évaluations de
consommations spécifiques Csr au sol et a ’arrét par les modéles existants : Modéle
de Csg constante (Equation 2.3, p. 19), Modéle de J.Mattingly (Equation 2.5, p. 20), Modéle
d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24)
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En croisiére
Données Moteurs CSRmoy J.Mattingly E.Torenbeek
Modéle A ‘ 10°Csr Ero, 10°Csr Ero, 10°Csr Ero,
(kg/s)/N (kg/s)/N (kg/s)/N
SPEY 5118 0.64 2.27 22.69 1.81 20.06 2.39 -5.4
RB183 55515P 0.71 2.27 22.69 1.89 16.62 2.45 -8
JT8D 217 1.73 NaN NaN NaN NaN NaN NaN
JT8D 219 1.77 2.09 16.08 1.83 12.27 2.11 -1.31
D30KU II 2.42 1.98 11.64 1.87 5.86 NaN NaN
TAY 611 3.04 1.95 10.36 1.88 4.02 2.06 -5.34
TAY 651 3.07 1.95 10.36 1.88 4.02 2.04 -4.31
RB183 TAY650 3.1 NaN NaN NaN NaN NaN NaN
TFET731 5 3.15 NaN NaN NaN NaN NaN NaN
FJ44 3.28 2.12 17.54 1.8 15.07 2.04 4.1
JT15D 3.3 1.53 -14.32 1.87 -21.81 2.04 -33.43
BR710 4 1.81 3.36 1.88 -3.48 1.84 -1.45
RB211 524H 4.3 1.61 -8.51 1.93 -19.63 1.84 -13.69
RB211 535E4 4.3 1.69 -3.43 1.88 -10.75 1.83 -8.18
PS90 4.4 NaN NaN NaN NaN NaN NaN
PW305B 4.5 1.91 8.37 1.87 2.37 1.83 4.12
V2533 A5 4.6 1.63 -7.75 1.88 -15.38 1.75 -7.52
PS 90A 4.6 1.69 -3.95 1.87 -10.76 1.73 -2.63
PS90 Soloviev 4.6 NaN NaN NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 1.76 0.72 1.88 -6.3 1.79 -1.35
BR715 55 4.7 1.76 0.24 1.88 -6.82 1.75 0.27
V2525 D5 4.8 1.63 -7.75 1.88 -15.38 1.78 -9.39
PW4052 4.85 NaN NaN 1.88 NaN 1.78 NaN
PW4056 4.85 NaN NaN 1.88 NaN 1.76 NaN
PW4152 4.85 NaN NaN NaN NaN NaN NaN
TRENT 772 4.89 1.6 -9.47 1.9 -18.6 1.74 -8.71
D 436T1 4.95 1.73 -1.39 1.81 -4.83 1.76 -1.79
V2522 A5 5 1.63 -7.75 1.88 -15.38 1.79 -10.36
CF6 80C2A5 5.05 1.64 -7 1.88 -14.58 1.77 -8.07
PW4168 5.1 NaN NaN 1.88 NaN 1.73 NaN
CF6 80C2B1F 5.15 1.6 -9.66 1.88 -17.42 1.78 -11.21
PW4358 5.2 NaN NaN NaN NaN NaN NaN
CF6 80E1A2 5.3 1.59 -10.05 NaN NaN NaN NaN
CFE738 5.3 1.83 4.11 1.87 -2.17 1.84 -0.7
CF6 80C2B2 5.31 1.63 -7.38 1.88 -14.98 1.79 -9.87
V2500 Al 5.4 1.65 -6.45 1.88 -13.99 1.75 -6.57
LF507 5.6 1.17 -49.39 NaN NaN NaN NaN
D 18T 5.6 1.61 -8.51 1.81 -12.19 1.74 -7.79
ALF502R5 5.7 2.04 14.1 1.84 9.63 1.92 6.06
TRENT 892 5.74 1.58 -11.04 1.91 -21.01 1.7 -7.79
CFM56 2A2 5.9 1.88 6.98 1.88 0.39 1.79 5.15
CFM56 3C1 6 1.89 7.27 1.88 0.71 1.78 5.62
CFM56 5A1 6 1.69 -3.77 1.88 -11.12 1.77 -4.59
PW2037 6 1.65 -6.27 1.93 -17.16 1.77 -7.44
CFM56 2B1 6 1.84 4.55 1.88 -2.2 1.79 2.73
PW4084 6.41 NaN NaN 1.91 NaN 1.7 NaN
CFM56 5C2 6.6 1.61 -9.11 1.88 -16.84 1.71 -6.46
TRENT 900 7.14 1.63 -7.56 1.92 -17.76 1.67 -2.38
TRENT 556 7.32 1.65 -6.05 1.92 -16.1 NaN NaN
GE90 85B 8.4 1.54 -13.48 1.91 -23.68 1.65 -7.13
CFM56 7B20 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
CF34 3A/3B NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
AE3007 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
NK93 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
CSRmoy= 1.75 10~ ° (kg/s)/N
Ecart type : 0 =2.1484e-06
Erreur relative moyenne Er,,,,% 9.53 11.93 6.6

TAB. 2.9 — Confrontation des données moteurs (Table 2.6, p. 28) et des évaluations de
consommations spécifiques Csp en croisiére par les modéles existants : Modéle de
Csg constante (Equation 2.4, p. 19), Modéle de J.Mattingly (Equation 2.5, p. 20), Modéle
d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24)
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x107° Consommation spécifique C sk des moteurs réels

O Moteurs réels : au sol et a I'arrét
Moteurs réels : en croisiere

— E.Torenbeek : au sol et & I'arrét
E.Torenbeek : en croisiere

M=0, z=0 m

Consommation spécifique : Csr (kg/s)/N

€ =25, T =1450 K
[ 4

M=0.8, z=10 668 m

1 1 1 1 1 1 1 1 J
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9
Taux de dilution : A

Fi1c. 2.16 — Moteurs réels (Table 2.6, p. 28) et modéle d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24) :
Consommation spécifique Csr fonction du tauz de dilution A

La pente parait alors un peu faible. Mais rappelons que pour des taux de dilution A
inférieurs a 3, la décroissance de la consommation spécifique Csg est bien plus prononcée
alors que pour des taux de dilution A supérieurs, la Csg est quasi-indépendante de A
(Figure 2.11, p. 36). Or ici tous nos moteurs sont présents y compris les moteurs militaires,
la courbe d’E.Torenbeek ainsi tracée est alors inadaptée pour ces moteurs.

Donc, que ce soit par rapport aux moteurs dont on dispose de données précises ou
bien sur I’ensemble de notre banque de données moteurs, le modéle d’E.Torenbeek est
celui qui donnent les meilleurs estimations et aussi celui qui prend en compte le plus de
parameétres. Notre choix d’identification de nos propres modéles par rapport & celui-ci
est alors justifié.

2.4 Simplification du modéle d’E.Torenbeek

Nous venons de valider le fait que le modéle d’E.Torenbeek était cohérent vis-a-vis
des autres modéles analytiques et également par rapport aux données expérimentales.
Nous pouvons donc élaborer nos modéles, par identification sur celui-ci. Nous avons
aussi mis en évidence les paramétres influents de la consommation spécifique Csgr a
savoir : le Mach de vol M, le taux de dilution A, l'altitude h et le taux de compression
€.. Nos modéles sont alors fonction de ces parameétres. Nous commencerons par détailler
la méthode d’identification que nous avons adoptée. Puis, nous vous proposerons les
deux modeéles que nous avons retenus (Vous pourrez trouver en annexe quelques uns des
autres modeéles que nous avons testés au cours de notre démarche). Nous verrons alors
que ces deux modéles simples donnent de bonnes prédictions, par rapport au modéle
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SUPAERO-ONERA

x107° Consommation spécifique C sk des moteurs réels
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Fia. 2.17 — Moteurs réels (Table 2.6, p. 28) et modele d’E.Torenbeck (Equation 2.9, p. 24) :
Consommation spécifique Csr et le rapport de pression entrée/sortie du compresseur .

d’identification d’E.Torenbeek, sur les domaines de vol des avions de ligne (notamment

au décollage/montée et en croisiére).

2.4.1 Choix de la forme analytique

L’étude des parameétres influents de la consommation spécifique C'sg nous a conduit

a opter pour un modéle de Cgr de la forme :

Csr = ((a1(h)\ + az(h))M + (by(h)A + ba(h))) VO + c(e. — 30) (2.10)
Csr : Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
M : Mach de vol
h : Altitude de vol m
0 : Rapport des températures en vol et au sol § = Tlo
T : Température en vol (Section F.1, p. 269) K
Ty : Température au sol (Section F.1, p. 269) K
€c : Rapport de pression entrée/sortie du compresseur
A : Taux de dilution A > 3

a1(h), az(h), : Fonctions linéaires par morceaux de laltitude

c : Constante

Modeles Moteur - Elodie Roux
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Nous avions vu (Figure 2.9, p. 34) que le terme 6 décrivait relativement bien 'effet de
laltitude h sur la consommation spécifique Csp (Remarque 2.3, p. 35) mais ne traduisait
pas le phénoméne d’inversion (Figure 2.3, p. 24) et (Figure 2.5, p. 31) des Csg en fonction de
Paltitude h pour les faibles Mach M. Les fonctions aq(h), az(h), b1(h) et ba(h) ont alors
un role de recalage. A partir de 11 km d’altitude (Remarque 2.3, p. 35), la consommation
spécifique C'sg ne varie plus avec 'altitude h, ces fonctions sont alors constantes dans
ce domaine. Nous les avons choisies linéaires entre le sol et 11 km d’altitude. Elles sont
bien évidemment continues (mais non dérivables). Ainsi, par exemple :

a1(h)=a1; h+ a1y h <11 km
=cte = a1; 11000+ a1,y h > 1l1km

Il en va de méme pour les autres fonctions : ag(h), b1(h) et ba(h). Il y a donc deux
constantes & déterminer par fonction (par exemple : a1; et aq,; pour la fonction a;(h)).
La forme analytique adoptée (Equation 2.10, p. 45) pour nos modéles de consommation
spécifique C'sg permet de décrire les phénomeénes que nous avons étudiés précédemment
(Section 2.3, p. 30). En effet, pour un moteur (A et .) et une altitude h donnés, nous
retrouvons une consommation spécifique linéaire en Mach M (Remarque 2.1, p. 31).

Csr = (((M)\ + az) \/5) M + ((bl)\ +b2) Vo + cle. — 30))

De méme, nous retrouvons une forme linéaire (Remarque 2.2, p. 32) en taux de dilution A
(A > 3) pour un Mach M, une altitude h et un taux de compression &, donnés.

Csn = ((a1M +b1) VO) A+ ((azM +b2) VB + (e — 30) )

et une forme linéaire en taux de compression €. (Remarque 2.5, p. 37) dont le coefficient
directeur c¢ est une constante.

Csn = cze+ (@A +a2) M+ (bi)+52)) VB - 30 )

REMARQUE 2.11 Nous avons choisi d’écrire notre modéle avec une contribution du
taux de compression . de la forme : ¢ (e, — 30). Mais pourquoi 307 Et bien . = 30
est la valeur moyenne des taux de compression des gros moteurs civils de notre banque
de données (Section 2.2, p. 26). Ainsi, pour un gros moteurs civils e. & 30, il est plus
aisé de travailler avec le reste de I'expression. Nous négligerons d’ailleurs ce terme par
la suite, pour le modéle plan de Csr (Equation 2.12, p. 50)

La forme générale du modéle de consommation spécifique Csr (Equation 2.10, p. 45)
décrit donc bien les phénomeénes que nous avions observés. Nous vous proposons alors
Iidentification de ce modéle par rapport a celui d’E.Torenbeek : c’est le modéle Simple
de Csgr (Section 2.4.3, p. 47). Nous donnerons aussi une forme particuliére, encore plus
simple, de ce modéle, ou la contribution du taux de compression €. et la variation de
pente en Mach M avec le taux de dilution A sont négligés. Autrement dit, la constante
¢ = 0 (Remarque 2.11, p. 46) et la fonction® a;(h) = 0. Cela revient & considérer que la
consommation spécifique Cgg est un plan en Mach M et en taux de dilution A, dont
Porientation dans ’espace dépend de ’altitude h : c’est le modéle Plan de C'sr (Section
2.4.4, p. 50). Mais détaillons d’abord la méthode d’identification que nous adoptons.

5Ceci veut dire que seule ’ordonnée & origine de la droite représentant la consommation spécifique
Csgr en fonction du Mach M (Figure 2.5, p. 31), diminue avec ’augmentation du taux de dilution A.
Et que la pente elle, reste constante.
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2.4.2 Méthode d’identification

Pour mettre au point notre modéle, nous procédons par identification sur le modéle
d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24). C’est-a-dire que nous chercherons & minimiser ’er-
reur d’estimation de notre modeéle (une loi judicieusement choisie (Equation 2.11, p. 47)
par rapport aux simulations issues du modéle d’E.Torenbeek. Pour se faire, nous utili-
sons la fonction “lsquonlin” (fonction remplacant “leastsq’) de  MATLAB , qui se base
sur la méthode des moindres carrés pour estimer la valeur des coefficients optimaux de
notre loi (Equation 2.11, p. 47). Il faut alors choisir quel nuage de points considérer pour
I'identification. Dans notre cas, cela revient & choisir un domaine de Mach M, de taux
de dilution A, d’altitude h et de taux de compression €.. Nous avons choisi les domaines
suivants :

Mach M : entre 0 et 0.9 par pas de 0.05 (19 points)

Taux de dilution X : entre 3 et 8 par pas de 0.1 (51 points)

Altitude & : entre 0 et 12000 m par pas de 100 m (121 points)

Température entrée turbine 7} : constante prise & 1450 K (Remarque 2.4, p. 36).

Taux de compression ¢, : le rapport de pression® entrée/sortie du compresseur ¢.. est
soit constant & e, = 30, soit de 10 & 40 par pas de 10 (4 points)

Soit un total de 117 249 points si le rapport de pression entrée/sortie du compresseur e,
est pris constant (C’est le cas de notre modéle plan (Section 2.4.4, p. 50)), soit 468 996
points pour le maillage complet (C’est le cas de notre modéle Simple (Section 2.4.3, p. 47)).

REMARQUE 2.12 Etant donnée le vaste domaine de vol que nous désirions couvrir,
notamment en altitude, nous sommes obligé de considérer une quantité suffisante de
points pour obtenir un résultat correct. Il en va de méme pour le taux de dilution A :
nous avons été obligé d’adopter un maillage fin en X afin d’obtenir un résultat cohérent.
Nous avons délibérément choisi, pour que le temps d’optimisation soit acceptable, un
maillage faible en taux de compression €. puisque nous avons vu (Figure 2.11, p. 36)
que ce paramétre influencait linéairement la consommation spécifique Csr indépen-
damment des autres paramétres (pour des taux de dilution A supérieurs a 3 ce qui est
notre cas d’étude : gros moteurs civils).

2.4.3 Modéle Simple

Le modéle Simple est 'exploitation de la forme analytique compléte (Equation 2.10,
p. 45) que nous avons choisie précédemment. Nous allons donc, par la méthode d’identifi-
cation que nous venons de détailler (Section 2.4.2, p. 47), déterminer les fonctions linéaires
par morceaux adéquats (a1, ag, b1, b2 et ¢).

Expression Analytique

Nous proposons le modéle suivant :

Csr = (a1 (h)\ + az(h))M + (by(R)A 4 ba(R))) VO + ¢(e. — 30) (2.11)

6e. = 30 est la moyenne des taux de compression des gros moteurs civils de notre banque de données

(Section 2.2, p. 26). Le taux le plus faible de I’ensemble des moteurs est de e, = 12.2 et le plus élevé,
de e, = 42.7
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: Consommation Spécifique Réacteur

: Mach de vol

: Altitude de vol

: Rapport des températures en vol et au sol § =
: Température en vol (Section F.1, p. 269)

: Température au sol (Section F.1, p. 269)

: Rapport de pression entrée/sortie du compresseur
: Taux de dilution A > 3

: Fonctions linéaires par morceaux de ’altitude

Csr (kg/s)/N

m
T

To
K
K

(h) y a2 (h)’
(h), ba(h)
c : Constante

M
h
0
T
Ty
Ec
A
a1
by

L’optimisation des fonctions aj(h), az(h), b1(h) et ba(h) et ¢ par maillage complet selon
la méthode décrite précédemment (Section 2.4.2, p. 47), donne les fonctions linéaires par
morceaux suivantes :

Au sol Troposphére Stratosphére (basse)
h=0m 0<h<1lkm 11 < h < 20km
a1 | 6541077 | —7.4410 Bh+6.5410 " 6.4510°7
as | 1.18107%° | —2.8610 19h +1.1810°7 871079
by | —6.5810"7 | —3.4710 Th — 6.58 107 —1.0410°F
by | 1.19107° 4.0410""°h +1.19107° 1.6310°°
[ ¢ [ -1.051077] —1.0510°7 | —1.0510°7

Analyse des parameétres

En croisiére & une altitude h = 11000 m, ’expression de la consommation spécifique
Cgg devient :

Csp= (561077 A+7.5410"°) M —9.0210 " A+ 1.41107° — 1.05 10" (e, — 30)

Nous avons alors un gradient de Mach M de :

aC

Sir = (mA+az) Ve
9Csr (h=11km) = (6.45" 7 A+8.71079)0.75
oM ' ' '

561077 A +7.54107°

La sensibilité de la consommation spécifique C'sg au nombre de Mach M de croisiére est
directement liée au taux de dilution A. Nous retrouvons alors que la pente de la droite
représentant la consommation spécifique C'sgr en fonction du Mach M (Figure 2.6, p. 32)
croit avec le taux de dilution A (phénomeéne que nous négligerons pour le modéle plan
(Equation 2.12, p. 50)). Le gradient de taux de dilution A nous montre alors a quel point
il est intéressant de prendre un moteur a taux de dilution élevé pour une consommation
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spécifique C'sg moindre en croisiére.

oC
S = (e M+b) Ve
oC
WSR(M =08,h=11km) = -4541077
aC
WSR(M, h=0km)=65410""M —6.5810""
Le gradient de consommation spécifique par le taux de dilution _8%‘§R étant toujours

négatif, nous retrouvons ainsi le fait que la consommation spécifique Csr décroit avec le
taux de dilution .

Au sol a une altitude nulle h = 0 m, I'expression de la consommation spécifique Cgr

devient :

Csp= (6541077 A+ 1.18107%) M — 6.58 107" A + 1.19 10 ° — 1.05 10~ (= — 30)

Comparaison avec le modéle d’E.Torenbeek

Erreur relative Cs optimisé/Torenbeek : 100 CS“C_S“"‘ (%)
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F1a. 2.18 — Erreur relative d’estimation de la consommation spécifique Csr du modeéle simple
(Equation 2.11, p. 47) identifiée sur le modéle d’E. Torenbeek (Equation 2.9, p. 24).
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Comparons alors le modéle Simple que nous venons de mettre au point avec le modéle
d’identification, le modéle d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24). L’erreur relative (Figure
2.18, p. 49) entre ces deux modeles est alors trés raisonnable. Le modéle simple décrit
trés bien la consommation spécifique Csg estimée par E. Torenbeek, notamment dans les
phases de décollage et montée (Mach 0 < M < 0.3 pour une altitude h ~ 0 m) et aussi
en croisiere (Mach M = 0.8 pour des altitudes h de lordre de 10000 m). Par contre, au
sol et & Parrét, pour les forts taux de dilution A Uerreur relative est moins bonne (environ
15%), nous verrons que ceci pénalise les estimations vis-a-vis des données expérimentales
dont nous disposons. Cela dit, ce sont essentiellement les phases de décollage/montée et
de croisiére qui sont importantes et, moins la phase a I’arrét et au sol, ou I’avion est sur
la “taxiway’.

REMARQUE 2.13 Le terme V@ permet une amélioration de ordre du pour-cent par
rapport & un modéle dépourvu de ce facteur (Equation A.1, p. 216), c’est-a-dire un
modéle dont l'effet de ’altitude se traduit uniquement par les fonctions linéaires par
morceaux : ai(h), az(h), b1(h) et b2(h). D’un autre c6té, un modéle qui ne tient compte
de Veffet de l'altitude que par ce terme V@ (Equation A.2, p. 219), c’est-a-dire ou ay,
a2, b1 et bz sont des constantes, s’avére trop restrictif. C’est pourquoi nous ne vous
présentons ici que le modéle Simple dont leffet de laltitude est & la fois pris en compte
par les fonctions linéaires par morceaux ai(h), az(h), bi(h) et b2(h), et par le terme
\/5. Vous pouvez toutefois retrouver les autres modeéles hybrides en annexe (Section
A, p. 215)

REMARQUE 2.14 Nous avions vu (Figure 2.7, p. 33) que le terme V0 pouvait étre
modélisé par une droite en altitude h jusqu’a 11 km, puis par une constante jusqu’a
20 km. Ainsi, notre modéle Simple (Equation 2.11, p. 47) revient & un polynéme en h
du deuxiéme degré. Nous aurions alors pu modéliser les fonctions a1 (h), az(h), bi(h)
et ba(h) par des polynémes du deuxiéme degré, ce qui aurait amélioré encore les esti-
mations par rapport au modéle d’E.Torenbeek puisque davantage de constantes (coef-
ficients des polynoémes) seraient optimisées. Mais restons raisonnable, il est inutile de
chercher a affiner notre modéle au pour-cent prés par rapport au modéle d’E.Torenbeek
alors que celui-ci fait une erreur de 6.6% (en croisiére (Table 2.9, p. 43)) et 10.95%
(au sol et a l’arrét (Table 2.8, p. 42)) par rapport aux données expérimentales. Ne
compliquons donc pas davantage notre modéle. De plus, le terme v/ est une modélisa-
tion traditionnelle de la consommation spécifique C'sg (modéle de Mattingly [Mat96],
modéle ESDU [ESD82|, modéle d’E.Torenbeek [Tor86], ... ).

2.4.4 Modéle plan

Le modéle Plan est une forme particuliére du modéle que nous proposions d’identifier
(Equation 2.10, p. 45). C’est un modéle encore plus simple analytiquement puisque 'effet
du taux de compression . et négligé ainsi que la variation de pente en Mach M par
le taux de dilution A. Autrement dit, les fonctions a; et ¢ sont nulles. Cela revient a
considérer une équation de plan. Nous allons donc, par la méthode d’identification que
nous avons détaillée précédemment (Section 2.4.2, p. 47), déterminer les fonctions linéaires
par morceaux adéquats (aq, by et bs).

Expression Analytique

Nous proposons le modéle suivant :

Csp = (az(h)M + by ()X + ba(h)) VO (2.12)
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Csr : Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
: Mach de vol
: Altitude de vol m
: Rapport des températures en vol et au sol § = Tln

M

h

0

T : Température en vol (Section F.1, p. 269) K
To : Température au sol (Section F.1, p. 269) K
€c : Rapport de pression entrée/sortie du compresseur

A : Taux de dilution A > 3

az(h), bi(h), : Fonctions linéaires par morceaux de Daltitude

ba(h)

c : Constante

L’optimisation des fonctions as(h), bi(h) et ba(h) faite selon la méthode décrite précé-
demment (Section 2.4.2, p. 47), donne les fonctions linéaires par morceaux suivantes :

Au sol Troposphére Stratosphére (basse)
h=0m 0<h<11lkm 11 < h <20km
al 0 0 0
as 1.54107° —3.3510704 +1.5410°° 1.17107°
by | —4.541077 | —2.0510"1'h —4.5410~" —6.81077
by | 1.08107° | 3.4710 A +1.08107° 1.4610°°
e 0 | 0 | 0

Analyse des paramétres

En croisiére & une altitude h = 11000 m, ’expression de la consommation spécifique
Cggr devient :

Csr=1.0110"°M —5.89010" " A +1.27110°

Le gradient de taux de dilution —5.89 10~7, nous montre alors & quel point il est intéres-
sant de prendre un moteur a taux de dilution A élevé pour une consommation spécifique
Csr moindre en croisiére.

Au sol a une altitude nulle h = 0 m, I'expression de la consommation spécifique Cgr
devient :

Csp=15410"° M —4.54107" A+ 1.08 10~°

Comparaison avec le modéle d’E.Torenbeek

Comparons alors le modéle Plan que nous venons de mettre au point avec le modéle
d’identification, le modéle d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24). Ce modéle est bien évidem-
ment moins précis que le modéle Simple (Equation 2.11, p. 47) mais donne des résultats
trés corrects (Figure 2.19, p. 52) dans le domaine de vol qui nous intéresse c’est-a-dire
en croisiére (M ~ 0.8 et h ~ 10000 m, nous avons, pour un taux de compression moyen
g = 30, une erreur relative de ’ordre du pourcent) et au décollage/montée (0 < M < 0.3
& h = 0m, pour un taux de compression moyen £, = 30 nous avons une erreur relative
de lordre de -10%). Par contre, tout comme le modeéle Simple, au point fixe et pour les
forts taux de dilution A I'erreur relative est moins bonne, nous verrons que ceci pénalise
les estimations vis-a-vis des données expérimentales dont nous disposons.
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Erreur relative Cs optimisé/Torenbeek : 100 CST‘ES""‘ (%)
z=0m z=6000 m z=10000 m

AN

=< y/ / \ < <
s "W/ L 5 ° 5
s 5 s v
—o0O 6 S6 T 6
£=20 4 ~6 o o) o |
kel / kel & kel
x \\ x 50,
< 4 T 4 -4 T -
-~
) n e = -2
0 02 04 06 038 0O 02 04 06 038 0O 02 04 06 038
Mach de Vol : M Mach de Vol : M Mach de Vol : M

oo
oo

' ]

o

Taux de dilution :A
[e)]

Taux de dilution : A
(o]

Taux de dilution :A
[e)]

/ / L
O3lIN
) N
(=]
/¥

-
[
4 4 4
2 0. N
0O 02 04 06 038 0O 02 04 06 038 0 02 04 06 08
Mach de Vol : M Mach de Vol : M Mach de Vol : M
/ \ O~
<./ < W8/ = v
c 8 'ilo BN \ c 8 N’S \ c 8 (,9 S
i<} AN i<} S
é o) < é S § %] 0
g =40 O 6 . D64 56
g (¢ o3 2 Y
i /S i 2 pi
0 02 04 06 08 0O 02 04 06 038 0 02 04 06 08
Mach de Vol : M Mach de Vol : M Mach de Vol : M

F1a. 2.19 — Erreur relative d’estimation de la consommation spécifique Csr du modéle Plan
(Equation 2.12, p. 50) identifiée sur le modéle d’E. Torenbeek (Equation 2.9, p. 24).

2.5 Recalage sur les moteurs réels

Nous venons d’élaborer des modéles (le modéle Simple (Equation 2.11, p. 47) et le
modéle Plan (Equation 2.12, p. 50)) par identification sur le modéle d’E.Torenbeek, ce
qui leur confére un vaste domaine de définition. Afin d’apporter une valeur ajoutée a
ces modéles, nous allons améliorer davantage leur précision en effectuant leur recalage
vis-a-vis des données expérimentales dont nous disposons’. Pour cela, nous procéderons
par étapes successives afin de mesurer, a chaque fois, I'impact des corrections apportées.
Pour recaler en croisiére et au point fixe, nous pouvons alors jouer sur deux paramétres :
laltitude h, le Mach M ou bien les deux. Nous choisirons a chaque fois un type de
correction manuelle en essayant d’affecter le moins possible les autres cas de vol du
domaine de définition. Nous commencerons d’abord par confronter les deux modéles
que nous avons mis au point (le modéle Simple (Equation 2.11, p. 47) et le modéle Plan
(Equation 2.12, p. 50)) avec les moteurs de notre banque de données (Table 2.6, p. 28). Puis
nous effectuerons le recalage de chacun de ces deux modéles.

"Vous trouverez la liste des moteurs qui nous ont servis pour recaler nos modéles (Table 2.12, p. 73).
C’est-a-dire les moteurs de notre banque de données qui ont un taux de dilution A > 3 & I’exception
de quelques moteurs dont les données semblent étranges car trés différentes des autres moteurs (JT15D,
GE90 85B, RB211 535E4, RB211 524H), soit 41 moteurs.
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INsA 2.5 Recalage sur les moteurs réels SUPAERO-ONERA

2.5.1 Confrontation modéles/données expérimentales

Nous allons confronter les prédictions de nos deux modéles avec les données expé-
rimentales dont nous disposons. Nous serons alors & méme d’envisager quel type de
correction il serait bon d’apporter.

Modéle Simple

Le modéle Simple (Equation 2.11, p. 47) donne des estimations moins précises que
le modele d’E.Torenbeek (Table 2.8, p. 42) et (Table 2.9, p. 43), mais ces résultats sont
déja trés corrects (Table 2.10, p. 54). En effet, nous avons une erreur relative moyenne de
16.05% au sol et a I'arrét et de 7.07% en croisiére sur I’ensemble de nos moteurs réels.
Or rappelons que ce modéle n’est adapté qu’aux moteurs ayant un taux de dilution A
supérieur a 3. Regardons plutét ce que prédit ce modéle pour ces derniers moteurs (Figure
2.20, p. 55). L’erreur d’estimation semble liée & plusieurs paramétres : il y a clairement
une sous-estimation de ’ensemble des consommations spécifiques Csgr au sol et a l'arrét,
et au contraire une sur-estimation des Csg en croisiére. L’erreur relative en croisiére
semble liée de maniére parabolique au rapport de pression® entrée/sortie du compresseur
g.. Une tendance linéaire semble se distinguer en fonction du taux de dilution A, et aussi
du Mach M et de laltitude de croisiére h.

REMARQUE 2.15 Quatre moteurs ont des données qui nous paraissent étranges car
trés différentes vis-a-vis des autres moteurs, a savoir : le JT15D, les RB211 535E4 et
RB211 524H, et le GE90 85B. Ces moteurs apparaissent dans les graphiques mais ne
sont pas pris en compte pour les optimisations ni pour les valeurs d’erreur moyenne et
écart type que nous vous indiquerons.

Ainsi pour les moteurs ayant un taux de dilution A supérieurs & 3, nous avons :

Erreur relative (%) | Ecart type (%)
Au sol et a arrét 12.44 % 3.94 %
En croisiére 6.05 % 5.53 %
Total 9.07 % 9.72 %

8Pour le calcul, nous avons pris la valeur du rapport de pression entrée/sortie du compresseur e
dont nous disposons généralement, c’est-a-dire celui au sol et a ’arrét. Il est donc recommandé d’utiliser
une valeur de taux de compression €. au sol et a 'arrét dans le modéle Simple que nous corrigerons en
fonction de .
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INsa Chapitre 2 - La consommation du moteur SUPAERO-ONERA
Au sol et a Parrét En croisiére
Modéle ) 10°Csro | 10°Cspropt | Ere 10°Csrer | 10°CsRropt Ero,
(kg/s)/N | (kg/s)/N (kg/s)/N | (kg/s)/N

SPEY 5118 0.64 NaN 1.26 NaN 2.27 2.07 8.67
RB183 55515P 0.71 1.59 1.29 18.66 2.27 2.13 5.88
JT8D 217 1.73 NaN 1.19 NaN NaN NaN NaN
JT8D 219 1.77 1.47 1.18 19.61 2.09 2.02 3.19
D30KU II 2.42 NaN NaN NaN 1.98 NaN NalN
TAY 611 3.04 1.22 1.13 6.92 1.95 2.03 -4.1
TAY 651 3.07 1.27 1.12 11.87 1.95 2.02 -3.6
RB183 TAY650 3.1 NaN 1.12 NaN NaN NaN NaN
TFE731 5 3.15 NaN 1.09 NaN NaN NaN NaN
FJ44 3.28 1.29 1.15 11.02 2.12 1.99 6.42
JT15D 3.3 1.59 1.15 27.76 1.53 2.04 -33.43
BR710 4 1.1 0.97 12.47 1.81 1.89 -4.16
RB211 524H 4.3 1.59 0.87 45.39 1.61 1.85 -14.52
RB211 535E4 4.3 1.72 0.95 44.97 1.69 1.87 -10.63
PS90 4.4 NaN 0.84 NaN NaN NaN NaN
PW305B 4.5 1.11 0.96 13.11 1.91 1.89 1.38
V2533 A5 4.6 1.05 0.85 19.19 1.63 1.78 -9.54
PS 90A 4.6 NaN 0.83 NaN 1.69 1.75 -3.86
PS90 Soloviev 4.6 NaN NaN NaN NaN NaN NalN
CF6 80A2 4.66 0.99 0.91 8.53 1.76 1.84 -4.39
BR715 55 4.7 1.05 0.85 18.52 1.76 1.79 -1.93
V2525 D5 4.8 1.02 0.89 12.39 1.63 1.83 -12.66
PW4052 4.85 0.99 0.89 10.26 NaN 1.83 NaN
PW4056 4.85 1.02 0.87 14.52 NaN 1.81 NaN
PW4152 4.85 0.99 0.89 9.49 NaN NaN NaN
TRENT 772 4.89 NaN 0.79 NaN 1.6 1.75 -9.53
D 436T1 4.95 NaN 0.91 NaN 1.73 1.79 -3.64
V2522 A5 5 0.96 0.91 5.56 1.63 1.85 -13.91
CF6 80C2A5 5.05 0.96 0.84 13.07 1.64 1.78 -8.77
PW4168 5.1 NaN 0.83 NaN NaN 1.77 NaN
CF6 80C2B1F 5.15 0.91 0.85 6.52 1.6 1.79 -12.24
PW4358 5.2 NaN 0.85 NaN NaN NaN NaN
CF6 80E1A2 5.3 0.93 0.81 13.2 1.59 NaN NaN
CFE738 5.3 1.05 0.91 12.97 1.83 1.85 -1.22
CF6 80C2B2 5.31 0.91 0.87 4.45 1.63 1.82 -11.26
V2500 A1l 5.4 0.99 0.84 15.66 1.65 1.79 -8.59
LF507 5.6 1.15 0.99 14.26 1.17 NaN NaN

D 18T 5.6 NaN 0.87 NaN 1.61 1.76 -9.1
ALF502R5 5.7 1.16 1 13.8 2.04 1.92 5.98
TRENT 892 5.74 NaN 0.67 NaN 1.58 1.67 -5.57
CFM56 2A2 5.9 1.02 0.85 17.11 1.88 1.81 4.07
CFM56 3C1 6 0.93 0.84 10.64 1.89 1.8 4.78
CFM56 5A1 6 0.93 0.83 11.53 1.69 1.79 -6.07
PW2037 6 0.93 0.77 17.46 1.65 1.79 -8.61
CFM56 2B1 6 NaN 0.86 NaN 1.84 1.82 0.85
PW4084 6.41 NaN 0.7 NaN NaN 1.7 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 0.74 18.89 1.61 1.71 -6.61
TRENT 900 7.14 NaN 0.6 NaN 1.63 1.64 -0.5
TRENT 556 7.32 NaN 0.64 NaN 1.65 1.69 -2.06
GE90 85B 8.4 0.81 0.54 33.72 1.54 1.59 -2.8
CFM56 7B20 NalN 1.02 NaN NaN NaN NaN NaN
CF34 3A/3B NaN 0.99 NaN NaN NalN NaN NaN
AE3007 NaN 1.1 NaN NaN NaN NaN NaN
NK93 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN

BT rmoy% 16.05 ETrou% 7.07

TAB. 2.10 — Confrontation des données moteurs (Table 2.6, p. 28) et des évaluations du
modéle Simple (Equation 2.11, p. 47)
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SUPAERO-ONERA

Taux de dilution : A

INsa 2.5 Recalage sur les moteurs réels
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INsa Chapitre 2 - La consommation du moteur SUPAERO-ONERA

Modéle Plan

Le modéle Plan (Equation 2.12, p. 50) donne des estimations, sur ’ensemble de nos
moteurs réels, moins précises que le modéle d’E.Torenbeek (Table 2.8, p. 42) et (Table 2.9,
p. 43), et moins précis que le modéle Simple (Table 2.10, p. 54). Cela dit, ces résultats
sont déja trés corrects en croisiére (Table 2.11, p. 57) : 7.86%. Par contre, au point fixe,
ce modele est peu précis : 20.43%. Regardons ce que prédit ce modele pour les moteurs
a taux de dilution A supérieurs & 3, c’est-a-dire les moteurs pour lesquels ce modéle a
été mis au point (Figure 2.21, p. 58). L’erreur relative d’estimation montre aussi une sous-
estimation de l’ensemble des consommations spécifiques Csg au sol et a larrét, et au
contraire une sur-estimation des Cgr en croisiére. Nous retrouvons un effet du taux de
compression €. encore plus prononcé, ce qui n’est pas surprenant puisque ce modéle ne
tient justement pas compte de .. Nous retrouvons une tendance linéaire en fonction du
Mach M et de laltitude de croisiére h ainsi que des consommations spécifiques Csr de
croisiére et au sol et a I’arrét. Par contre, ’erreur ne semble plus liée au taux de dilution
A. Ainsi pour les moteurs ayant un taux de dilution X supérieur a 3 (Remarque 2.15, p. 53),
nous avons :

Erreur relative (%) | Ecart type (%)
Au sol et a Darrét 16.9 % 6.01 %
En croisiére 712 % 777 %
Total 11.7 % 12 %
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INsA 2.5 Recalage sur les moteurs réels SUPAERO-ONERA

Au sol et a Parrét En croisiére
Modéle P 10°Csro | 10°CsRrop: | Ere 10°Csprer | 10°CsRropt | Ery
(kg/s)/N | (kg/s)/N (kg/s)/N | (kg/s)/N

SPEY 5118 0.64 NaN 1.05 NaN 2.27 1.99 12.23
RB183 55515P 0.71 1.59 1.05 34.04 2.27 2.05 9.7
JT8D 217 1.73 NaN 1 NaN NaN NaN NaN
JT8D 219 1.77 1.47 1 32.1 2.09 1.94 7.05
D30KU II 2.42 NaN 0.97 NaN 1.98 1.93 2.43
TAY 611 3.04 1.22 0.94 22.79 1.95 1.91 2.43
TAY 651 3.07 1.27 0.94 26.32 1.95 1.91 2.52
RB183 TAY650 3.1 NaN 0.94 NaN NaN NaN NaN
TFE731 5 3.15 NaN 0.94 NaN NaN NaN NaN
FJ44 3.28 1.29 0.93 28.03 2.12 1.82 14.14
JT15D 3.3 1.59 0.93 41.45 1.53 1.88 -22.86
BR710 4 1.1 0.9 18.81 1.81 1.85 -2.09
RB211 524H 4.3 1.59 0.88 44.61 1.61 1.88 -16.72
RB211 535E4 4.3 1.72 0.88 48.63 1.69 1.83 -8.22
PS90 4.4 NaN 0.88 NaN NaN NaN NaN
PW305B 4.5 1.11 0.87 21.07 1.91 1.81 5.23
V2533 A5 4.6 1.05 0.87 17.02 1.63 1.82 -11.66
PS 90A 4.6 NaN 0.87 NaN 1.69 1.81 -7.16
PS90 Soloviev 4.6 NaN 0.87 NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 0.99 0.87 12.56 1.76 1.81 -2.68
BR715 55 4.7 1.05 0.87 17.46 1.76 1.81 -3.05
V2525 D5 4.8 1.02 0.86 15.61 1.63 1.8 -10.94
PW4052 4.85 0.99 0.86 13.67 NaN 1.8 NaN
PW4056 4.85 1.02 0.86 15.6 NaN 1.8 NaN
PW4152 4.85 0.99 0.86 12.93 NaN NaN NaN
TRENT 772 4.89 NaN 0.86 NaN 1.6 1.82 -13.67
D 436T1 4.95 NaN 0.85 NaN 1.73 1.73 -0.4
V2522 A5 5 0.96 0.85 11.59 1.63 1.79 -10.22
CF6 80C2A5 5.05 0.96 0.85 11.82 1.64 1.79 -9.28
PW4168 5.1 NaN 0.85 NaN NaN 1.79 NaN
CF6 80C2B1F 5.15 0.91 0.84 6.81 1.6 1.78 -11.63
PW4358 5.2 NaN 0.84 NaN NaN NaN NaN
CF6 80E1A2 5.3 0.93 0.84 10.37 1.59 NaN NaN

CFE738 5.3 1.05 0.84 19.84 1.83 1.76 3.4
CF6 80C2B2 5.31 0.91 0.84 7.61 1.63 1.77 -8.73
V2500 Al 5.4 0.99 0.83 15.95 1.65 1.77 -7.47
LEF507 5.6 1.15 0.82 28.33 1.17 NaN NaN

D 18T 5.6 NaN 0.82 NaN 1.61 1.7 -5.07
ALF502R5 5.7 1.16 0.82 29.07 2.04 1.72 15.54
TRENT 892 5.74 NaN 0.82 NaN 1.58 1.78 -12.79
CFM56 2A2 5.9 1.02 0.81 20.49 1.88 1.74 7.65
CFM56 3C1 6 0.93 0.81 13.77 1.89 1.73 8.25
CFM56 5A1 6 0.93 0.81 13.77 1.69 1.73 -2.68
PW2037 6 0.93 0.81 13.77 1.65 1.78 -8.27
CFM56 2B1 6 NaN 0.81 NaN 1.84 1.73 5.56
PW4084 6.41 NaN 0.79 NaN NaN 1.74 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 0.78 14.08 1.61 1.7 -5.77
TRENT 900 7.14 NaN 0.75 NaN 1.63 1.71 -5.18
TRENT 556 7.32 NaN 0.75 NaN 1.65 1.7 -3.07
GE90 85B 8.4 0.81 0.7 13.65 1.54 1.62 -5.17
CFM56 7B20 NaN 1.02 NaN NaN NaN NaN NaN
CF34 3A/3B NaN 0.99 NaN NaN NaN NaN NaN
AE3007 NaN 1.1 NaN NaN NaN NaN NaN
NK93 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
ETmoy% 20.43 ETmoy% 7.86

TAB. 2.11 — Confrontation des données moteurs (Table 2.6, p. 28) et des évaluations du
modéle Plan (Equation 2.12, p. 50)
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INsA 2.5 Recalage sur les moteurs réels SUPAERO-ONERA

2.5.2 Recalage du modéle Simple

Nous venons d’identifier plusieurs paramétres pour lesquels I'erreur relative d’esti-
mation des consommations spécifiques Csy de croisiére et au sol et a 'arrét semblaient
liées. Nous allons maintenant tenter plusieurs types de corrections successives sur notre
modéle Simple dont nous rappelons ici la forme analytique :

Csr = ((a1(h)X + ag(h))M + (b1 (h)A + ba(h))) VO + c(e. — 30)

Csr : Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
M : Mach de vol

h : Altitude de vol m

0 : Rapport des températures en vol et au sol § = Tlo

T : Température en vol (Section F.1, p. 269) K

Ty : Température au sol (Section F.1, p. 269) K

Ec : Rapport de pression entrée/sortie du compresseur

A : Taux de dilution A > 3

ai(h), az(h), : Fonctions linéaires par morceaux de laltitude

bi(h), b2(h)
c : Constante

Correction en taux de compression &,

Nous commencerons par le taux de compression .. Nous désirons supprimer le lien
entre erreur relative et taux de compression ¢.. C’est-a-dire que nous voulons aligner les
points représentant les erreurs des consommations spécifiques de croisiére. 30 étant la
valeur moyenne des taux de compression €. de nos gros moteurs civils, nous désirions
que la correction ne touche pas aux moteurs ayant ¢, = 30. Autrement dit, nous avons
cherché une correction qui aligne en moyenne, les erreurs relatives autour de ’erreur que
notre modéle Simple fait pour des moteurs de £, = 30. Pour cela nous n’agissons que sur
le dernier terme en c(e. — 30). Ainsi nous cherchions un modéle corrigé de la forme :

Csr = (a1 (R)A + az(h))M + (by(R)X + ba(h))) VO + f(ee, M, h)(g. — 30)

Ce type de correction permet effectivement de ne pas agir pour €. = 30. La fonction f doit
répondre & des critéres bien particuliers : ne pas agir au sol et a 'arrét (M =0, h = 0m)
et corriger la croisiére. Nous avions alors le choix, pour la forme de la fonction f, d’agir
en fonction du Mach M ou de 'altitude h ou encore des deux. Nous avons choisi de n’agir
que sur l'altitude h afin de ne pas rajouter un terme supplémentaire fonction du Mach
M. Nous avions pu observer que l'effet du taux de compression &, semblait indépendant
du Mach M (Figure 2.11, p. 36) et éventuellement légérement lié & I’altitude h. Nous avons
donc choisi de procéder par une correction uniquement fonction de l'altitude, ce qui s’est
avéré appréciable puisque cela élimine & la fois le lien entre erreur relative et taux de
compression €, mais également le lien entre 'erreur relative et I’altitude h de croisiére.
La différence de consommation spécifique C'sgp des moteurs réels et des estimations du
modéle Simple se présentant sous une forme parabolique, nous avons choisi d’adopter la
correction suivante :

Csr = ((ar(h)A+ az(h)M + (bi(h)X + ba(h))) VO

+ (74107 (e, — 30)h + ¢)(e. — 30)
(2.13)
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INsA 2.5 Recalage sur les moteurs réels SUPAERO-ONERA

Cette correction a été choisie graphiquement et redresse effectivement bien ’erreur selon
le taux de compression . (Figure 2.22, p. 60), ce que nous cherchions a faire. L’erreur
relative moyenne est donc naturellement plus mauvaise en croisiére sur ’ensemble des
moteurs mais ¢’est sur I’écart type que nous avons joué, et 1a effectivement, il y a une nette
amélioration : 4.88 %. Les données au sol et a 'arrét restent évidemment inchangées.

Erreur relative (%)

Ecart type (%)

Au sol et a larrét 12.44 % 3.94 %
En croisiére 7.23 % 4.88 %
Total 9.69 % 10.56 %

Le fait d’avoir choisi une correction (forme de la fonction f) uniquement fonction de alti-
tude h, semble avoir fait disparaitre le lien entre I'erreur relative et ’altitude de croisiére.
Nous garderons alors cette premiére correction et allons tenter de corriger davantage
notre modéle & partir de celle-ci.

Tentative de correction en taux de dilution A\

Nous pouvons remarquer qu’une tendance linéaire semble lier I'erreur relative et le
taux de dilution A, de la méme maniére au sol et & l'arrét et en croisiére. Et ceci méme
si nous prenons une référence différente pour l'erreur relative, c’est-a-dire :

CSRRécllc - OSRCalculéc

E’I’% = C
S RCalculée

Les gros moteurs civils de notre banque de données moteur ayant un taux de dilution A

moyen de 5, nous voulions que notre correction laisse intacte les erreurs & A = 5 afin de

ne corriger que la tendance et non pas la valeur moyenne de 'erreur. Ainsi nous avons

tenté une correction du type :

OSRCorrige = OSR (003()\ - 5) + 1)

Erreur relative (%)

Ecart type (%)

Au sol et & arrét 125 % 3.90 %
En croisiére 7.6 % 5.2 %
Total 9.92 % 10.92 %

Ce type de correction redresse effectivement trés bien ’erreur en fonction du taux de
dilution A (Figure 2.23, p. 62) mais n’apporte pas de gain considérable et au contraire
affecte l'erreur en fonction du taux de compression . et de la consommation spécifique
de croisiére. Nous ne retiendrons donc pas cette correction.
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F1G. 2.23 — Erreur relative du modéle Simple corrigé en tauzx de compression e. puis en tauz de
dilution A par rapport aux moteurs réels (Table 2.6, p. 28) de taux de dilution \ supérieurs & 3.
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INsa 2.5 Recalage sur les moteurs réels
Modéle Simple Corrigée de consommation spécifique de C  sr
;\ 50 [ ;\ 50 [
;é 40} o E 40} o o
3 8 30¢ 3 8 30¢
3 & 5 &
g0 20t 0 o ¢©20r o o
8 3
= 107 + = 10} +
o + o
5 ope éid%%.i @ @ 4 oo ® o g+
W + w + +
Y _10f 0, " -10} o0
(3] ()
£ -20¢ £ -20¢
E —30/| O Ausol _e‘t\a l'arré E -30 O Ausol _e_t‘a l'arré
— + En croisiere . + En croisiére
3 -40 ‘ : : ‘ : :  -40 ‘ ‘ ‘ :
LI:J 3 4 5 6 7 8 9 LE 10 20 30 40 50
Taux de dilution :A Taux de compression :g_
~ 50r ~ 501
2 40t g 40t
&3 &3
o $30f o $30f
5 & 3 &
g 207 £0 20t
8 3
s 107 * S 107 +
S ol + e + 3 0 + 4+ + 4
i + ] + +4 +
.. —10¢ ..—10¢
(3] [}
£ -20f £ -207
© ko) |
€ -0 €-%0
>3 N N N N s > N N s
o —40 o -40
UL] 7000 8000 9000 10000 11000 12000 u“i 0.6 0.7 0.8 0.9
Altitude de croisiere : z (m) Mach de croisiére : M
u:\ 50 [ ;'\ 50 [
S 40f S 0|
g g t © g 3 L
o ¢ 30 o ¢ 30
3 & 5 &
g 20¢ ¢ 20 20¢
g T g
s 107 ~ 10t +
8 O O 8 + + i +
T o G e° @ S ol + wfsa A T
1 I
m &% © & +*~§f¢ + +
..-10f 80 .. -10¢
3] [}
£ -20 £ -20¢
© ko) |
% 30 O Ausoleta I’arrét % 30
3 -40 ‘ : : : 3 —a0— : : :
5 08 1 1.2 1.4 1.6 5 1.6 1.8 2 2.2

Consommation Spécifique M=0, z:On;(:lggao

Consommation Spécifique en croisiérex:lgs'acr

F1a. 2.24 — Erreur relative du modeéle Sitmple corrigé en taux de compression €. puis en erreur
moyenne par rapport aux moteurs réels (Table 2.6, p. 28) de tauz de dilution \ supérieurs a 3.
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Correction de ’erreur moyenne

La correction en fonction du taux de dilution A n’ayant pas aboutie, nous repartons
de ’étape précédente, c’est-a-dire de la consommation spécifique Csr recalée par rapport
au taux de compression . (Equation 2.13, p. 59). Nous allons corriger ’erreur moyenne
en croisiére et au point fixe. Il faut alors corriger un peu plus de 12% d’erreur moyenne
positive (sous-estimation) au point fixe et de 7.2% en croisiére (sur-estimation). Il faut
donc trouver une fonction ACgsgr & additionner, qui corrige différemment cette erreur
moyenne, en croisiére et au point fixe.

CSchcaléc = CSR + ACSR (214)

Nous avons donc le choix d’agir soit sur laltitude h, soit sur le Mach M soit sur les
deux. Puisque notre premiére correction en taux de compression €. a corrigé le lien entre
altitude h et 'erreur d’estimation de consommation spécifique Cgr (Figure 2.22, p. 60),
nous choisissons de tenter une correction uniquement en fonction du Mach M. Ce choix
s’avére bon (Figure 2.24, p. 63) puisque non seulement nous corrigeons l’erreur moyenne
mais aussi le lien entre erreur relative et Mach M avec la correction suivante, choisie
graphiquement :

ACgr = —-3.310"% M +0.138107°

Le nuage de points est alors incroyablement bien centré autour de 0. Nous obtenons des
erreurs relatives excellentes :

Erreur relative (%) | Ecart type (%)
Au sol et a larrét 3.38% 4.24 %
En croisiére 3.73 % 4.49 %
Total 3.56 % 4.44 %

Linéarisation de la correction moyenne

Nous avions vu que le terme de correction d’altitude v/ pouvait se mettre sous
forme d’une équation de droite (Figure 2.7, p. 33). Nous allons alors exploiter ceci afin
de simplifier la correction précédente. En effet, le terme ACggr peut alors étre pris en
compte dans les fonctions linéaires par morceaux as(h) et ba(h).

3.310°6
ag (h)rccaléc = Qa2 (h) - m
0.138 1075
b2 (h/)rccaléc - b2 (h) +

1—1.208105h
Ces expressions peuvent étre facilement linéarisées (Figure 2.25, p. 65) et (Figure 2.26, p. 65)
afin de revenir & des fonctions linéaires par morceaux. Nous avons alors pour h < 11km :

QQ(h)rccaléc - _332 10710 h =+ 854 1076
ba(R)recalse 42310714 +1.32107°

(2.15)
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10° Effet de la correction sur la fonction linéaire par morceaux a,
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Fi1a. 2.25 — Fonction linéaire par morceaux az(h) (Equation 2.15, p. 64) avant et aprés recalage
sur lerreur moyenne d’estimation de consommation spécifique C'sr
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F1a. 2.26 — Fonction linéaire par morceauz ba(h) (Equation 2.15, p. 64) avant et aprés recalage
sur lerreur moyenne d’estimation de consommation spécifique Csr

Modeles Moteur - Elodie Roux 65



INsA Chapitre 2 - La consommation du moteur

SUPAERO-ONERA

L’erreur relative est alors sensiblement la méme que pour la correction précédente

mais nous revenons a une expression analytique simple.

Erreur relative (%) | Ecart type (%)
Au sol et a Darrét 3.37 % 4.23 %
En croisiére 3.68 % 4.48 %
Total 3.54 % 4.41 %

Avec une erreur relative maximale au point fixe de -10.4% pour le CF6 80C2B2 et de
10.87% en croisiére pour le CFM56 3C1 (Vous pouvez retrouver les estimations pour

chacun des moteurs ayant servi au recalage (Table 2.12, p.

73)). Nous en resterons alors

au modéle analytiquement simple et néanmoins précis suivant :

Csr = ((ar(R)A+ ax(h)M + (by(R)A + by (h))) Vo
+ (74107 3(e, — 30)h + ¢)(e. — 30)

Csr : Consommation Spécifique Réacteur

: Mach de vol
: Altitude de vol

: Rapport des températures en vol et au sol § = T
: Température en vol (Section F.1, p. 269)

(2.16)

(kg/s)/N

T

==

: Rapport de pression entrée/sortie du compresseur

: Taux de dilution A > 3
(h)a a2(h)7 :
(h), ba(h)

c : Constante

Avec les fonctions linéaires par morceaux suivantes :

M

h

0

T

To : Température au sol (Section F.1, p. 269)
Ec

A

a

by

Fonctions linéaires par morceaux de ’altitude

Au sol Troposphére Stratosphére (basse)
h=0m O0<h<l1lkm 11 <h<20km
ar | 6541077 | —7.4410 Ph +6.5410"7 6.4510°7
as | 8.54107°% | —3.3210 "~ 4+ 8.5410~° 4.8910°°
by | —6.581077 | —3.4710""h —6.58 10~ —1.04107
b 1.32107° 423107 °h +1.32107° 1.7910°°
(¢ [—1.0510 7 | —1.0510 " | —1.0510 7
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Modéele Simple Corrigée de consommation spécifique de C  sr
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Fi1a. 2.27 — L’erreur relative d’estimation des consommations spécifiques Csr ne semble pas
liée a l’avancement technologique apparue au fil du temps
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2.5.3 Recalage du modéle Plan

Nous avons pu mettre en évidence plusieurs paramétres liés & 'erreur relative d’es-
timation du modéle Plan (Figure 2.21, p. 58). Nous retrouvons notamment le taux de
compression £.. Nous ne voulons pas effectuer de correction par rapport a ce paramétre
puisque ce modéle n’en tient pas compte (sinon, cela reviendrait a4 considérer une variante
du modéle Simple).

Correction de ’erreur moyenne

Nous avons alors appliqué la méme correction en erreur relative moyenne que pour le
modéle Simple (Equation 2.14, p. 64). Nous améliorons sensiblement les prédictions :

Erreur relative (%) | Ecart type (%)
Au sol et a Darrét 5.58 % 7.22 %
En croisiére 6.26 % 6.93 %
Total 6.08 % 7.09 %

Linéarisation de la correction moyenne

En procédant de la méme maniére que pour la correction du modéle Simple, nous
linéarisons les fonctions as(h) et by(h), de maniére a revenir a des fonctions linéaires par
morceaux.

Csgr = (aa(h)M + by (h)A + ba(h)) VO (2.17)

Nous obtenons alors les fonctions suivantes :

Au sol Troposphére Stratosphére (basse)
h=0m O0<h<1lkm 11 <h<20km
ay 0 0 0
as 1.21107° —3.81107 1%, +1.21107° 7.8910°°
by | —4.541077 | —2.0510"'h —4.5410~" —6.81077
bo 1.22107° 3.66 101 +1.22107° 1.62107°
(el 0 | 0 | 0 |
Erreur relative (%) | Ecart type (%)
Au sol et & Darrét 5.92 % 7.16 %
En croisiére 6.31 % 6.94 %
Total 6.13 % 7.06 %

Avec une erreur relative maximale au point fixe de 17.85% pour le FJ44 et de 20.36%
en croisiére pour le ALF502R5 (Vous pouvez retrouver les estimations pour chacun des
moteurs ayant servi au recalage (Table 2.13, p. 74)).

REMARQUE 2.16 Il est a noter qu’il serait possible de continuer & élaborer des reca-
lages, car Perreur relative est encore liée a des parameétres (Figure 2.28, p. 69). C’est le
cas de la consommation spécifique de croisiére et au sol et a 'arrét. Nous avons décidé
de nous arréter la car une correction linéaire d’erreur en fonction des consommations
spécifiques Csr donnent une forme analytique peu attrayante par rapport au gain de
précision.
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Modéle Plan Corrigée de consommation spécifique de C  sr
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F1G. 2.28 — Erreur relative du modeéle Plan corrigé en erreur moyenne par rapport aux moteurs
réels (Table 2.6, p. 28) de tauz de dilution X\ supérieurs a 3.
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2.5.4 Impacts du Recalage de nos modéles

Les corrections apportées a nos deux modéles (Modéle Simple (Equation 2.16, p. 66) et
Modeéle plan (Equation 2.17, p. 68)), n’ont effectivement pas modifié fondamentalement les
modéles par rapport au modéle d’identification d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24). C’est
ce que nous cherchions en effectuant nos recalages, car cela nous permet alors de conserver
le vaste domaine de définition du modéle d’E.Torenbeek. Les modéles recalés s’écartent
bien évidemment du modéle d.E.Torenbeek au point fixe et en croisiére puisque c’est sur
ces domaines que nous avons effectué leur recalage : (Figure 2.29, p. 71) et (Figure 2.30,
p. 72). Le phénoméne est d’autant plus marqué au sol et a 'arrét. Ce n’est pas surprenant
puisque c’est justement dans ces conditions que le modéle d’E.Torenbeek se trompait
le plus : 16% d’erreur relative moyenne. Ce qui est appréciable, c’est que nos modéles
recalés restent proches du modéle d’E.Torenbeek dans les autres domaines. Vis-a-vis des
moteurs réels, nos deux modéles donnent donc de meilleurs estimations? (Table 2.12, p. 73)
et (Table 2.13, p. 74). Nos modéles ont alors une pente en Mach M moins prononcée (Figure
2.31, p. 75) que le modeéle d’E.Torenbeek (c’était I'objet de notre correction). Les autres
modeéles existants (de ’ONERA et de J.Mattingly) étaient, semble-t-il, pessimistes pour
les consommations spécifiques de croisiére (pente trop forte). C’est le modele ESDU qui
semble avoir la pente la plus proche de nos modéles. Pour ne pas surcharger le document
principal, nous avons mis en annexe les mémes types de confrontation, pour les moteurs
(CFM56) dont nous disposons de données précises (Appendix A.9, p. 234).

Pour la consommation spécifique Csg en fonction du taux de dilution (Figure 2.32,
p. 75), nos modeéles se rapprochent bien mieux des moteurs réels que le modéle d’E.Toren-
beek, en jouant sur la pente et 'ordonnée a 'origine. C’est 1a ol nous pouvons réaliser
les limites de nos modéles pour les faibles taux de dilution A. En effet, une droite ne peut
décrire l'infléchissement qu’il semble y avoir pour les faibles taux de dilution A. C’est
aussi pourquoi nos modeéles ne sont valables que pour des taux de dilution supérieurs a
3 : A > 3. En ce qui concerne le taux de compression ¢, le modéle Plan n’en tenant pas
compte est représenté par une droite horizontale (Figure 2.33, p. 76). Ce modéle est assez
bon pour les taux de compression ¢, supérieurs & 20. Le modéle Simple décrit bien le
phénomeéne. Sa pente est peut-étre encore faible au point fixe.

9Ces tableaux montrent les estimations de nos modéles pour les moteurs ayant servis au recalage
(A>3)
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Erreur relative Cs optimisé/Torenbeek : 100 CS“’C_S“"‘ (%)
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Fia. 2.29 — Influence du recalage (Equation 2.16, p. 66) du modéle Simple par rapport aux
moteurs réels (Table 2.6, p. 28) vis-a-vis du modéle d’identification d’E.Torenbeek (Equation
2.9, p. 24)
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Erreur relative Cs optimisé/Torenbeek : 100 CST"C'SCTS""‘ (%)
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FiG. 2.30 — Influence du recalage (Equation 2.17, p. 68) du modéle Plan par rapport auz moteurs
réels (Table 2.6, p. 28) vis-a-vis du modéle d’identification d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24)
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Au sol et a Parrét En croisiére
Modéle ) 10°Csro | 10°Csropt | ETo 10°Csprer | 10°Csropt | Eroe
(kg/s)/N | (kg/s)/N (kg/s)/N | (kg/s)/N
TAY 611 3.04 1.22 1.27 “4.13 1.95 2.06 5.6
TAY 651 3.07 1.27 1.26 1.31 1.95 2.04 ~4.21
RB183 TAY650 | 3.1 NaN 1.26 NaN NaN NaN NaN
TFE731 5 3.15 NaN 1.22 NaN NaN NaN NaN
FJ44 3.28 1.29 1.28 0.6 2.12 2.09 1.57
BR710 1 1.1 1.1 0.28 1.81 1.77 2.19
PS90 4.4 NaN 0.98 NaN NaN NaN NaN
PW305B 45 1.11 1.1 0.96 1.91 1.8 5.85
V2533 A5 4.6 1.05 0.98 6.34 1.63 1.66 212
PS 90A 4.6 NaN 0.96 NaN 1.69 1.65 2.37
PS90 Soloviev 4.6 NaN NaN NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 0.99 1.04 -5.04 1.76 1.72 2.64
BR715 55 a7 1.05 0.99 5.67 1.76 1.66 5.26
V2525 Db 43 1.02 1.03 -0.81 1.63 1.71 ~4.93
PW4052 4.85 0.99 1.03 -3.28 NaN 1.71 NaN
PW4056 4.85 1.02 1 1.29 NaN 1.68 NaN
PW4152 4.85 0.99 1.03 417 NaN NaN NaN
TRENT 772 4.89 NaN 0.93 NaN 1.6 1.65 -3.32
D 436T1 4.95 NaN 1.04 NaN 1.73 1.7 1.83
V2522 A5 5 0.96 1.04 -8.41 1.63 1.74 719
CF6 80C2A5 5.05 0.96 0.97 -0.91 1.64 1.65 -0.95
PW4168 5.1 NaN 0.96 NaN NaN 1.65 NaN
CF6 80C2BIF | 5.15 0.91 0.98 -8.33 1.6 1.66 411
PW4358 5.2 NaN 0.98 NaN NaN NaN NaN
CF6 S80E1A2 5.3 0.93 0.95 1.2 1.59 NaN NaN
CFE738 5.3 1.05 1.04 0.1 1.83 1.76 3.45
CF6 80C2B2 5.31 0.91 1 -10.4 1.63 1.69 -3.71
V2500 Al 5.4 0.99 0.97 2.09 1.65 1.66 20.72
LEF507 5.6 1.15 1.12 2.56 117 NaN NaN
D 18T 5.6 NaN 1 NaN 1.61 1.67 -3.35
ALF502R5 5.7 1.16 1.13 2.16 2.04 2 1.99
TRENT 892 5.74 NaN 0.81 NaN 1.58 1.65 479
CFMb56 2A2 5.9 1.02 0.98 3.91 1.88 1.69 10.08
CFM56 3C1 6 0.93 0.97 -3.76 1.89 1.68 10.87
CFM56 5A1 6 0.93 0.96 -2.87 1.69 1.67 1.04
PW2037 6 0.93 0.91 3.06 1.65 1.65 0.11
CFM56 2B1 6 NaN 0.99 NaN 1.84 1.72 6.21
PW4084 6.41 NaN 0.83 NaN NaN 1.6 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 0.87 4.05 1.61 1.58 1.36
TRENT 900 7.14 NaN 0.73 NaN 1.59 1.6 20.43
TRENT 556 7.32 NaN 0.78 NaN 1.65 1.58 4.55
ETmoy% 3.37 ETmoy% 3.68

TAB. 2.12 — Confrontation des évaluations du modéle Simple recalé (Equation 2.16, p. 66)

avec les données des moteurs ayant servis au recalage

Modeles Moteur - Elodie Roux
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INsa Chapitre 2 - La consommation du moteur SUPAERO-ONERA
Au sol et a arrét En croisiére
Modéle Y 10°Csro | 10°Csropt | Ere 10°CsRer ‘ 10°Csropt | Ere
(kg/s)/N | (kg/s)/N (kg/s)/N | (kg/s)/N

TAY 611 3.04 1.22 1.07 11.99 1.95 1.78 9.1
TAY 651 3.07 1.27 1.07 16.01 1.95 1.77 9.19
RB183 TAY650 | 3.1 NaN 1.07 NaN NaN NaN NaN
TFE731 5 3.15 NaN 1.07 NaN NaN NaN NaN
FJ44 3.28 1.29 1.06 17.85 2.12 1.73 18.75
BR710 4 1.1 1.03 6.91 1.81 1.72 5.1
PS90 4.4 NaN 1.01 NaN NaN NaN NaN
PW305B 45 1.11 1.01 9.2 1.91 1.68 12.04
V2533 A5 4.6 1.05 1 4.48 1.63 1.69 -3.64
PS 90A 4.6 NaN 1 NaN 1.69 1.68 0.57
PS90 Soloviev 4.6 NaN 1 NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 0.99 1 20.71 1.76 1.68 4.71
BR715 55 47 1.05 1 4.91 1.76 1.68 4.38
V2525 D5 4.8 1.02 0.99 2.71 1.63 1.67 -2.92
PW4052 4.85 0.99 0.99 0.45 NaN 1.67 NaN
PW4056 4.85 1.02 0.99 2.67 NaN 1.67 NaN
PW4152 4.85 0.99 0.99 -0.41 NaN NaN NaN
TRENT 772 4.89 NaN 0.99 NaN 1.6 1.68 511
D 436T1 4.95 NaN 0.99 NaN 1.73 1.62 6.19
V2522 A5 5 0.96 0.98 -2.07 1.63 1.66 2.2
CF6 80C2A5 5.05 0.96 0.98 -1.83 1.64 1.66 -1.31
PW4168 5.1 NaN 0.98 NaN NaN 1.66 NaN
CF6 80C2B1F | 5.15 0.91 0.98 -7.69 1.6 1.65 -3.46
PW4358 5.2 NaN 0.97 NaN NaN NaN NaN
CF6 S80E1A2 5.3 0.93 0.97 3.7 1.59 NaN NaN
CFET738 5.3 1.05 0.97 7.26 1.83 1.63 10.53
CF6 80C2B2 5.31 0.91 0.97 26.89 1.63 1.64 -0.73
V2500 AT 5.4 0.99 0.96 2.68 1.65 1.64 0.46
LF507 5.6 1.15 0.96 16.89 1.17 NaN NaN

D 18T 5.6 NaN 0.96 NaN 1.61 1.58 1.98
ALF502R5 5.7 1.16 0.95 17.69 2.04 1.62 20.36
TRENT 892 5.74 NaN 0.95 NaN 1.58 1.64 -3.9
CFMG56 2A2 5.9 1.02 0.94 7.59 1.88 1.61 14.57
CFM56 3C1 6 0.93 0.94 -0.3 1.89 1.6 15.15
CFMG56 5A1 6 0.93 0.94 -0.3 1.69 1.6 5.05
PW2037 6 0.93 0.94 -0.3 1.65 1.64 0.64
CFM56 2B1 6 NaN 0.94 NaN 1.84 1.6 12.67
PW4084 6.41 NaN 0.92 NaN NaN 1.6 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 0.91 -0.43 1.61 1.57 2.35
TRENT 900 7.14 NaN 0.89 NaN 1.59 1.57 1.12
TRENT 556 7.32 NaN 0.88 NaN 1.65 1.57 4.85
ETmoy% 5.92 ETmoy% 6.31

TAB. 2.13 — Confrontation des évaluations du modéle Plan recalé (Equation 2.17, p. 68)

avec les données des moteurs ayant servis au recalage
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2.5 Recalage sur les moteurs réels

SUPAERO-ONERA

-5

x 10

3 —
A=6
T4:1500K
€ =30

[

z=11000 m
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Consommation spécifique : CSR (kg/s)IN
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Consommation Spécifique C
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= J.Mattingly
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—x— Plan Recalé
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F1G. 2.31 — Modeéles recalés et existants en fonction du Mach M

Consommation spécifique : Csr (kg/s)/N

Consommation spécifique C

sr des moteurs réels/Modeles

€]

Moteurs réels : au sol et a l'arrét
Moteurs réels : en croisiere
Modeéle d’E.Torenbeek

Modeéle Simple recalé

Modeéle Plan recalé

€ =30, T,=1450 K
(o 4

Au sol et a l'arrét : M=0, z=0 m

F1G. 2.32 — Modéles recalés et d’E. Torenbeek en fonction du tauz de dilution X

4 5
Taux de dilution : A

6 7 8
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INsa Chapitre 2 - La consommation du moteur SUPAERO-ONERA

x10~° Consommation spécifique C sk des moteurs réels/Modeles

O Moteurs réels : au sol et a l'arrét
Moteurs réels : en croisiere

A=5, T4:1450 K Modele d’E.Torenbeek

— Modéle Simple recalé

— — Modéle Plan recalé

En croisiére : M=0.8, z=10 668 m

Consommation spécifique : Csr (kg/s)/N

Au sol et a I'arrét : M=0, z=0 m O

1
10 15 20 25 30 35 40 45
Overall Pressure Ratio : €

F1ac. 2.33 — Modéles recalés et d’E. Torenbeek en fonction du tauz de compression &

2.6 Consommation spécifique Csp et poussée moteur F

Nous venons de mettre au point un modéle de consommation spécifique Csr pour
une poussée maximale F),... Mais, il arrive que la poussée moteur désirée F' ne soit pas
maximale. C’est-a-dire que le pilote, par 'intermédiaire de la manette des gaz, ne requiert
pas toute la poussée. C’est généralement le cas en croisiére, il est préférable de se garder
une petite marge de manceuvre'? : généralement la poussée de croisiére est de I'ordre de
85% de la poussée max. Pour le calcul de performances, notamment en croisiére, il nous
est donc nécessaire d’avoir un modeéle de consommation spécifique Csr en fonction de
la poussée requise. Hélas, élaborer un tel modéle n’est pas simple, cela met en jeu les
équilibres complexes du moteur (entre autre le débit massique d’air) ainsi que le type
de régulateur (du débit de carburant). E.Torenbeek ne proposant pas de modéle, nous
élaborerons notre propre modeéle par identification sur des données moteurs. Il nous faut
donc un modéle qui nous permette d’estimer comment évolue la consommation spécifique
Cysr selon la poussée requise et qui fasse le lien avec les modéles & poussée max Fi,qx
que nous venons de mettre au point (Modéle Simple (Equation 2.11, p. 47) et modéle Plan
(Equation 2.12, p. 50)). Nous désirons une relation du type :

CSR(F, M,h, /\,EC) = f(F, Ah,AM) CSR(Fmaz;M; h,)\,&‘c)

Modéle Simple ou Plan

10En croisiére, on est quasiment & ’altitude de plafond opérationnel, qui est déterminé avec un taux
de montée minimal de ’ordre de 300 ft/min. Donc la poussée de croisiére n’est pas maximale.
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INsA 2.6 Consommation spécifique Csg et poussée moteur FUPAERO-ONERA

A savoir que le moteur est optimisé!! pour fonctionner a une altitude k., (a priori diffé-
rente de celle de vol h) et pour un Mach M,, (a priori différent de celui de vol M).

Ah = h—hp
AM = M-M,

L’objectif est alors de déterminer la fonction f(F, Ah, AM) que nous appellerons poussée
spécifique réduite et noterons Cgg.

Csr = [f(F,Ah,AM)
CSR(F7 M7 hu A750)
OSR(Fmaz,M,h,/\,EC)

Nous ferons alors implicitement ’hypothése que tous les moteurs civils subissent la
méme forme de variation de consommation spécifique réduite C'sgp en fonction de la
poussée moteur réduite ' = =~— pour un cas de vol donné (altitude Ah et Mach AM).

Csr = Csg(F, Ah, AM)

Autrement dit, la consommation spécifique réduite Csr ne traduit que l'effet de la posi-
tion de la manette des gaz actionnée par le pilote selon 'optimisation du moteur. Le cas
de vol (Mach M et altitude h) ainsi que le type de moteur (taux de dilution A taux de
compression £.) sont déja pris en compte dans notre modeéle de consommation spécifique
a poussée maximale (Modéle Simple (Equation 2.11, p. 47) et modéle Plan (Equation 2.12,
p. 50)). En effet, il est possible de trouver dans la littérature [Mat96] la méme forme de
variation pour des moteurs trés différents. C’est le cas des deux moteurs dont nous ex-
ploiterons les données, & savoir le MMAC!? (Figure 2.34, p. 78) et le JT9D-70/70A (Figure
2.35, p. 79). Nous élaborerons tout de méme un modéle différent pour ces deux moteurs
mais verrons que le modéle du MMAC suffit & donner un ordre de grandeur et décrit
relativement bien les données expérimentales du JT9D.

REMARQUE 2.17 La consommation spécifique réduite Csr doit répondre & plusieurs
conditions aux limites : Tout d’abord, nous retrouvons le fait que le moteur soit opti-
misé pour une altitude hn, et un Mach M, (o Csr y est minimale pour F = 0.85) :

o SE(F =0.85,Ah =0,AM =0) =0
oF

Ensuite, nous devons retrouver Csr = 1 lorsque nous sommes & la poussée maximale
F=1:

Csr(F =1,Ah,AM) =1 Y(Ah, AM)

Nous devrons alors tenir compte de ces deux conditions aux limites lors du choix de
la forme analytique de notre modéle.

HNous considérons qu’un moteur est optimisé pour une altitude h., et un Mach M,, donnés, lorsque
pour ces paramétres le vol, la consommation spécifique réduite Cgr présente un minima pour une poussée
réduite F de 85%

2Moteur Moderne d’Avion Civil (dont le nom est masqué pour des raisons de confidentialités).
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x107° Consommation spécifique de croisiere du MMAC M=0.8
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FiG. 2.34 — Consommation spécifique Csr du MMAC en fonction de la poussée F' requise (pour
différentes altitudes de croisiére)

REMARQUE 2.18 Nos données sont pour des Mach M de croisiére. Nous simplifions le
probléme en considérant que les moteurs sont optimisés pour le Mach de croisiére de
P’avion, autrement dit : AM = 0. Ainsi cela revient a considérer que la consommation
spécifique réduite Csr ne dépend que de la poussée F requise, de Paltitude de vol Ah,
et qu’elle est donnée pour le Mach de croisiére (M = 0.8).

La consommation spécifique réduite Csg diminue fortement quand la poussée réduite
F augmente, jusqu’a un minima : Cgg,,;, correspondant a une poussée réduite F;. En-
suite, elle augmente légérement jusqu’a la poussée réduite maximale, c’est-a-dire F' = 1.
Une loi parabolique (Equation 2.18, p. 78) décrit relativement bien ce comportement.

Csn=a(F-F)" + Csamin (2.18)
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x 107> Consommation spécifique de croisi re du JT9D 70/70A M=0.8
2151
*- 9144 m
+- 10 668 m
21r
*
Z 205} :
® *
[}
=
[y + .
% 2© *
& .
o *
£ 1951 *
8 : .
& + *
S *
T 19r + *
£ *
+

£
S v *x *
c + * % * % + 5 * *
o

1.85 * .
O +Jﬁ *******jﬁ;****

+ + 1
+ ot
+ n . +F
1.8 = -
8 + 4 4T +
1.75 1 1 1 1 1 1 1 1 |
2 25 3 35 4 4.5 5 5.5 6 6.5
Poussée : F (N) 4

x 10

F1G. 2.35 — Consommation spécifique Csr du JTID-70/70A en fonction de la poussée F requise
(pour différentes altitudes de croisiére)

Csr : Consommation Spécifique Réacteur réduite

Csn = CCSR(F)

sr(Fmax)

Csr : Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
F : Poussée moteur réduite F = Ff —
F : Poussée moteur N
Foow : Poussée moteur maximale N
h : Altitude de vol m
hom : Altitude pour laquelle le moteur est optimisée m
Ah : Différence entre l'altitude de vol h et celle pour m

laquelle le moteur est optimisée h,, : Ah = h—h,,
a(Ah) : Parameétre traduisant ouverture de la parabole
F;(Ah) : Poussée réduite pour laquelle la consommation ré-

duite est minimale Csr(F;) = CsRrmin
C'sRmin(Ah) : Consommation réduite minimale

Les deux conditions aux limites évoquées précédemment (Remarque 2.17, p. 77), impose
sur la loi parabolique les critéres suivants :
1- CSRmin (Ah)
(1— Fi(Ah))?
F(Ah=0) = 0.85

a(Ah) =
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Nous avons alors identifié les parameétres pour chacune des courbes (pour chaque alti-
tude), afin de se rendre compte de I’évolution de ceux-ci avec laltitude. Ensuite, nous
avons pu effectuer I'identification compléte (c’est-a-dire en fonction aussi de laltitude
h) sur la loi parabolique (Equation 2.18, p. 78). Cette loi fonctionne assez bien pour des
poussées proches de la poussée maximale. Or, en croisiére il est peu vraisemblable que
le pilote requiert moins de 50% de la poussée maximale F},,,. Nous avons donc choisi
d’identifier notre modéle pour des poussées réduites F supérieures & 0.5 pour le MMAC
et 0.6 pour le JT9D. Vous trouverez en annexe (Appendix B, p. 237) une loi non plus
parabolique mais en polynome de degré 3 en F' qui couvre un domaine de définition de F
plus vaste. Ainsi nous avons choisi d’adopter une loi linéaire en altitude pour la poussée
F; correspondant au minima Cs g,y

F; = cte Ah 4+ 0.85 = cte (h — hy,) + 0.85
L’identification nous a permis de déterminer le coefficient directeur cte ainsi que

Consommation specifique de croisiere du MMAC M=0.8

14 Az=-2370m
O Az=- 846m
Q * Az= 678m
+ Az= 2202m
1.3 O pz= 3726m
< © — optimisation
3 .
£
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g o
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O
2 - o
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§11 v* (@] O:”"‘,_.
% 4L OO
% . L0 ST
o O T T
=l + O T .o
S 1 '3?’;""':
g O + o3
: + Ly
3 <> . SO ot
S . __-O
S o
0.9 NAREPN A 0O
OO
0.8% 5 5 5 5 5 5 ol 1 1 1 1 )
0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Poussee reduite : F/Fmax
Fic. 2.36 — MMAC : Consommation spécifique réduite Csr = CSCRS%F(F)) en fonction de la

poussée réduite F =

F .
requise.
Fraax q

Paltitude pour laquelle le moteur est optimisé h,, (9950 m pour le JTID et 8466 m pour
le MMAC). Pour la consommation spécifique réduite minimale Cs gyy,in, ne disposant que
de deux tracés pour le JT9D, nous avons aussi adopté une loi linéaire. Pour le MMAC,
une loi linéaire par morceaux convient davantage.
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Consommation specifique de croisiere du JT9D 70/70A M=0.8

1.15
*- Az=-806m
+ Az= 718 m
— optimisation

11

1.05

Consommation specifique reduite Cs(F)/Cs(Fmax)

I I I ]
0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

0.95

Poussee reduite : F/Fmax
Fia. 2.37 — JT9D : Consommation spécifique réduite Csrp = _CGsp) o fonction de la

Csr(Fmaz)
. P T 1 F .
oussée réduite ' = requise.
p F’VTLO/I q

Pour le MMAC :
Csr = a(F—=T)?+ Csrmin
(1 — F;(Ah))
F(Ah) = —9.610"°Ah+0.85
Csrmin(Ah) = 0.998 Ah < —89m
= —338510"°Ah+0.995 Ah>—-89m
Pour le JTID :
Csrg = a(F~F)*+ Csrmin
o(AR) — 1 — CsRomin(AD)
 (1-TFi(Ah)?
F;(Ah) = —5.8310"°Ah+0.85
Csrmin(Ah) = —T7.8661075Ah +0.9897  Ah> —1309m
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La loi de F;(Ah) est alors sensiblement la méme pour les deux modeéles : le coefficient
directeur est du méme ordre de grandeur (—9.6 10~° pour le MMAC et —5.83107°
pour le JT9D). Pour la loi de consommation spécifique réduite minimale Csgpin(AR),
il est rassurant de retrouver sensiblement la méme valeur pour Ah = 0 m malgré des
lois différentes. La pente du modeéle du JT9D est plus faible que celle du MMAC (pour
Ah > —89m). Ce n'est en fait pas surprenant. En effet, le modeéle du JT9D est mis au
point pour deux valeurs de Ah : I'une inférieure 4 -89 m donc dans la partie constante du
modéle de Csgpmin du MMAC, et ’autre supérieure a -89 m donc dans I’autre domaine
(linéaire). Ainsi, le modéle de Cspyin du JTID, n’est autre qu’une valeur moyenne :
c’est ce que nous pouvons retrouver graphiquement (Figure 2.38, p. 82). Le modéle du

Variation de_CSRmm selon les modéles
101
+| — MMAC
—- JT9D
| N |‘H H |+| 5

o

©

a
T

o

©

=
T

o

©

%)
T

0.92 1 1 1 1 1 1 1 J
-2000 -1500 -1000 -500 0 500 1000 1500 2000
Différence d'altitude de vol et d’optimisation du moteur :Az =z - z

F1G. 2.38 — Loi de variation de consommation spécifique réduite minimale CsRromin(AR) selon
les modéles

MMAC décrit d’ailleurs relativement bien les données expérimentales du JTID (Figure
2.39, p. 83). C’est pourquoi, nous conserverons ce modeéle pour notre étude. Toutefois, si
vous désirez exploiter le modéle du JT9D, nous tenons & attirer votre attention sur son
domaine de validité. Ce modéle devient inapproprié pour des valeurs de Ah < —1309m.
En effet, la loi linéaire de C'sgrpmin(Ah) n'est pas adaptée & Ah < —1309 m (la parabole
s’ouvre alors dans le sens inverse car Csg,,;n €st alors supérieur & 1 ce qui implique
a(Ah) négatif).

Nous avons donc mis au point des modéles de consommation spécifique réduite Csr
identifiés sur les données moteurs dont nous disposions. Ceux-la ne sont valables que
pour des Mach M de croisiére (M = 0.8), pour des altitudes de croisiére'?, et pour des
poussées réduites F > 0.6.

13 Attention, le modéle du JT9D n’est plus valable pour Ah < —1309 m
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Confrontation du modéle MMAC par rapport aux données du JT9D
1151

*- Az=-806 m
+ Az= 718 m
—— Modéle du MMAC

11

1.05

Consommation specifique reduite Cs(F)/Cs(Fmax)

0.95 I I I I I ]
0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Poussee reduite : F/Fmax

Fi1a. 2.39 — Consommation spécifique réduite Csr : Confrontation des données expérimentales
du JTI9D et du modéle identifié sur les données du MMAC

REMARQUE 2.19 Remarquons que le fait de considérer la consommation spécifique
réduite dépendant uniquement de la poussée réduite F et de la différence Ah d’altitude
de vol et d’optimisation du moteur h,,, est une hypothése assez forte. Nous n’avons
d’ailleurs pas exactement les mémes variations de Csg entre nos deux moteurs réels.
De plus, considérer la différence d’altitude Ah ne tient pas compte du modele standard
de Patmosphére (température constante aprés 11 km). Ceci peut, peut-étre, avoir un
lien avec le tracé de 12192 m du MMAC qui se démarque des autres tracés a des
altitudes inférieures h < 11 km (Figure 2.34, p. 78).

REMARQUE 2.20 La forme parabolique est plus ou moins adaptée a nos moteurs réels
la précision apportée par ce type de modélisation suffit amplement : rappelons que nous
décrirons le comportement de ’ensemble des moteurs avec une étude faite sur deux
moteurs. Il serait possible d’élaborer un modéle plus général en disposant davantage
de données moteurs.
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2.7 Conclusion : modéle de Csp recommandé

Au cours de ce chapitre, nous avons élaboré plusieurs modéles de consommation
spécifique C'sg. Nous avons pris soin de détailler notre démarche & chaque étape et vous
donner & chaque fois I'expression et les prédictions des modéles mis au point. Libre, & vous
de choisir le modéle qui vous convient selon I’étude que vous entreprendrez. Néanmoins
nous vous conseillons le modéle que nous retiendrons nous-mémes pour notre étude, a
savoir :

Modéle de Consommation spécifique Csr & poussée maximale

Csr(Fnaz) = ((a1(M)A + az(h)M + (b1(R)A + ba(R))) VO
+(7.410713(e. — 30)h + ¢)(e. — 30)

Variables et Unités : nous avons

Csr : Consommation Spécifique Réacteur  (kg/s)/N
M : Mach de vol
h : Altitude de vol m
0 : Rapport des températures en vol et
au sol 6 = Tlo
T : Température en vol (Section F.1,
p. 269)
To : Température au sol (Section F.1,
p. 269)
Ec : Rapport de pression entrée/sortie
du compresseur au sol et & 'arrét
A : Taux de dilution A > 3

a1(h), az(h), : Fonctions linéaires par morceaux de
b1(h), ba(h)  Tlaltitude
c : Constante
Mode d’obtention : Identifié sur le modéle d’E.Torenbeek (Equation 2.9, p. 24)
et recalé (Equation 2.16, p. 66) sur les données de moteurs réels en croisiére
et au point fixe (Table 2.6, p. 28).
Précision : 3.6% sur les moteurs & taux de dilution A > 3 (Remarque 2.15,
p. 53).

Domaine de définition : Tous moteurs a taux de dilution A > 3.

Au sol Troposphére basse Stratosphére
h=0m 0<h<l1lkm 11 <h<20km
a; | 6541077 | —7.4410"Bh+6.5410" 6.4510°7
az | 854107% | —3.3210" 194 +8.5410°° 4.8910°°
by | —6.581077 | —3.4710 1'h — 6.58 10" —1.0410°°
by | 1.32107° 42310719 +1.32107° 1.79107°
| c | —1.051077 | —1.051077 | —1.051077 |

TAB. 2.14 — Modéle de consommation spécifique Csg & poussée max Fi,qz
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Modéle de Consommation spécifique réduite Csgr en fonction de la
poussée moteur réduite F'

Csr = a(F—F)*+Csrmin
(1 — Fi(Ah))?
F;(Ah) = —9.610"°Ah+0.85
Cshrmin(Ah) = 0.998 Ah < —89m

= —3.38510"°Ah + 0.995 Ah > —89m

Variables et Unités : nous avons
Csr : Consommation Spécifique Réacteur

1. A~ Csgr(F)

réduite OSR = %
Csr : Consommation Spécifique Réacteur  (kg/s)/N
F : Poussée moteur réduite F = FF
F : Poussée moteur N
Foow : Poussée moteur maximale N
h : Altitude de vol m
hm : Altitude pour laquelle le moteur est m

optimisée
Ah : Différence d’altitude de vol h et celle m

pour laquelle le moteur est optimisé
h = Ah=h — hyy,

a(Ah) : Parameétre traduisant 'ouverture de
la parabole
F;(Ah) : Poussée réduite pour laquelle la

consommation réduite est minimale
Csr(F;) = CsRmin
C'sRmin(AR) : Consommation réduite minimale
Mode d’obtention : Identifié manuellement sur les données du MMAC.

Précision : De l'ordre de 2 % par rapport au moteur d’identification (4 % par
rapport au JT9D).

Domaine de définition : Moteurs civils (semblable au MMAC étant donnée
le mode d’obtention du modéle : davantage de données moteurs permet-
traient 1’élaboration d’un meilleur modéle). Valable pour un Mach de croi-
siere (M ~ 0.8) et une poussée moteur F requise par le pilote d’au moins
50% de la poussée maximale F, 4z @ F' > 0.5 (Remarque 2.20, p. 83).

TAB. 2.15 — Modéle de consommation spécifique réduite C'sg en fonction de la poussée

moteur réduite F retenu pour notre étude
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L’expression (Equation 2.6, p. 20) du modéle de consommation spécifique Csg proposée
par PESDU [ESD82]| est propice au calcul analytique de performances. Malheureusement,
I’ESDU ne proposait pas de loi pour ’exposant n. Nous vous proposons alors un modéle
n élaboré par identification sur notre modéle Simple (Table 2.14, p. 84) de consommation
spécifique Csg, applicable aux gros moteurs civils (Vous retrouvez en annexe (Appendix
C, p. 243) la description de ’élaboration de ce modéle).

Modéle de I’exposant n; du modéle ESDU :
Csp = k\/@Mm

n; =3.511072X = 1.2710°h + 0.31

Variables et Unités : nous avons

Csr : Consommation spécifique Réacteur  (kg/s)/N
M : Mach de vol

k : Coeflicient

n; : Exposant du Mach du modéle

ESDU de consommation spécifique
(Equation 2.6, p. 20)

0 : Rapport de température en vol et au
sol 8 = Tl
0
A : Taux de dilution : A > 3
h : Altitude de vol : h < 11 km m

Mode d’obtention : Identifié sur le modéle Simple de 'exposant ng (Equa-
tion C.3, p. 244) (ce dernier étant élaboré a 'aide de notre modéle Simple
de consommation spécifique Cgr (Table 2.14, p. 84) et des propriétés du
modeéle ESDU (Equation C.1, p. 243)).

Précision : De l'ordre de 1% (Figure C.3, p. 247) par rapport au modéle Simple
de l'exposant ng (Equation C.4, p. 246).

Domaine de définition : Gros moteurs civils : taux de dilution A > 3. En
croisiére a un Mach de vol M =~ 0.8 et une altitude h < 11 km

TAB. 2.16 — Modéle de I'exposant n du modéle de consommation spécifique ESDU (Equa-
tion 2.6, p. 20)
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Chapitre 3

La poussée moteur maximale

F1G. 3.1 — Manette des gaz du Boeing 737
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La poussée maximale F),q., qu'un réacteur peut fournir, dépend & la fois du point

de vol (Mach M et altitude h de vol), et de parameétres moteur (Température d’entrée
turbine Ty, taux de dilution A, taux de compression ., ...). La connaissance de cette
poussée maximale disponible F,,,, est primordiale pour ’évaluation de performances.
Elle est nécessaire pour le dimensionnement des moteurs en phase conceptuelle d’avant-
projet, par exemple pour le dimensionnement en croisiére ou au décollage'. En vue d’une
modélisation analytique de performances, nous avons alors besoin d’'un modéle de pous-
sée maximale F),,, simple et néanmoins précis. Or les modéles existants sont soit trop
simplistes (pour un taux de dilution A\ donné par exemple), soit complexe ce qui nécessite
une mise en ceuvre numérique. C’est pourquoi, nous consacrerons ce chapitre a ’élabora-
tion de notre propre modéle de poussée maximale F},,, par identification sur le modéle
ONERA (modéle basé sur Pétude du cycle moteur selon les lois de aérodynamique et de
la thermodynamique (Section 3.1.1, p. 91)).
Pour ce faire, nous commencerons d’abord par faire le bilan et I’analyse des modéles
analytiques et expérimentaux existants. Ensuite, nous identifierons notre modéle sur le
modéle ONERA en validant ce dernier vis-a-vis des autres modéles analytiques et expé-
rimentaux existants et en identifiant notre modéle a partir d’une structure analytique
choisie. Puis nous verrons qu’il n’est pas pertinent d’effectuer un recalage de notre modéle
par rapport a des données expérimentales, étant données les bonnes prédictions de notre
modéle par rapport aux moteurs dont nous disposons de données précises et le manque de
renseignements pour notre base de données moteurs courantes (Section 3.3, p. 115). Nous
vous proposerons alors un modéle assez simple analytiquement et relativement précis (de
Pordre du pour-cent par rapport aux moteurs dont nous disposons de données précises
et de 15% par rapport a notre base de données courantes partielles), adapté aux gros
moteurs civils (taux de dilution A > 3).

1Un avion ayant une panne moteur au cours du décollage aprés la vitesse de décision Vi doit étre
capable de décoller c’est-a-dire passer la hauteur de sécurité avec une pente minimale de montée vy ini dé-
finie par la norme (FAR 25.121). Cette contrainte implique qu’avec 1 moteur sur 2 (pour les bi-moteurs),
et 3 sur 4 (pour les quadri-moteur), I’avion soit capable de décoller et donc d’avoir la poussée nécessaire
pour le faire.
Pour la croisiére il suffit simplement que la poussée puisse contrer la trainée de I’avion avec une marge
(F =~ 0.85 Fmaz) de montée (500 ft/min) pour le plafond opérationnel (Appendix G, p. 273) :
F= %pSVzC:c (équation de propulsion [Boi98]).
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3.1 Modéles existants

3.1.1 Modéles Analytiques
Modéle de J-C. Wanner

Un modéle simple et couramment utilisé, proposé par Jean-Claude Wanner [Wan84],
définit la poussée de la maniére suivante :

F=kipV>™os (3.1)

“L’exposant de la vitesse aérodynamique V, Ay dépend du type de moteur.
La poussée est proportionnelle & la masse volumique de ’air p. Ainsi, toutes
choses égales par ailleurs, la poussée est divisée par trois a 10 km d’altitude.
Le coefficient ks est une constante et dz représente la position de la manette
des “gaz”, comprise entre 0 et 1.”

Ap = =1 pour les propulsions a hélices

Ap=0 pour les réacteurs simple flux

A1l pour les réacteurs simple fluxr avec post combustion

Ap =2 pour les stato-réacteurs
F : Poussée moteur N
ke : Constante
p : Masse volumique de I’air en vol (Section F.1, p. 269)  kg.m ™3
\%4 : Vitesse aérodynamique m.s~!
Af : Coeflicient dépendant du type de moteur
O : Position de la manette des “gaz” 0 < 0z < 1

Ainsi pour connaitre la poussée maximale Fj, .., il suffit de considérer que la manette
des “gaz” = est au maximum, soit égale & 1 : = = 1.

Ce modéle présente 'inconvénient de ne pas tenir compte de ’effet du taux de dilution
A pour les moteurs civils.

Modéle Aérospatiale

Un modéle Aérospatiale? donne une évaluation de la poussée maximale F,q. sui-

vante :
—— =—(1-M+ — 3.2
Fy Po 2 (3:2)
Fraz : Poussée moteur maximale en croisiére N
Fy : Poussée maximale au sol et a ’arrét N
p : Masse volumique de I’air en vol (Section F.1, p. 269)  kg.m ™3
00 : Masse volumique de l'air au sol (Section F.1, p. 269) kg.m ™3
po = p(h =0) = 1.225kg/m?

h : Altitude de croisiére m
M : Mach de vol

2Le modéle d’origine prévoit un facteur multiplicatif 0.97 pour tenir compte des pertes de poussée
entre un moteur sur banc d’essai et un moteur implanté sur ’avion. La poussée au point fixe Fy que
nous considérons étant celle du moteur installé, nous ne tiendrons donc pas compte de ce facteur
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Nous verrons que ce modéle est visiblement fait pour un taux de dilution moyen A ~ 6
(Figure 3.3, p. 96). L’effet du Mach et de l'altitude sont alors dissociés. Il n’y a pas d’effet
de l'altitude h sur la décroissance en Mach M.

Modéle de J.Mattingly

J Mattingly [MHDS87| nous propose le modéle de poussée moteur maximale Fj,q.
suivant :

Fmam P 06 3
Smaz (P : 25(1.2— M 3.3
7 (po) (0 568 + 0.25 ( )) (3.3)

Ceci s’applique aux réacteurs double flux (turbofans) ayant un fort taux de dilution.

Foox : Poussée moteur maximale en croisiére N

Fy : Poussée maximale au sol et a 'arrét N

p : Masse volumique de I’air en vol (Section F.1, p. 269)  kg.m ™3

Po : Masse volumique de I'air au sol (Section F.1, p. 269) kg.m 3
po = p(h =0) =1.225kg/m?

h : Altitude de croisiére m

M : Mach de vol M < 0.9

REMARQUE 3.1 J.Mattingly propose aussi dans [MHD8&7| un algorithme permettant
la résolution d’'un modéle plus complexe basé sur ’étude du cycle moteur et tenant
compte de paramétres moteurs. Ce modéle est alors similaire a celui développé par
PONERA (Section 3.1.1, p. 91).

Nous verrons que ce modéle est aussi fait pour un taux de dilution moyen A =~ 6 (Figure
3.3, p. 96). Les effets, du Mach et de l'altitude, sont aussi dissociés. Il n’y a pas d’effet de

Paltitude h sur la décroissance en Mach M. Nous verrons que ce modéle est adapté aux
0.6
performances au décollage et que U'effet de ’altitude en (p%) ne fait que rattraper, en

croisiére (M = 0.8, h = 10km), une loi de Mach inadaptée en altitude (Figure 3.6, p. 100).

Modéle d’E.Torenbeek

E.Torenbeek [Tor86| propose un modéle pour évaluer la perte de poussée moteur au
décollage. C’est a dire la poussée maximale pour une altitude nulle h = 0 m.
“ If Fy represents the static thrust at sea level, and if at the same time we
assume that the gross thrust and mass flow through the engine do not change
appreciably over a speed range of up to about M = 0.15, we may write : ”

- E.Torenbeek [Tor86] -

Fraz 340.43M
=1-— 4
FO ( Fmam ) (3 )
Dm\/§ to

Or au décollage, I'expression de la poussée corrigée ( %) nous est donnée par (Equa-
m to
tion 4.3, p. 129) :

D,, 1
= 340.43—— (1
(Fmaz)to 340 31—|—)\\/577 ( +ntft0)\)GO

90 6 juillet 2006



INsA 3.1 Modeéles existants SUPAERO-ONERA

L’expression proposée par E.Torenbeek (Equation 3.4, p. 90) devient alors :

Fo - V51 (14 ne5,,M)Go

“ This equation may be refined by taking account of the fact that the gross
thrust increases with speed due to the dynamic pressure (0.6 + %) M? and
that this is intensified as the bypass ratio increases. assuming the mass flow
through the engine to be constant, we may deduce : ”

- E.Torenbeek [Tor86] -

%_1—< LA >M+ (O.6+0'11/\> M? (3.5)
Iy VO (1 4+ 1e5,,M)Go Go
D, : Débit massique d’air traversant le moteur (gas gene- kg/s
rator-+fan)
Frae : Poussée moteur maximale au sol (altitude h=0m) N
Fy : Poussée maximale au sol et & 'arrét N
Gy : Fonction du générateur de gaz (Equation 4.4, p. 130).
De l'ordre de 0.9 & 1.2 au décollage
M : Mach de vol M < 0.3
A : Taux de dilution
Mn, : Rendement moteur dans la tuyére (nozzle) n,, = 0.97
(Table 4.5, p. 130) ﬁ ~ 0.45
Nef : Produit des rendements du fan n¢ et de la turbine 7,
(Table 4.5, p. 130). 0y, ~ 0.75
to : Donnée relative au décollage (Takeoff)

Modéle ONERA

L’ONERA a développé un modele [TF97] basé sur I’étude du cycle moteur, selon les lois
de I'aérodynamique et de la thermodynamique, permettant d’estimer les performances
de réacteurs double flux, double corps, a flux séparés. Les différents rendements internes
du moteur (rendements : du fan, des compresseurs, des turbines; et pertes : d’entrée
d’air, dans la chambre de combustion, dans les tuyéres de flux primaire et secondaire,
de puissance des arbres basse et haute pression...) sont modélisés de fagon empirique.
Par une résolution itérative d’un systéme non linéaire de 35 équations, ce modéle permet
de déterminer le comportement d’un turbofan dans n’importe quelles conditions de vol,
pourvu que ’on connaisse au moins les caractéristiques d’un seul cycle. La connaissance
de ce cycle peut se traduire par les paramétres conceptuels du moteur. Le moteur est
con¢u pour étre nominal & une altitude h et un Mach M donnés. A ce point de vol
particulier, ses paramétres moteur, dits “conceptuels”, sont alors : le taux de dilution A,
le taux de compression® e., la température entrée turbine T}, le débit total du moteur

3En réalité, le programme développé par ’ONERA, prend en entrée les différences de températures
sortie/entrée de chaque étage de compression (fan, compresseur basse et haute pression) et non pas les
taux de compression. Le passage de I'un & 'autre peut néanmoins se faire selon la méthode décrite dans
[BV99] en fonction de la chaleur spécifique, de l'efficacité du compresseur, ...
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Perte de poussée avec l'altitude z et le Mach M
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F1a. 3.2 — Simulation ONERA de la perte de poussée avec le Mach M et altitude h de vol, pour

différents moteurs.

D,,, divers rendements moteurs, les prélévements de puissance ou de débit d’air?.

REMARQUE 3.2 Un moteur est congu pour étre optimum soit au décollage (pour satis-
faire aux contraintes de décollage en cas de panne d’un des moteurs de I’avion), soit en
croisiére (la majeure partie d’un vol), ou encore un compromis entre les deux. Un tra-
vail en collaboration avec des motoristes permettrait d’en apprendre davantage sur ce
cycle conceptuel optimal. En attendant, ne disposant généralement que de données au
point fixe, ce sont ces données que nous considérerons comme parameétres conceptuels.

La connaissance de ces parameétres conceptuels permet alors de simuler le comportement
du moteur (entre autre la poussée maximale Fy,,,) d’'un point de vue opérationnel, c’est-
a-dire pour un autre cas de vol : pour un Mach M, une altitude h et une température

d’entrée turbine T opérationnelle, donnés.

4Des prélévements [Lam90] sont effectués pour le refroidissement du moteur ou pour I’avion dans le
but de pressuriser et conditionner le fuselage, de dégivrer le bord d’attaque des ailes, de faire tourner

des pompes ou moteurs a air comprimé, ...
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REMARQUE 3.3 La régulation d’un moteur se fait généralement soit par la tempéra-
ture d’entrée turbine T4 (avec comme limite maximale la température admissible par
les matériaux des aubes de turbine : super-alliage Nickel [AJ96]) soit par le régime
de rotation de l'arbre principal Ni (limité mécaniquement par la rotation maximale
admissible). Le modéle ONERA permet de considérer une régulation en température
d’entrée turbine Ty. En effet, en admettant comme entrée le paramétre opérationnel Ty
(Température d’entrée turbine opérationnelle), nous pouvons alors simuler plusieurs
régimes moteur possibles (décollage, croisiére, montée, . ..) mais aussi, et c’est 1a toute
la subtilité, faire fonctionner le moteur a régime réduit (c’est-a-dire & une poussée non
maximale F' < Fiqz). Or nous cherchons a mettre au point un modéle de poussée
maximale Fi,q.. Les motoristes définissent plusieurs poussées maximales : celles de dé-
collage ou la T4 est maximale®, celle de montée et celle maximale continue de croisiére.
Au décollage la température d’entrée turbine T4 est maximale mais elle ne peut étre
maintenue au dela de quelques minutes sous peine de détériorer le moteur. Cette Ty au
décollage correspond & la T4 conceptuelle autour de laquelle le moteur est concu. La
T, opérationnelle sera plus faible (de 'ordre de —100 K) mais pourra &tre maintenue
en régime continu. Ce sera la Ty de croisiére ou de montée. La connaissance de la
température d’entrée turbine maximale opérationnelle, c’est-a-dire la T4 en croisiére,
nous est alors nécessaire. Malheureusement, c’est une donnée dont ne disposons pas en
général. Cela dit, nous avons un ordre de grandeur : E.Torenbeek [Tor86|, considére
qu’en croisiére®, la température d’entrée turbine Ty est de 50 a 100 K inférieure a
celle du décollage pour les moteurs a forts taux de dilution A et de 150 & 200 K pour
les faibles taux de dilution A. Mais quelle température considérer pour conserver tout
de méme la poussée maximale Fi,q. 7 Des spécialistes motoristes pourraient peut-étre
nous expliquer comment sont tarés les moteurs et comment sont choisis ces tarages ...
En attendant d’en apprendre davantage, nous mettrons au point un modéle
fonction de cette différence de température opérationnelle et conceptuelle
ATy = Thoperationnelle — Ticonceptuelle, €ntre des valeurs raisonnables de 0 a -100 K
puisque notre étude concerne les gros réacteurs civils.

%En cas de panne d’un des moteurs au décollage, les autres moteurs peuvent tourner en
sur-régime pendant 5 & 10 min [Lam90]

bLes données d’E.Torenbeek tiennent-elles compte qu’en croisiére, nous sommes générale-
ment & 85% de la poussée maximale (Section G, p. 273) ? A priori non car ces 85% sont liés
a une utilisation opérationnelle donc décorrelés d’un modéle moteur.

3.1.2 Modéles expérimentaux

Afin de tester la véracité des modeéles de poussée moteur maximale Fj, 4., nous avions
besoin d’une base de comparaison avec des données réelles. Rappelons que nous testons
nos modéles par rapport a ces données. Ainsi, plus nous disposons de renseignements
précis sur les moteurs existants, plus notre travail devient pertinent et donc, meilleurs
sont les modeéles que nous vous proposons. C’est pourquoi, nous avons effectué un travail
minutieux de recherche et ainsi nous nous sommes constitués une base importante de
données moteurs. Nous vous exposons ici le résultat de ces recherches : d’abord pour
plusieurs moteurs dont l'office a obtenu des renseignements trés précis, puis pour 54
moteurs dont nous avons obtenu des données courantes.

REMARQUE 3.4 Sauf indication contraire, les données au point fixe sont au régime de
décollage, alors que les données opérationnelles sont au régime maximum continu de
croisiére.

REMARQUE 3.5 Les données entre parenthéses sont des données recalées (estimées)
par les différentes équipes de 'ONERA : [TF97], [BV99], [PSE00]. Les “NaN” repré-
sentent des données dont nous ne disposons pas.
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Données Précises

Moteur équipant des avions de ligne

Nous disposons de données de gros moteurs civils de la famille des CFM56 qui équipent
des Airbus (A320 et A340), mais aussi les données d’un moteur LF 507 équipant un petit
avion de transport civils (AVRO RJ : 69 places, 9144 m).

Modéle Point fixe Croisiére
AN ee [T TFE MM Th[m) [ Fue (N)
LF 507 5 | 13.8 NaN 31150 || 0.8 | 12192 5338

CFM56 5B4 || 5.7 | 29.1 | NaN | 120150 || 0.8 | 10668 25050
CFMb56 2A2 || 5.9 | 25.4 | 1628 | 106750 || 0.8 | 10668 25620
CFM56 5C1 6 | 24.7 | 1543 97850 || 0.8 | 10668 22150
CFM56 5A1 6 | 26.5| 1537 | 113500 || 0.8 | 10668 25500
CFM56 5C2 || 6.6 | 32.6 | 1633 | 138800 || 0.8 | 10668 30800

Moteur d’avions d’affaire

Nous disposons de données moteurs d’avions d’affaire. Ce sont généralement des avions
qui effectuent leur croisiére & des altitudes h plus élevées que celles des avions de ligne.
Néanmoins ces données nous permettent de valider le modéle ONERA et le modéle que
nous mettrons au point. Nous avons donc des données du MAA1, le MAA2, le MAA3,
et le MAA4.

Modéle Point fixe Croisiére

A | Ec | Ty (K) | Fo (N) M | h (m) | Fras (N)
MAA1 2.63 | 15.6 | (1198) | 14240 || 0.8 | 10668 3390
MAA2 3.9 | 2237 | 1380 22241 || 0.8 | 12192 4982
MAA3 391 | 20.2 | (1315) | 30730 || 0.8 | 10973 8600
0.8 | 12192 7000

Nous disposons aussi de données précises pour le MAA2 que nous exposons dans le
tableau (Table 3.3, p. 105).

Moteur de gnoptéres
Nous disposons de données moteurs de gnoptéres ayant des altitudes de croisiére élevées
et des Mach M de croisiére plus faibles que les avions de ligne : le MGI1, et le MG2.
Néanmoins ces données nous permettent de valider le modéle ONERA et le modéle que
nous mettrons au point.

Modzéle Point fixe Croisiére
N e [T &) [Fo (N | M [ h () | Fouas (N)
MG1 3.28 12.8 (1300) 8452 0.7 | 10668 2669
MG2 5 (24.65) | (1500) | 37000 || 0.6 | 20000 2490
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Données courantes

Nous nous sommes constitués une base de données moteurs afin de valider les différents
modéles de poussée maximale, & I'aide de [Wee98]|, [JSR99], [httb], [htte], [httc], [httd] et
[Rid97].

Point fixe Croisiére
‘ Modéle A ‘ Ec ‘ Ty ‘ Fo M ‘ h Friax
(K) (N) (m) (N)
SPEY 5118 0.64 18.4 NaN 50710 0.75 13106 9341
RB183 55515P 0.71 15.5 NaN 44037 0.74 7620 16592
JT8D 217 1.73 18.8 1407 90000 NaN NaN NaN
JT8D 219 1.77 19.2 NaN 96526 0.76 10668 | 23309
D30KU II 2.42 NaN NaN 106090 0.8 11000 | 26970
TAY 611 3.04 15.8 NaN 61608 0.8 10668 11343
TAY 651 3.07 16.6 NaN 68503 0.8 10668 13122
RB183 TAY650 3.1 16.4 1370 67150 NaN NaN NaN
TFET731 5 3.15 19.4 1378 20000 NaN NaN NaN
FJ44 3.28 12.8 NaN 8452 0.7 9144 2669
JT15D 3.3 13 1288 13545 0.8 12192 10738
BR710 4 25.7 NaN 66034 0.8 10668 15480
RB211 524H 4.3 33 1548 269562 0.85 10668 | 52547
RB211 535E4 4.3 25.8 1500 191718 0.8 10668 | 37788
PS90 4.4 35 1640 156800 NaN NaN NaN
PW305B 4.5 23 NaN 23424 0.8 12192 4951
V2533 A5 4.6 33.4 NaN 146791 0.8 10668 | 25466
PS 90A 4.6 35.5 NaN 156911 0.8 11000 | 34322
PS90 Soloviev 4.6 NaN 1606 156800 NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 27.3 NaN 266893 0.8 10668 | 49131
BR715 55 4.7 32.1 NaN 88444 0.8 10668 19483
V2525 D5 4.8 27.7 NaN 111206 0.8 10668 | 25680
PW4052 4.85 27.5 NaN 232197 0.8 10668 NaN
PW4056 4.85 29.7 NaN 252437 0.8 10668 NaN
PW4152 4.85 27.5 NaN 231308 NaN NaN NaN
TRENT 772 4.89 36.84 [ NaN 316269 0.82 10668 | 51155
D 436T1 4.95 25.2 1550 75019 0.75 11000 14710
V2522 A5 5 24.9 NaN 97861 0.8 10668 | 23064
CF6 80C2A5 5.05 31.5 1608 272676 0.8 10668 | 50443
PW4168 5.1 32 NaN 302479 0.8 10668 NaN
CF6 80C2B1F 5.15 29.9 1608 257997 0.8 10668 | 57026
PW4358 5.2 29.6 1538 258000 NaN NaN NaN
CF6 80E1A2 5.3 32.4 NaN 300255 NaN NaN NaN
CFE738 5.3 23 1643 26325 0.8 12192 5827
CF6 80C2B2 5.31 27.1 1608 233532 0.8 10668 | 53379
V2500 Al 5.4 29.4 1537 111206 0.8 10668 | 22552
LF507 5.6 13.8 NaN 31138 NaN NaN NaN
D 18T 5.6 25 1600 | 229795 0.75 11000 | 47667
ALF502R5 5.7 12.2 NaN 31004 0.7 7620 10008
TRENT 892 5.74 42.7 NaN | 406123 0.83 10668 | 57827
CFM56 2A2 5.9 25.4 1628 106757 0.8 10668 | 25620
CFM56 3C1 6 25.7 1646 104533 0.8 10668 NaN
CFM56 5A1 6 26.5 1600 113500 0.8 10668 | 25500
PWwW2037 6 31.8 1554 170144 0.85 10668 | 28913
CFM56 2B1 6 23.7 1560 97900 0.8 10668 | 22108
PW4084 6.41 36.3 NaN 373651 0.83 10668 NaN
CFM56 5C2 6.6 31.5 1633 138785 0.8 10668 | 30800
MMAC 7.14 41 1593 340289 0.85 10668 | 62275
TRENT 556 7.32 35.59 1581 255773 0.8 9144 NaN
GE90 85B 8.4 39.3 NaN | 400340 0.83 10668 NaN
CFM56 7B20 NaN NaN NaN 91633 NaN NaN NaN
CF34 3A/3B NaN 21 1204 41013 NaN NaN NaN
AE3007 NaN 24 NaN 31805 NaN NaN NaN
NK93 NaN 28.9 1520 176000 NaN NaN NaN

TAB. 3.1 — Poussée maximale Fj,,, : Données courantes de moteurs ([Wee98]|, [JSR99],
[httb]|, [htte|, [httc|, [httd], [Rid97]).
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3.1.3 Analyse des modéles existants

Les modéles de J.Mattingly (Equation 3.3, p. 90) et de I’Aérospatiale (Equation 3.2,
p. 89) dissocient la perte de poussée avec le Mach M et avec l'altitude h, par le produit
de deux fonctions :

Fmam . Fmaz(M:()vh') Fmam(Ma h)

FQ FO Fmam(M:()vh)

Effet de l'altitude Effet du Mach

Ou leffet de laltitude est égal au rapport de masse volumique en vol et au sol ﬁo pour
I’ Aérospatiale, et au méme rapport a la puissance 0.6 pour J.Mattingly. Et 1'effet cfe Mach
est un polyndéme en Mach M.

Effet du Mach : polynéme en Mach M

L’effet du Mach est alors modélisé par un polyndéme en Mach M, du second degré pour
les modéles de I’Aérospatiale et d’E.Torenbeek, et du troisiéme degré pour J.Mattingly.
Le modéle ONERA, comme les autres modéles analytiques existants, montre une forte

Performances au décollage

1
— — Aérospatiale
— - J.Mattingly
0.95 E.Torenbeek
— ONERA
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F1G. 3.3 — Performances au décollage (h = 0 m) des différents modéles analytiques existants :
Ueffet de Mach des modéles de I’Aérospatiale et de J.Mattingly adaptés aux performances au
décollage. Le terme de pression dynamique (en MZ) du modéle d’E.Torenbeek semble trop im-

portant (la courbe remonte bien trop), mais rappelons que son domaine de définition est restreint :
M < 0.3

dépendance de la poussée maximale Fj,q, avec le Mach M (Figure 3.2, p. 92). Mais il
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montre aussi que d’autres paramétres moteurs sont influents : nous découvrons alors une
limite des modéles de J.Mattingly (Equation 3.3, p. 90) et de I’Aérospatiale (Equation 3.2,
p. 89) qui ne dépendent pas de paramétres moteur. Ces derniers modéles semblent alors
adaptés aux performances au décollage pour un taux de dilution moyen \ =~ 6 (Figure
3.3, p. 96). Au décollage, l'effet de Mach est plus qu’important : selon les moteurs, nous
pouvons perdre 10 & 30% de la poussée au point fixe & un Mach de décollage de M = 0.2
a 0.3 (Figure 3.2, p. 92).

CE QU’IL FAUT RETENIR 3.1 La poussée décroit fortement avec l'augmentation du
Mach M. Cet effet est loin d’étre négligeable pour les performances au décollage (perte
de 10 a 30% de la poussée au point fixe Fy & Mach M = 0.3) Par effet de compressi-
bilité, elle peut réaugmenter pour des Mach de croisiére, d’autant plus que le taux de
dilution A est faible.

L’effet du Mach dépend de l'altitude jusqu’a 11 km
T
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FIG. 3.4 — Le modéle ONERA met en évidence que Ueffet du Mach =54

Ualtitude jusqu’a h = 11 km

dépend de

Non seulement les parameétres moteurs sont influents (Figure 3.2, p. 92) mais le modéle
ONERA nous montrent aussi un role de l'altitude h dans l'effet de Mach (Figure 3.4, p. 97).
La perte de poussée de 'effet de Mach, est d’autant plus importante que l'altitude est
faible. Elle est par contre identique, pour un moteur donné, a partir de 11 km (jusqu’a
20 km).

CE QU’IL FAUT RETENIR 3.2 L’effet du Mach peut se modéliser comme un polynéme
en Mach M dont les coefficients dépendent de paramétres moteurs, et de altitude h
jusqu’a 11 km.
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Effet de D’altitude : (p%) ou (p%) ? Un probléme de longue date ..

L’effet de laltitude est plus subtile, nous trouvons dans la littérature plusieurs types
de modélisation mais le probléme ne semble pas clairement identifié. Les modéles de
J.Mattingly (Equation 3.3, p. 90), de J-C.Wanner (Equation 3.1, p. 89), et de I’Aérospatiale
(Equation 3.2, p. 89), ne donnent pas la méme contribution de ’altitude h dans la perte
de poussée (Thrust lapse). En effet, 'exposant n du rapport des masses volumiques
en vol et au sol p%’ différent selon les modeéles (n = 0.6 pour le modéle de J.Mattingly
(Equation 3.3, p. 90) et n = 1 pour le modéle de J-C.Wanner (Equation 3.1, p. 89) et celui
de I’Aérospatiale (Equation 3.2, p. 89)). E.Torenbeek précise dans [Tor86] qu’il est d’usage

n

de considérer la perte de poussée avec 'altitude comme proportionnelle a ( 2

“ The affect of altitude on engine performance is dependant on many factors.
An approzimation for the thrust lapse with altitude is occasionally found in
the literature, for example :

Thrust at altitude ( p )n (n<1)

Thrust at sea level %

where both values of the thrust have been defined at the same Mach number
and engine rating. This should be considered as an interpolation method for
calculing engine performance at altitudes where the engine manufacturer has
not specified the thrust, rather than as a prediction method.”

- E.Torenbeek [Tor86] -

De méme, les courbes de poussée F' des motoristes sont généralement adimensionnées

par le rapport de pression en vol et au sol § = P% = (pﬁo) (Tlo) Alors que considérer ?

A.Carrére lie ’'exposant de pﬁo au taux de dilution A.
“ La valeur de n semble liée au taux de dilution A\ du moteur : Plus le taux
de dilution est élevé, plus n est grand. Ainsi n = 1 si le tauz de dilution est
élevé, n = 0.6 si le taux de dilution est faible. ”

- Alain Carrere [CBOO] -

Nous allons voir que cet exposant peut étre effectivement rattaché a des paramétres
moteurs mais aussi & d’autres phénomeénes comme nous le suggére J-L.Boiffier.

“ La valeur de lexposant de la masse volumique 1 ou 0.6, doit correspondre
a un phénoméne physique mais qui ne semble pas clairement identifié. Cer-
tains évoquent le type de régulation (température ou régime), d’autres le taux
de dilution (simple ou double flux) et enfin des ouvrages américains parlent
d’altitude (h > 10 km) ”

- Jean-Luc Boiffier [Boi01] -

Nous allons voir que la meilleure de ces modélisations de V'effet d’altitude est celle en

0.6
(pﬁo) et que celle en (pﬁo) et & = P% ne sont pas appropriées et ne servent qu’a

masquer une décroissance de la poussée en fonction du Mach (Loi de Mach) inadaptée a la
croisiére (Figure 3.6, p. 100). Cette loi de décroissance avait été modélisée par J.Mattingly
et ’Aérospatiale, pour une altitude h nulle. La figure (Figure 3.5, p. 99) met en évidence

le fait que Deffet de altitude (& Mach M = 0) est le mieux traduit par (p%) (et non

0.6
as (£ et 6 = £). En effet, pour des moteurs trés différents, c’est (£ ) qui décrit
p PO Po p po q
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Fo(z) _ Fmax(M=0,z)

Poussée Maximale adimensionnée a I'arrét Fo = Fmax(M=0.720)

i
’qﬁ (p/pn)
2 0.9 ©lp)°°
3% _ _ 3=(PP)
=4 CFM56 (A=6)
§§0-8* i MAA4 (A\=5.8)
L g %. MG2(:=5)
1l D> MAA3(\=3.91)
< 0.7r A, MAA2(A=39)
N o7 0 MG1 (A=3.28)
i T FJ442E (=32)
.. MAAL (\=2.68
o 0.6 X Larzac(OACZO)()\=1.0=)
] M53P2 (A=0.4)
= <
S 05F
%)
c
[}
£04F
S
IS
@03
S
«T 02 =
[}
©
7%}
§ 0.1
o
0 1 1 1 1 1 1 1 1 1 ]
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
Altitude : z(m) x 10°
Effet de I'altitude : Erreur relative d’'une modélisation en 2
[
15
I R S
% . CFMS6 (A=6) x X X XX X XX X X X
— +. MAA4(A=5.8) X
9" % MG2(3=5) <
2 5 D> MAA3(\=3.91) o g
BT A MAA2 (\=3.9)
=N MG1 (\=3.28) ) 8 : L -
?‘,—',’10» O FJ442E (A=3.2) R @@ 8 8 8 8 8 8 8 8 8
gg X MAAL (A=2.68) % * g *- %
Il Larzac 04C20 (A=1.05) . - . I X .
S R A Y O AR G SR IEE S NN SR S IER SREE S T
= L .
gL &l o0 Db DD B Db B
£g xR g o ©.4
32 é O Ly
%§5* ;@‘_V'V Y. L 4 S TR - LR KRR ERR < LR RERY o
éu_ % 8 v .v
T . e . .
o .
2 Vo v vV
©
2
5
o
w
-5 | | | | | | | | | J
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2

Altitude : z(m) % 10°

Fi1a. 3.5 — Simulations numériques du modele ONERA pour mettre en évidence l’effet de I’alti-
tude : % est le mieux adapté et décrit trés bien les altitudes h > 11 km puisque erreur relative
est constante.
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le mieux le comportement de ces moteurs. Cette figure nous montre aussi que leffet
d’altitude est bel et bien proportionnelle & p aprés 11 km (Erreur relative Erg constante
quelques soient les moteurs). L’évolution de la poussée & Mach M = 0 est bien décrite
aprés 11 km par p. Ce facteur de proportionnalité semble dépendre du moteur (paramétres
moteur). Ainsi, il est envisageable de considérer une loi en p"™ pour des altitudes h <
11 km, avec n ~ 1 trés légérement inférieur & 1 (mais pas 0.6!). Ceci aurait 'avantage
de recaler 'erreur relative & 11 km et d’améliorer les prédictions par rapport a une loi
en p. Ainsi, cet exposant n est a la fois lié aux parameétres moteur et a altitude h
(11km). Si h < 11km, n = n(moteur) <1 et si h > 11km alors n = 1. Nous pouvons
alors nous demander pourquoi le modéle de J.Mattingly considére un exposant n = 0.6 7
Et bien, nous avons vu que l'effet de Mach a altitude h constante, des modéles existants
étaient fait pour les performances au décollage (Figure 3.3, p. 96). Au décollage (h =
0 m) cette décroissance de la poussée en fonction du Mach M a altitude constante est
beaucoup plus forte que la décroissance réelle obtenue en altitude, par exemple a 11 km
(voir (Figure 3.6, p. 100) sur le modéle ONERA). De sorte que si I'on prend le modéle
de décroissance en fonction du Mach obtenu au décollage mais appliqué en croisiére a
11 km d’altitude, la poussée résultante sera trop faible. Ainsi en utilisant la loi p°¢ pour
traduire la décroissance de la poussée avec 'altitude & Mach constant, au lieu de la “loi
exacte” p', on compense cet effet en obtenant une poussée & 11 km et Mach nul, plus
élevée que la poussée réelle. Au total, en croisiére & Mach M = 0.8 et & h = 11 km
la poussée obtenue devient réaliste. Mais ce modéle va conduire a des erreurs dés que
I’on sortira de ce cas de vol. Si nous calculons le meilleur exposant n pour chacun

Perte de poussée avec l'altitude z et le Mach M
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Fi1c. 3.6 — L’effet de Mach des modeéles de J.Matingly et de 1’Aérospatiale étant fait pour les
performances au décollage, se retrouvent inadaptées & la croisiére. (modéle ONERA : CFM56
A=6, ATy = —100 K

des moteurs de notre base de données courantes (Figure 3.7, p. 101), pour les modéles de
J.Mattingly et de ’Aérospatiale (en conservant l'effet de Mach d’origine des modéles),
nous retrouvons le fait que l'erreur relative d’estimations des poussées de croisiére semble
liée aux parameétres moteur par exemple taux de compression €. et taux de dilution A.
L’exposant n semble alors rattraper 'effet de Mach inadapté & la croisiére : masque
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Effet de I'altitude sur la poussée max : exposant n FF'EaX =( g Y H(MA,...)
Modeéle d’E.Torenbeek Modele de J.Mattingly Modéle Aérospatiale
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FIG. 3.7 — Effet de Ualtitude sur la poussée mazimale en croisiére. FEtude sur
les moteurs réels (Appendix H, p. 275). Les modeéles existants étant de la forme
n

F%[‘)“ = (%) f(M, parameétres moteur), cette figure montre les valeurs de l’exposant n adap-

tées pour chaque modéle existant (la fonction f des modéles étant inchangée).

l'influence de parameétres moteur (Valeur de n liée aux paramétres moteur (Figure 3.7,
p. 101) : effet de Mach modélisé comme indépendant des paramétres moteur, pour un taux
de dilution moyen A ~ .6) et de l'altitude (effet de Mach modélisé comme indépendant
de Paltitude).
CE QU’IL FAUT RETENIR 3.3 La meilleure modélisation existante de 'effet de D’alti-
tude %ﬂ({:o’h) est celle proportionnelle & la masse volumique p (et non p°° ou
P A

encore 6 = P_o)' L’effet de l’altitude est véritablement proportionnelle & p aprés 11
km. Ce facteur de proportionnalité dépend de paramétres moteurs. Avant 11 km, il
est possible d’envisager une loi en p" avec n légérement inférieur a 1 et dépendant de
paramétres moteurs. Ainsi, l'effet de Daltitude est proportionnelle & p™ avec n < 1 si
h <11km n=1si h > 11 km. Nous verrons par la suite que cette modélisation peut
étre davantage améliorée par une correction supplémentaire si nous désirons obtenir
une erreur relative d’estimation de effet d’altitude, de moins de 5% (Section 3.2.4,

p. 112).

Estimation des modéles existants

Les modéles de J.Mattingly et de 1’Aérospatiale, ont des prédictions de performances
en croisiére plutdét mauvaises par rapport a notre base de données moteur courantes
(Table 3.2, p. 102) : 36 et 28% d’erreur relative moyenne. Nous venons de voir que leur
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effet de Mach, adapté au décollage, devient mauvais en croisiére car indépendant de
I'altitude h. Nous verrons que le modéle ONERA a de bien meilleures prédictions car sa
décroissance de poussée F,q, avec 'augmentation de Mach, dépend & la fois de I'altitude
et de paramétres moteur.

Données Moteurs J.Mattingly Aérospatiale
Modéle A Tpae T M h Tgae T Ery | Dpaz | Ery
m

SPEY 5118 0.64 0.18 0.75 13106 0.23 -25.98 0.11 39.24
RB183 55515P 0.71 0.38 0.74 7620 0.35 5.79 0.23 39.65
JT8D 217 1.73 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
JT8D 219 1.77 0.24 0.76 10668 0.29 -19.16 0.16 33.7
D30KU II 2.42 0.25 0.8 11000 0.28 -9.69 0.15 40.33
TAY 611 3.04 0.18 0.8 10668 0.29 -54.87 0.16 14.49
TAY 651 3.07 0.19 0.8 10668 0.29 -48.86 0.16 17.81
RB183 TAY650 3.1 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
TFET731 5 3.15 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
FJ44 3.28 0.32 0.7 9144 0.32 -2.65 0.2 38.02
JT15D 3.3 0.79 0.8 12192 0.25 68.44 0.13 84.03
BR710 4 0.23 0.8 10668 0.29 -21.64 0.16 32.84
RB211 524H 4.3 0.19 0.85 10668 0.28 -44.96 0.15 20.6
RB211 535E4 4.3 0.2 0.8 10668 0.29 -44.67 0.16 20.12
PS90 4.4 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
PW305B 4.5 0.21 0.8 12192 0.25 -18.36 0.13 40.11
V2533 A5 4.6 0.17 0.8 10668 0.29 -64.37 0.16 9.25
PS 90A 4.6 0.22 0.8 11000 0.28 -27.49 0.15 30.65
PS90 Soloviev 4.6 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 0.18 0.8 10668 0.29 -54.9 0.16 14.48
BR715 55 4.7 0.22 0.8 10668 0.29 -29.44 0.16 28.53
V2525 D5 4.8 0.23 0.8 10668 0.29 -23.48 0.16 31.82
PW4052 4.85 NaN 0.8 10668 0.29 NaN 0.16 NaN
PW4056 4.85 NaN 0.8 10668 0.29 NaN 0.16 NaN
PW4152 4.85 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
TRENT 772 4.89 0.16 0.82 10668 0.28 -75.61 0.16 3.38
D 436T1 4.95 0.2 0.75 11000 0.28 -43.86 0.15 20.97
V2522 A5 5 0.24 0.8 10668 0.29 -20.99 0.16 33.2
CF6 80C2A5 5.05 0.18 0.8 10668 0.29 -54.14 0.16 14.9
PW4168 5.1 NaN 0.8 10668 0.29 NaN 0.16 NaN
CF6 80C2B1F 5.15 0.22 0.8 10668 0.29 -29.01 0.16 28.77
PW4358 5.2 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
CF6 80E1A2 5.3 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
CFE738 5.3 0.22 0.8 12192 0.25 -13.02 0.13 42.82
CF6 80C2B2 5.31 0.23 0.8 10668 0.29 -24.75 0.16 31.12
V2500 Al 5.4 0.2 0.8 10668 0.29 -40.61 0.16 22.37
LF507 5.6 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
D 18T 5.6 0.21 0.75 11000 0.28 -35.99 0.15 25.29
ALF502R5 5.7 0.32 0.7 7620 0.36 -11.24 0.23 28.09
TRENT 892 5.74 0.14 0.83 10668 0.28 -99.12 0.16 -9.39
CFM56 2A2 5.9 0.24 0.8 10668 0.29 -18.82 0.16 34.4
CFM56 3C1 6 NaN 0.8 10668 0.29 NaN 0.16 NaN
CFM56 5A1 6 0.22 0.8 10668 0.29 -26.92 0.16 29.93
PW2037 6 0.17 0.85 10668 0.28 -66.28 0.15 8.91
CFM56 2B1 6 0.23 0.8 10668 0.29 -26.27 0.16 30.28
PW4084 6.41 NaN 0.83 10668 0.28 NaN 0.16 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.22 0.8 10668 0.29 -28.49 0.16 29.06
MMAC 7.14 0.18 0.85 10668 0.28 -54.4 0.15 15.42
TRENT 556 7.32 NaN 0.8 9144 0.32 NaN 0.19 NaN
GE90 85B 8.4 NaN 0.83 10668 0.28 NaN 0.16 NaN
CFM56 7B20 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
CF34 3A /3B NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
AE3007 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
NK93 NaN NalN NaN NaN NalN NaN NaN NaN

[ Erreur relative moyenne E7.,,,% I 36.3 [ 27.76 |

TAB. 3.2 — Confrontation des données moteurs (Table 3.1, p. 95) et des évaluations de
poussées maximales Fi, 4, en croisiére. par les modéles existants : Modéle de J.Mattingly
(Equation 3.3, p. 90), Modéle de I’ Aérospatiale (Equation 3.2, p. 89)
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3.2 Identification sur le modéle ONERA

Nous allons identifier notre propre modeéle de poussée maximale Fj,,, sur celui de
I’ONERA. Pour effectuer une telle démarche, il nous faut d’abord valider le modéle ONERA
(modéle pertinent : fonction des paramétres influents et cohérent vis-a-vis des autres
modeles expérimentaux et analytiques). Nous pourrons ensuite choisir la structure ana-
lytique adéquate de notre modéle (la plus simple possible en vue d’une modélisation
analytique de performances avions). Nous pourrons alors vous proposer un modéle iden-
tifié sur celui de '’ONERA.

3.2.1 Validation du modéle ONERA

Plusieurs équipes de 1'Office ont travaillée sur le modele ONERA ([TF97], [BV99],
[PSEQQ], ...), et I'ont déja validé en comparant des données constructeurs aux simu-
lations effectuées. L'une des difficultés majeures a été d’obtenir ou, & défaut, d’estimer
tous les parameétres moteur conceptuels nécessaires a la simulation. C’est pourquoi nous
ne validerons pas le modéle ONERA pour tous les moteurs de notre base de données
courantes fautes de données suffisantes (température d’entrée turbine conceptuelles T,
température d’entrée turbine opérationnelle ATy, rendements moteurs, . .. ). Nous valide-
rons néanmoins le modéle ONERA par rapport aux autres modeéles analytiques existants
et par rapport & des moteurs réels dont nous disposons de données précises permettant
leur simulation (soit par connaissance des paramétres conceptuels nécessaires a la simu-
lation, soit par celles de performances opérationnelles ayant permises la restitution de
ces paramétres conceptuels).

REMARQUE 3.6 Notons que la difficulté de simuler un moteur réel a été soulevée par
le fait qu’un moteur réel a des limitations et régulations, et par le manque de don-
nées constructeurs. Pour simuler des moteurs réels, il faut alors parfois estimer les
paramétres conceptuels manquants : recalage par rapport aux performances connues.

Validation vis-a-vis des modéles analytiques

Nous avons déja pu observer (Figure 3.3, p. 96) que les modéles existants était cohé-
rents avec le modéle ONERA pour décrire les performances au décollage. Les modéles de
J.Mattingly et de I’Aérospatiale correspondent aux performances au décollage d’un gros
moteur civil du type CFM56 A ~ 6. Nous pouvons constater que ces modéles étaient

n
inadaptés en altitude et que 'exposant n de la masse volumique (pﬁo) était un moyen

de rattraper les estimations en croisiére (Mach M = 0.8 et h =~ 10000 m). Nous retrou-
vons ce phénoméne, de maniére plus générale, sur la figure (Figure 3.8, p. 104). Le modéle
ONERA est donc cohérent vis-a-vis des modeles existants pour le décollage et montrent la
limitation de ces derniers & considérer une loi de Mach qui ne dépende pas de D'altitude
h et de parameétres moteur (Figure 3.6, p. 100).

Validation vis-a-vis de modéles expérimentaux

Le modéle ONERA donnent des prédictions plus que satisfaisantes pour des moteurs
trés différents. En effet, la famille des CEFM56 qui équipent des avions de transport civils
(A340, A320) est décrite a 1.3% prés en moyenne.
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Courbe d'iso-poussée : poussée maximale/ poussée au sol et a l'arrét F";zx
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F1G. 3.8 — Perte de poussée mazimale Fpax avec Ualtitude h et le Mach M de vol. Par exemple,
Une courbe d’iso-poussée relative a 0.2 signifie que sur cette courbe, la poussée maximale Fi oz
est de 20% de la poussée au point fize Fo : Fraz = 0.20 Fy. Le modéle de J. Mattingly (Equation
3.8, p. 90) est plus optimiste que celui de I’Aérospatiale (Equation 8.2, p. 89). En croisiere, il
ne nous reste qu’environ 20 o 30% de la poussée au point fize!

Poussée au point fixe Poussée en croisiére

Fy (N) Frax(M = 0.8 h = 10668 m) (N)
| Moteur donnée | calcul | Ery || donnée | calcul | Erg,
CFM56 2A2 || 106 750 | 108 120 | -1.28 || 25 620 | 25 260 1.41
CFM56 5A1 || 113 500 | 114 070 | -0.50 || 25 500 | 25 460 0.16
CFM56 5C2 || 138 800 | 135 820 | 2.15 || 30 800 | 30 050 2.44

Le modéle ONERA est aussi pertinent par rapport aux moteurs d’avions d’affaire. Ce
sont des avions qui effectuent généralement leur croisiére & des altitudes plus élevées que
celles des avions de ligne.

MAA3 MAA1
donnée | calcul | Ery || donnée | calcul | Erg
Foen (M =0, —0m) | 30730 | 30690 | 0.1 || 14240 | 14250 | 0.1
Frax(M =08,h =11 km) 8 600 7 910 -8 4 100 3953 | -3.6
Frax(M =08 h=12km) 7 000 6 754 | -3.5 3 390 3380 | -0.3
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Données MAA2 J.Mattingly Aérospatiale ONERA

h ‘ M Fraz Fraz Erg Fraz Erg Fraz Erg
(m) (N) (N) (%) (N) (%) (N) (%)

0 0 19291 19291 0 19291 0 23524 -21.9

0 0.2 15399 15780 -2.5 15818 -2.7 18933 -23

0 0.4 12429 13426 -8 13118 -5.5 16185 -30.2

0 0.5 11219 12611 -12.4 12057 -7.5 15286 -36.3
1524 0 19724 17642 10.6 16622 15.7 21161 -7.3
1524 0.2 16015 14431 9.9 13630 14.9 17229 -7.6
1524 0.4 13355 12279 8.1 11303 15.4 14920 -11.7
1524 0.6 11769 10973 6.8 9641 18.1 13619 -15.7
3048 0 18786 16082 14.4 14246 24.2 18652 0.7
3048 0.2 15793 13155 16.7 11681 26 15336 2.9
3048 0.4 13601 11193 17.7 9687 28.8 13451 1.1
3048 0.6 12283 10003 18.6 8263 32.7 12464 -1.5
4572 0 16461 14609 11.2 12138 26.3 16173 1.8
4572 0.2 13804 11951 13.4 9953 27.9 13411 2.8
4572 0.4 12200 10168 16.7 8254 32.3 11904 2.4
4572 0.6 11219 9087 19 7040 37.2 11189 0.3
4572 0.7 10963 8755 20.1 6615 39.7 11030 -0.6
6096 0.3 11332 9920 12.5 7657 32.4 10923 3.6
6096 0.5 10290 8644 16 6424 37.6 10042 2.4
6096 0.7 9320 7923 15 5602 39.9 9792 -5.1
7620 0.3 9572 8941 6.6 6440 32.7 9307 2.8
7620 0.5 8867 7791 12.1 5403 39.1 8646 2.5
7620 0.7 8431 7142 15.3 4711 44.1 8552 -1.4
7620 0.8 8166 6960 14.8 4495 45 8623 -5.6
9144 0.4 7891 7443 5.7 4908 37.8 7530 4.6
9144 0.6 7487 6652 11.2 4186 44.1 7288 2.7
9144 0.8 7408 6246 15.7 3753 49.3 7452 -0.6
9144 0.9 7364 6147 16.5 3645 50.5 7605 -3.3
10668 0.4 6746 6648 1.5 4065 39.7 6222 7.8
10668 0.6 6307 5941 5.8 3467 45 6099 3.3
10668 0.8 6350 5578 12.2 3108 51.1 6332 0.3
10668 0.9 6404 5490 14.3 3019 52.9 6515 -1.7
12192 0.5 5114 5439 -6.4 2968 41.9 4882 4.5
12192 0.7 4981 4986 -0.1 2589 48 4928 1.1
12192 0.8 4975 4859 2.3 2470 50.4 5056 -1.6
12192 0.9 5024 4782 4.8 2399 52.3 5206 -3.6
13716 0.6 3849 4480 -16.4 2166 43.7 3855 -0.1
13716 0.7 3801 4316 -13.6 2036 46.4 3877 -2
13716 0.8 3810 4207 -10.4 1942 49 3975 -4.3
13716 0.9 3803 4140 -8.8 1886 50.4 4093 -7.6
15240 0.6 2977 3879 -30.3 1704 42.8 3031 -1.8
15240 0.7 2955 3737 -26.5 1601 45.8 3048 -3.2
15240 0.8 2964 3642 -22.9 1527 48.5 3125 -5.5
15240 0.9 2987 3584 -20 1483 50.4 3218 =77
16764 0.6 2257 3358 -48.8 1340 40.6 2383 -5.6
16764 0.7 2229 3235 -45.1 1259 43.5 2397 -7.5
16764 0.8 2225 3153 -41.7 1201 46 2457 -10.4
16764 0.9 2237 3103 -38.7 1166 47.9 2530 -13.1
18288 | 0.6 T721 2907 | 689 || 1053 | 388 | 1874 | 8.9
18288 | 0.7 1695 2801 | 65.2 || 990 | 41.6 || 1884 | -11.2
18288 | 0.8 1662 2720 | 642 || 944 | 43.2 || 1932 | -16.2
18288 | 0.9 1621 2686 | -65.7 || 917 | 434 | 1090 | -22.7
19812 0.6 1307 2517 -92.5 828 36.6 1473 -12.7
19812 0.7 1279 2425 -89.5 778 39.2 1482 -15.8
19812 0.8 1248 2363 -89.3 743 40.5 1519 -21.7
19812 0.9 1188 2325 -95.7 721 39.3 1564 -31.7

[[ Erreur relative moyenne (%) | 24.1 1] 36.9 I 7.8 I

TAB. 3.3 — Confrontation des prédictions des différents modéles existants vis-a-vis des
données d’un moteur d’avion d’affaire MAA2 en régime de croisiére.
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Le modéle ONERA a aussi été validé par rapport & des moteurs militaires (précision
5%). Nous n’exposerons pas ces validations étant donné que ces moteurs sont vraiment
différents des gros moteurs civils qui font ’objet de notre étude.

Le modéle ONERA tient donc bien compte des paramétres influents qui lui permettent
de décrire pertinemment des modéles expérimentaux trés divers. Il est aussi cohérent
vis-a-vis des modéles analytiques existants qui semblent adaptés pour les performances
au décollage et dont 'effet de l'altitude essaie de recaler ces modéles par rapport a la
croisiére.

3.2.2 Meéthode d’identification
Moteurs simulés pour ’identification

Afin de bien dissocier I'influence des différents parameétres moteurs, nous avons décidé
de simuler, grace au modéle ONERA, plusieurs “Faux moteurs” dont nous changerons
les paramétres conceptuels. Nous avons travaillé & partir d’'un moteur représentatif des
CFM56 qui sont des gros moteurs civils équipant des avions de ligne (A320, A340). Nous
avions vu que la simulation ONERA nécessite la connaissance de paramétres conceptuels.
Nous prendrons ceux au point fixe du CFM56. Les paramétres conceptuels communs de
nos “Faux moteurs” sont alors :

— Le Nombre de Mach : M =0

— L’Altitude : A = 0m

— Le Débit total du moteur : D,, = 420 kg/s

— Les Prélévement de puissance sur arbre Haute Pression : 0 %
— Rendement du fan : 0.85

— Rendement du compresseur Basse Pression : 0.86

— Rendement du compresseur Haute Pression : 0.87

— Rendement de la turbine Haute Pression : 0.85

— Rendement de la turbine Basse Pression : 0.88

— Perte entrée d’air : 0.99

— Perte dans la chambre de combustion : 0.95

— Perte dans la tuyére du flux primaire : 0.99

— Perte dans la tuyére du flux secondaire : 0.97

— Prélévement de débit pour refroidissement : 0.97

— Prélevement de débit pour usage externe : 1 (c’est-a-dire pas de prélévement)
— Perte de puissance sur ’arbre Haute Pression : 0.999

— Perte de puissance sur ’arbre Basse Pression : 0.999

Ensuite nous ferons varier les trois parameétres conceptuels suivants :

— Le taux de dilution A (3,4,5 et 6)
— Le taux de compression e, (20,30,40)
— La température d’entrée turbine (1400, 1500 et 1600 K)

A partir de ces cycles conceptuels, nous avons simulé les performances opérationnelles
de ces “Faux moteurs” aux points de vol désirés. Nous avons alors envisagé plusieurs
altitudes h, plusieurs Mach M (subsonique M < 1) et deux températures d’entrée turbine
opérationnelles : ATy = 0 K (typique du décollage) et AT, = —100 K (typique de la
croisiére). Cela revient a simuler 36 moteurs a deux AT, différentes, soit 72 simulations.
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REMARQUE 3.7 Nous n’avons pas cherché & prendre un maillage plus fin en considéra-
tion du temps de calcul. Nous avons aussi fait le choix de garder les autres paramétres
conceptuels du CFMb56. Cette méthode n’a pas la prétention de simuler des moteurs
qui pourraient fonctionner de la sorte, mais de donner une idée de I'influence des diffé-
rents paramétres moteur. D’ailleurs, le programme n’a pas convergé pour certains des
moteurs. Les motoristes pourraient alors discuter ces choix et nous expliquer les dif-
férents couplages qu’il existe pour les moteurs réels, entre ces paramétres conceptuels
(notamment sur le débit d’air D,,).

Structure analytique choisie

Nous avons vu qu’il était possible de séparer I'effet de Mach % (polynome
en Mach M dont les coefficients dépendent de paramétres moteur et de laltitude h
Fonaw (M=0,h)

jusqu’a 11 km (Remarque 3.3, p. 101)), de l'effet de laltitude P A =0,7=0) (en p™ avec
n<S1sih<l1llkmetn=1sih > 11km (Remarque 3.2, p. 97)). Nous avons décidé de
procéder d’une maniére analogue pour élaborer notre propre modéle a la différence prés
que nous passerons par le point fictif® F,..(M = 0.05,h) au lieu de F,q.(M = 0,h).

Nous considérons la décomposition suivante :

ooz
= [R]
Fma;ﬂ (M7 h7 AT‘4)
Frnaw (M = 0.05, h, ATy)

Iy
_ Frnae(M = 0.05, h, ATy)
[R]

Loi de Mach

Loi d’altitude

Fran(M = 0.05,h = 0, AT, = 0)
Fran(M =0.05,h = 0, ATy = 0)
Fraz(M = 0,1 = 0, ATy = 0)

Résidus

Pourquoi passer par F,,,(M = 0.05,h) au lieu de F,,.(M =0,h)?
Il y a deux raisons & ce choix. La premiére est une raison d’identification : il est plus
aisé d’identifier une loi simple analytiquement (une simple parabole : polynome d’ordre

deux en Mach M (Remarque 3.2, p. 97)) pour la Loi de Mach = dxﬁ—% en
adimensionnant par M = 0.05 (Figure 3.9, p. 108). La deuxiéme raison est une raison de
convergence du programme ONERA. le programme a du mal & converger (en un nombre
d’itérations® raisonnable) pour des Mach proches de M = 0 a des altitude h élevées.
Ces deux raisons nous ont donc conduit & adimensionner par F,q.(M = 0.05, h. Mais
nous pouvons alors nous demander si ce choix est judicieux ? En effet, en toute rigueur
les propriétés observées précédemment sur les effets de Mach (Effet de Mach (Remarque
3.2, p. 97) ne dépend plus de laltitude passé 11 km) et d’altitude (proportionnel a p”
(Remarque 3.3, p. 101)) sont valables lorsque I’on adimensionne par M = 0. Prendre comme

5¢fictif” car ce point de vol n’est jamais atteint en pratique. Ce n’est qu’un point théorique permettant
le passage entre l'effet de Mach et 'effet d’altitude.

6nous avons réglé le programme ONERA de maniére & ce que celui-ci s’arréte si le résidu obtenu est
inférieur & 10~Y ou parce que le nombre d’itérations effectués atteint 51. Pour ces points & Mach M
proche de zéro et altitude h élevées, le programme d’arrétait par le nombre d’itérations excessif : la
précision alors obtenue était donc moindre.
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Rolls-Royce Allison AE3007H  pour différentes altitudes z(m) Rolls-Royce Allison AE3007H  pour différentes altitudes z(m)
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F1c. 3.9 — La loi de Mach sous forme de parabole convient mieur en adimensionnant par
Mach M = 0.05.

référence M = 0.05 induit donc une certaine erreur que nous avons jugée négligeable aprés
vérification (erreur induite de ce choix est de moins de 1%).

Revenir a la poussée au point fixe

De maniére induite, nous considérons que la poussée au point fixe est définie par
Fo = Frae(M = 0,h = 0,ATy = 0). A Mach de vol nul, le réacteur fonctionne alors
comme un “aspirateur” et I’air passant dans ’entrée d’air a une certaine vitesse M = 0.
Les motoristes pourraient alors nous expliquer quel est le Mach & considérer pour obtenir
la poussée au point fixe : 0 ou ~ 07
Le modéle ONERA semble considérer le Mach nul (choix de la modélisation des pertes
d’entrée d’air). Par ailleurs, les valeurs par défaut pour le point fixe sont & Mach nul.
C’est pourquoi, nous considérerons que la poussée au point fixe Fy est bien la poussée
maximale & Mach M = 0, altitude h et température d’entrée turbine conceptuelle Ty
(c’est-a-dire ATy = 0).

Partant de ce constat, il nous fallait alors passer de la poussée Fy,,q. (M = 0.05, h, ATy)

a la poussée au point fixe Fy = Fya (M = 0,h = 0, ATy = 0). Nous avons choisi de
séparer le probléme en deux : Loi d’altitude et Loi du Résidus @ La loi en altitude
donne la variation de poussée en fonction de Daltitude h et de la ATy a Mach

M = 0.05. Quant a la loi de Résidus @ elle donne la variation de poussée a altitude

h=0met ATy = 0 K entre M = 0.05 et M = 0. La raison majeure de ce choix est

s o 1as gy Frnas(M=0.05,h,ATy)
liée a la Loi d’altitude . En effet, en considérant T (M=0.05.h0. AT, =0) 1lOUS avons

alors une loi plus saine & h = 0 et ATy = 0 K puisque nous retrouvons 1 quel que soient
. . . Frnax (M=0.05,h,ATy)
les moteurs. Ce n’était pas le cas si nous prenions Foas (M=0,h=0,AT;=0) * les moteurs

étaient alors dispersés. En considérant le Résidus @, nous séparions le probléme. Cette
modélisation nous permet alors d’avoir un modéle de poussée maximale F},,, en fonction
de la poussée au point fixe Fy qui est une donnée du probléme. Cela dit, ce type de
modélisation ne permet pas de retrouver mathématiquement la poussée relative égale a 1

au point fixe a Mach M =0, h=0, AT, =0K : Fm”(MZO};(L):O’AT“:O) # 1. Le domaine
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de définition est alors restreint : M > 0.05. Mais relativisons, ce n’est pas vraiment
important de ne pas décrire les Mach M < 0.05 puisque la poussée au point fixe Fy est
une donnée du probléme et ce sont généralement les poussées de décollage et de croisiére
que nous cherchons pour le calcul de performances.

3.2.3 Loi de Mach

Nous désirions une loi analytique assez simple pour décrire l'effet de Mach. Nous
avions vu que les modéles existants considéraient un polyndéme du deuxiéme ou du troi-

siéme degré (Remarque 3.2, p. 97). Nous avons constaté qu'une parabole convenait rela-
Fnaq (M.h,AT4) Frmae(MRATY) oy
- (M=0.05,n, ATy €f 1O Pas 7 g Ry Clest une

des raisons de notre décomposition @ évoquée précédemment.
Nous choisissons alors d’adopter une modélisation sous forme de parabole :

[M]=a (M- M) +F, (3.6)

tivement bien pour modéliser +

Foow : Poussée moteur maximale N

F, : poussée réduite (Loi de Mach ) minimale
F - Frao(M=Mg,h,ATy)

L ™ = Fraw (M=0.05,h,AT1)

Fotikm : Loi de Mach minimale F;,, a 11 km d’altitude

h : Altitude de vol m

DT Funaw (M,h,ATy)

: Loi de Mach Fmaz(M:O.05,h,ZT4)

M : Mach de vol

M, : Mach de vol pour lequel la Loi de Mach est
minimale

Mg116m : Mach M, a 11 km d’altitude

Ty : Température d’entrée turbine K

ATy : Différence entre la température d’entrée turbine K
opérationnelle et conceptuelle

« : Parameétre traduisant 'ouverture de la parabole

.. a1 T Fuae(M=M, AT
Cette parabole a donc un minima de poussée réduite F,, = Fm”((M:O T Aﬁ)) pour un

Mach M.

Nous avons fait le choix arbitraire que cette parabole passe en 1 pour un Mach M = 0.
Cet artifice permet & la parabole de mieux décrire les Mach de croisiére (Figure 3.9,
p. 108) : les performances en croisiére n’en seront que mieux décrites. Bien entendu cette
modélisation rend notre modéle moins précis pour les assez faibles Mach (M < 0.15).
Soit pour des Mach plus faibles que ceux considérés pour les performances au décollage,
donc tout va bien. Nous avons donc :

1-F,
T Tz

Aprés 11 km d’altitude , la Loi de Mach | M |ne dépend plus de I’altitude i (Remarque
3.3, p. 101) : pour un moteur donné (A, €., Ty donnés) a un régime donné (AT, donnée),

toutes les courbes de Loi de Mach == F’"(j\j[(:]\gjgfhﬂg)n) en fonction du Mach M,

se superposent” pour former un “paquet de 11 km”. Nous avons alors commencé par

F7naz(1wvh:AT4)
F’V?‘LOAL‘(A{:OahVAT4)
sionne par la poussée maximale & M = 0 au lieu de M = 0.05. Nous considérerons que cela est vrai aussi

7En réalité cette caractéristique est observable pour c’est-a-dire que 'on adimen-
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trouver une loi du “paquet de 11 km” qui a I’avantage de séparer I'influence de I'altitude
(uniquement fonction des parameétres moteur). Nous avons ensuite modélisé I'influence
de Taltitude sur la Loi de Mach . A chaque fois, nous avons optimisé chacun des
paramétres pour chacune des simulations, dans le but de trouver une relation analytique
de ces paramétres. Nous avons ensuite fait une optimisation sur I’ensemble des simulations
afin d’obtenir une loi globale la meilleure possible. Nous obtenons les relations qui suivent.

Loi de Mach pour h > 11 km : “paquet de 11 km”

Pour modéliser le “paquet de 11 km”, nous avons décidé d’adopter une loi linéaire en
fonction de chacun des paramétres moteur. Non seulement la relation est linéaire mais la
pente de chacun des parameétres est indépendante des autres paramétres moteur. Nous
ne cherchions pas & compliquer davantage la forme analytique puisque ce modéle a une
précision de 'ordre d’un pour-cent (M > 0.15) par rapport & nos “Faux moteurs simulés”.

Msllkm = aMsT4 + sz)\ + CMS(EC - 30) + dMsATAL + ems

lelkm = aFmT4 + meLA + CFm(Ec - 30) + dFmAT4 +eprm

ays = —2.74107* apm = 2.67107%
bys = 1.911072 bpm = —2.35 1072
cys = 1.211073 Crm = —1.321073
dyrs = —8.48 10~ dpm = 3.14107%
enms = 8.96 1071 erm = 5221071

REMARQUE 3.8 Nous pouvons remarquer, & la vue des valeurs numériques des co-
efficients, que le paramétre le plus influent est la différence de température d’entrée
turbine opérationnelle et conceptuelle ATy.

Loi de Mach pour h < 11 km

Afin de ne pas compliquer ’expression analytique du modéle, nous désirions une
relation linéaire entre les paramétres M et F,,, de la loi de Mach a4 11 km et ceux
a une altitude h < 11 km. 1l s’est avéré qu’un polyndéme du deuxiéme ordre en altitude
h, dont les coefficients dépendent des paramétres moteurs, suffit pour décrire la loi de
Mach de lordre de 2 a 3% les performances au décollage/montée (basses altitudes,
faibles Mach M) et en croisiére (altitudes h de croisiére, Mach M = 0.8). Nous avons
alors optimisé notre structure analytique sur la simulation de “Faux moteurs” pour des
altitudes de 2, 8 et 11 km. Nous avons procédé de la sorte afin d’assurer d’une part
de retomber sur notre modéle & 11 km, puis de décrire correctement les altitudes de
croisiére intéressantes pour les performances (entre 8 et 11 km), et d’autre part de ne
pas étre trop mauvais pour les performances au décollage (Nous avons pris 2 km au
lieu de O car le programme ONERA avait des difficultés de convergence, en un nombre
d’itérations raisonnable, pour des faibles altitudes h =~ 0 m et Mach M élevés, surtout a
AT, = —100 K). Il s’est avéré que les performances en montée (altitudes intermédiaires)
n’en sont pas trop affectées puisque nous restons entre 2 et 3% par rapport aux “Faux
moteurs simulés”.

pour M = 0.05. Vous pourrez constater en annexe, que ’erreur engendrée par cette hypothése est de
moins d’un pour-cent (Figure D.13, p. 263)
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REMARQUE 3.9 Il est intéressant de se rendre compte qu’avec ce type de modélisation,
nous trainons erreur d’estimation du “paquet de 11 km”. En effet, la loi de Mach

des altitudes h < 11 km étant déduite de celle & 11 km, nous cumulons l'erreur
d’estimation du modéle & h < 11 km avec celui & 11 km.

Nous avons alors une loi du type :

My = Mgy1pm + fars(h — 11000)% 4 gars(h — 11000)
E, = Fpiigm + frm(h —11000)? + gpp (h — 11000)

Les coefficients fyrs, 9rs, frm et grm étant de la forme :

(al(ec — 30)2 + OLQ(EC — 30) + a3z + Q4T4 + 045AT4) A
+ (Bi(gc — 30)% + Ba(ec — 30) + B3 + BuTs + BsATy)

[ - - - " |
Fars || 17910712 | 42010 | 52410~ 13 | —4.5110 1% | —4.57 10~ 12
gns || LI710°° | —8.8010°° | —5.2510"° | —3.19109 | 55210 °
Frm || —5.3710° | —1.2610~2 | 1.2010~ % | 23910~ | 2.3510 12
grm | —3.1810°9 | 2.7610°¢° 1.9710°7 1.1710° | —2.2610°¢°
[ L s | B | B | B | B ]
Fars | 1701072 | 1511012 | 148109 | —7.5910 % | —1.0710 11
gus || —3.48107° | —84110°° | 25610 ° | —2.0010 % | —7.1710°°F
Frm || —3.8910" 8 | —2.0510~12 | —9.2810-° | 1.3010~ | 5.3910 12
grm || 1771077 26210° | —88710°° | 6.6610 7 143107 ¢

REMARQUE 3.10 La encore le paramétre le plus influent est la différence de tempéra-
ture d’entrée turbine opérationnelle et conceptuelle AT,. Nous avons méme pensé faire
un modéle des coefficients Ms(h < 11 km) et F,(h <: 11 km) uniquement fonction
de la AT,. Les autres paramétres moteur étant pris en compte dans les expressions de
Mo11km €t Fmi1pm. C'est le modéle que nous vous proposons en annexe (Appendix D,
p. 249). Ce dernier modéle est bien entendu moins précis (de I'ordre de 5% pour les
Mach M > 0.15 au lieu de 2 & 3% pour notre modéle proposé ici dans le document
principal), ¢’est pourquoi nous ne ’avons pas retenu.

Modeles Moteur - Elodie Roux 111



INsA Chapitre 3 - La poussée moteur mazximale SUPAERO-ONERA

3.2.4 Loi d’altitude

Nous avons vu (Remarque 3.3, p. 101), que l'effet de l'altitude peut étre considéré
comme proportionnel & p" avecn S 1sih < 11kmn =1si h > 11 km. Nous allons voir
que ceci ne suffit pas a décrire effet d’altitude a moins de 5% d’erreur relative. Nous
proposons le modéle suivant :

" 1
— k(ﬁ) —_— h<llkm
£0 1 —0.04sin 17000

- k(ﬂ> L p>11km
£o P11
= 141.21073ATy
n = 0.984+8107*ATy

Fooz : Poussée moteur maximale N
h : Altitude de vol m

CToen altd _ Fraa(M=0.05,h,ATy)
: Loi d’altitude = Fmaz(M:0.05,h:O,ATj:O)
M
)

: Mach de vol
: Masse volumique de l’air (Section F.1, p. 269) kg/m3
00 : Masse  volumique de  lair au  sol kg/m?
po = p(h =0) = 1.225 kg/m?3 (Section  F.1,
p. 269)
011 : Masse  volumique de lair a 11 km kg/m3
p11 = p(h = 11000) = 0.364 kg/m? (Section
F.1, p. 269)
Ty : Température d’entrée turbine conceptuelle
(TET : 1400 < Ty < 1600 K)
ATy : Différence entre la température d’entrée turbine
opérationnelle et conceptuelle —100 < AT, < 0K

Par définition de la Loi d’altitude = me:l(az\m/[ggzg;?ig:i%):o)’ nous devons retrouver
1 au sol h = 0 m et & température d’entrée turbine conceptuelle AT, = 0 K. C’est ce
que la définition du coefficient de proportionnalité k permet : k(AT, = 0) = 1. La modé-
lisation choisie permet aussi la continuité du modéle & 11 km et une Loi d’altitude
proportionnelle & la masse volumique p aprés 11 km. Nous avions vu que l'exposant n
pouvait étre rattaché & des paramétres moteur. Nous avons choisi de faire une modélisa-
tion fonction du parameétre le plus influent : la différence de température d’entrée turbine
opérationnelle et conceptuelle ATy (Figure 3.10, p. 113). N’ayant simulé que deux ATy,
nous avons donc pris une loi linéaire pour ’exposant n et coefficient de proportionnalité
k. L’exposant n a été choisi de maniére a retrouver une erreur relative nulle (en moyenne)
a 11 km d’altitude afin de partir sur de bonnes bases pour les altitudes supérieures ol
I’on sait que la loi d’altitude est bien proportionnelle & la masse volumique p. Le
coefficient k a été choisi de maniére & obtenir une erreur relative nulle (en moyenne) pour
I’ensemble de nos “Faux moteurs simulés” au sol.
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Moteur Simulés : Fmax(0.05,2)/Fmax(0.05,0)=z ?
o
15

10

Erreur Relative (%)

-20 | | | | | | | | | J
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 12 14 1.6 18 2
Altitude : z (m) % 10"

F1G. 3.10 — Erreur relative d’une modélisation de Fmiz&zfgézg;(f)ig:ﬁ%):o) en p.

REMARQUE 3.11 La difficulté était, bien entendu, d’exprimer ce coefficient de pro-
portionnalité k et ’exposant n. Une modélisation plus fine pourrait d’ailleurs étre
envisagée en fonction des paramétres moteurs (7, A, €.). Nous n’avons pas voulu

chercher & compliquer le modéle puisque celui-ci fait une erreur maximale de + ou -
1.5% a 11 km.

Il restait le probléme des altitudes intermédiaires entre 0 et 11 km. La forme en p”
présentait une erreur relative en fonction de l'altitude h de la forme d’une “cloche” entre
0 et 11 km dont le sommet, & 5.5 km pouvait avoisiner les 5% d’erreur (Figure 3.11, p. 114).
Que le modeéle soit moins précis pour des altitudes de montée n’est pas grave en soit,
mais ce qui est plus génant c’est qu’autour des altitudes de croisiére (entre 8 et 11 km),
le mode¢le présente une erreur relative fonction de l'altitude. C’est pourquoi nous avons
choisi une correction de type sinusoidale qui permet de recentrer I'erreur relative autour
de zéro (en moyenne), entre 0 et 11 km.

Finalement, nous obtenons un modéle de Loi d’altitude qui a des erreurs relatives
comprises entre + ou - 1.5% sur tout le domaine d’altitude (0 < h < 20 km).

REMARQUE 3.12 Pour réduire 'erreur de ce modéle deux perspectives s’offrent alors
ici : soit de trouver la loi physique qui régit la Loi d’altitude pour des altitudes
h < 11 km, soit de réduire la dispersion de moteurs en considérant des parameétres (n,
k) qui tiennent compte des paramétres moteurs (74, A, £.). Dans notre cas, la précision
obtenue nous satisfaisant, nous n’avons pas cherché & compliquer davantage le modéle.
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Exreur relative d'une loi de Fmax(0.05,2)/Fmax(0.05,0) en p" (sans correction en sin) par rapport aux moteur Simulés : AT,= 01 Erreur relative de notre Loi d'alitude Fmax(0.05,2)/Fmax(0.05,0) par rapport aux moteur Simulés : AT,=0K
10 10

Erreur Relative (%)
Erreur Relative (%)

°
T

5 i i i i i i i i i ] -5 I I I I i i i i i i
o 02 04 06 08 1 12 14 16 18 2 o 02 04 06 08 1 12 14 16 18 2
Alitude : z (m)

Erreur relative d'une loi de Fmax(0.05,2)/Fmax(0.05,0) en p" (sans correction en sin) par rapport aux moteur Simulés : AT,= =100 Erreur relative de notre Loi d'altitude Fmax(0.05,2)/Fmax(0.05,0) par rapport aux moteur Simulés : AT,=-100 K
10

Erreur Relative (%)

8 1
Altitude : z (m)

(a) Sans correction en sin (b) Notre Loi d’altitude

F1a. 3.11 — Amélioration de la Loi d’altitude a h < 11 km par une correction en sin : la
“cloche” d’erreur relative entre 0 et 11 km disparait alors.

3.2.5 Loi du point fixe : Résidus @

Pour modéliser le dernier terme (Section 3.2.2, p. 108), c’est-a-dire le Résidus @ =

Finas (M=0.05,h=0,AT4=0) . - R «
Foroy (M=0,h=0,AT;=0)  1OUS avons cherché une loi simple. La encore nos “Faux moteurs

simulés’se dissociaient par leurs parameétres moteur. Une relation linéaire suffit & obtenir
une précision satisfaisante : 0.28% d’erreur relative moyenne.

[R]= 4511072\ +2.191075T; — 3.09 10~*(c. — 30) + 0.945

Fras : Poussée moteur maximale N
h : Altitude de vol m
M : Mach de vol
@ : Loi du point fixe : Résidus @ = Fg;fﬁ{];igiigﬁfjf )
Ty : Température d’entrée turbine conceptuelle (TET : 1400 < K
T, <1600 K)
ATy : Différence entre la température d’entrée turbine opérationnelle
et conceptuelle —100 < ATy <0 K
Ec : Rapport de pression sortie/entrée du compresseur conceptuel

(OPR : 20 < e, < 40). 30 étant la valeur moyenne des gros
moteurs civils de notre base de données
A : Taux de dilution conceptuel (3 < A < 6)
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3.3 Pas de recalage sur des données expérimentales

Nous venons d’élaborer un modéle de poussée maximale F,,,, par identification sur
le modéle ONERA. Pour tester la véracité des prédictions de notre modéle, nous allons
confronter celui-ci aux modéles expérimentaux. Nous commencerons d’abord par les mo-
teurs réels dont nous disposons de données précises. Nous verrons alors que notre modéle
a des prédictions trés satisfaisantes par rapport a ces moteurs. Puis, nous confronterons
notre modéle aux moteurs de notre base de données courantes. Nous verrons alors que les
prédictions sont bien moins précises mais que cela peut s’expliquer (cette base de données
a des données trés partielles et mal définies (ATy et Ty sont généralement inconnues et
méconnaissance de Fy : sur banc d’essai ou avionné). Il nous manque trop de données
pour tester la véracité de notre modéle par rapport a cette base de données courantes.
Une erreur de donnée de la poussée au point fixe Fy sur banc d’essai ou avionné, peut
expliquer en partie l'erreur relative que fait notre modeéle) C’est pourquoi, nous avons
décidé de ne pas effectuer de recalage vis-a-vis de ces données.

3.3.1 Estimations satisfaisantes des données précises

Notre modeéle donne des prédictions plus que satisfaisantes pour des moteurs trés
différents. En effet, la famille des CFM56 qui équipent des avions de transport civils
(A340, A320) est décrite & 1.1% prés en moyenne®.

Données Moteurs Notre modéle
Modéle A Eec T4 FO Fmaw(o.s,losss) Fmam ET‘%
(K) | (V) () (V) (%)
CFM56 2A2 || 5.9 | 25.41 | 1628 | 106750 25620 24948 2.6
CFM56 5C1 6 24.7 | 1543 | 97850 22150 22059 0.4
CFM56 5A1 6 26.5 | 1537 | 113150 25500 25337 0.6
CFM56 5C2 || 6.6 | 32.6 | 1633 | 138800 30800 31083 -0.9

REMARQUE 3.13 1l est plutét rassurant que les prédictions des CFM56 soient bonnes
puisque notre modéle a été élaboré par identification sur les simulations ONERA de
“Faux moteurs” dont plusieurs paramétres conceptuels dérivent d’un CFM56.

3.3.2 Données courantes trop partielles

Notre base de données moteurs a des données trés partielles : rares sont les moteurs
dont nous disposons de la Température d’entrée turbine conceptuelle T} et de la différence
de température opérationnelle et conceptuelle ATy.

Or ce sont justement les deux paramétres les plus influents de la poussée moteur
maximale. Il nous est alors difficile de tester la véracité de notre modéle vis-a-vis de ces
données expérimentales.

Nous avons considéré une température d’entrée turbine conceptuelle T, de 1450 K
lorsque cette valeur nous faisait défaut. Il nous reste alors & choisir la température d’entrée
turbine opérationnelle ATy, donnée que nous n’avons pas du tout.

8La différence de température d’entrée turbine opérationnelle et conceptuelle ATy a été prise & -100
K. Si nous considérons une température d’entrée turbine conceptuelle Ty = 1450 K pour les LF507 et
CFM56 5B4 dont nous ne connaissons pas la donnée, ’erreur relative d’estimation est respectivement
de -8.39% et -4.3%.
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Résultats

Considérons AT, = —100 K :

En considérant une différence de températures d’entrée turbine opérationnelle et concep-
tuelle ATy = —100 K, nous obtenons (Table 3.4, p. 116) une erreur relative moyenne
d’estimation de poussée de croisiére de 13.5% par rapport a ’ensemble de notre base de
données courante et de 14.7% par rapport aux moteurs a taux de dilution A > 3 (16.2%
d’écart type). Nous avons alors 12 moteurs sur 32 dont lerreur relative est comprise entre
+ ou - 5% (38%). Nous avons 17 moteurs sur 32 dont Uerreur relative est comprise entre
+ ou - 10% (53%).

Données Moteurs Notre Modéle
Modedle \ F,l,;gm M n F?(;” Ere, Fynaw(xeelle)fFI:naw(calculee)
m % %
SPEY 5118 0.64 0.18 0.75 | 13106 0.18 0.19 0.03
RB183 55515P | 0.71 0.38 0.74 7620 0.38 -0.14 -0.05
JT8D 219 1.77 0.24 0.76 10668 0.26 -6.42 -1.55
TAY 611 3.04 0.18 0.8 10668 0.25 -35.17 -6.48
TAY 651 3.07 0.19 0.8 10668 0.25 -29.54 -5.66
FJ44 3.28 0.32 0.7 9144 0.29 8.42 2.66
BR710 4 0.23 0.8 10668 0.23 -0.07 -0.02
RB211 524H 4.3 0.19 0.85 | 10668 0.24 -22.8 -4.44
RB211 535E4 4.3 0.2 0.8 10668 0.24 -19.95 -3.93
PW305B 4.5 0.21 0.8 12192 0.19 12.25 2.59
V2533 A5 4.6 0.17 0.8 10668 0.23 -29.76 -5.16
PS 90A 4.6 0.22 0.8 11000 0.22 0.83 0.18
CF6 80A2 4.66 0.18 0.8 10668 0.23 -23.71 -4.36
BR715 55 4.7 0.22 0.8 10668 0.22 -2.08 -0.46
V2525 D5 4.8 0.23 0.8 10668 0.23 2.02 0.47
TRENT 772 4.89 0.16 0.82 | 10668 0.22 -36.91 -5.97
D 436T1 4.95 0.2 0.75 | 11000 0.23 -15.37 -3.01
V2522 A5 5 0.24 0.8 10668 0.23 4.13 0.97
CF6 80C2A5 5.05 0.18 0.8 10668 0.24 -27.8 -5.14
CF6 80C2B1F 5.15 0.22 0.8 10668 0.24 -6.92 -1.53
CFE738 5.3 0.22 0.8 12192 0.19 12.13 2.68
CF6 80C2B2 5.31 0.23 0.8 10668 0.24 -3.41 -0.78
V2500 Al 5.4 0.2 0.8 10668 0.23 -12.34 -2.5
D 18T 5.6 0.21 0.75 | 11000 0.23 -8.67 -1.8
ALF502R5 5.7 0.32 0.7 7620 0.3 7.99 2.58
TRENT 892 5.74 0.14 0.83 10668 0.21 -48.43 -6.9
CFM56 2A2 5.9 0.24 0.8 10668 0.23 2.61 0.63
CFM56 5A1 6 0.22 0.8 10668 0.23 -2.21 -0.5
PW2037 6 0.17 0.85 10668 0.22 -32.2 -5.47
CFM56 2B1 6 0.23 0.8 10668 0.23 -0.77 -0.17
CFM56 5C2 6.6 0.22 0.8 10668 0.22 -1.16 -0.26
MMAC 7.14 0.18 0.85 | 10668 0.21 -16.5 -3.02
[ Erreur relative moyenne ET,,,0,% I 13.53 [ 2.56 |
| Ecart type o (%) | 15.67 | 2.84 |

TAB. 3.4 — Confrontation sur I’ensemble de notre base de données moteurs (Appendix H,
p. 275) aux estimations de poussées maximales Fi,q, en croisiére de notre Modéle (AT}
prise & -100 K et T} prise a 1450 K lorsque la donnée nous faisait défaut.).

Considérons AT, =0K :
En considérant une différence de températures d’entrée turbine opérationnelle et concep-
tuelle ATy = 0 K, nous obtenons une erreur relative moyenne d’estimation de poussée de
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croisiére de 22.5% par rapport a 'ensemble de notre base de données courantes (17.3%
d’écart type) et de 23.6% par rapport aux moteurs a taux de dilution A > 3 (17.8%
d’écart type). Nous avons alors 3 moteurs sur 32 dont l’erreur relative est comprise entre
+ ou - 5% (9.4%). Nous avons 9 moteurs sur 32 dont U'erreur relative est comprise entre
+ ou - 10% (28%). Nous avons 16 moteurs sur 32 dont Perreur relative est comprise entre
+ ou - 15% (50%).

D’ou vient ’erreur ?

L’erreur relative ne semble pas franchement liée & un paramétre conceptuel ou opé-
rationnelle, ni méme a la technologie par I’année de mise en service (Figure 3.12, p. 118).
Alors a quoi est due cette erreur d’estimation 7 Nous avions évoqué la différence de pous-
sée maximale et de poussée qu'un avion prend en croisiére d’un point de vue opérationnel
(Appendix D, p. 249). Nous pourrions alors douter de la donnée de croisiére dont nous
disposons (nos diverses sources de données courantes ne précisaient pas forcément) : est-
ce la poussée maximale continue de croisiére Fj,q, ou la poussée opérationnelle quun
avion adopte en croisiére (F = 0.85F;,4,) 7 Ceci expliquerait les 14.7% d’erreur rela-
tive que notre modéle fait vis-a-vis de cette base de données courantes. Mais cela parait
peut probable : Pemploi des 85% de poussée maximale en croisiére est une utilisation
opérationnelle et donc logiquement décorrelé d’un modéle moteur.

Nous pouvons aussi nous interroger sur la donnée de la poussée au point fixe Fy des
moteurs de notre base de données. En effet, un moteur sur banc d’essai a un fonction-
nement plus aisé. Installé sur un avion, ses performances sont affectées. La poussée au
point fixe au banc d’essai est alors supérieure a celle implantée sur avion (1 a 3%). Or
nous ne savons pas a quoi correspondent les poussées au point fixe des moteurs de notre
base de donnée. Nous considérons un moteur implanté sur avion. Si nos données sont des
données sur banc d’essai, alors cela abaisserait I'erreur relative de prédiction de notre
modele de 1 a 3 %.

C’est pour toutes ces raisons que nous avons décidé de ne pas effectuer de recalage
par rapport a ces données, d’autant plus que notre modéle a de trés bonnes prédictions
par rapport aux moteurs dont nous disposons de données trés précises.
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Erreur relative de notre Modele de poussée maximale Fmax (AT4=—100 K)
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F1a. 3.12 — Erreur relative Ery, d’estimation de notre modéle vis-a-vis de I’ensemble des moteurs
de notre banque de données courantes. La température d’entrée turbine opérationnelle a été prise
a -100 K de celle conceptuelle : ATy = —100 K. La température d’entrée turbine conceptuelle T

a été prise a 1450 K en cas de manque de cette donnée.
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3.4 Conclusion : Modéle de poussée maximale

Modéle de Poussée Maximale F,, ;. :

Fmam
B [n) 1] [®

. Fma;ﬂ (M7 ha AT‘4)
Lot de Mach " Foaa(M = 0.05, h, ATy)
o Fonaw(M = 0.05, h, ATy)
Loi d’altitude  [H| =
oi dialtitude  [H] Fraa (M = 0.05,h = 0, ATy = 0)
Résidus  [R] = Finas(M = 0.05,h =0, ATy = 0)

Frnas(M =0, h = 0, AT, = 0)

Variables et Unités : nous avons

Frooz : Poussée moteur maximale N

h : Altitude de vol h < 20 km m

M : Mach de vol 0.05 < M < 1

Ty : Température  d’entrée  turbine K
conceptuelle

ATy : Différence entre la température K
d’entrée turbine opérationnelle et
conceptuelle (Remarque 3.3, p. 93)

€ : Rapport de pression sortie/entrée
du compresseur conceptuel.

A : Taux de dilution conceptuel

p : Masse volumique de Dair (Section kg/m?
F.1, p. 269)

00 : Masse volumique de l'air au sol kg/m?

po = p(h=0)=1.225kg/m> (Sec-
tion F.1, p. 269)
011 : Masse volumique de lair & 11 km  kg/m?
p11 = p(h = 11000) = 0.364 kg/m3
(Section F.1, p. 269)
Mode d’obtention : Identifié sur le modéle ONERA par simulation de moteurs
(3<A<6,1400 < Ty, <1600 K, 20 <e. <40, —100 < AT, <0 K)

Précision : 1.1% par rapport aux gros moteurs civils (CFM56) dont nous dis-
posons de données précises et 13.5% sur I’ensemble de notre base de don-
nées moteurs courantes (14.7% pour les moteurs a A > 3).

Domaine de définition : Mach de vol 0.05 < M < 1 et altitude A < 20 km

TAB. 3.5 — Modéle de Poussée maximale F},, 4.
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a = 1 _m
M?
Msi1km = amsTa +barsA + eas(ec — 30) + dars ATy + enrs
Fotikm = armTy +bpm + cpm(ee — 30) + dpm ATy + epm
M, = Mgy + fars(h —11000)% 4 gars(h — 11000)  h < 11 km
= Mgi1em h>11km
Fr = Fpmiigm + frm(h —11000)% + gppm(h — 11000) k< 11 km
= Fnitkm h>11km

[M]=a (M- M,)*+F,

h <11l km

k{— : mh
£0 1—0.04Slnm

k (&) p
Po

h>11km

11
k=1+12107%AT,
n=0.98+8 1074AT,

R]

—4.51 103X 4+2.19107°T — 3.09 10~ *(e. — 30) + 0.945

ans = —2.741074 apm = 2.67107%
bars = 1.911072 brm = —2.351072
cvs = 1.211073 crm = —1.321073
dyrs = —8.4810~4 dpy, = 3.1410*
ems = 8.961071 epm = 5.221071

Les coefficients fyrs, 9rrs, frm €t grm étant de la forme :

(041 (Ec — 30)2 + ag(Ec — 30) + oz + asTy + 045AT4) A
+ (Bi(gc — 30)% + Ba(ec — 30) + B3 + BaTy + B5ATy)

[ [ o [ o [ a3 [ aa [ as ]
fars 179102 4291072 [ —524107 ™ [ —4.51107 ™ | —4.5710 "2
gMs 1.1710°° —880107% | —5.25107Y | —3.19107° 5.52107°
frm || =5.37107° | —1.26107 | 1.29107™ 239107 23510712
gFm || —3.18107° 2.7610°°% 1.97107° 1.17107° —2.2610°°%
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[ [ 5 2 Bs | B g |
fars 1.7010° ™2 1.5110™ 1.48107° —7.5910"" [ —1.0710~
gus | —3.48107° | —8.41107° 2.56107° —2.00107% | —7.1710°8
frm || —3.89107 | —2.05107% | —9.28107° | 1.3010° " 5.39 102
gFm 1771077 2.6210°° —8.8710°° 6.66 10~ 4431078

REMARQUE 3.14 Plusieurs perspectives s’offrent alors & nous. Effectuer une étude plus
approfondie menée en collaboration avec les motoristes, avec des données moteurs plus
détaillées (régime moteur, ATy, régulation, limitations,. .. ). Une autre voie consisterait
& traiter de maniére analytique les équations du cycle moteur pour un moteur trés sim-
plifié (double flux mais un seul arbre moteur de maniére a ne plus faire de différence
entre compresseur haute pression et base pression, ce qui simplifierait considérable-
ment le systéme d’équations et donnerait peut-étre une idée simple du comportement
moteur).

Pour un réacteur d’avion civil moyen (taux de dilution A = 5, température d’entrée

turbine conceptuelle T, = 1500 K, taux de compression €, = 30), l'expression de la
poussée maximale en croisiére (altitude h > 11 km, régulation ATy = —100 K) revient
a:

Fmaw

=0.932 (1-0.73 M +0.53 M?)
0 Po

et au décollage (altitude h = 0 km, régulation ATy =0 K) :

Fma:lf
=0.952 (1-0.76 M +0.35 M?)
Fy Po

Modeéle de poussée maximale pour un moteur d’avion de transport civil moyen
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Fi1c. 3.13 — Le modeéle obtenu : Evolution du rapport de la poussée maximale en vol Fiaz,
rapportée a la poussée au point fire Fo, pour un moteur d’avion de transport civil moyen.
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Chapitre 4

Masse Moteur

Fi1G. 4.1 — CFM 56 5C2 implanté sur I’A340

Sommaire
4.1 Modéles existants . . . .. . ... o 0oL 125
4.1.1 Lois statistiques . . . . . . ... 0oL 125
4.1.2 Loi Torenbeek . . . . .. .. ... ... ... ... .. 127
4.1.3 Confrontation modéles existants et moteurs réels . . . . . 130
4.2 Modéles adaptés a tous les moteurs . . .. ... ... .. 135
4.2.1 Lois statistiques . . . . . .. ... L Lo 135
4.2.2 Loi Torenbeek . . . . .. ... .. ... ... . ... 145
4.2.3 Conclusion : Modéles adaptés a tous les moteurs . . . . . 156
4.3 Modéles adaptés aux gros moteurs civils . . . . ... .. 158
4.3.1 Lois statistiques . . . . . . ... oo 158
4.3.2 Loi Torenbeek . . . . .. . ... ... ... ... ... 159
4.3.3 Conclusion : Modéles adaptés aux gros moteurs civils 167
4.4 Modéles retenus pour notre étude . . . . ... ... ... 169

123



INsa Chapitre 4 - Masse Moteur SUPAERO-ONERA

La précision d’estimation de la masse moteur est trés importante pour une étude de
performances conceptuelles (Appendix E, p. 267). C’est pourquoi, nous consacrerons ce
chapitre aux modéles de masse moteur. Pour déterminer des modéles cohérents, nous
allons confronter les valeurs estimées par ces modéles, & des masses de moteurs existants.
C’est pourquoi nous nous sommes constitués une base de données de 54 moteurs (vous
pourrez trouver les données de ces moteurs en annexe (Appendix H, p. 275)). Nous allons
d’abord faire le bilan des modéles existants. Ensuite, nous mettrons au point nos propres
modéles adaptés & tous les moteurs. Et enfin, puisque notre étude concerne uniquement
des avions de transport civils, nous affinerons encore les estimations en adaptant nos
modéles aux gros moteurs civils. Nous nous occuperons alors a chaque fois, de mettre
au point un modéle statistique simple, fonction de la poussée au sol et & larrét Fy
(M,, = EFo™ 4+ my), et un modéle tenant compte de paramétres moteurs tels que le taux
de dilution A, le rapport de pressions compresseur entrée/sortie . et la température
d’entrée turbine Ty (C’est le modeéle proposé par E.Torenbeek que nous ajusterons sur
les données expérimentales).

REMARQUE 4.1 Les modéles existants disent déterminer la masse d’un seul moteur
avionné M,, (c’est-a-dire la somme de la masse moteur brut M,,;,.; et des masses de
la nacelle, du mat, et des équipements nécessaires a I'implantation sur avion). Pour
comparer ces modeéles aux données constructeurs qui sont des données de masse moteur
brut M, v, il faut faire ’hypothése d’une modélisation de la masse des nacelle, méat
et équipements.

Nous pouvons considérer que la masse moteur avionné M,, est 1.2 fois celle de la masse
moteur brut M,, ;. C’est une valeur couramment utilisée par les auteurs de modéles
de masse moteur.

M., = kav/br Morbrut (kav/br ~ 1.2)

La valeur optimale de k., qui permet de minimiser I'erreur relative moyenne des
estimations de chaque modéle existant par rapport aux données expérimentales de
masse moteur brut équipant les avions de type Airbus, Boeing ou Mc Donnell Douglas,

est de :
Modele de Koy /b Optimale
Masse spécifique  [Boi01] 1.31
J.Roskam [Ros85] 1.12
W.P.Dupont [Dup92] 1.43
G.Taquin [Taq] 1.03
F.Leclerc [Lec02] 1.41

Cette valeur optimale de ks, b, varie beaucoup d’un modéle a I'autre, et ne traduit
pas seulement la masse de la nacelle et équipement hydraulique, mais aussi l’erreur de
modélisation de chacun des modéles. Il est donc difficile d’en déduire la vraie valeur
adaptée de k., /.. On peut par compte noter que la faible valeur de ks /. pour le
modéle de G.Taquin laisse & supposer que ce modéle est un modéle de masse moteur
brut et non pas avionné comme cela est annoncé.

Le modéle de masse moteur que nous mettons au point est un modéle de masse mo-
teur brut M.,,p,:. Ainsi, il vous sera aisé d’utiliser votre propre modeéle de la masse
des nacelles et équipements, si vous en disposez d’un, & la place du modéle proposé
(kav/pr = 1.2). )
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4.1 Modéles existants

Il existe plusieurs modéles pour déterminer la masse moteur. Ces modéles peuvent
étre classés en deux types : des lois statistiques qui dépendent uniquement de la poussée
au point fixe d’'un moteur Fy, et sont de la forme M, = kFy“, et la loi Torenbeek qui
tient compte de paramétres moteurs supplémentaires. Nous avons transformé leur ex-
pression afin que leurs variables soient dans le systéme d’unités internationales (SI : N,
kg, ...), vous pourrez néanmoins retrouver leur expression d’origine dans les documents
cités (cf. bibliographie). Nous allons d’abord faire le bilan de ces lois existantes, que nous
confronterons ensuite 4 des moteurs réels. Nous verrons alors que la meilleure loi statis-
tique est un simple modéle de masse spécifique (c’est-a-dire que la masse moteur M,, est
proportionnelle a la poussée Fy) et que la loi Torenbeek donne des estimations de masse
du méme ordre de précision.

4.1.1 Lois statistiques

Nous avons recensé 5 lois statistiques existantes. Toutes peuvent se mettre sous la
forme :

M,, = kFy®
Modéle de masse moteur spécifique | M,,g = 0.024 Fo'
Modéle de J.Roskam M, p = 002626 F,"%®
Modéle de W.P Dupont M, p = 00542 F,79%
Modéle de G.Taquin M, = 0.1018  F,"%°
Modéle de F.Leclerc M, =05289 F,°™

TAB. 4.1 — Lois statistiques existantes de la forme : M,, = kFy®

REMARQUE 4.2 Les modéles en k(Fp)® avec o < 1 valident le résultat intuitif, contrai-
rement au modéle de masse spécifique (o = 1), que N, moteurs délivrant chacun une
poussée NF—::l, pésent plus lourd qu’un seul moteur délivrant Fo (Les rendements des
gros moteurs sont meilleurs).

Modéle de masse spécifique

Par un modéle simple de masse spécifique (que l'on peut trouver dans [Boi01]), nous
pouvons évaluer la masse moteur :

“Les turboréacteurs ont une masse spécifique de l’ordre de 0.2kg/daN pour
des taux de dilution importants. Ce chiffre donne le rapport entre le poids du
réacteur en kg et sa poussée en daN.

Cette masse moteur doit étre majorée pour tenir compte de la masse néces-
saire o linstallation du moteur sur l'avion. C’est alors la masse du moteur
avionné. La majoration est comprise entre 10% et 20% de la masse du mo-
teur.”

- J-L.Boiffier [Boi01] -

Nous considérerons alors que la masse du moteur avionné est de 20% supérieure. Nous
obtenons alors :

M, ¢ = 0.024F,
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F1ac. 4.2 — Installation de la nacelle sur le CF6 80C2 de General Electric. Moteur implanté sur
Boeing 767.

Avec : M, s : Masse du moteur avionné kg
’ Fy : Poussée moteur au sol et & arrét N

Modéle statistique de J.Roskam

Dans [Ros85], J.Roskam nous propose une estimation statistique de la masse moteur.
L’un des graphiques exposés dans son ouvrage, permet d’obtenir une relation entre masse
moteur et poussée au sol et a ’arrét.

M,, p = 0.02626 F,"%®

M, r: Masse du moteur avionné kg

Avec :
vee Fy : Poussée moteur au sol et & arrét N

Modéle statistique de W.P.Dupont

Dans [Dup92|, W.P Dupont nous propose une estimation statistique de la masse des
moteurs :

“Ce poste comprend la masse des moteurs équipés, des reverses et tuyeéres, de
la nacelle et des équipements de controle (les commandes et les instruments).”

- W.P.Dupont [Dup92] -

M, p(kg) = 0.22(Fy(ibf))***

C’est aussi une masse moteur avionné dont 1’expression s’écrit :

M, p = 0.05417F,%93

M, p: Masse moteur installé kg

Avec :
vee Fy : Poussée d’'un moteur au sol et a4 'arrét N
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Modéle statistique de G.Taquin

Dans [Taq], G.Taquin nous propose une estimation statistique de la masse moteur :

M, = 0.1018 F,°86

M.,.r : Masse du moteur avionné kg

Avec : , N R
Fy : Poussée moteur au sol et & arréet NN

Modéle statistique de F.Leclerc
Dans [Lec02], F.Leclerc nous propose une estimation statistique de la masse des mo-
teurs :

“Le groupe moteur inclut : le moteur, les commandes moteur, les instruments
moteur, U'électricité moteurs, 'IDG (Integrated Drive Generator), les pompes
hydrauliques, les nacelles équipées.”

- F.Leclerc [Lec02] -

M,, . (kg) = 1L.62(Fy(1bf))" ™

C’est aussi une masse moteur avionné dont ’expression s’écrit :

M,,; = 0.5289F,%™

Avec M,.;, : Masse moteur avionné kg
vec : B N R
Fy : Poussée d’'un moteur au sol et a4 'arrét N

4.1.2 Loi Torenbeek

Le professeur Torenbeek propose dans [Tor86], une évaluation de la masse moteur sec
(c’est-a~dire non avionné) dépendante du débit massique du générateur et de la poussée
du fan (Vous trouverez un éclaté (Figure 4.10, p. 145) représentant les divers composants
d’un réacteur double flux).

“It may be explained by assuming that the dry engine weight comprises that
of the gas generator and the propulsive device. Assuming the first component
proportional to the gas generator weight flow per unit time D,,, and the
second proportional to the fan thrust Fy, we may write :”

- E.Torenbeek [Tor86] -

Mp, = mg+my
= C1Dpy + CoFy (4.1)

Mr, :  Masse du moteur (brut c’est-a-dire non avionné) kg

mg :  Masse du générateur kg

Avec: my: Masse du fan kg
Dyng @ Débit massique du générateur kg/s

Fy : Poussée du fan N
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La masse moteur est donc la somme de deux termes : la masse du générateur my =
C1Dy g et la masse du fan my = CoFy.

A Taide de [GR70], le professeur Torenbeek donne I’expression des coefficients C =
105(;% et Cy = 0.0122. En ramenant a une masse moteur avionné M,,p, (facteur k,, /br
devant ’expression totale (Remarque 4.1, p. 124)), et dans les unités du Systéme Interna-
tional SI (forces en N, masse en kg, débit en kg/s), nous obtenons :

MmTo = kav/br MTO
= Fausoe (1003 Dy +0.0122F )

Le taux de dilution A représente la proportion d’air passant a travers le fan par rapport
a celui traversant le générateur A = %. Nous pouvons alors écrire :
mg

(14 X) Dy
D,
Dma = 17X

Par ailleurs le rapport entre la poussée du fan et celle du moteur au sol et a I'arrét est
donnée par [Tor86]| :

Fr 1

-
Fy 14 0.75\

La masse du moteur peut alors s’écrire :

M, 7o 10e,1 (Dm) ( 1 )
= kgt | —— [ Z2) +0.0122 (1 — ———— 4.2
Fy /b <1+)\ F ), VI+0.75) (4.2)

Avec : A l'aide de [Tor86], [Tor68] et [Tor73|, exprimons la formule proposée par le

G : Gas generator power function

Go : Gas generator power function (static, sea level)

K : Temperature function of compression process

M : Flight Mach number

Ty : Turbine Entry total Temperature K
To : Ambient temperature at sea level K
F : Thrust N
Fy : Take-off Thrust (Static, Sea Level) N
to : Take-Off (Static, Sea Level)

Mr, : Dry Engine Weight kg
M., : Equipped Engine Weight M,,1, = kay/br M7o (Kav/br = 1.2) kg
D, : Weight Flow per unit time of engine air (gas generator+fan) kg/s

TAB. 4.2 — Nomenclature des variables de performances moteurs

professeur Torenbeek (Equation 4.2, p. 128) en fonction de paramétres connus. L’expression
de (DI;” ) ., Peut se déduire de celle de ¢ (Corrected Specific Thrust) qui nous est donnée

128 6 juillet 2006



INsA 4.1 Modeéles existants SUPAERO-ONERA

Ne : Isentropic compressor efficiency

Nd : Isentropic fan intake duct efficiency

nf : Isentropic fan efficiency

i : Gas Generator intake stagnation pressure ratio

Mn : Isentropic efficiency of expansion process in nozzle
i : Isentropic turbine efficiency

Ntf SN =M Nf

TAB. 4.3 — Nomenclature des rendements moteurs

Ec : Overall Pressure Ratio (compressor)
y : Ratio of specific heats v = 1.4
A : Bypass ratio

n : Ratio of stagnation to static temperature of ambient air
p=1+ 2102

10 : Nondimensional Turbine Entry Temperature ¢ = %

P : Corrected Specific Thrust ¢ = ﬁ ms™!

0 : Relative Ambient Temperature § = Tlo

TAB. 4.4 — Nomenclature des variables grecques

dans [Tor86]. Nous avons ramené la formulation de cette expression en unités du systéme
international.

F
YT D
1 "d
= 340.43 | ——1/5mn(1 A, /G +02M2—X\ - M
(T w6 + 0200200 — o)
D,, 1
(7) " = 340431—}-—A\/577n(1 + ntftoA)GO

Avec la fonction G du générateur :

K 1.01
S
e mi (K +p)(1— 55
K = u(sc%l—l)
-1
po= 1+l

Ce qui revient au sol et a arrét (h=0et M =0) :

((b)to - ?0
(M)to =1
(K)to = E:'cw771 -1
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y—1
e —1 1.01
Donc : Gy = () — ———— 1— —
e e T (1— 1)
¢ (¢)toncm
(4.4)
L’expression du taux de pression a ’entrée du générateur n; étant :
_ LM
LAYy

Pour un nombre de Mach nul M =0 (a larrét), n; = 1.

REMARQUE 4.3 1l est & noter que 'on aurait pu douter du fait que 7; = 1 pour un
nombre de Mach nul M = 0. En effet, si 'on prend la définition du rendement dans
la tuyére ng (Isentropic fan intake duct efficiency), nous nous apercevons que celui-ci
diverge pour des nombres de Mach proche de zéro :

L:
Avec: D :
Re

0.05\° /05\° L

=1-1.3 — —

e <Re%) ( M> D
Duct length

Inlet diameter
nombre de Reynolds a lentrée de la tuyére (pour M =~ 0.5)

En réalité un rendement est toujours compris entre 0 et 1. Donc le produit ngM? est
bel et bien nul a larrét (M = 0). E.Torenbeek [Tor68] donne d’ailleurs un exemple
d’application numérique pour les conditions du moteur au sol et & 'arrét (donc pour
un nombre de Mach nul) ou ce taux de pression 7n; est pris égal a 1.

Finalement la masse moteur s’évalue par :

ManO
Fy

= kav/br (

10e,7 1
+00122 (1 - ——— 4.5
340.43/51,(1 + 17:; M) Go ( VIt 0.75/\)> (45)

Avec I'expression de Gy donnée précédemment (Equation 4.4, p. 130). Des valeurs courantes
de rendements sont données dans [Tor86] :

Rendement compresseur : 0.84 < 7. < 0.86
Rendement fan :0.85 < ny <0.87 Take-off

:0.82 < nf <0.85 Cruise

Rendement tuyere (nozzle) : 0.96 < n,, < 0.98
Rendement turbine 1087 < n <0.89

TAB.

4.5 — Valeurs courantes de rendements moteur

4.1.3 Confrontation modéles existants et moteurs réels

Pour notre étude, nous avons besoin de connaitre la masse moteur (rappelons que les
masses sont les facteurs limitant l’altitude de croisiére). Le choix du modéle évaluant cette
masse est donc primordial et doit étre pertinent. Afin qu’il soit le plus juste possible, nous
allons confronter les résultats des différents modéles que nous venons de voir (Table 4.6,
p. 131), avec des masses de moteurs existants. Nous pourrons alors par la suite élaborer
les modéles que nous retiendrons pour notre étude.

130
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| Modéle Expression |

Masse spécifique | M,,g = 0.024 Fy

J Roskam M, r = 002626 F,"%

W.P Dupont M, p = 00542  F,"%

G.Taquin M, =0.1018 F,"%°

F.Leclerc M, =0.5289 F,°™

1
Mmro _ 10e, 1 _ 1
E.Torenbeek 72 = Kav/br (340'43\/577n(1+77tf)\)G0 +0.0122 (1 ﬁ+o.75>\)>

TAB. 4.6 — Modéles existants de devis statistiques de masse moteur avionné en unités
du Systéme International. Ces modéles peuvent étre trouvés dans les ouvrages : [Boi01],
[Ros85], [Dup92], [Taq], [Lec02], [Tor86].

M,, : Masse moteur avionné kg
Fy :  Poussée d’'un moteur au sol et a 'arrét N

Pour les autres notations du modeéle Torenbeek : Veuillez vous référer : (Table 4.3, p. 129),
(Table 4.2, p. 128) et (Table 4.4, p. 129). L’expression de Gy est donnée précédemment
(Equation 4.4, p. 130).

Confrontons les masses obtenues par les modéles’, aux masses des moteurs existants?
Pour cela, nous nous sommes constitués une banque de données de 54 moteurs & l'aide
de [Wee98], [JSR99], [Rid97], [httb], [htte], [httc], [httd], [TFI7]. Vous trouverez les carac-
téristiques retenues pour ces moteurs en annexe (Appendix H, p. 275). Les erreurs relatives
sont calculées de la maniére suivante :

M, réet — Mo Caicuiée
M, geéer

Erg, = (4.6)

Les erreurs relatives moyennes ne reflétent que la valeur de ’écart. En effet, elles sont
calculées comme la moyenne des valeurs absolues des erreurs relatives.

N,

1
ETmoyn = 35— Z| Erig, | (4.7)
moi=1

Les tableaux précédents, présentent les résultats des estimations de masse moteur de
chacun des modéles dont nous disposons. Plusieurs informations s’offrent alors a4 nous.

Le modéle de masse spécifique est le meilleur pour les petits moteurs et les moteurs
moyens (10% et 8% d’erreur relative moyenne) mais devient inadapté au moteur de
poussées supérieures & 200 000 N. Les masses sont alors surestimées. C’est le cas du
TRENT 892 dont Ierreur est de -36%. Nous pouvons alors envisager de prendre une autre
valeur de masse spécifique pour les moteurs de poussées supérieures & 200 000 N (C’est ce

1Les NaN représentent des résultats que nous n’avons pas pu déterminer, faute de données suffisantes
2Nous avons multiplié par 1.2 les masses moteurs secs dont nous disposions, afin d’obtenir des masses
moteurs avionnés (Remarque 4.1, p. 124)
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[ Masses Moteur Avionné (kg) |

| Modéle [ Fo N) | Mimpéer | Mms | Mmg | Mmp | Mumr | Mg | Mmoo |
FJ44 8452 242 203 185 264 243 466 183
JT15D 13545 344 325 294 411 364 664 324
TFE731 5 20000 481 480 431 592 509 890 499
PW305B 23424 541 562 503 687 583 1001 553
CFE738 26325 721 632 564 767 645 1093 550
ALF502R5 31004 727 744 662 894 742 1236 624
LF507 31138 754 747 665 898 745 1240 641
AE3007 31805 861 763 679 916 758 1260 NaN
CF34 3A/3B 41013 909 984 871 1163 944 1524 NaN
RB183 55515P 44037 1245 1057 934 1243 1003 1608 1162
SPEY 5118 50710 1352 1217 1072 1419 1133 1787 1417
TAY 611 61608 1606 1479 1298 1704 1339 2068 1401
BR710 66034 1916 1585 1389 1819 1422 2179 1637
RB183 TAY650 67150 1818 1612 1412 1848 1442 2206 1616
TAY 651 68503 1840 1644 1440 1882 1467 2240 1574
D 436T1 75019 1740 1800 1574 2050 1586 2397 1685
BR715 55 88444 2474 2123 1849 2393 1828 2713 2293
JT8D 217 90000 2444 2160 1881 2432 1855 2748 2365
CFM56 7B20 91633 2849 2199 1915 2474 1884 2786 NaN
JT8D 219 96526 2458 2317 2015 2598 1970 2896 2465
V2522 A5 97861 2859 2349 2042 2631 1994 2926 2324
CFM56 2B1 97900 2543 2350 2043 2632 1994 2927 2103

TAB. 4.7 — Devis de Masse moteur par les modéles existants (Table 4.6, p. 131) pour des
moteurs de poussées : ON < Fy <100000N

| [ Erreur relative (%) |

| Modéle | Fy (N) | M Reéel | Es | Er | Ep | Er | Er | Ero |
FJ44 8452 242 16 24 -9 0 -92 25
JT15D 13545 344 6 15 -19 -6 -93 6
TFET731 5 20000 481 0 10 -23 -6 -85 -4
PW305B 23424 541 -4 7 -27 -8 -85 -2
CFET738 26325 721 12 22 -6 11 -52 24
ALF502R5 31004 727 -2 9 -23 -2 -70 14
LF507 31138 754 1 12 -19 1 -64 15
AE3007 31805 861 11 21 -6 12 -46 NaN
CF34 3A/3B 41013 909 -8 4 -28 -4 -68 NaN
RB183 55515P 44037 1245 15 25 0 19 -29 7
SPEY 5118 50710 1352 10 21 -5 16 -32 -5
TAY 611 61608 1606 8 19 -6 17 -29 13
BR710 66034 1916 17 28 5 26 -14 15
RB183 TAY650 67150 1818 11 22 -2 21 -21 11
TAY 651 68503 1840 11 22 -2 20 -22 14
D 436T1 75019 1740 -3 10 -18 9 -38 3
BR715 55 88444 2474 14 25 3 26 -10 7
JT8D 217 90000 2444 12 23 0 24 -12 3
CFM56 7B20 91633 2849 23 33 13 34 2 NaN
JT8D 219 96526 2458 6 18 -6 20 -18 0
V2522 A5 97861 2859 18 29 8 30 -2 19
CFMS56 2B1 97900 2543 8 20 -4 22 -15 17
[ Erreur relative moyenne (%) [ 10 ] 19 11 ] 15 ] 41 [ 11

TAB. 4.8 — Erreur relative des Devis de Masse moteur effectués par les modéles existants
(Table 4.6, p. 131) pour des moteurs de poussées : 0N < Fj <100000N

que nous ferons par la suite (Section 4.2.1, p. 139)). Malgré cette erreur d’appréciation de
masses de gros moteurs, ce modéle reste le meilleur sur ’ensemble des moteurs. Comme
quoi, les modéles les plus simples sont parfois les meilleurs.

Le modéle de W.P Dupont, contrairement & ceux de messieurs Leclerc et Roskam,
semble adapté aux petits moteurs. Il est & noter que les modéles de J.Roskam et d’E.To-
renbeek donnent la meilleure estimation de masse aprés le modéle de masse spécifique,
tous moteurs confondus. Le modéle de J.Roskam est celui qui décrit le mieux les moteurs
fournissant d’importantes poussées. Ce qui n’est pas le cas de celui d’E.Torenbeek qui au
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Masses Moteur Avionné (kg)

Modéle [ Fo (N) | Mumpéer | Mms | Mg | Mup | Mmr | Mg | Mmro |
CFM56 3C1 104533 2341 2509 2179 2799 2110 3075 2196
D30KU II 106090 2781 2546 2210 2839 2137 3109 NaN
CFM56 2A2 106757 2623 2562 2224 2855 2149 3124 2260
V2500 Al 111206 2836 2669 2315 2967 2225 3221 2584
V2525 D5 111206 2859 2669 2315 2967 2225 3221 2741
CFM56 5A1 113500 2645 2724 2362 3024 2265 3271 2451
CFM56 5C2 138785 3103 3331 2876 3653 2693 3803 3028
V2533 A5 146791 2847 3523 3039 3851 2826 3966 3874
PS90 156800 3540 3763 3241 4097 2991 4168 3707
PS90 Soloviev 156800 3900 3763 3241 4097 2991 4168 NaN
PS 90A 156911 3540 3766 3244 4099 2992 4170 4235
PW2037 170144 3897 4083 3512 4423 3208 4431 3934
NK93 176000 4380 4224 3630 4566 3303 4545 NaN
RB211 535E4 191718 3954 4601 3947 4948 3555 4846 3812

TAB. 4.9 — Devis de Masse moteur par les modéles existants (Table 4.6, p. 131) pour des
moteurs de poussées : 100000N < Fy <200000NV

Erreur relative (%)

| Modéle | Fy (N) | My Réel | Es | Er | Ep | Er | Er | Er, |
CFM56 3C1 104533 2341 -7 7 -20 10 -31
D30KU II 106090 2781 8 21 -2 23 -12 NaN
CFM56 2A2 106757 2623 2 15 -9 18 -19 14
V2500 Al 111206 2836 6 18 -5 22 -14
V2525 D5 111206 2859 7 19 -4 22 -13
CFM56 5A1 113500 2645 -3 11 -14 14 -24
CFM56 5C2 138785 3103 -7 7 -18 13 -23
V2533 A5 146791 2847 | -24 -7 -35 1 -39 -36
PS90 156800 3540 -6 8 -16 16 -18 -5
PS90 Soloviev 156800 3900 4 17 -5 23 -7 | NaN
PS 90A 156911 3540 -6 8 -16 15 -18 -20
PW2037 170144 3897 -5 10 -13 18 -14 -1
NK93 176000 4380 4 17 -4 25 -4 NaN
RB211 535E4 191718 3954 -16 0 -25 10 -23 4

[ Erreur relative moyenne (%) [ 8] 12 [ 13 ] 16 [ 18 [ 10 |

TAB. 4.10 — Erreur relative des Devis de Masse moteur effectués par les modéles existants
(Table 4.6, p. 131) pour des moteurs de poussées : 100000N < Fj <200000NV

Masses Moteur Avionné (kg)

|
| Mmpeer

| Modéle | Fy (N) | Mp, s | M r | M p | My, 1 | Mp, | M1,
D 18T 229795 4920 5515 4714 5865 4154 5551 4943
PW4152 231308 5117 5551 4745 5902 4178 5578 5679
PW4052 232197 5117 5573 4762 5923 4192 5595 5701
CF6 80C2B2 233532 5116 5605 4789 5955 4212 5619 5130
PW4056 252437 5117 6058 5169 6406 4504 5956 6346
CF6 80C2B1F 257997 5170 6192 5281 6539 4589 6055 5825
PW4358 258000 5008 6192 5281 6539 4589 6055 6036
CF6 80A2 266893 4624 6405 5459 6750 4725 6211 6579
RB211 524H 269562 5263 6469 5512 6814 4766 6257 6654
CF6 80C2A5 272676 4972 6544 5575 6888 4813 6311 6255
CF6 80E1A2 300255 5838 7206 6127 7540 5229 6784 7653
PW4168 302479 7811 7259 6171 7592 5262 6822 7728
TRENT 772 316269 5742 7590 6447 7917 5468 7054 8565
TRENT 900 340289 9573 8167 6926 8480 5823 7452 8976
PW4084 373651 7457 8968 7591 9259 6311 7993 9587
GE90 85B 400340 9060 9608 8122 9878 6696 8418 10073
TRENT 892 406123 7148 9747 8237 10012 6779 8509 11348

TAB. 4.11 — Devis de Masse moteur par les modéles existants (Table 4.6, p. 131) pour des
moteurs de poussées : 200000N < Fy <406123N

contraire n’est adapté qu’aux moteurs de poussées inférieures a 200 kIV.
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| Erreur relative (%)

| Modéle | Fo (N) | M’mRéel | ES | ER | ED | ET | EL | ETo
D 18T 229795 4920 -12 4 -19 16 -13 0
PW4152 231308 5117 -8 7 -15 18 -9 -11
PW4052 232197 5117 -9 7 -16 18 -9 -11
CF6 80C2B2 233532 5116 -10 6 -16 18 -10 0
PW4056 252437 5117 -18 -1 -25 12 -16 -24
CF6 80C2B1F 257997 5170 -20 -2 -26 11 -17 -13
PW4358 258000 5008 -24 -5 -31 8 -21 -21
CF6 80A2 266893 4624 -39 -18 -46 -2 -34 -42
RB211 524H 269562 5263 -23 -5 -29 9 -19 -26
CF6 80C2A5 272676 4972 -32 -12 -39 3 =27 -26
CF6 80E1A2 300255 5838 -23 -5 -29 10 -16 -31
PW4168 302479 7811 7 21 3 33 13 1
TRENT 772 316269 5742 -32 -12 -38 5 -23 -49
TRENT 900 340289 9573 15 28 11 39 22 6
PW4084 373651 7457 | -20 -2 -24 15 -7 -29
GE90 85B 400340 9060 -6 10 -9 26 7 -11
TRENT 892 406123 7148 -36 -15 -40 5 -19 -59

[ Erreur relative moyenne (%) [ 20 ] 9] 25 [ 15 [ 17 [ 21 ]

TAB. 4.12 — Erreur relative des Devis de Masse moteur effectués par les modéles existants
(Table 4.6, p. 131) pour des moteurs de poussées : 200000N < Fj <406123N

| [ Bs [ Er | Ep | Ex | B | Bro |
| Erreur relative moyenne (%) [ 12 | 14 | 16 | 15 | 27 [ 14 |

TAB. 4.13 — Erreur relative moyenne des Devis de Masse moteur effectués par les modéles
existants (Table 4.6, p. 131) pour tous les moteurs

Le modéle de G.Taquin est remarquable de par sa stabilité. En effet, quels que soient
les moteurs considérés, ce modeéle présente une sous-estimation de 15%. Nous pourrions
alors envisager d’améliorer les prédictions de masse moteur de ce modéle de la maniére
suivante :

M,
M, = —2T_
1-0.15

Nous verrons par la suite (Section 4.2.1, p. 137), que cette idée n’est pas complétement
absurde.

Le modéle de F.Leclerc est celui qui décrit le moins bien notre banque de données
moteurs. En effet, les erreurs peuvent atteindre plus de 80% ! C’est le cas du JT15D dont
Perreur est de -93%. C’est en fait sur les petits moteurs que l'on trouve les plus grandes
erreurs (41% en moyenne). Ceci pénalise fortement ce modéle lorsque l'on considére
I’ensemble des moteurs.

Tout comme le modéle de masse spécifique, le modéle d’E.Torenbeek semble adapté
aux petits moteurs et moteurs moyens. Par contre, mis & part 4 moteurs dont le TRENT 900
(ce moteur ayant des données trés hypothétiques, étant donné qu’il est en cours de déve-
loppement, il vaut mieux ne pas en tenir compte), ce modeéle devient trés mauvais pour
les gros moteurs. Il n’est pas évident de comparer le modeéle du professeur Torenbeek
avec les autres modéles. En effet, il n’évalue pas uniquement la masse moteur a ’aide de
la poussée au sol et a I’arrét Fj, mais aussi avec des paramétres moteur tels que le taux
de dilution A, le rapport de pressions compresseur (entrée/sortie) e. et la température
d’entrée turbine Ty. C’est donc un modéle plus fin car il tient compte de la technologie
des moteurs. C’est pourquoi nous allons traiter son cas & part.

Les modéles existants donnant des erreurs d’appréciations pouvant étre considérables,
nous allons essayer de les analyser dans le but de mettre au point des modéles plus
performants.
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4.2 Modéles adaptés a tous les moteurs

La précision du devis de masse moteur étant importante pour notre étude, nous allons
tenter d’élaborer de meilleurs modéles de masse moteur. Dans cette partie, ces modéles
seront adaptés a tous les moteurs (c’est-a-dire couvriront le domaine actuel de poussées
moteur : de quelques kN & plus de 400 kN). Pour cela, nous nous servirons d’une base
de données de 54 moteurs (que vous pourrez trouver en annexe (Appendix H, p. 275)).

REMARQUE 4.4 Les moteurs TRENT 900, GE90 85B et PW4168 ont des données de
masse moteur curieuses, et ont donc été ignorés pour 'optimisation de nos modéles.
Ces moteurs apparaissent tout de méme, a titre indicatif, sur les différents graphiques
de ce document.

A ’époque ot a été effectué ce travail sur les masses moteurs, le TRENT 900 était en
cours de développement et ses données étaient donc encore approximatives. Il est fort
probable qu’au fur et & mesure de son développement, les rendements moteurs soient
améliorés et que la poussée au point fixe Fp soit meilleure rapportée a sa masse M,,.
Ceci ira dans le sens d’améliorer les estimations de nos modéles pour ce moteur.
Pour le GE90 85B, c’est un moteur ayant d’incorporé, par construction, une partie
de la nacelle nécessaire a l'implantation sur avion. Ainsi la donnée de masse dont
nous disposons pour ce moteur n’est pas exactement une masse moteur brute, mais
une masse semi-avionnée (il faudra encore tenir compte de la masse du méat et de
I’hydraulique pour obtenir la masse moteur avionné). Ainsi, cela est donc normal si ce
moteur parait anormalement plus lourd.

Quant au PW4168, sa donnée parait erronée par rapport aux autres moteurs mais je
n’ai pas trouvé d’explications.

4.2.1 Lois statistiques
Recalage sur un moteur de référence

Il serait logique que tous les modéles donnent la méme valeur de masse moteur M,,
pour un moteur donné existant. Prenons le cas du moteur General Electric CF6 80C2-A5
de I’A300. Sa masse non avionnée est de 4 144 kg, ce qui revient & M,, o300 = 4 973 kg
avec nacelles et équipements. Sa poussée au sol et a 'arrét est de Fyasg0 = 272 676 N.
Recalons alors les modéles par rapport & ce moteur que nous prenons comme référence.
C’est-a-dire modifions le facteur de proportionnalité k£ afin que, pour 'exposant de pous-
sée o du modéle considéré, 'expression suivante soit vérifiée :

M., A300 = kr (Foaz00)”

Nous obtenons alors les valeurs de facteur de proportionnalité recalé k., par rapport au
moteur de I’A300 suivant (Table 4.14, p. 135).

| [ B ]
Modéle de masse moteur spécifique | 0.01824
Modéle de J.Roskam 0.02342
Modéle de W.P Dupont 0.03913
Modéle de G.Taquin 0.10517
Modéle de F.Leclerc 0.4167

TAB. 4.14 — Modeéle en M,, a300 = kr (Foazo0)” recalé sur I’A300.
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Masses moteur recalées (A300) :
9000 -
— masse spécifique
— — J.Roskam

— - W.P Dupont
— G.Taquin
F.Leclerc

8000 -

7000 -

6000 -

| (ko)

M
a1
=}
S
S

T

4000 -

Masse moteur :

3000 -

2000 -

1000 -

0 L L L L L L L L I}
0 05 1 1.5 25 3 35 4 4.5
Poussée au sol et a l'arrét : F0 (N) 5

F1G. 4.3 — Modeéles en M., o300 = kr (Foaz00)” recalé sur I’A300 (Table 4.14, p. 135)

Ainsi, tous les modéles sont cohérents pour la référence que nous avons choisie. Nous
pouvons alors plus facilement comparer leur comportement pour une variation de la
poussée Fy au sol et a 'arrét donnée, autour de la poussée de référence. Cela revient a
étudier le gradient de masse moteur. Nous avons recalé les modéles existants (Table 4.1,
p. 125) sur le moteur de I’A300 (Table 4.14, p. 135). Ce qui veut dire que :

Va  M,ase0 = ke(a)(Foasen)”
M
c’est-a-dire kr(a) = ——mA300_
(Foa3z00)

Cherchons alors ’expression du gradient de masse moteur :

M, = k(F)®
aMm a—1
= k (F
o%, ak(Fp)
Or pour a =1 : M, = mglIy
oM, Fy >“1
Donc : = amg 4.8
0Fy <F0A300 (4.8)

Pour la poussée de référence de 1’A300, nous obtenons un gradient de masse moteur
(Equation 4.8, p. 136) :

oM,,
0Fy
Il est alors naturel de retrouver des valeurs de gradients proportionnelles aux exposants
a. Pour des valeurs de poussée moteur proche de celle du moteur de I’A300, le modéle

le plus sensible & une demande différente de poussée est celle de la masse spécifique avec
18.2 g/N. Le moins sensible est celui de F.Leclerc avec 13.7 g/N.

(Foasoo) = ams
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Gradient de Masses moteur recalées (A300) :
0.035~

— masse spécifique
— — J.Roskam
— - W.P Dupont
— G.Taquin
F.Leclerc
0.031-
z
g
sy
.- 0.025
5
k]
o
£
Q
?
s
=
o 0.02
o°
€
19} -———————————
S - - - - - ____C
5 —— - -l
5 - — - -
0.015-
0.01 Il Il Il Il Il Il Il Il J
0 0.5 1 15 2 25 3 35 4 45

Poussée au sol et a I'arrét : FD (N)

F1G. 4.4 — gradient de masses moteur du modeéles en M., a300 = kr (Foazo0)” recalé sur I”’A300
(Table 4.14, p. 135)

REMARQUE 4.5 Il peut paraitre curieux que les courbes de gradient de masse moteur
croisent toutes, la masse spécifique ms (c’est-a-dire pour @ = 1) pour des valeurs de
poussée Fy presque identiques. Ceci est en fait di & notre calage sur ’A300. En effet,
soit Fo;(c) la poussée d’intersection du modeéle en puissance o. On a alors :

a—1
a ms <M) = ms Foi(a)
Foazoo

Foile) ke

Foaszo0

L’intersection n’existe donc pas mathématiquement mais les courbes croisent la masse
spécifique pour des valeurs de poussées presque identiques. Ceci est dii aux valeurs de
a.

075<  a <1
032< fuld <0366

0A300

Cette poussée de croisement est alors proche du tiers de la poussée de référence de
I’A300.

Coefficients optimaux du modéle : M,, = kqp Fy™or

Comme tous ces modeéles (Table 4.1, p. 125) sont de la forme M,, = kFy®, la deuxiéme
idée qui peut venir & l'esprit est de faire notre propre modéle & ’aide de la banque de
données moteur dont nous disposons. C’est-a-dire trouver les coefficients optimaux kop¢

et appe qui correspondent le mieux aux valeurs de nos moteurs. Aprés optimisation (&
laide de MATLAB), nous obtenons le modéle suivant (Table 4.15, p. 138).
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Optimisation du modéle : M m= k Fo". (tous les moteurs exceptés : PW4168 et TRENT 900)

12000 Masse specifique
_ J.Roskam
_ _ W.P Dupont .
_ _ G.Taquin 2
F.Leclerc s
10000 M, =kenFO™™ -
e Moteurs reels .TRENT?O/
- @GE90 858
s -
- ~
-~ -
o 8000F Pt 7
< - e -
£ - > . -
= 7 - P
- > P -
5 e ~ -
geooof - X e -
E Py T -
4 ey ’ 2 e
s S
4000 o g % -
4 ~
e - -
’ s
o0 e
e -~
2000 v
-~
724
g’
0 Il Il Il Il Il Il Il Il J
0 05 1 15 2 25 3 35 4 45
Poussee au sol et a l'arret : FD (N) x10°
F1a. 4.5 — Optimisation du modéle en M,, = kFo®. Obtenue par optimisation sur tous les

moteurs (Remarque 4.4, p. 135)

Modéle de masse moteur :

M, = kav/br M

mbrut

M,y = 0.168 F-52

Mode d’obtention : Identification par les moindres carrés sur I’ensemble des
données expérimentales (Appendix H, p. 275), (Remarque 4.4, p. 135).

Domaine de définition : Tous les réacteurs simple ou double flux.

Précision : 11% par rapport a ensemble des moteurs (Appendix H, p. 275),
(Remarque 4.4, p. 135).

Variables et unités :

M,, : Masse d’un moteur avionné (avec nacelle, mat, hydraulique,. ..) kg
M prut : Masse d’un moteur brut kg
Fy : Poussée maximale au point fixe (au sol et a ’arrét) d’un seul moteur. N

Kav/br © Proportion (Remarque 4.1, p. 124) entre la masse moteur avionnée et
la masse moteur brut (Kay/br =~ 1.2)

TAB. 4.15 — Modéle de masse moteur M,, = kopt Fo“°* optimal.

REMARQUE 4.6 Nous avions vu (Section 4.1.3, p. 130) que le modéle de G.Taquin
présentait un écart quasiment constant (en moyenne 15%) d’estimation de masse par
rapport aux moteurs réels. Nous avions alors envisagé de considérer ce modéle en
prenant 15% de masse moteur en moins de la valeur estimée. Cette idée n’était pas
mauvaise puisque le modeéle optimal en M,,, = kopi Fo“°Pt est le plus proche du modéle
de G.Taquin. Mais cette méthode ne donnera pas de meilleurs résultats que le modéle
que nous venons d’optimiser (Table 4.15, p. 138). Nous n’approfondirons donc pas la
piste des 15% de moins de masse moteur estimée par le modéle de G.Taquin.
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Masse spécifique Linéaire Par Morceaux : M,,¢*

Nous avons vu (Section 4.1.3, p. 130) que le modéle de masse spécifique donnait de
trés bons résultats pour les moteurs de poussées inférieures & 200 000 N mais devenait
inadapté pour des valeurs de poussées supérieures. L’idée qui vient & 'esprit est alors de
prendre des valeurs différentes de masse spécifique selon le domaine de poussée moteur.
En somme prendre une fonction linéaire par morceaux. Or lorsque ’on regarde le tracé des
masses des moteurs existants en fonction des poussées Iy (Figure 4.6, p. 139), on s’aper¢oit
qu’il existe deux domaines distincts de poussées. Visuellement, nous pouvons observer que
les petits moteurs de poussées inférieures a 80 000 N semblent répondre & une autre loi de
masse spécifique que les autres moteurs. Nous prendrons une masse spécifique jusqu’a une
poussée de 80 000 N c’est-a-dire une masse moteur avionnée proportionnelle & la poussée.
Nous prendrons ensuite une loi linéaire pour les moteurs de poussées supérieures. Bien
entendu, la fonction doit étre continue (mais non dérivable) pour la poussée de coupure
de 80 000 N. Ceci implique qu’il n’y aura qu'un seul coefficient & déterminer dans la loi
linéaire (soit la pente, soit 'ordonnée a l'origine).

Masse moteur Spécifique Linéaire Par Morceaux

10000 \* T T T T T T
MFHS * TRENT 900
. Mm
9000 H réel « GE90 858 a
8000 —
* PW4168
7000 ' —
z
£ 6000 —
E .
@ 5000 DT N
o
1S
(]
ﬁ 4000 L. i
= .
3000 s :
> ms = 0.026596
spe = 0.016872
2000 p me = 777.8733 7
— s Fo 0 Fo<80000N
1000 - { Mmg* = Dmmspe Fo+mo O Fo280000N B
O | | | | | | | |
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 35 4 4.5
Poussée au sol et a l'arrét : Fo (N) «10°

Fi1a. 4.6 — Masse spécifique moteur, linéaire par morceauz (Table 4.16, p. 140). L’optimisa-
tion est faite sur tous les moteurs exceptés le TRENT 900 et le PW4168). Coupure choisie
graphiquement a Fy = 80 000 N

A Daide de MATLAB , Nous avons effectué une optimisation de ce modéle de masse
spécifique linéaire par morceaux, sur ’ensemble des moteurs de notre banque de données,
exceptés deux moteurs (Remarque 4.4, p. 135). Nous obtenons les résultats suivants (Table
4.16, p. 140).
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Mms*:msFo Fy < 80kN
:mspeFo +mo Fp>80kN
M,.s* : Masse du moteur avionné kg

Avec : i . .
Fy :  Poussée moteur au sol et & arrét N

Modéle de masse moteur linéaire par morceaux :
*
MmS = kav/br Mmbrut

M,y = 2221073 F Fy < 80kN
=14.11073 Fy + 648 Fy >80 kN

Mode d’obtention : Identification par les moindres carrés sur I’ensemble des
données expérimentales moteurs & disposition (Appendix H, p. 275), (Re-
marque 4.4, p. 135). Coupure choisie graphiquement a Fy = 80 000 N.

Domaine de définition : Tous réacteurs simple ou double flux.

Précision : 7.2% par rapport a Iensemble des données expérimentales mo-
teurs (Appendix H, p. 275), (Remarque 4.4, p. 135), et 6.45% par rapport
aux moteurs civils (implantés sur Airbus, Boeing, McDonnell Douglas,

Fokker, ...).
Variables :
Symboles : Désignation Unités
M,,s* : Masse moteur avionné (avec nacelle, mat, kg
équipements. . . )
M., prur - Masse moteur brut kg
Fj : Poussée au point fixe (poussée maximale au N

sol et a l'arrét) d’un seul moteur.
Kav/br : Proportion (Remarque 4.1, p. 124) entre la
masse moteur avionné et la masse moteur brut

(kav/br ~ 12)

TAB. 4.16 — Modéle de masse moteur linéaire par morceaux

REMARQUE 4.7 La valeur de la masse spécifique des gros moteurs est alors inférieure
a celle du modéle existant dont on disposait (0.024 kg/N). Ainsi, le modéle existant
surestimait la masse des gros moteurs. Plus les moteurs sont gros, meilleurs sont les
rendements. Notre loi de masse spécifique linéaire par morceaux tient compte de ce
phénoméne.

REMARQUE 4.8 Pour une poussée moteur Fp supérieure a 80 kN, la constante
mo = 778 kg est associée au fait que la masse des gros moteurs croit moins vite avec la
poussée Fp que celle des petits moteurs. Il est plus rentable de construire des moteurs
de grande poussée. C’est ce que traduisait ’exposant a,p: des modéles statistiques en
]\4m == koptFOQopt

Considérons alors 'avion dans son ensemble. Pour une poussée au sol et & l'arrét Fj
désirée, il est donc plus avantageux (Remarque 4.8, p. 140), d’un point de vue masse totale
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Masse totale des moteurs

12000 -
— - quadrimoteu
trimoteur
—— bimoteur
10000 _ -
- -
> ~
i{, e
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.. 2
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3 “
° s
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8 /.
I .
@ 4000+
(2}
]
=
2000
0 1 1 1 1 1 1 1 1 1 |
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Poussée au sol et a I'arrét : F0 (N) % 10°

F1a. 4.7 — Masse totale de tous les moteurs implantés sur l’avion. Estimée par le modeéle de
Masse spécifique Linéaire Par Morceauz (Table 4.16, p. 140)

des moteurs, de construire des avions bimoteurs plutét que des quadrimoteurs. En effet,
M., qvion=Nm Mms*
M, qvion=Nm 26.6 1072 {2 Lo < 80kN
=26.6 1073F,
Maqion=Nm (1691073 +778) o > 80KN
=16.91073Fy + N,,, 778

Avec N,,, le nombre de moteurs implantés sur avion.

Prenons l'exemple de I’A300. Sa poussée totale au sol et a l'arrét, c’est-a-dire la
poussée au point fixe, est de Fyas00 = 2 (272 676) N (deux moteurs General Electric
CF6 80C2-A5 (Appendix H, p. 275)). Notre modeéle de Masse spécifique Linéaire Par Mor-
ceaux (Table 4.16, p. 140) prédit alors une masse totale des moteurs de 10724 kg pour
une configuration bimoteur et de 12286 kg pour une configuration quadrimoteur (pour
la méme poussée Fyazgg)- Soit 14.6% de plus! Ce n’est pas négligeable. Nous pourrions
alors en déduire qu’il est plus performant de construire des bimoteurs. Mais ne concluons
pas trop vite. Ce raisonnement ne prend en compte que la masse des moteurs. Nous
verrons par la suite, que les contraintes au décollage entre un bimoteur et un quadrimo-
teur sont différentes. Les poussées a considérer seront alors différentes selon le nombre
de moteurs de l'avion.

Ce modele de Masse spécifique Linéaire Par Morceaux (Table 4.16, p. 140) a I’avantage
de rester relativement simple et de donner la meilleure estimation de masse moteur
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F1G. 4.8 — Surplus de masse moteur : bi/quadri-moteurs estimée par le modele de Masse spéci-
fiqgue Linéaire Par Morceauz (Table 4.16, p. 140)

puisque tous moteurs confondus (méme avec les deux moteurs dont les données nous
semblent étranges (Remarque 4.4, p. 135)), lerreur moyenne n’est que de 7.8%. Et si nous
ne considérons pas ces deux moteurs, l'erreur est de 7.2% ce qui est remarquable.

Meilleur modéle statistique pour I’ensemble des moteurs

Le modéle de masse spécifique étant le meilleur des modéles existants (Table 4.6,
p. 131), nous allons comparer ce modéle avec les deux modéles statistiques que nous
avons mis au point (& savoir la masse spécifique linéaire par morceaux M,, g™ (Table 4.16,
p. 140) et le modele optimisé en M,, = kopi Fo™?* (Section 4.2.1, p. 137))

REMARQUE 4.9 Ilest logique que le modéle optimisé en kope Fo“°P* donne des résultats
meilleurs que celui de masse spécifique pour notre banque de données moteurs puisqu’il
a justement été congu par 'optimisation de cette banque de donnée.

Le modéle de masse spécifique linéaire par morceaux est sans conteste le meilleur modéle
(Table 4.17, p. 143). 11 a aussi 'avantage d’étre trés simple. C’est donc lui que nous
retiendrons.

Les tracés des données expérimentales (Appendix H, p. 275) de masse moteur M,,
en fonction des différents parameétres moteurs montrent que la poussée au point fixe
Fy est le parameétre influent de la masse moteur (Figure 4.6, p. 139). Il n’y pas pas de
correlation aussi explicite entre la masse moteur et les autres parameétres moteurs (Figure
4.9, p. 144) : taux de dilution A, taux de compression ¢., température d’entrée turbine T},
année de mise en service qui pourrait traduire 'avancement technologique,. . . Ainsi, nous
ne pouvons poursuivre notre modélisation statistique de la masse moteur en fonction
des autres paramétres moteurs. Ces autres paramétres moteurs sont par contre pris en
compte dans le modéle d’E.Torenbeek, que nous allons tenter de recaler sur les données
expérimentales dans le paragraphe suivant.
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Mspe Msper P kopt Fo“opt
Moddle ‘ o ‘ M | Mg | Bs | Mms® | B5 | Mumopr | Bope
(N) (kg) | (kg) | (%) | (kg) | (%) (kg) (%)
FJ44 8452 242 203 16 225 7 325 -34
JT15D 13545 344 325 6 360 -5 478 -39
TFET731 5 20000 481 480 0 532 -11 658 -37
PW305B 23424 541 562 -4 623 -15 748 -38
CFET738 26325 721 632 12 700 3 823 -14
ALF502R5 31004 727 744 -2 825 -13 941 -29
LF507 31138 754 747 1 828 -10 944 -25
AE3007 31805 861 763 11 846 2 961 -12
CF34 3A/3B 41013 909 984 -8 1091 -20 1183 -30
RB183 55515P 44037 1245 1057 15 1171 6 1254 -1
SPEY 5118 50710 1352 1217 10 1349 0 1407 -4
TAY 611 61608 1606 1479 8 1639 -2 1649 -3
BRT710 66034 1916 1585 17 1756 8 1746 9
RB183 TAY650 67150 1818 1612 11 1786 2 1770 3
TAY 651 68503 1840 1644 11 1822 1 1799 2
D 436T1 75019 1740 1800 -3 1995 -15 1937 -11
BR715 55 88444 2474 2123 14 2270 8 2216 10
JT8D 217 90000 2444 2160 12 2296 6 2248 8
CFM56 7B20 91633 2849 2199 23 2324 18 2282 20
JT8D 219 96526 2458 2317 6 2406 2 2381 3
V2522 A5 97861 2859 2349 18 2429 15 2407 16
CFM56 2B1 97900 2543 2350 8 2430 4 2408 5
CFM56 3C1 104533 2341 2509 -7 2542 -9 2541 -9
D30KU II 106090 2781 2546 8 2568 8 2572 8
CFM56 2A2 106757 2623 2562 2 2579 2 2585 1
V2500 Al 111206 2836 2669 6 2654 6 2673 6
V2525 D5 111206 2859 2669 7 2654 7 2673 7
CFM56 5A1 113500 2645 2724 -3 2693 -2 2717 -3
CFM56 5C2 138785 3103 3331 -7 3119 -1 3203 -3
V2533 A5 146791 2847 3523 -24 3255 -14 3353 -18
PS90 156800 3540 3763 -6 3423 3 3539 0
PS90 Soloviev 156800 3900 3763 4 3423 12 3539 9
PS 90A 156911 3540 3766 -6 3425 3 3541 0
PW2037 170144 3897 4083 -5 3649 6 3783 3
NK93 176000 4380 4224 4 3747 14 3889 11
RB211 535E4 191718 3954 4601 -16 4013 -1 4171 -5
D 18T 229795 4920 5515 -12 4655 5 4836 2
PW4152 231308 5117 5551 -8 4680 9 4862 5
PW4052 232197 5117 5573 -9 4696 8 4877 5
CF6 80C2B2 233532 5116 5605 -10 4718 8 4900 4
PW4056 252437 5117 6058 -18 5037 2 5222 -2
CF6 80C2B1F 257997 5170 6192 -20 5131 1 5316 -3
PW4358 258000 5008 6192 -24 5131 -2 5316 -6
CF6 80A2 266893 4624 6405 -39 5281 -14 5465 -18
RB211 524H 269562 5263 6469 -23 5326 -1 5510 -5
CF6 80C2A5 272676 4972 6544 -32 5378 -8 5562 -12
CF6 80E1A2 300255 5838 7206 -23 5844 0 6017 -3
PW4168 302479 7811 7259 7 5881 25 6054 22
TRENT 772 316269 5742 7590 -32 6114 -6 6278 -9
TRENT 900 340289 9573 8167 15 6519 32 6665 30
PW4084 373651 7457 8968 -20 7082 5 7195 4
GE90 85B 400340 9060 9608 -6 7532 17 7612 16
TRENT 892 406123 7148 9747 -36 7630 -7 7701 -8
[ Erreur relative moyenne (%) | [ 12 ] [ 8 ] [ 11 ]

TAB. 4.17 — Estimations des modéles statistiques de masse moteur : Masse spécifique
M., s [Boi01] (Table 4.6, p. 131), Modéle de masse linéaire par morceaux M,,s* (Table
4.16, p. 140) et Modeéle en M, = kopt Fo®°?* (Table 4.15, p. 138). La donnée de masse
moteur avionné M,, a été considérée a 1.2 fois la donnée constructeur de masse brut de
notre base de données expérimentales (Appendix H, p. 275).
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Correlation des données de masses et parameétres moteur
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F1G. 4.9 — Correlation des paramétres de notre base de données expérimentales moteurs (Ap-
pendiz H, p. 275)
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4.2.2 Loi Torenbeek
Les paramétres

Nous avons vu que le modéle d’E.Torenbeek ne dépendait pas uniquement de la
poussée au sol et a l'arrét Fj mais aussi de paramétres moteurs tels que le taux de
dilution A, le rapport de pression entrée/sortie compresseur . ou encore la température
d’entrée de la turbine T}.

Taux de dilution oy
Dmf débitdu fan -
" Dmg  débit du générateur |

Turbine
Chambre de combustion
Compresseur

. P
Taux de compression : Ec= P—3
2 Fan

Température d'entrée turbine : Ty

F1G. 4.10 — Eclaté du moteur PW4000 (A = 5.2)

Nous allons pour commencer voir le poids de ces différents paramétres dans 1’estima-
tion de la masse moteur.

Nous avons tracé les masses moteur (Figure 4.11, p. 146) et (Figure 4.12, p. 146) en
prenant les valeurs minimale et maximale du rapport de pression entrée/sortie du com-
presseur €. de notre banque de données moteur.

Poussée moteur au sol et a ’arrét Fj :

Comme les autres modéles, celui du professeur Torenbeek dépend aussi de Fy. On congoit
bien que plus on désire une poussée moteur importante, plus le moteur sera gros et donc
sa masse importante.

Overall Pressure Ratio ¢, :

Cette donnée représente le rapport de pression d’entrée et de sortie compresseur. Plus on
comprime le gaz, plus on augmente la température. Ce taux de compression sera alors
vite limité par la température d’entrée turbine 7, admissible par les matériaux de la
chambre de combustion. Pour augmenter le taux de compression, il faut un compresseur
adéquat. Ceci se traduit généralement par un nombre plus important d’aubes. La masse
du compresseur sera donc plus importante. Il semblerait que plus le moteur est important,
plus le taux €. est élevé (Figure 4.13, p. 147)
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Un taux de compression proportionnel a la masse moteur ?
45 T T T T T T T

a0 _ ]

c

w
o
T
1

Overall Pressure Ratio : €
N
[6)]
T
1

20F | .

15+ ’ g

10 | | | | | | | | |
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000
Masse des moteurs : Mm (kg)

F1a. 4.13 — Le tauz de compression €. semble augmenter avec la masse moteur. Figure réalisée
a l’aide de nos données moteurs

Bypass ratio ) :

Le taux de dilution représente la proportion de gaz passant & travers le fan par rapport

a celui traversant le générateur A = %. Augmenter le taux de dilution revient &
mg

augmenter la taille du fan (donc la masse du fan) mais augmente aussi considérablement
la poussée au sol et a 'arrét Fjy. Pour une poussée donnée, augmenter le taux de dilution
diminue alors la masse moteur M,,.

Turbine Entry Temperature 7T} :

La température d’entrée turbine est souvent limitée par la capacité, des matériaux utilisés
dans la chambre de combustion, & résister a des températures élevées. En effet, plus T} est
élevée, meilleur est le rendement et par 1a méme, meilleure est la poussée. La température
d’entrée Turbine semble avoir une répercussion assez importante sur la masse. Regardons
(Figure 4.14, p. 148) alors le comportement du modéle du professeur Torenbeek avec des
températures T différentes. Nous prendrons la poussée du moteur de ’A300 (CF6 80C2-
Ab) comme référence, soit 272 676 N. Plus la température T est faible, plus la masse
moteur est importante. Et ceci, d’autant plus que le taux de dilution est faible. T peut
avoir une répercussion considérable : on passe de 6 tonnes & plus de 9.5 tonnes pour un
taux de dilution A = O entre T, = 1 300 K et T, = 1 800 K.
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Masse Moteur Torenbeek a £.726.7

7000

Masse moteur : M
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Température Entrée Turbine : T4 (K) Taux de dilution : A

Fic. 4.14 — Influence de la Température d’entrée de la turbine : Ty sur la masse moteur du
modele d’E. Torenbeek (Table 4.6, p. 181) & poussée donnée 272 676 N

REMARQUE 4.10 Nous venons de voir que le modéle d’E.Torenbeek était trés sensible
a la température d’entrée de la turbine T4. Malheureusement cette donnée est sou-
vent confidentielle ce qui rend I’étude de la masse moteur difficile. Néanmoins, nous
connaissons les ordres de grandeur de ces températures. Nous avons choisi de prendre
une Ty de 1450 K lorsque nous ne disposions pas de cette donnée. La méconnaissance
de T4 nous fait douter de ’estimation de la masse et ceci, d’autant plus que le taux de
dilution A est faible.

A quoi est liée I’erreur du modéle Torenbeek ?

Nous avons vu (Section 4.1.3, p. 130) que le modéle d’E.Torenbeek donnait une estima-
tion de la masse moteur du méme ordre de grandeur que le modéle statistique de masse
spécifique et semblait peu adapté aux gros moteurs. Nous pourrions alors nous désinté-
resser de ce modéle étant donné sa complexité devant les autres modéles plus simples
(uniquement de la poussée au sol et a larrét Fy) et donnant des estimations de masse
moteur avec & peu prés la méme précision. Seulement voila, c’est le seul modéle dont nous
disposons qui tienne compte de paramétres moteur (notamment le taux de dilution A).
Or nous avons vu (Section 2, p. 17), que la consommation du moteur et la poussée moteur
sont des fonctions du taux de dilution. De méme nous pourrions considérer que plus le
taux de dilution est important, plus le fan est volumineux donc plus la nacelle nécessaire
sera imposante et aura une trainée importante. Ceci a une répercussion directe sur 1’éva-
luation de la distance franchissable Dgys (parameétre que nous cherchons a optimiser).
Bref, vous ’aurez compris, ce qui nous intéresse, c’est un optimum sur ’avion complet.
Ce modeéle étant le seul qui soit fonction de paramétres moteur, nous allons chercher a
quoi est liée son erreur d’estimation, en vue d’effectuer une correction de ce modéle.
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L’avancement technologique ?

Nous évoquions précédemment, ’avancement technologique (au sujet des températures
d’entrée Turbine). Regardons ce qu'il en est (Figure 4.15, p. 149). Nous pouvons penser
que plus les années passent, plus nous sommes capable de fabriquer des moteurs de faible
masse pour des performances équivalentes. Examinons alors les erreurs d’évaluation des
masses moteur en fonction des années de fabrication des moteurs. Il n'y a, semble-

Erreur relative du modéle Torenbeek et année de mise en service
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Fi1a. 4.15 — L’avancement technologique ne semble pas liée a ’erreur d’estimation de masse
moteur.

t-il aucune corrélation entre les années et I'erreur d’estimation de masse moteur. Ainsi,
Perreur n’est pas liée a la température d’entrée turbine, si T était une fonction du temps.
Nous ne retiendrons donc pas ce critére pour effectuer une correction.

REMARQUE 4.11 Nous pouvons penser que le critére d’avancement technologique se
traduise déja dans la température d’entrée de la turbine T4. En effet, plus les années
passent, plus I'industrie congoit des matériaux capables de résister aux hautes tempé-
ratures (aubes de turbine : superalliages a base de Nickel pour résister aux contraintes
de fluage [AJ96]). Or, plus la température est élevée dans la chambre de combustion,
meilleur est le rendement. Il est donc logique que les valeurs de T, augmentent avec
les années. [Bir00] propose une estimation de ces températures avec les années (envi-
ron 1400 K dans les années soixante, 1 600 K en 1970, 1 700 K en 1990). En prenant
une loi linéaire de température Ty, pour les données de T4 qui nous font défaut, en
fonction des années de mise en service des moteurs (T4 = 10 tannse — 18200, soit une
augmentation de 100 K par décennie.), nous n’obtenons pas de meilleurs résultats. Si
la Ty avait vraiment un réle dans ’avancement technologique, cela serait apparu sur
le graphique précédent (Figure 4.15, p. 149).
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Le constructeur ?

Chaque constructeur a ses propres procédés de fabrication. Nous pourrions alors penser
que les masses dépendent aussi des constructeurs. Or ceci n’est pas pris en compte dans
le modéle d’E.Torenbeek. Ceci pourrait étre une cause d’erreur d’estimation. Les erreurs

Erreur relative du modéle d’E.Torenbeek et constructeur
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Fic. 4.16 — Erreur d’estimation de masse moteur et constructeur (procédés de fabrication)

classées par constructeurs sont plutot réparties (Figure 4.16, p. 150). Ce ne semble pas
étre un critére important.

La masse moteur ?

Si on considére le rapport entre la taille et la poussée (liée au débit d’air) du moteur, on a
proportionnellement un poids des piéces plus faible pour un gros moteur (gros diamétre)
délivrant un fort débit que pour un petit moteur délivrant un faible débit. En somme, il
est plus facile de concevoir de gros moteurs performants que des petits (¢a n’est jamais
évident de concevoir de petites piéces). Par ailleurs, le rendement des gros moteurs est
meilleur. En effet, la précision des piéces agissent aussi sur la qualité du déroulement
du processus. Par exemple, les jeux entre pales et bati sont aussi, proportionnellement
a la taille, moins précis sur des petits moteurs que sur les gros. Regardons alors si ce
critére de taille moteur, a des répercussions sur l'erreur du modéle d’E.Torenbeek. La
masse du moteur étant liée & la taille du moteur, considérons alors I'erreur du modéle
d’E.Torenbeek avec la masse moteur. Qu’en est-il 7 Regardons la figure de 'erreur relative
en fonction de la masse moteur évaluée par le modéle d’E.Torenbeek (Figure 4.17, p. 151).
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Erreur relative et masse M m Todu modeéle d’E.Torenbeek
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F1a. 4.17 — Relation entre I’Erreur et la masse moteur estimée par le modeéle d’E. Torenbeek

REMARQUE 4.12 1l est a noter que le modéle d’E.Torenbeek prédit des masses moteur
plus faibles qu’en réalité, pour les petits moteurs (erreur relative positive). Ceci est
relativement logique. En effet, nous avons quelques difficultés & concevoir de petits
moteurs. La taille des piéces par rapport & la taille du moteur, est plus importante
que celles de gros moteurs (difficultés a réaliser de petites piéces qui résistent aux
contraintes mécaniques et thermiques). Nous 1’évoquions aussi précédemment, le ren-
dement est meilleur pour les gros moteurs.

Effectivement, il semblerait bien que ce soit lié. Notre intuition s’avére payante car ceci
va nous permettre d’effectuer une correction sur le modéle proposé par le professeur
Torenbeek. Nous nous dirigeons donc dans cette voie.

Correction du modéle Torenbeek

Nous venons de constater que I’erreur et la masse estimée par le modéle d’E.Torenbeek
était liées. Nous allons donc chercher une loi de correction fonction de cette masse M, .

Correction non linéaire en masse : Ergy = aM,, 7, + b

Le graphique précédent (Figure 4.17, p. 151), semble montrer une dépendance linéaire
de lerreur relative et de la masse estimée par le modéle d’E.Torenbeek. Nous pouvons
d’abord penser adopter une loi de correction linéaire de la forme :

Erg =aM, 7, +0b
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Correction sur l’ensemble de mos moteurs : Nous pouvons alors connaitre les
parameétres qui répondent le mieux & nos données moteurs. Nous filtrerons encore les
moteurs TRENT 900 et PW 4168 ainsi que le GE90 85B dont les données semblent ne
pas étre conformes aux autres moteurs. Nous filtrons aussi les tous petits moteurs
(de poussées inférieures a 40 000 N) qui répondent & des lois de masse différentes. Nous
obtenons alors les valeurs suivantes : @ = —6.87 1072 et b = 21.6. Nous avons tracé

Erreur relative moyenne du modéle Torenbeek

Sans correction : Erto =14.316 % Correction non linéaire en masse : Ertocorr =8.587 %
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F1G. 4.18 — Loi de correction de la masse moteur évaluée par le modéle d’E. Torenbeek (Table
4.6, p. 181), non linéaire en masse effectuée sur l’ensemble des moteurs exceptés les tous petits
moteurs (de poussées inférieures a 40 000 N ), et les moteurs trop récents dont les données
semblent étranges : le TRENT 900, le PW 4168 ainsi que le GE90 85B (Remarque 4.4, p. 135).
Erreur : Erg, = —6.87 103 M, 7, + 21.6

la ligne d’erreur nulle pour mieux se repérer dans le graphique (Figure 4.18, p. 152). Les
moteurs étant a l’origine au-dessus de cette droite, doivent descendre (C’est-a-dire que la
correction doit logiquement abaisser leur erreur) alors qu’au contraire, les moteurs ayant
a Dorigine une erreur négative, c’est-a-dire au-dessous de cette droite, doivent monter.
Nous retrouvons alors que les estimations de masse des moteurs que nous avons filtrés,
sont aggravées. Mais nous avons un gain d’estimation assez important sur ’ensemble des
moteurs puisque nous passons d’une erreur moyenne de 14% a 8.6%.

Correction sur les moteurs Rolls-Royce : Si nous observons plus attentivement le
graphique des erreurs en fonction de la masse moteur (Figure 4.17, p. 151), nous pouvons
nous apercevoir que selon les constructeurs, la relation linéaire entre ’erreur relative et la
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masse estimées par le modéle d’E.Torenbeek n’est pas toujours aussi distincte. En effet, les
moteurs de General Electric semblent étre dispersés par d’autres facteurs que la masse. Au
contraire ceux de Rolls-Royce sont incroyablement bien alignés (excepté le TRENT 900
pour les raisons évoquées précédemment (Remarque 4.4, p. 135)). Ils répondent vraiment
& un critére d’erreur selon la masse moteur. Nous allons donc préférer établir la loi de
correction sur ces moteurs. Nous obtenons alors les valeurs suivantes : a = —7.261072 et

Erreur relative et masse M mro du modeéle d’E.Torenbeek des moteurs Rolls-Royces
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F1G. 4.19 — Loi de correction de la masse moteur évaluée par le modéle d’E. Torenbeek (Table 4.6,
p. 131), non linéaire en masse optimisée sur les moteurs Rolls-Royce (excepté le TRENT 900
(Remarque 4.4, p. 135)). Erreur relative : Ero, = —7.26 1072 M., 1, + 20.8

b = 20.8. Le gain sur I’ensemble des moteurs est aussi du méme ordre 9%. Une correction
basée sur les moteurs Rolls-Royce semble alors plus pertinente pour une correction non
linéaire en masse.

Quelle forme de correction obtient-on sur la masse ? Intéressons-nous alors a la
forme de correction que cela entraine sur 'expression de la masse corrigée.

M, geer — M
Erg = 100 <—m1§\7 mT")
m Réel
= aM7nT0+b

On désire une erreur nulle, soit M,, rg¢e; = M, 7, - Alors on obtient (Table 4.18, p. 154).

Cette relation n’est pas trés attrayante d’un point de vue analytique. Ce serait appréciable
si la correction de la masse moteur était linéaire par rapport a celle évaluée par le modéle
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Erreur relative moyenne du modele Torenbeek
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F1G. 4.20 — Loi de correction de la masse moteur évaluée par le modéle d’E. Torenbeek (Table
4.6, p. 131), non linéaire en masse optimisée sur les moteurs Rolls-Royce excepté le TRENT 900
(Remarque 4.4, p. 135). Erreur relative : Erog, = —7.26 1072 M., 7, + 20.8

MmTo
MMTOE 1 a b
~— 100*"mTo T 100
a = —-7.26107°
b = 208

TAB. 4.18 — Loi de correction non linéaire en masse

du professeur Torenbeek. Regardons alors si ce type de correction conviendrait.

Correction linéaire en masse : M,, = aM,, 1, +

D’un point de vue analytique, il est plus intéressant d’avoir une correction donnant une
relation linéaire entre la masse estimée par le modéle du professeur Torenbeek et la masse
corrigée. Nous allons alors vérifier si une correction de ce type, ne conviendrait pas :

MmTOM = aMmTo + 6
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Quelle forme de correction obtient-on sur l’erreur ?
Une correction linéaire en masse M., 1,5 = @M, 1, + [ entraine une correction du type

x .
axtb en erreur :

M, reet — M,
ET% 100 < m Réel mTo)

Mwn Réel

MmTo
100(1 - ————
< aMmTo + ﬁ)

Une optimisation sur I’ensemble de nos moteurs donne les résultats suivants : o« = 759 1073
et 3 = 558.

Erreur relative moyenne du modele Torenbeek

Sans correction : Erto =14.316 % Correction linéaire en masse : Ertoco” =21.6763 %
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Fia. 4.21 — Correction linéaire de la masse moteur évaluée par le modéle d’E. Torenbeek (Table
4.6, p. 131), en masse M., 1o = 759 1073 M, 1o +558. Optimisation sur ’ensemble des moteurs

REMARQUE 4.13 Cette correction linéaire en masse, contrairement & ce que faisait
le modéle d’E.Torenbeek, surestime les masses des petits moteurs (erreur relative né-
gative, donc la masse moteur corrigée est plus forte que la masse réelle). Le moteur
le plus léger de notre base de donnée : FJ44 a une erreur d’estimation proche des -
200% ! Concrétement, il a une masse réelle de 242 kg et notre modéle corrigé lui prédit
une masse de prés de 700 kg! Cela est di & notre forme de correction. En effet, une
correction en 1 — a une grande répercussion sur les petites valeurs de masses
moteurs.

_r
ax+b

A ce stade nous pourrions nous décourager puisque cette correction aggrave I’erreur pour
certains moteurs, jusqu’a prés de 200% ! De ce fait, notre correction n’est pas trés bonne
pour 'ensemble des moteurs : 'erreur moyenne est a plus de 21.7% (soit plus mauvaise que
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le modéle de correction non linéaire en masse et plus mauvais que le modéle d’origine
d’E.Torenbeek !). Mais regardons plus attentivement. Ce sont uniquement les moteurs
de faibles masses qui sont aggravés. Les moteurs ayant ce comportement sont ceux de
masses inférieures & 1 500 kg ce qui correspond & des poussées au sol et a l'arrét de
Pordre de Fy = 60 000 N. Ces valeurs de poussée moteur sont assez faibles devant celles
des moteurs implantés sur les avions de transports commerciaux actuels. Nous verrons
alors que ce modéle est cependant bien adapté pour les gros moteurs implantés sur des
avions de ligne (Section 4.3, p. 158).

4.2.3 Conclusion : Modéles adaptés a tous les moteurs

Dans cette section, nous avons élaboré des modéles de devis de masse moteur avionné.
Nous retenons alors deux modéles pour une étude sur ’ensemble des moteurs (c’est-a-dire
pour des moteurs couvrant le domaine actuel des poussées moteurs Fp).

Pour une estimation statistique, uniquement fonction de la poussée au sol et a 'arrét,
nous conseillons d’utiliser le modéle de masse spécifique linéaire par morceaux (Table
4.19, p. 156).

Modéle de masse moteur linéaire par morceaux :
Mm = kav/br Mmbrut

M, s = 22.21073 F Fy < 80 kN
=14.110"3 Fy + 648 Fy > 80 kN

Mode d’obtention : Identification par les moindres carrés sur I’ensemble des
données expérimentales moteurs & disposition (Appendix H, p. 275), (Re-
marque 4.4, p. 135). Coupure choisie graphiquement a Fy = 80 000 N.

Domaine de définition : Tous les réacteurs simple ou double flux.

Précision : 7.2% par rapport a lensemble des données expérimentales mo-
teurs (Appendix H, p. 275), (Remarque 4.4, p. 135), et 6.45% par rapport
aux moteurs civils (implantés sur Airbus, Boeing, McDonnell Douglas,

Fokker, ...).
Variables :
Symboles : Désignation Unités
M,, : Masse moteur avionné (avec nacelle, mét, kg
équipements. . . )
M, vyt : Masse moteur brut kg
Fjy : Poussée au point fixe (poussée maximale au N

sol et a Varrét) d’un seul moteur.
Kay/br : Proportion (Remarque 4.1, p. 124) entre la
masse moteur avionné et la masse moteur brut

(kav/br ~ 12)

TAB. 4.19 — Modéle statistique de devis de masse moteur retenus pour ’ensemble des
moteurs : Masse Spécifique moteur Linéaire Par Morceaux (Table 4.16, p. 140)
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Pour une estimation fonction de paramétres moteur, nous conseillons d’utiliser la loi
de correction de la masse estimée par le Modéle d’E.Torenbeek (Table 4.6, p. 131), non

linéaire en masse (Table 4.20, p. 157).

Loi de correction du modéle d’E.Torenbeek :

MmTO

7.2610—3 20.8
L+ 100 MmTo 100

M, 1o =

Mode d’obtention : Correction linéaire de ’erreur d’estimation du modéle
d’E.Torenbeek en fonction de la masse moteur estimée.

Précision : 9% sur ’ensemble des moteurs au lieu des 14% du modéle d’origine
d’E.Torenbeek.

Domaine de définition : Tous les moteurs.
Variables et Unités :
M, 7o : Masse moteur avionné kg
M,.7.,: Masse moteur avionnée déterminée par le mo- kg
déle d’E.Torenbeek (Equation 4.5, p. 130)

1
Mygo _ 10e.4 _
Fo av/br (340.43\/57]n(1+77tf>\)G0 +0.0122 (1

1

TAB. 4.20 — Modéle de masse moteur d’E.Torenbeek avec correction linéaire en erreur

relative
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4.3 Modéles adaptés aux gros moteurs civils

Nous cherchons dans cette partie a établir des modéles adaptés aux moteurs implantés
sur des avions de lignes. Ces moteurs sont ceux qui conviennent pour notre étude puisque
nous nous occupons des avions de transport civils, il est donc intéressant d’établir un
modele (loi statistique et loi Torenbeek) de masse adapté pour ces moteurs. Pour cela,
nous allons procéder de la méme maniére que la section précédente mais en considérant
uniquement les gros moteurs civils pour optimiser les modéles. Nous avons donc sélec-
tionné dans notre base de données moteur, les moteurs implantés sur des avions de ligne
de type Airbus, Boeing ou Mac Donnell Douglas. Ceci revient alors a filtrer les petits
moteurs ainsi que les moteurs des gros porteurs militaires.

REMARQUE 4.14 Nous avons pu constater au cours des sections précédentes, que les
petits moteurs (c’est-a-dire de poussées Fy < 80 kN, donc de masses de 'ordre de
M,, = 2000 kg) se distinguaient des autres moteurs. Ils semblaient répondre & une
loi de masse différente. Or ce ne sont généralement pas des moteurs implantés sur des
avions de lignes. En effet, le rapport poussée sur poids total de I’avion m est
souvent du méme ordre de grandeur sur les avions. J-L.Boiffier [Boi01], nous propose
m = 0.31 pour un bimoteur. Soit alors un petit avion bimoteur dont les mo-
teurs délivrent chacun au sol et a 'arrét, une poussée Fy = 80 kN. La masse totale de
cet avion sera alors de Myrow = Og—[ig = % = 52.6 tonnes. Or si nous considé-
rons le plus petit avion de ligne de la famille Airbus, I’A318, sa masse maximale au
décollage Myrow est de 59 tonnes. En ne sélectionnant que les moteurs implantés
sur des avions de ligne (de type Airbus, Boeing ou Mac Donnell Douglas), ces mo-
teurs ne sont effectivement pas pris en compte, a I'exception du TAY 651 qui équipe

le Boeing 727-100.

REMARQUE 4.15 Nous avons préféré filtrer nos moteurs sur le critére des avions de
ligne (moteurs implantés sur des avions de ligne de type Airbus, Boeing ou Mac Donnell
Douglas), plutét que sur une valeur minimale de poussée Fy pour éliminer les moteurs
des gros porteurs militaires. En effet, ces moteurs font parfois appel & des technologies
différentes. Nous ne voulions pas perturber nos modéles de ce fait.

Nous allons alors voir que la loi statistique de masse linéaire par morceaux est encore
meilleure pour les gros moteurs civils que pour I’ensemble des moteurs. Nous verrons
qu’une correction linéaire en masse du modéle d’E.Torenbeek n’est cette fois-ci pas ab-
surde et qu’une correction supplémentaire sur la contribution des masses du fan et du
générateur semble nécessaire.

4.3.1 Lois statistiques

Nous avons vu que la loi de masse spécifique par morceaux était vraiment le meilleur
modele pour tous les moteurs (Table 4.19, p. 156). Cette loi est encore meilleure pour
les gros moteurs civils (Table 4.21, p. 159) puisque l’erreur moyenne n’est que de 6.45%
(Remarque 4.4, p. 135).

REMARQUE 4.16 Pour information : le modéle de masse spécifique prédit une masse de
M,,s* = 5 873 kg avec une erreur de 24.8% pour le PW 4168 pesant en réalité 7 810 kg
et une masse de M,,s* = 6 510 kg avec une erreur de 32% pour le TRENT 900 pesant
en réalité 9 573 kg. Rappelons que nous avons préféré ne pas tenir compte de ces deux
moteurs (Remarque 4.4, p. 135).

Nous décidons donc de conserver cette loi de masse spécifique linéaire par morceaux pour
les gros moteurs civils.
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MspeL Py
Modéle ‘ Fo ‘ Mm Mms* ‘ ESLPM
(N) (kg) (kg) (%)
TAY 651 68503 1840 1822 1
BR715 55 88444 2474 2270 8
JT8D 217 90000 2444 2296 6
CFM56 7B20 91633 2849 2324 18
JT8D 219 96526 2458 2406 2
V2522 A5 97861 2859 2429 15
CFM56 3C1 104533 2341 2542 -9
CFM56 2A2 106757 2623 2579 2
V2500 Al 111206 2836 2654 6
V2525 D5 111206 2859 2654 7
CFM56 5A1 113500 2645 2693 -2
CFM56 5C2 138785 3103 3119 -1
V2533 A5 146791 2847 3255 -14
PW2037 170144 3897 3649 6
RB211 535E4 191718 3954 4013 -1
PW4152 231308 5117 4680 9
PW4052 232197 5117 4696 8
CF6 80C2B2 233532 5116 4718 8
PW4056 252437 5117 5037 2
CF6 80C2B1F 257997 5170 5131 1
PW4358 258000 5008 5131 -2
CF6 80A2 266893 4624 5281 -14
RB211 524H 269562 5263 5326 -1
CF6 80C2A5 272676 4972 5378 -8
CF6 80E1A2 300255 5838 5844 0
TRENT 772 316269 5742 6114 -6
PW4084 373651 7457 7082 5
GE90 85B 400340 9060 7532 17
TRENT 892 406123 7148 7630 -7
[ Erreur relative moyenne (%) | [ 645 ]

TaB. 4.21 — Loi statistique de masse moteur. Masse spécifique linéaire par morceaux
M., s* (Table 4.16, p. 140). Les TRENT 900 et PW 6148 ont été eliminés (Remarque 4.4,
p. 135)

4.3.2 Loi Torenbeek

Nous avons vu (Equation 4.1, p. 127) que la masse moteur My, est la somme de la
masse du fan mys et de la masse du générateur m,. Le professeur Torenbeek estimait
alors la masse du fan comme proportionnelle & la poussée du fan mys = CyF et la masse
du générateur comme proportionnelle & son propre débit massique mgy = C1 Dy, ;.

Mp, = mg+my
= Oleg—I—CQFf

E.Torenbeek proposait alors, des valeurs statistiques pour les constantes Cy et Cs. La
question légitime que nous pouvons nous poser, est la suivante : ces valeurs statistiques
des coefficients C et Cs, sont-elles toujours adaptées aux moteurs actuels ? L’industrie
a-t-elle fait les mémes gains, au fil des années, sur masse spécifique du générateur et sur
celle du fan ? Ce serait étonnant. Ceci nous améne & de nouveaux coefficients C7 et Cs.
Nous n’allons donc plus nous contenter d’établir une correction aprés évaluation de la
masse par le modéle d’E.Torenbeek, mais agir directement sur ce modéle. Pour cela, nous
jouerons sur les valeurs des constantes C; et Cy, tout en effectuant une correction sur la
masse. Nous verrons alors que le modéle d’origine d’E.Torenbeek semble sous-estimer la
masse du fan.
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Pondération proportionnelle : M,,r, = kay/br (k1mg + kamy)
Modifier les constantes C et Co du modéle Torenbeek, revient a considérer :
M,r, = kav/br M,
= kav/br (klmq + kme)

Le facteur k,y 1, servait a obtenir une masse moteur avionné (Remarque 4.1, p. 124).
Rappelons que nous avions les expressions de la masse du générateur m, et de la masse
du fan m; suivantes :

1
10e.% 2
m =
g 340.43+/57, (1 + myNGo )
1
= (001221 - —— ) | R,
s < < \/1+0.75)\)> 0

Ainsi si nous prenons k1 = 1 et ko = 1, nous retrouvons le modéle d’origine d’E.Torenbeek
(Table 4.6, p. 131). Déterminons les valeurs optimales de ces constantes, & 'aide de MAT-
LAB (en utilisant la fonction “leastsq” qui permet une optimisation sur plusieurs para-
métres), pour les gros moteurs civils de notre banque de données moteurs (Remarque 4.4,
p. 135). Nous obtenons les valeurs suivantes : k3 = 0.06 et ko = 2.36. L’erreur relative sur
I’ensemble des gros moteurs civils était de 16.3%. Avec ce type de pondération proportion-
nelle, nous obtenons 15.1%. Sans les 2 moteurs dont les données nous semblent étranges
(Remarque 4.4, p. 135), ces erreurs sont de 17.2% pour le modéle d’origine d’E.Torenbeek
et de 14.6% avec la pondération proportionnelle.

Erreur relative moyenne du modéle Torenbeek

Sans Correction : E = 16.3 % Avec Correction : E =15.1 %
60
o Sans correction
® Avec Cosection : Mm = 1.2 (0.056 Mg + 2.37 Mf)
.
40 °
éﬁ . .
: 20f e ¢
Eg °
= ¢ o
5 . P H
£ ®oo . STRENT 900
I3 o 935 o] [1J
S or o @ o .& PWALES. . o
1L °
] ° . .
) L °
=
B -20 ° °
5 0%
9 o
I} o
o
—40-
o
o
—60 L 1 1 1 1 1 10 I I I
1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000
Masse réelle des moteurs : Mmree (kg)
Fic. 4.22 — Pondération proportionnelle des masses du fan et du générateur du modeéle

d’E. Torenbeek (Equation 4.9, p. 160)
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REMARQUE 4.17 Les valeurs des coefficients de la pondération proportionnelle des
masses du fan et du générateur (Equation 4.9, p. 160) semblent montrer que la masse
du fan était sous-estimée.

Nous retrouvons (Figure 4.22, p. 160) l'effet de masse étudié précédemment (Remarque
4.12, p. 151). C’est-a-dire que 'erreur relative semble liée linéairement & la masse moteur.
Ainsi, le simple fait d’adapter les constantes C; et Cs du modéle d’E.Torenbeek ne
suffisent pas & recaler le modéle par rapport aux moteurs existants. L’effet de masse
étant toujours présent, il faut envisager une correction supplémentaire.

Pondération en puissance : M., 7, = kav/br (mgo‘ + mjﬂ)

Nous avons alors pensé affecter les masses du fan my et du générateur my, d’une puis-
sance ; tout comme les modéles statistiques existants (Table 4.6, p. 131) le faisaient avec la
poussée au sol et a I'arrét Fy pour traduire cet effet de masse. Soit la correction suivante :

MmTo = kav/br (mga + mfﬁ) (49)

L’optimisation des constantes a et 8 se faisant toujours sur les gros moteurs civils (Re-
marque 4.4, p. 135), nous obtenons : « = 0.9 et § = 1.06.

REMARQUE 4.18 Les valeurs des coefficients de la pondération en puissance des masses
du fan et du générateur (Equation 4.9, p. 161) semblent montrer que la masse du fan
était aussi sous-estimée.

Erreur relative moyenne du modéle Torenbeek
Sans Correction : E = 16.3 % Avec Correction : E = 15.9 %

o Sans correction
e Avec Correction : Mm = 1.2 (Mg®® + M%)
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Fia. 4.23 — Pondération en puissance des masses du fan et du générateur du modeéle
d’E. Torenbeek (Equation 4.9, p. 161)

Cette correction permet d’obtenir une erreur relative moyenne de 15.9% sur ’ensemble
des gros moteurs civils au lieu des 16.3% du modéle Torenbeek et 15.4% sans les deux mo-
teurs étranges, au lieu de 17.2%. Soit une légére amélioration par rapport a la correction
précédente : (pondération proportionnelle). Cela dit, l'effet de masse reste encore bien
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présent. Nous allons donc tenter de faire une correction de masse, comme nous ’avions
envisagé pour ’ensemble des moteurs (Section 4.2.2, p. 151), tout en pondérant aussi la
masse du fan et du générateur.

Pondération linéaire

Nous avions étudié (Section 4.2.2, p. 151) deux types de corrections. L’une linéaire et I’autre
pas, par rapport a la masse moteur. Nous avions vu que la correction linéaire en masse
n’était pas bonne pour les petits moteurs ce qui entachait ses estimations sur ’ensemble
des moteurs. Cependant les gros moteurs semblaient bien réagir a ce type de correction.
Nous tenterons donc un type de correction linéaire en masse. Nous pondérerons aussi les
masses du fan my et du générateur mg. Soit la correction suivante :

M,.1o = a(kimg + kamy) + 3 (4.10)

Correction linéaire en masse : k1 = ko = 1 Posons les coefficients ky et ko égaux a 1.
Cela revient & effectuer une correction linéaire en masse. L’étude effectuée sur ’ensemble
des moteurs (Section 4.2.2, p. 151) laissait croire qu’une correction linéaire en masse serait
meilleure qu'une correction non linéaire. Vérifions-le. Aprés optimisation sur les gros
moteurs civils (Remarque 4.4, p. 135), nous obtenons :

M, 7oy = 6321072 M, 1, + 1136

M, 1oy ©  Masse moteur avionné kg
Fy : Poussée d’'un moteur au sol et 4 'arrét N

TAB. 4.22 — Loi statistique de correction linéaire en masse

Nous obtenons alors une nette amélioration. Soit une erreur de seulement 8.9% pour
les gros moteurs civils alors que nous avions 21.7% pour I’ensemble des moteurs! Cette
correction s’aveére effectivement, adaptée aux gros moteurs civils. Comparons alors cette
loi de correction linéaire en masse adaptée aux gros moteurs civils avec la loi de correction
non linéaire dont on disposait (et qui était meilleure sur 'ensemble des moteurs).

N P _ ]WmT
Correction Torenbeek non linéaire en masse | M,,7op = TN M;’ —0s
100 mTo 100
Correction Torenbeek linéaire en masse M, 7op = 6321073M,, 1, + 1136

TAB. 4.23 — Correction du modéle d’E. Torenbeek. M, , représente la masse estimée par
le modéle du professeur Torenbeek (Table 4.6, p. 131)

La correction non linéaire et celle linéaire en masse donnent des estimations avec le méme
ordre de précision (Table 4.24, p. 163). Nous retiendrons donc le type de correction linéaire
en masse pour les gros moteurs civils, et qui a 'avantage de donner une forme analytique
simple. Nous pouvons donc poursuivre dans cette voie en améliorant davantage cette
correction par une pondération supplémentaire sur les masses du fan my et du générateur
mg.
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Erreur relative moyenne du modéle Torenbeek

Sans correction : Er, = 16.2646 % Correction linéaire en masse : Er_ = 8.905 %
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F1G. 4.24 — Correction linéaire en masse du modéle d’E. Torenbeek (Table 4.6, p. 131) My1oar =
632 1073 M, 1, + 1136. Optimisation faite sur les gros moteurs civils (Remarque 4.4, p. 135).
Erreur relative calculée sur tous les gros moteurs civils.

Modéle de M.Torenbeek
Sans Correction Avec Correction en masse
non linéaire linéaire

Modéle ‘ Fo Mo Réel Mm1o Ero A4771T0E Eror My, ToM Erom

(N) (kg) (kg) (%) (kg) (%) (kg) (%)
CFM56 3C1 104533 2341 2196 6 2349 0 2525 -8
CFM56 5A1 113500 2645 2451 7 2573 3 2686 -2
CFM56 5C2 138785 3103 3028 2 3052 2 3051 2
CFM56 7B20 91633 2849 NaN NaN NaN NaN NaN NaN
V2500 Al 111206 2836 2584 9 2687 5 2770 2
V2522 A5 97861 2859 2324 19 2463 14 2606 9
V2533 A5 146791 2847 3874 -36 3689 -30 3586 -26
V2525 D5 111206 2859 2741 4 2819 1 2869 0
CF6 80A2 266893 4624 6579 -42 5322 -15 5297 -15
CF6 80C2A5 272676 4972 6255 -26 5153 -4 5092 -2
CF6 80C2B1F | 257997 5170 5825 -13 4919 5 4820 7
CF6 80C2B2 233532 5116 5130 0 4514 12 4381 14
CF6 80E1A2 300255 5838 7653 -31 5842 0 5976 -2
GE90 85B 400340 9060 10073 -11 6823 25 7507 17
JT8D 219 96526 2458 2465 0 2586 -5 2695 -10
PW2037 170144 3897 3934 -1 3732 4 3624 7
PW4052 232197 5117 5701 -11 4848 5 4741 7
PW4056 252437 5117 6346 -24 5201 -2 5150 -1
PW4152 231308 5117 5679 -11 4836 5 4727 8
PW4084 373651 7457 9587 -29 6644 11 7199 3
RB211 524H 269562 5263 6654 -26 5360 -2 5344 -2
RB211 535E4 191718 3954 3812 4 3644 8 3547 10
TRENT 772 316269 5742 8565 -49 6240 -9 6553 -14
TRENT 892 406123 7148 11348 -59 7256 -2 8313 -16
TAY 651 68503 1840 1574 14 1764 4 2131 -16
BR715 55 88444 2474 2293 7 2436 2 2587 -5
JT8D 217 90000 2444 2365 3 2498 -2 2632 -8
PW4358 258000 5008 6036 -21 5035 -1 4954 1
CFM56 2A2 106757 2623 2260 14 2406 8 2565 2

[ Erreur relative moyenne (%) | [ 17 [ [ 7 [ 8 |

TAB. 4.24 — Devis de Masse moteur par les modeéles de M.Torenbeek corrigés (Table 4.23,
p. 162) pour les Gros moteurs civils moteurs
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Pondération linéaire sur tous les coefficients : o, (5, k1 et ko

M7, = a(kimg+komy)+
= akimgt+akymy+ 5

Nous utilisons la fonction “leastsq” de MATLAB pour effectuer 'optimisation sur les
gros moteurs civils (Remarque 4.4, p. 135). Nous obtenons : a kb = —0.03, a ko = 2.03,
(8 = 887 kg. Nous avons alors une erreur relative moyenne qui bat tous les records en

Erreur relative moyenne du modéle Torenbeek
Sans Correction : E = 16.3 % Avec Correction : E = 8.47 %

o Sans correction
® Avec Correction : Mm = 1.2 (-0.03 Mg + 2.03 Mf + 887)
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F1a. 4.25 — Pondération linéaire sur tous les coefficients : «, 3, k1 et ka.

terme de correction du modéle Torenbeek puisque nous avons 8.47% sur I’ensemble des
gros moteurs civils (au lieu des 16.3% du modéle Torenbeek) et 7.2% sans les deux moteurs
dont les données semblent étranges (Remarque 4.4, p. 135). Cela dit, ne crions pas victoire
trop vite! Cette correction est en fait dénuée de tout sens physique puisqu’elle considére
une masse de générateur négative. Exploiter un tel modele serait alors absurde.

Nous pouvons alors penser imposer une valeur positive aux coefficients de pondération
des masses de fan et générateur. Pour cela nous utilisons la fonction “Isqnonlin” (fonction
qui va a long terme remplacer “leastsq’. Cette fonction permet de réaliser les mémes
optimisations que la fonction précédente, tout en utilisant des options. Nous exploitons
I'une de ces options pour imposer une contribution positive des masses du fan et du
générateur. Ce qui revient & imposer une valeur minimale nulle de la pondération). Ceci
nous donne : « k; =0, a ky = 1.97, § = 884 kg. Nous avons une erreur relative moyenne
de 8.38% sur I’ensemble des gros moteurs civils (au lieu des 16.3% du modéle Torenbeek)
et 7.1% sans les 2 moteurs étranges (Remarque 4.4, p. 135).
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Erreur relative moyenne du modéle Torenbeek
Sans Correction : E = 16.3 % Avec Correction : E = 8.38 %
60
o Sans correction
® Avec Correction : Mm = 1.2 (0 Mg + 1.97 Mf + 884)
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F1a. 4.26 — Pondération linéaire sur tous les coefficients : o, 3, k1 et ka. Avec contrainte de
pondération positive

REMARQUE 4.19 Cela peut paraitre curieux d’obtenir une meilleure erreur relative
avec une masse générateur nulle. La fonction “lsqnonlin” sans la contrainte positive
donne bien le méme résultat que “leastsq”. Cela est di au fait que les fonctions “Ils-
qnonlin” et “leastsq” optimisent sur un autre type d’erreur que celle que nous avons
choisie d’adopter (erreur relative (Equation 4.6, p. 131) et (Equation 4.7, p. 131)).

Pondération manuelle puis correction linéaire en masse

Nous venons de voir qu’une optimisation sur une pondération et correction linéaire
en masse donnait des valeurs de coeflicients absurdes (masse générateur m, négative).
Néanmoins, il est clair que la masse du fan my semble sous-estimée par le modéle
d’E.Torenbeek. Nous pensons alors pondérer manuellement et optimiser la correction li-
néaire en masse. C’est-a-dire augmenter un peu la masse du fan au détriment de la masse
du générateur en effectuant une correction linéaire en masse. Mais si nous augmentons
la masse du fan, il faut rester cohérent et abaisser celle du générateur en conséquence.
Avec Mr, la masse moteur sec (M,,7, = Kay/br Mr,), nous avons statistiquement :

30 70
= —M o t =—M o
= 100 e © M9 = 100"
D’ou
My, = klmg—l—kgmf
70 30
= k —M ) k _M o
1900 7o F Raqpg T
100 = 70k + 30k,
3. 3
B o= (1+2)—2k
1 ( +7) 7 2

(4.11)
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Aprés plusieurs essais, nous observons que plus nous considérons une masse de fan impor-
tante, au dépend de la masse du générateur, meilleure est ’estimation. Nous retrouvons
le fait que la pondération linéaire sur tous les coeflficients, méne a une masse généra-
teur la plus faible possible. Nous avons choisi d’augmenter la masse de fan my de 50%.
C’est une valeur arbitraire mais qui nous semble raisonnable. Le modéle d’E.Torenbeek
considérait en général, une masse de fan de 30% de la masse totale du moteur. Ce choix
d’augmentation de 50%, revient & considérer la masse du fan my comme 45% de la masse
totale, ce qui reste raisonnable.

M, 1, =a (((1 + %) - %kg)mg + kgmf> + 03 (4.12)

a = 0.63, 8 =1094 kg, ky = 0.79 imposée par ko, ko = 1.5 choisie. Nous obtenons alors

Erreur relative moyenne du modéle Torenbeek
Sans Correction : E = 16.3 % Avec Correction : E =7.75 %

o Sans correction
® Avec Correction : Mm = 0.63[ 1.2 (0.79 Mg + 1.5 Mf) ] + 1094
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F1G. 4.27 — Pondération manuelle puis correction linéaire en masse (Equation 4.12, p. 166)

une erreur relative moyenne de 7.75% pour l’ensemble des gros moteurs civils et 6.46%
sans les 2 moteurs étranges (Remarque 4.4, p. 135).
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4.3.3 Conclusion : Modéles adaptés aux gros moteurs civils

Dans cette section (Section 4.3, p. 158), nous avons étudié des modéles de devis de masse
moteur avionnés, adaptés aux gros moteurs civils. Nous retenons alors deux modéles pour
une étude de ces moteurs (c’est-a-dire pour des moteurs a implanter sur des avions de
ligne).

Pour une estimation statistique, uniquement fonction de la poussée au sol et a larrét
Fy, nous conseillons d’utiliser le modéle de masse spécifique linéaire par morceaux (Table
4.25, p. 167).

Modéle de masse moteur linéaire par morceaux :
M, = kav/br Mmbrut

M,y = 22.21073 F Fy < 80 kN
=14.11073 F, + 648 Fy >80 kN

Mode d’obtention : Identification par les moindres carrés sur ’ensemble des
données expérimentales moteurs & disposition (Appendix H, p. 275), (Re-
marque 4.4, p. 135). Coupure choisie graphiquement & Fy = 80 000 N.

Domaine de définition : Tous réacteurs simple ou double flux.

Précision : 7.2% par rapport & I'ensemble des données expérimentales mo-
teurs (Appendix H, p. 275), (Remarque 4.4, p. 135), et 6.45% par rapport
aux moteurs civils (implantés sur Airbus, Boeing, McDonnell Douglas,

Fokker, ...).
Variables :
Symboles : Désignation Unités
M., : Masse moteur avionné (avec nacelle, maét, kg
équipements. . . )
M., prur - Masse moteur brut kg
Fy : Poussée au point fixe (poussée maximale au N

sol et a Varrét) d’un seul moteur.
Kav/br : Proportion (Remarque 4.1, p. 124) entre la
masse moteur avionné et la masse moteur brut

(kav/br ~ 12)

TAB. 4.25 — Modeéle statistique de devis de masse moteur retenus les gros moteurs civils :
Masse Spécifique moteur Linéaire Par Morceaux (Table 4.16, p. 140)

Pour une estimation fonction de paramétres moteur, nous conseillons d’utiliser la loi
de pondération manuelle puis correction linéaire en masse (Table 4.26, p. 168) de la masse
estimée par le Modéle d’E.Torenbeek (Table 4.6, p. 131).

Nous avons vu que l'optimisation sur une pondération des masses de fan my et de géné-
rateur my tendait vers un modeéle de masse moteur qui ne dépendait que de la masse du
fan. Autrement dit, un modeéle qui ne dépend que du taux de dilution A et de la poussée
au sol et a l'arrét Fy. Nous pourrions alors nous en contenter puisque finalement, nous
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Loi de pondération manuelle et correction linéaire en masse :

MmTo = kav/br « (klm!] + ksz) + 6
a=063 B=1094kg ki=(1+2)-2k =079 k=15

Variables et Unités :
M, 1, : Masse moteur avionné kg

my: Masse du fan déterminée par le modéle kg
d’E.Torenbeek (Table 4.6, p. 131)
my Masse du générateur déterminée par le modéle kg
d’E.Torenbeek (Table 4.6, p. 131)
Kav/br  Proportion (Remarque 4.1, p. 124) entre la
masse moteur avionné et la masse moteur brut

(kav/br ~ 12)

1056%
mg = Fy
340.43\/57m(L £ s NGo
1
= 00123 (1- —— ) F
s ( \/1+0.75/\> 0

Mode d’obtention : Optimisé sur les gros moteurs civils (Remarque 4.4,
p. 135).

Précision : 7.75% sur 'ensemble des gros moteurs civils (c’est-a-dire des mo-
teurs implantés sur des avions de ligne de type Airbus, Boeing ou Mac
Donnell Douglas) au lieu des 16.3% du modéle d’origine d’E.Torenbeek
(Equation 4.5, p. 130).

Domaine de définition : Gros moteurs civils ayant un taux de dilution A
compris entre 4.3 et 6.4.

TAB. 4.26 — Modéle Torenbeek corrigé retenu pour les gros moteurs civils : loi de correc-
tion linéaire en masse (Table 4.22, p. 162)

cherchons depuis le début & trouver un modéle de masse moteur qui dépende du taux de
dilution A. Le facteur correctif que nous définissons permettrait alors de donner la masse
du moteur entier et pas uniquement celle du fan. Ainsi, les autres paramétres moteurs
seraient déja pris en compte, de maniére indirecte, dans ces facteurs correctifs aks et 3
(Table 4.26, p. 168), la poussée au sol et a 'arrét Fy et le taux de dilution A (Rappelons que
comprimer davantage 'air, c’est & dire prendre un taux de compression élevé ., permet
d’obtenir une meilleure poussée Fj mais fait augmenter la température Ty. On est alors
vite limité par la Ty. Meilleure est la T}, meilleure est donc la poussée aussi . . . En somme,
on sent bien que tous ces paramétres sont liés entre eux). Mais ne nous emballons pas
si vite! Et faisons trés attention & ce que nous tentons de mettre au point : un modéle
qui dépend du taux de dilution pour les gros moteurs civils. Or, si nous examinons de
prés notre banque de données moteurs, les gros moteurs civils ont pratiquement tous, un
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taux de dilution voisin de 5 (& exception de 4 moteurs® : le TRENT 900 (A = 7.1), le
GE 90 85B (A = 8.4), JT8D 217 et 219 (A =1.73 et A = 1.77)). Ceci explique en partie
pourquoi, 'optimum annulait la masse du générateur. En effet, si nous remplagons le
taux de dilution par (A = 5) dans 'expression de la masse du fan et que nous considérons
loptimisation donnant une contribution nulle & la masse du générateur, nous retrouvons
un modéle de masse spécifique linéaire par morceaux. Ainsi, nous tendions & obtenir le
modéle statistique de masse linéaire par morceaux que nous avons mis au point et qui
prédisait la masse moteur avec la plus belle précision. Alors de deux choses I'une : soit
notre banque de données moteurs n’est pas représentative des gros moteurs civils actuels,
c’est-a-dire qu’il nous manque des moteurs de taux de dilution différents de 5. Soit elle
est vraiment représentative : auquel cas on peut se demander pourquoi, les motoristes
construisent tous leurs gros moteurs civils avec un taux de dilution proche de 57 Est-ce
déja un optimum ? Vis-a-vis de quoi ? C’est ce que nous tenterons de mettre en évidence
par la suite. Nous étudierons s’il existe un optimum du taux de dilution \ vis-a-vis des
performances (distance franchissable : Dgas). C’est pourquoi, nous mettrons au point
des modéles de consommation spécifique (Section 2, p. 17) et éventuellement la trainée de
la nacelle, en fonction du taux de dilution.

Nous avons donc choisi de faire une pondération manuelle (Section 4.3.2, p. 165) pour ne
pas exagérer la correction, au point de devenir absurde physiquement. De cette fagon
nous gardons la propriété du modéle d’E.Torenbeek qui couvre un domaine large de mo-
teur (en particulier avec un domaine large sur le taux de dilution \), tout en effectuant
un ajustement autour des moteurs civils existants.

4.4 Modéles retenus pour notre étude

Dans le cadre de notre étude de I'altitude optimale de croisiére des avions de transport
civils, 'estimation de masse moteur est primordiale. C’est pourquoi nous avons consacré
ce chapitre aux modéles de devis de masse moteur avionné. Nous aurions trés bien pu
nous servir des modeéles existants (Table 4.6, p. 131). Pour une meilleure évaluation de
la masse moteur, nous avons mis au point des modéles adaptés a tous les moteurs puis
aux gros moteurs civils. Ces modéles “gros moteurs civils” (Table 4.25, p. 167) et (Table
4.26, p. 168) donnant des erreurs d’estimations plus faibles, et ces modéles étant adaptés
a notre cas d’étude (avions de transport civils), nous les retiendrons donc pour notre
étude.

3Non seulement, nous n’avions que 4 moteurs ayant un taux de dilution X trés différent de 5 mais
rappelons que le TRENT 900 ne nous a pas servi dans nos optimisations (Remarque 4.4, p. 135), que le
GE 90 85B a des données étranges, et que les deux Pratt & Whitney JT8D 217 et 219 sont semblables :
ils sont montés sur la queue du fuselage du MD80
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Chapitre 5

Poussée maximale F,,q1

Rafale - M1
Paris Air Show 2001
©Philippe Noret®

F1c. 5.1 — Rafale M01 avec la post-combustion allumée.
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Que ce soit pour I'étude de performances au décollage, du taux de montée, taux de vi-
rage, de la marge de manceuvre, de la croisiére, . ..un modéle de poussée maximale Fi, .
que peut délivrer le moteur est nécessaire. Les modéles de poussée moteur existants sont
soit trés complexes, basés sur ’analyse aérodynamique et thermodynamique du cycle mo-
teur et nécessitant généralement une mise en ceuvre numérique [TF97, Mat96], soit trés
simplistes, adaptés & un moteur donné dans des cas de vol particuliers [MHD87, Wan84].
Or pour les études de type d’avant-projet, il est utile d’avoir un modéle intermédiaire,
c’est-a-dire un modéle moteur simple analytiquement tout en étant fonction des para-
métres influents. Ce chapitre présente ’élaboration de tels modéles de poussée, ou plus
précisément le rapport Fg—(‘)“” de poussée maximale en vol sur la poussée au point fixe,
pour des moteurs a trés faible taux de dilution A < 1 avec ou sans post-combustion
(ce sont les moteurs des avions de combat). Nos modeéles sont donc simples analytique-
ment pour une mise en ceuvre aisée de type avant-projet, et dans la mesure du possible,
permettent I’étude analytique de performances avion. Ils dépendent également des para-
métres influents opérationnels (Mach de vol M, altitude de vol h, position de la manette
des gaz dz) et conceptuels (taux de dilution A, taux de compression ., température
d’entrée turbine T}, température de réchauffe Tpc), ce qui permet d’envisager 1’étude de
performances opérationnelles (comment piloter avion pour améliorer ses performances)
et conceptuelles (comment concevoir 'avion pour améliorer ses performances).

Pour ce faire, le bilan des modéles analytiques (Section 5.1, p. 174) et expérimentaux
(Section 5.2, p. 181) existants a d’abord été fait. Puis, I’analyse de ces derniers (Section
5.3, p. 181) a permis déterminer les paramétres influents et la structure analytique de nos
modéles. Ensuite, nos modéles sont identifiés (Section 5.4, p. 191) sur celui de C.Toussaint
qui est I'un des modéles analytiques existants le plus complet, basé sur ’étude thermo-
dynamique et aérodynamique du cycle moteur. Les données expérimentales a disposition
(Section 5.2, p. 181) étant trop incomplétes, aucun recalage de nos modéles n’a été effec-
tués : nous ne disposons généralement que de la poussée au point fixe Fy et rarement
d’une poussée en vol.

La précision de nos modéles par rapport au modéle de C.Toussaint, est de 1.6% pour
le modele de poussée maximale & sec (Section 5.4.2, p. 198) et de 1% pour le modéle de
gain de poussée avec post-combustion (Section 5.4.3, p. 200).

5.1 Modéles analytiques existants

Dans cette partie, les rares modéles analytiques existants de poussée maximale Fjy,q,
sont répertoriés. Ce sont des modéles soit complexe, nécessitant une mise en ceuvre
numérique, soit simpliste, ne tenant pas compte des paramétres conceptuels du moteur
(taux de compression ., taux de dilution A, température d’entrée turbine Ty, ...). Le
modéle que nous mettrons au point sera intermédiaire & ces deux types de modéle : simple
analytiquement mais générique.

5.1.1 Modéle de J-C. Wanner

Un modéle simple et couramment utilisé, proposé par Jean-Claude Wanner [Wan84],
définit la poussée de la maniére suivante :

F=kipV™os (5.1)

“ L’exposant de la vitesse aérodynamique V, Ay dépend du type de moteur.
La poussée est proportionnelle a la masse volumique de l’air p. Ainsi, toutes
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choses égales par ailleurs, la poussée est divisée par trois a 10 km d’altitude.
Le coefficient ks est une constante et = représente la position de la manette
des “gaz”, comprise entre 0 et 1.”

Ap = =1 pour les propulsions a hélices

A =0 pour les réacteurs simple flux

A1l pour les réacteurs simple fluxr avec post combustion

Ap =2 pour les stato-réacteurs
F : Poussée moteur N
ky : Constante
p : Masse volumique de I’air en vol kg.m™3
1% : Vitesse aérodynamique m.s~ !
Ag : Coeflicient dépendant du type de moteur
Oz : Position de la manette des “gaz” 0 < dz < 1

Ainsi pour connaitre la poussée maximale F,.,, il suffit de considérer que la manette
des “gaz” = est au maximum, soit égale & 1 : = = 1.

5.1.2 Modéle de Clément Toussaint

Modéle basé sur ’analyse aérodynamique et thermodynamique du cycle mo-
teur

L’ONERA a développé un modéle de moteur double flux, double corps, & flux séparés
[TF97| basé sur I’étude du cycle moteur, selon les lois de la thermodynamique et de
I’aérodynamique.

Par une résolution itérative d’un systéme non linéaire, de 35 équations, ce modéle
permet de déterminer le comportement d’un turbofan & n’importe quel point de vol,
pourvu que les caractéristiques d’un seul cycle soit connues (ce sont généralement celles
du point fixe qui sont utilisées). Clément Toussaint, qui avait participé activement a ce
projet, a eu la gentillesse de reprendre ces travaux pour adapter ce modéle aux moteurs
militaires avec et sans post-combustion. Il nous est alors possible de simuler (Figure 5.2,
p. 176) le comportement de moteurs tels que le M88-2 (moteur du Rafale), le M53-P2
(moteur du Mirage 2000), le Larzac04C20 (moteur de I’Alphalet) ou encore 1’Olympus
593/610 (moteur du Concorde).

Efficacité de la prise d’air 7, :

Sur un avion, l’entrée d’air a pour but de ralentir ’écoulement d’air arrivant au
moteur de maniére & ce que le Mach a I’entrée du compresseur soit subsonique. Or, en
vol supersonique, les ondes de choc provoquées par ce ralentissement provoque des pertes
qui sont lices au Mach de vol M et également a la conception méme de lentrée d’air (sa
géométrie). La conception de Uentrée d’air peut étre trés différente d’un avion a autre.

“In the intake the air is decelerated to a very low velocity before it flows the
compressor. Because, at least in principle, there is no heat transfer, the total
temperature remains constant as the flow velocity reduces from the flight speed
ahead of the intake to the low velocity at the compressor inlet. In the case of
subsonic intakes, viscous effects result in a reduction of total pressure, whilst
for supersonic intakes a further cause for total pressure loss is the occurrence
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FIG. 5.2 — Modele de C.Toussaint : Evolution de la poussée et de la consommation spécifique
selon le Mach de vol pour des iso-altitudes, avec et sans post-combustion.

of shock waves. To describe the efficiency of the intake, the ratio of total
pressure at the compressor inlet to the freestream total pressure may be used.”

- G.Ruijgrok [Rui96] -

Le modéle de Clément Toussaint ne tient pas compte de ces pertes. Pour I'étude de
performances avion, il est néanmoins nécessaire de considérer ces pertes. Pour cela il
faut, soit évaluer efficacité de la prise d’air de ’avion de combat considéré, soit utiliser
un modeéle classique tel que la MIL-E-5008B (Figure 5.4, p. 178).

La pression totale d’entrée du moteur P; (c’est-a-dire la pression totale devant le
premier étage compresseur) est différente de celle, a 'extérieur, de 'atmosphére P. Le
rapport 7, de ces deux pressions totales définit Pefficacité de la prise d’air (ou intake
pressure recovery factor) :

Py
= 7

P
“Installed Engine Thrust Corrections : The manufacturer’s uninstalled en-
gine thrust is based upon an assumed inlet pressure-recovery. For a subsonic
engine, it is typically assumed that the inlet has perfect recovery i.e. 1. Su-
personic military aircraft engines are usually defined using an inlet pressure-
recovery of 1 at subsonic speeds and the inlet recovery of (Equation 5.2, p. 177)
MIL-E-5008B model at supersonic speeds. The external compression inlets are
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MACH 2 MACH 0,5(

h w . = S s @

F1a. 5.3 — Le concorde : Les entrées d’air mises au point pour les quatres turbo-réacteurs Olym-
pus 593/610 (Rolls-Royce/Snecma), les tuyéres modulables a la sortie, permettent au Concorde,
au dela de Mach M = 1.7, de voler sans post-combustion. L’Olympus est le premier moteur civil
a avoir été homologué pour utilisation continue & Mach 2. (Photo : Philippe Noret, dessin : www.concorde-

jet.com)

of movable ramp design with a perfectly optimized schedule of ramp angles as
a function of Mach number. To determine the pressure recovery of a fixed or
less-than-perfect inlet, the shock tables should be used.”

- D.Raymer [Ray99] -
Plusieurs évolutions de 7, avec le Mach M sont proposées dans [Ray99| (Figure 5.4, p. 178)

selon les types d’entrée d’air (forme, nombres de chocs, ...). Un modéle classique® de
cette perte 7, est proposée par la MIL-E-5008B :

1 M <
m=41-0075 (M -1)"" 1< M<5 (5.2)
NTI95 S M

Cette perte de pression agit sur le débit moteur et donc directement sur la poussée
F' du moteur. La température d’arrét est par contre, toujours égale a la température

LCette expression analytique est couramment utilisée dans la littérature. J.Mattingly [Mat96] I'utilise
et en précise la source : Model Specification for Engines, Aircraft, Turbojet, Military Specification MIL-
E-5008B, Department of Defense, January 1959
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L'efficacité de I'entrée d’air n, dépend de sa géométrie et du Mach de vol M

1 ~
> Isentropic spike : Cone
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a
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?l' 4-shock : Ramp
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F1G. 5.4 — Modéles, proposés par D.Raymer [Ray99], de lefficacité de la prise d’air n. selon le
type d’entrée d’air.

totale de ’atmosphére T'. Ainsi, la poussée avionnée se déduit de la poussée du modéle
de Clément Toussaint en multipliant celle-ci par I'efficacité de prise d’air 7,-. Alors il suffit

de considérer :
(Fmaz> _Nr <Fmam>
FO avionnée MIro FO Modeéle C.Toussaint

Avec la perte au point fixe 7. =n.(M =0) ~ 1.

REMARQUE 5.1 A.Carrére [Car94| justifie ce résultat de la poussée proportionnelle &
Pefficacité de prise d’air .. C’est la méme chose pour la relation qui lie la consomma-
tion de carburant C réelle et celle de C.Toussaint. Ce qui fait que la consommation
spécifique C'sr = % reste inchangée.
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5.1.3 Modéle de J.Mattingly

Tout comme pour les moteurs d’avion civil, J.Mattingly propose [MHDS87] un modéle
de poussée maximale F),,,; pour les moteurs militaires avec et sans post-combustion.

“ The variation of installed engine thrust with Mach number, altitude, and
afterburner operation can be estimated by developing a simple algebraic equa-
tion that has been fit to either existing data of company-published performance
curves or predicted data based on the output of off-design cycle analysis with
estimates made for installation losses. The following algebraic equations for
installed engine thrust lapse are based on the expected performance of advan-
ced engines in the 1990 era and beyond :”

- J.Mattingly [MHDS87] -

Low bypass ratio mixed turbofan
engine with afterburner :

military power :

r 0.7
mar - _ .72 <ﬁ> (0.88 +0.245 [M — O.6|1'4)
Fy Po
maximal power :
Ja 0.7
YmazpPo (ﬁ) (0.94+0.38 |M—0.4|2)
Fopc Po

Advanced turbojet with afterburning :

military power :

Jai P 0.7
mar - 0.76 (—) (0.907+ 0.262 |M — 0.5|1-5)
Fy Po
maximal power :
Fmam 0.7
Ymazpc  _ (ﬁ) (0.952 +03|M — 0.4|1-5) (5.3)
Fopc Po

La poussée a sec correspond & “military power” et celle avec réchauffe, c’est-a-dire avec
la post-combustion allumée correspond a “maximal power”.

Foox : Poussée maximale & sec N
Frozpc : Poussée maximale avec post-combustion N

Fy : Poussée maximale au point fixe a sec N
Fopc : Poussée maximale au point fixe avec post-combustion N

M : Mach de vol

h : Altitude de vol m

p : Masse volumique de ’air en vol kg.m=3
0o : Masse volumique au sol pg = p(h = 0) = 1.225kg.m=2  kg.m™3

Nous verrons par la suite (Remarque 5.4, p. 185), que la modélisation en p®7 de l'effet de
laltitude sur la poussée maximale n’est pas adaptée, tout comme celle en p6 ne lest
pas pour les moteurs d’avions de transport civils [ONE]. Cet exposant semble 14 pour
rattraper les estimations, en vol supersonique (Mach M = 1.5, altitude h ~ 11 km),
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Modéles analytiques existants : M88-2
T T T T T
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—— C.Toussaint (M88-2)
— - J.Mattingly
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rapport poussée maximale sur poussée au point fixe: Fmax(M,h

o
)
o

Mach : M

Fi1G. 5.5 — La variation de poussée mazimale & sec (sans post-combustion) fonction du Mach
du Modéle de J.Mattingly (Equation 5.3, p. 179) semble adaptée auz performances au décollage
du M88-2. Ce nest, par contre, pas le cas en croisiére. L’exposant de la masse volumique p®7
semble recaler le modéle de J.Mattingly sur une valeur de croisiére de h = 11 km et M = 0.5.
Nous confirmerons par la suite qu’une modélisation en p°7 n’est pas adaptée (Remarque 5.4,
p. 185), (Figure 5.7, p. 183). Nous garderons de cette figure un ordre de grandeur de I’évolution
de la poussée mazimale : rien qu’en prenant de la vitesse pour décoller, un avion de combat va
perdre (M = 0.3) presque 10% de sa poussée au point fize Fo. En croisiére a h = 11 km, il perd
656% de Fo a M = 0.8, et 40% de Fo a M = 2.

d’une modélisation de la poussée fonction du Mach adaptée aux faibles altitudes (Figure
5.5, p. 180).

J.Mattingly propose également [Mat96] un modéle similaire & celui de Clément Tous-
saint, basé sur I’étude du cycle moteur, dont la mise en ceuvre est numérique.
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5.2 Données de poussée F),,, des moteurs d’avions de
combat

Afin de tester la véracité des prédictions des modéles analytiques, il est nécessaire de
les confronter & des modéles expérimentaux. Pour cela, a été constituée une banque de
données moteurs d’avion de combat dont les données expérimentales sont répertoriées
dans cette partie.

Modéle ‘ A ‘ T ‘ A Fy (N) [ Tmplanté sur
Moteur K | sec | PC |
ATAR 9K50 0 1208 6.15 49200 70600 Mirage F1
Olympus 593/610 0 1440 14.5 143000 169000 | Concorde
F199PW100 0.2 NaN NaN 98000 156000 F22 Raptor
PW1120 0.2 1523 26.8 61300 91700 F4, LAVI
M88-2 0.3 1850 24.5 50000 75000 Rafale B,C,M
F404 GE 402 0.31 NaN 26 NaN 78200 F18 C,D
M53-P2 0.35 1533 9.8 64000 95000 Mirage 2000
F414 0.37 NaN 30 64900 97700 F18 E,F
EJ200 0.4 1750 26 60000 90000 EF-2000
F100 PW 229 0.4 NaN 32 79178 128998 F15, F16
F125 0.491 1645 18.45 28000 41100 Ching Kuo (IDF)
RD-33 0.55 1680 21.7 49500 81400 Mig-29
AL-31F 0.57 1600 NaN 78000 122600 Su-27
F100 PW 100,/200 0.63 1553 23.3 65250 106000 F15, F16
Adour Mk811 0.75 1413 11.5 24550 37360 Hawk, T45A sans PC, et
Jaguar, T-2, F-1 avec PC
F110 GE 129 0.76 NaN NaN NaN 129000 F-16
F110 GE 400 0.87 1643 30.3 75600 124500 F-14
LARZAC 04-C20 1.04 1433 11.1 14100 NaN Alphajet
RB199 Mk103 1.06 1598 23.5 40700 71500 Tornado
LARZAC 04-C6 1.13 1403 10.5 13200 NaN Alphajet
Modeéle M h Friaz (N) Constructeur
Moteur ‘ ‘ (m) sec P
ATAR 9K50 2 11000 NaN 75000 SNECMA
Olympus 593/610 2 16130 | 44600 NaN Rolls-Royce/SNECMA
M53-P2 2.2 16800 35900 NaN SNECMA
LARZAC 04-C20 0.8 0 12150 NaN SNECMA
RB199 Mk103 0.9 0 35000 91000 TU
LARZAC 04-C6 0.8 0 10900 NaN SNECMA

Les “NaN” désignent les données qui font défaut (Not-a-Number). Malheureusement ces
données sont trop incomplétes pour valider nos modéles car ceux-ci étudient le rapport
de poussée en vol sur la poussée au point fixe? : F%[‘)“ ou %ﬁ” Il faudrait donc au

minimum 2 données de poussée maximale, ce dont nous ne disposons pas.

REMARQUE 5.2 C’est assez curieux. Pour les moteurs d’avions de transport civils,
la connaissance d’une autre donnée de poussée maximale en vol (généralement en
croisiére) est généralement courante, mais une donnée telle que la température d’entrée
turbine Ty reste souvent confidentielle. Alors que pour les moteurs d’avions de combat,
cela semble le contraire.

5.3 Analyse des modéles existants

5.3.1 Loi de Mach [M] et d’altitude

Contrairement au moteurs d’avions de ligne dont la poussée maximale de tout le
domaine de vol était celle au point fixe Fy = Fp0.(M = 0,h = 0, ATy = 0), les moteurs

2Excepté le modéle de C.Toussaint qui est capable de fournir la poussée au point fixe, mais dont la
connaissance de paramétres moteurs supplémentaires au point fixe est nécessaire : débit d’air, rendement
de divers composants, ...
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d’avions de combat qui ont de trés faibles taux de dilution A, ont une poussée en vol qui
est souvent supérieure & Fy. Tous les modéles existants s’accordent pour affirmer que la
poussée des moteurs d’avion de combat diminue faiblement pour les faibles Mach, puis
croit fortement avec I’augmentation du Mach de vol (Figure 5.7, p. 183). Les avions de
combat volent & des vitesses trés différentes pouvant aller jusqu’a Mach 2 (rarement au
dela). Cette croissance est d’autant plus marquée avec la post-combustion.

CE QU’IL FAUT RETENIR 5.1 La poussée maximale F,., est une fonction croissante
du Mach M > 0.5. Pour les faibles Mach, notamment au décollage, la poussée peut

décroitre faiblement (perte de moins de 10% de Fp) lorsque le Mach augmente (phé-
nomeéne moins flagrant avec PC).

La décroissance pour les faibles Mach peut éventuellement étre pénalisante pour les
performances au décollage. Elle est d’autant plus marquée que le taux de dilution A est
élevé. Le Larzac qui a un taux de dilution de A = 1.04 a une décroissance plus prononcée
que les M53-P2 ou M88-2 qui ont des taux de dilution plus faibles (respectivement A =
0.35 et A = 0.25). En effet (Figure 5.8, p. 184), pour un Mach de M = 0.3 et au sol
h = 0m, le Larzac perd pratiquement 20% de sa poussée au point fixe Fy alors que pour
les M53-P2 et M88-2, cette perte est de I'ordre de 10%.

4 Evolution de la poussée maximale Fmax avec le taux de dilution A (sC:24)

— h= 0m
— - h=11km
7L
6L \

g M= 2
3
£
LL5,
@ M=15
©
£ M= 0
g B3
£ M=8:
gl - \
‘Q -
1] =~
1%} -
=} =~
o -~
a T -
3r - _ T T wm=a2
B T T
2F T -——__ T T — -
T T SEZ=ZIZZzz--poo0g._ _
“‘-M:ZO.@:::EEE;;;:::::::
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 B J
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Taux de dilution: A

F1G. 5.6 — Plus le tauzx de dilution \ est élevé, plus la poussée mazimale est faible.
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SUPAERO-ONERA

Sans Post-Combustion
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F1G. 5.7 — Le Modele de J.Maitingly (Equation 5.3, p. 179) a besoin pour étre tracé de la
donnée au point fire Fo ou Fopc, contrairement a celui de C.Toussaint qui prédit d’ailleurs bien
ces données expérimentales. (NB : La post-combustion du Larzac est donnée a titre indicatif

puisque ce moteur ne posséde pas de réchauffe en réalité.)
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Modéles analytiques existants:
Loi de Mach = Fmax(M,h)/Fmax(M=0,h)
M88-2 (sec) Loi d’altitude = Fmax(M=0,h)/Fo M88-2 (PC)
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F1G. 5.8 — La Loi de Mach = %
semble adaptée aux performances a faible altitude du M88. La loi d’altitude =

du modéle de J.Mattingly (Equation 5.8, p. 179)

Fmaz(M=0,h)
Fo

de J. Mattingly en p°7 est par contre inadaptée et, comme nous ’avions vu précedemment (Figure
5.5, p. 180), sert a recaler les prédictions du modeéle en vol supersonique (M =~ 1.5, h = 11km).
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Par ailleurs, les simulations du modéle de C.Toussaint (Figure 5.6, p. 182) montrent
que, tout autres paramétres restant inchangés, la poussée maximale F},,,, décroit lorsque
le taux de dilution A augmente.

CE QU’IL FAUT RETENIR 5.2 Le taux de dilution des moteurs d’avions de combat sont
généralement trés faibles : A < 1. Tout comme pour les moteurs civils [ONE], la poussée
des réacteurs militaires décroit lorsque le Mach (Mach faible M < 0.5) augmente et
ceci d’autant plus que le taux de dilution A est élevé. La particularité des moteurs de
combat est que la poussée augmente avec la Mach (M > 0.5) d’autant plus que le taux
de dilution est faible. La poussée maximale est une fonction décroissante du taux de
dilution de conception A.

CE QU’IL FAUT RETENIR 5.3 Pour les altitudes élevées 11 < h < 20 km la Loi de
Mach , c’est-a-dire le rapport % de la poussée maximale de vol sur la
poussée maximale & méme altitude mais & Mach nul, est indépendante de ’altitude.
Autrement dit, I’évolution de ce rapport en fonction du Mach est la méme quelle que
soit 'altitude A > 11 km. Pour la Troposphére h < 11 km, ce rapport dépend de

Paltitude : il est d’autant plus grand que l'altitude est élevée.

Par contre, la poussée décroit trés fortement lorsque I'altitude de vol h augmente. Au-
trement dit, plus on vole haut, moins on a de poussée. Les avions de combat atteignent
des altitudes plus élevées que les avions civils, au-dessus de la Troposphére. C’est pour-
quoi, nos modéles couvriront les altitudes jusqu’a h = 20 km. Cette perte de poussée avec
laltitude est proportionnelle & la masse volumique de Pair p (qui décroit avec l'altitude :
modeéle d’atmosphére standard) pour des altitudes 11 km < h < 20 km. Pour la Tro-
posphére h < 11 km, cette décroissance peut-étre modélisée par un polynéme d’ordre 2
en p.

Le Modeéle de J.Mattingly (Equation 5.3, p. 179) est sous la forme d’un produit de deux
fonctions : 'une dépendant du Mach de vol, 'autre dépendant de I’altitude en p®7. Ainsi
le modeéle J.Mattingly présente une variation de poussée avec le Mach, indépendante
de l'altitude, et qui semble adaptée aux performances au décollage (Figure 5.5, p. 180).
Or, nous avons vu que la variation de la poussée avec le Mach de vol dépendait de
l’altitude dans la Troposphére (Figure 5.8, p. 184). C’est pourquoi le Modéle J.Mattingly
s’avére inadapté pour décrire la variation de poussée avec le Mach pour les altitudes de
croisiére. L’exposant 0.7 de la masse volumique n’est pas adaptée non plus pour décrire
la perte de poussée avec l'altitude (Figure 5.8, p. 184) mais semble choisi pour rattraper
les estimations de poussée en vol supersonique : Mach M = 1.5, altitude h = 11 km. Le
modéle de J-C. Wanner (Equation 5.1, p. 174), considére par contre, un exposant 1 de la
masse volumique p et une variation de la poussée avec le Mach dépendante de laltitude :

A
F=kpVMoo=ksp ( wTM) "5

CE QU’IL FAUT RETENIR 5.4 La poussée maximale Fj,q, est une fonction décroissante
de l'altitude h. Au dela de la Troposphére, h > 11 : km, la poussée est proportionnelle
a la masse volumique de l'air p (et ce, quelque soit le Mach, le moteur et son régime®).
Pour des altitudes h < 11 km, un polynéme d’ordre 2 en p suffit pour décrire la
décroissance de poussée avec 'augmentation d’altitude.

“Le modéle de C.Toussaint permet d’étudier les moteurs régulés en température d’entrée
Turbine. Cela est peut-étre différent pour les moteurs régulés en rotation de ’arbre ... ?

Le fait que la poussée soit proportionnelle & la masse volumique au-deld de h = 11km,
est une propriété intéressante que 'on peut exploiter. En effet, au lieu de considérer
directement la poussée maximale de vol rapportée a la poussée au point fixe £ o, il est
pratique de décomposer ce rapport en deux :
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La Loi de Mach : : %

La Loi d’Altitude : [H ] = fmee(MZ00AT1),

Ainsi la Loi d’altitude est proportionnelle & la masse volumique p aprés 11 km, et la

Loi de Mach qui & Mach nul M = 0 est égale a 1, présente une variation identique
(pour un moteur donné) selon le Mach pour des altitudes h > 11 km : c’est le “Paquet
de 11 km”.

5.3.2 Reégulation de température et post-combustion
La Température d’entrée Turbine

La température d’entrée turbine est de 'ordre de T, = 1600 K mais les moteurs
récents ont tendance a avoir des températures plus élevées (M88-2 : Ty = 1850 K).

Les motoristes définissent une température d’entrée turbine maximale de décollage, de
montée et maximale continue de croisiére. Au décollage la température d’entrée turbine
T4 est maximale mais ne peut pas étre maintenue pendant toute la durée du vol, sous
peine d’endommager le moteur. On définit alors la régulation de température AT, qui
est la différence de température opérationnelle (en vol) et conceptuelle (celle maximale
au décollage) :

A{Z—‘4 = T4opérationnelle - T4C0nceptuelle

Nous n’avons pas acces a cette donnée et n’avons pas suffisamment de données expérimen-
tales pour 1’évaluer. Cela dit, E.Torenbeek [Tor86], propose quelques ordres de grandeur
pour les réacteurs a faible taux de dilution A : AT, = —150 & —200 K. Ce paramétre
est trés influent sur la poussée : plus la température d’entrée turbine opérationnelle sera
faible, moins la poussée sera importante. Le pilote peut, par l'intermédiaire de la “ma-
nette des gaz’, réduire la température d’entrée turbine opérationnelle afin d’ajuster la
poussée de ses moteurs selon ses besoins. Par conséquent, ce n’est plus une température
d’entrée turbine maximale admissible, et donc le moteur créera une poussée non maxi-
male F' < F,,,.. Donc, il est nécessaire de considérer une ATy qui impose la température
d’entrée turbine opérationnelle maximale admissible (définie par le motoriste selon les
cas de vol : décollage, montée, croisiére), donc qui limite la poussée maximale F,, . Mais
considérer une valeur de AT} trop restrictive revient a considérer une poussée F' < F,q4.

Nous aurions pu penser a tort que seule la température d’entrée turbine opération-
nelle (de vol) était importante pour la poussée et que la température conceptuelle avait
peu d’importante. En fait, ce n’est pas le cas. Pour une méme température opérationnelle
d’entrée turbine Tyoperationnelles U méme Mach, altitude de vol (les autres paramétres
conceptuels moteur étant identiques : €., A), des moteurs ayant des températures concep-
tuelles d’entrée turbine Tyonceptuele différentes (donc des régulations ATy différentes), ne
délivrent pas la méme poussée (Figure 5.9, p. 187). L’écart pouvant parfois atteindre prés
de 10%. Un modéle de Poussée moteur doit alors tenir compte a la fois de la température
d’entrée turbine conceptuelle Ty et de la régulation ATy.

Température de réchauffe

“ La post-combustion de carburant est possible en raison de la présence dans
les gaz ayant traversé la turbine d’une forte proportion d’oxygéne résiduel.
En effet, comme il est nécessaire de limiter la température des gaz dans la
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Deux moteurs a T4 opérationnelles identiques (T4 =1700 K)

o RN o p
55 10 mais a T4 conceptuelles différentes (T4:1850 K et 1750 K)
N, 8r
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Fia. 5.9 — La température d’entrée Turbine conceptuelle T, est influente : Pour une méme
température opérationnelle, le Modéle de C.Toussaint montre que, tout autres parameétres res-
tant égaux par ailleurs, des moteurs de température d’entrée turbine conceptuelle différentes
fournissent une poussée différente.

chambre de combustion en raison de la tenue mécanique des aubes de tur-
bine, le mélange air-carburant réalisé n’a pas la richesse mazimale (il y a
un excédent d’air). D’ou loxygéne disponible. Le canal de post-combustion
ne comportant pas de piéces mobiles, le niveau des températures possibles est
beaucoup plus élevé que dans la turbine : de l'ordre de 1700 & 1800 ° C (1973
a 2078 K) dans Uétat actuel de nos connaissances métallurgiques. ”

- Snecma [Sne80] -

La température de réchauffe est de 'ordre de Tpc = 2050 K.

Le pilote de combat a, selon les avions, une manette qui lui permet de régler la post-
combustion, c’est-a-dire de d’abaisser la température de réchauffe opérationnelle. Nous
ne savons pas si les motoristes imposent des températures de réchauffe opérationnelles
maximales selon les cas de vol (comme pour les températures d’entrée turbines opéra-
tionnelles).

AszC’ = TPCopérationncllc - TPCconccptucllc

Dans le doute, notre modéle en tiendra compte d’autant plus que c’est un paramétre
influent. Au pire, cela permettra au futur modéle de post-combustion de tenir compte de
la régulation de post-combustion : Poussée de post-combustion non maximale.
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5.3.3 2 Types de comportement moteur

Afin de valider la cohérence du modéle de C.Toussaint, nous avons comparé ses simula-
tions aux diverses courbes moteurs disponibles dans la littérature [Mat96, MHDS87, d199].
C’est ainsi que deux types de comportement moteur nous sont apparus : soit la poussée
moteur croit trés fortement avec le Mach de vol, soit la poussée présente une croissance
beaucoup plus faible avec le Mach et parfois méme un changement de convexité pour les
Mach supersoniques (Figure 5.10, p. 188). Plus la vitesse de vol augmente, plus ’air ayant

Modéle C.Toussaint
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Fi1c. 5.10 — Deux types de comportement moteur

: DPun avec un tauzr de compression faible a

des caractéristiques qui se rapprochent du stato-réacteur (la poussée croit trés fortement avec le
Mach), Uautre ayant un fort tauz de compression a des gaz déja trés chaud en entrée de chambre
de combustion (d’autant plus que le Mach est élevé : pression dynamique). Ainsi sa combustion
est limitée sous peine de dépasser la température d’entrée turbine opérationnelle admissible par
le moteur.

une pression p, est comprimé avant d’arriver au compresseur avec une pression p; : c’est
la pression dynamique.

e
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Ceci, avec une combustion adéquate, permet de créer une poussée importante. Le com-
) )

portement moteur se rapproche de celui d’un stato-réacteur : une trés forte croissance de

poussée avec I’augmentation de Mach.

Mais cela ne se passe pas toujours aussi bien. En effet, a la traversée du compresseur,
la pression augmente évidemment (c’est le but!) de la pression d’entrée compresseur p;
a la pression de sortie compresseur ps mais la température aussi (de T a T3).

2
‘T om T

L’air arrive donc en chambre de combustion avec une température 75 qui peut étre
élevée. Puis la combustion se fait augmentant la température a T,. Or, Uefficacité de la
combustion est directement liée & cet écart de température de chambre de combustion.

CPCeff = Dm Op (T4 —Tg)

Avec C la consommation de carburant, Pc.ry le pouvoir calorifique effectif du kéroséne,
D, le débit d’air du moteur, Cp la capacité calorifique (cf. [Car94]).

Et comme la température d’entrée turbine T, est limitée pour des raisons de tenue
mécanique des aubes [AJ96], la combustion est d’autant plus limitée que le taux de
compression moteur ¢, et et le Mach M sont élevés. Cette limitation de combustion
se traduit directement par une limitation de poussée. Pour les moteurs a fort taux de
dilution ¢ et faible température d’entrée turbine opérationnelle, plus la vitesse augmente,
plus la température en entrée de chambre de combustion sera élevée, et donc moins de
carburant sera injectée de maniére a respecter la Ty opérationnelle maximale admissible
en limitant la combustion, donc en limitant la poussée Fj,q,. Ainsi, pour ces moteurs,
la poussée aura une croissance trés faible, voir quasi-nulle avec le Mach. Il peut méme y
avoir un changement de convexité, généralement en supersonique M. La température de
vol T diminuant lorsque l'altitude h augmente, ce changement de convexité se fait pour
un Mach plus élevé quand l’altitude est plus haute. Les évolutions de la poussée maximale
Fax a sec en fonction du Mach de vol M présentée par [d199] vont méme jusqu’a décroitre
pour des Mach trop élevés. Nous n’avons pas retrouvé ce comportement avec le modéle de
C.Toussaint, ni dans les simulations présentées par J.Mattingly [Mat96, MHD87|. Cette
chute de poussée avec 'augmentation de Mach nous semble liée & une limitation moteur,
mais laquelle ? Nous avions d’abord pensé & une limite de variation de section d’éjection
du moteur. En effet, la section au col d’éjection d’un moteur s’adapte au fonctionnement
du moteur en se rétrécissant avec la vitesse de vol et surtout en s’élargissant pour la
post-combustion. Phénoméne qu’il est possible de voir lors de démonstration aérienne
d’avion de combat : la section d’éjection se referme ou s’ouvre telle un objectif d’appareil
photo. Le modéle de C.Toussaint suppose que cette section s’adapte correctement au
fonctionnement du moteur. Mais il est licite de se demander si la variation de section
souhaitée est réalisable en pratique. La section pourrait se refermer avec la vitesse, jusqu’a
une certaine limite technologique. A partir de ce Mach de vol, la section d’éjection ne
serait plus adaptée, trop grande surtout a sec : ce qui expliquerait la limitation observée
[d199] uniquement & sec...? Le modeéle de C.Toussaint ne tient pas compte de cette
éventuelle limitation mais les variations de section observée, du moins pour le M88-2
restent tout a fait plausible et réalisable. Une autre limitation entre probablement en
jeu pour le moteur présenté par [d199] mais nous ne savons pas laquelle : 'entrée d’air ?
limite en rotation arbre ? compresseur? ...
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tuyere d’éjection a section variable du M88
09r
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Diamétre de la section du col D rapportée a celui d’ouverture maximale Do : D/Do

F1G. 5.11 — Tuyere d’éjection a section variable du M88-2. L’augmentation de température due
a la réchauffe accroit le volume des gaz. La section d’éjection est alors augmentée par commande
simultanée de vérins pour en faciliter leur évacuation. Le Modeéle C.Toussaint ne fait pas de test
sur la faisabilité technologique de la plage d’adaptation de l'ouverture/fermeture de la section du
col. Cependant ces variations de sections restent tout & fait plausibles et réalisables sur le M8S8-2.

CE QU’IL FAUT RETENIR 5.5 On notera deux types de comportements moteur : Les
moteurs a faibles taux de compression ., forte température d’entrée turbine opération-
nelle, qui ont un comportement se rapprochant des stato-réacteurs : forte croissance de
poussée 'augmentation du Mach de vol M. Et les moteurs a fort taux de compression
et faible température d’entrée turbine opérationnelle, dont la combustion est limité
d’autant plus que le Mach est élevé : la poussée croit plus faiblement avec le Mach M.
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5.3.4 Validation du Modéle de C.Toussaint

Le modéle de Clément Toussaint a déja été validé par des équipes de 'office pour
divers moteurs : que ce soit des moteurs civils tels que le CEFM56 ou des moteurs d’avion
d’affaire ou militaire (Larzac). Les résultats étaient de 1.3% pour les moteurs de la
famille des CFM56, de 2.6% pour les moteurs d’avions d’affaire (PW308A et PW535)
et de 5% pour le Larzac 04C20. Il ne I’a néanmoins pas été pour ses prédictions avec
post-combustion. Pour simuler des moteurs, la connaissance de paramétres conceptuels
est nécessaire mais malheureusement pas toujours & notre disposition.

A sec Avec PC

Fy (N) Fopc (N)
[ Moteur donnée [ calcul [ Ery | donnée [ calcul | Ery
M88-2 50000 48346 3.31 75000 74786 0.29
M53-P2 64000 61292 4.23 95000 94982 0.02

LARZAC 04-C20 14100 14535 | -3.09 NaN 25285 | NalN

A sec Avec PC
Csnr 10° (kg/s/N) Csrpg 10° (kg/s/N)

[ Moteur donnée [ calcul [ Ery | donnée [ calcul | Ery
M88-2 2.22 2.26 -1.59 5 4.74 5.23
M53-P2 2.5 2.61 -4.51 5.83 5.55 4.82
LARZAC 04-C20 2.11 2.15 -1.96 NaN 5.89 NalN

5.4 Identification sur le modéle C.Toussaint

5.4.1 Meéthode d’identification
Moteurs simulés pour ’identification

Afin de bien dissocier 'influence des différents parameétres moteurs, nous avons décidé
de simuler, grace au modéle de Clément Toussaint, plusieurs “Faux moteurs” dont nous
changerons les paramétres conceptuels. Nous avons travaillé a partir d’'un moteur repré-
sentatif du M88-2 qui équipe 'avion de combat Rafale. Nous avions vu que la simulation
nécessite la connaissance de paramétres conceptuels. Nous avons alors pris des paramétres
proches de ceux au point fixe du M88-2. Les paramétres conceptuels communs de nos
“Faux moteurs” sont alors :

— Le Nombre de Mach : M =0

— L’Altitude : h = 0m

— Le Débit total du moteur : D, = 64 kg/s

— Les Prélévement de puissance sur ’arbre Haute Pression : 0 %

— Rendement du fan : 0.87

— Rendement du compresseur Basse Pression : 0.87

— Rendement du compresseur Haute Pression : 0.87

— Rendement de la turbine Haute Pression : 0.86

— Rendement de la turbine Basse Pression : 0.86

— Perte entrée d’air : 0.98

— Perte dans la chambre de combustion : 0.95

— Perte mélange du flux primaire : 0.98

— Perte canal + mélange du flux secondaire : 0.95

— Prélévement de débit pour refroidissement : 0.97

— Prélévement de débit pour usage externe : 1 (c’est-a-dire pas de prélévement)

— Perte de puissance sur ’arbre Haute Pression : 0.999

— Perte de puissance sur ’arbre Basse Pression : 0.999
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— Perte canal + mélange du flux mélangés : 0.95
Ensuite nous ferons varier les parameétres conceptuels suivants :

— Le taux de dilution A (0.2, 0.4, 0.6, 0.8, 1)

— Le taux de compression e, (10.5, 15.8, 21.2 et 26.5)

— La température d’entrée turbine Ty (1500, 1700 et 1900 K)

— La température de réchauffe Tpe (1950, 2050 et 2150 K)

A partir de ces cycles conceptuels, nous avons simulé les performances opérationnelles
de ces “Faux moteurs” aux points de vol désirés. Nous avons alors envisagé plusieurs al-
titudes h (de 0 & h = 20 km), plusieurs Mach M (de 0 & M = 2), plusieurs températures
d’entrée turbine opérationnelles : ATy = 0 K (typique du décollage), AT, = —100 K
et ATy = —200 K (typique de la croisiére), et plusieurs Température de réchauffe opé-
rationnelles ATpe = 0 K, ATpec = —25 K et ATpc = —50 K. Cela revient & simuler
180 moteurs & trois ATy et trois ATpc différentes, soit 1620 simulations pour la post-
combustion, et donc 540 simulations & sec.

REMARQUE 5.3 Nous n’avons pas cherché & prendre un maillage plus fin par consi-
dérations de temps de calcul. Mais au moins trois valeurs pour chaque variable afin
de voir si le comportement est linéaire ou non. Nous avons aussi fait le choix de gar-
der les autres paramétres conceptuels du M88-2. Cette méthode n’a pas la prétention
de simuler des moteurs qui pourraient fonctionner de la sorte, mais de donner une
idée de l'influence des différents parameétres moteur. D’ailleurs, le programme n’a pas
convergé pour certains des moteurs. Les motoristes pourraient alors discuter ces choix
et nous expliquer les différents couplages qu’il existe pour les moteurs réels, entre ces
parameétres conceptuels (notamment sur le débit d’air Dyy,).

5.4.2 Poussée maximale F,,,, a sec

Loi de Mach : Compromis entre précision et structure attrayante pour I’étude
analytique de performances avion

En vue d’études analytiques de performances avion, une étude récemment faite au

département [DD02] & montré qu’une structure analytique de la Loi de Mach de la
forme suivante était souhaitable :

aM?® + e + c —  Vitesse verticale V, et pente v analytiques
aM? + 35 + ¢+ % — Vitesse verticale V, analytique
aM? + 25 + c+dlogM — Pente v analytique

Ces structures analytiques ne sont pas déterminées a 'arrét M = 0, mais ont 'avantage
de permettre ’étude analytique de performance en montée. Une autre structure adaptée
aux performances au décollage devra étre choisie pour les faibles Mach M < 0.3.
L’étude s’intéressant aux avions de combat, les Mach étudiés vont jusqu'a M = 2.
Malheureusement, les structures analytiques proposées ci-dessus ne peuvent pas couvrir
la plage étendue de Mach 0.2 < M < 2 avec suffisamment de précision : I’erreur relative
moyenne du modeéle final serait au mieux de 3% & sec et au mieux de 3.5% avec post-
combustion. Ces piétres prédictions améne & séparer la plage de définition de Mach en
deux parties : le vol subsonique 0.2 < M < 1, et le vol supersonique 1 < M < 2.
La coupure & M = 1 n’est pas génante car les avions ne restent pas a voler a cette
vitesse pendant trés longtemps. L’étude des performances se fait généralement pour des
vitesses avant ou aprés le mur du son :virage, montée, croisiére, ...Le modéle ne sera
donc pas forcément continu en M = 1. La structure analytique a M? + % + ¢, est
particuliérement intéressante car elle permet a la fois la détermination analytique de la

vitesse verticale optimale V¢, et de la pente optimale ~,,:. En identifiant les coefficients
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a, b, ¢ pour chacune des simulations du modéle de C.Toussaint, on obtient la meilleure
erreur relative Ere,,. ... dUe ’on puisse espérer d’une telle structure. En effet, il reste
encore & modéliser ces coefficients a, b, ¢ en fonction des paramétres moteurs (taux de
dilution A, taux de compression e., température d’entrée Turbine Ty, ...) et de l'altitude
h, ce qui dégradera ’erreur relative moyenne du modéle.

En identifiant les coefficients a, b, ¢ sur I'ensemble des simulations, on obtient un
modele grossier qui ne tient pas compte ni de laltitude, ni des paramétres moteurs (tel
que le modeéle de J.Mattingly) qui pourra forcément étre amélioré par la modélisation de
a(h, N\, ee, Ty, ...), b(h, N\ ec, Ty, ...), et c(h, A ec, Ty, ...). On obtient alors la précision la
plus mauvaise Ery,,;.. quun modele de loi de Mach de la forme a M? + % +c
puisse donner.

Ainsi, cela abouti & un encadrement de la précision du futur modéle :

Er%meilleure < ET% < Er%pire

03< M <1 — 06 < Erq <6.15%
05< M <1 —  042< Erq <6.72%
1 <M<2 — 017< Erq <149%

Pour espérer des précisions correctes du futur modéle il faudrait restreindre le domaine
de vol subsonique & plus de Mach M > 0.5, ce qui est assez génant. D’autre part, par
expérience, on sait qu’'une structure analytique qui ne laisse espérer au mieux une erreur
relative moyenne de 0.6% aura un final une précision qui dépassera largement le pour-cent
(une fois tous les coefficients modélisés en fonction des paramétres moteur et altitude).

Sans compter que cette erreur de Loi de Mach s’ajoutera a celle de la Loi d’altitude

. Ainsi, le modéle final risque de ne pas étre trés précis, tout en étant morcelé en trois
morceaux (décollage, subsonique, supersonique), ce qui veut dire 3 fois plus de travail
de modélisation. Il faut alors faire un compromis entre précision, domaine de validité et
applications du futur modéle de poussée maximale. Une structure analytique de la forme
aM? + # + ¢, aurait été intéressante point de vue étude analytique de performances
avion, mais malheureusement n’est pas trés bien adaptée au comportement moteur. Une
séparation subsonique/supersonique permet d’améliorer le modéle mais les prédictions
ne sont pas encore trés précises. Cette structure analytique pourra étre envisagée pour un
domaine de Mach encore plus restreint ou pour un type de moteur donnée, selon 1’étude
de performance envisagée.

Nous avons donc décidé d’abandonner cette structure attrayante pour ’étude analy-
tique de performances avion, au profit d’une autre structure simple (dépendant des para-
métres influents mais dont la mise en ceuvre est plus aisée que le modeéle de C.Toussaint),
néanmoins précise, et couvrant ’ensemble du domaine de Mach.

k1 (M—k2) k3M2+%2—+k5 — 0.53 < Erg <109% M >
FLMk2) (g M2 4 R g —  021< Erg <125% M >05
ekl(M*kQ)(ka M2+k4M+k5) — 0.22< Erg < 92%

14 M1 OT=k2) (3o M2 | ky M) ~  025< Ereq < 91%
1+€k1(M*k2)(k3 M?® + ks M? + ks M) — 021 < Ergq < 9.1%
eF1M=k2) (o3 M3 4 ky M? 4 ks M) — 0.14 < Erg <125% M >0.5
k1 (kg M2+ M—ky) (ks M2 4 g ks) —  0.08< Eryg <9.13%
1+€7€1(M*k2)(k3 M3 + ky M? + ks M) — 0.15 < Erg, <9.13%

Nous avons décidé d’adopter la 4éme structure analytique proposée qui ne comporte que
4 coeflicients & modéliser et dont la précision espérée reste envisageable. Il sera toujours
possible d’identifier la structure analytique attrayante sur notre futur modéle (pour un
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domaine de définition plus restreint) : cela restera plus aisé que de mettre en ceuvre le
modéle de C.Toussaint.

=14 AM=Mo) (B A2 1 O M)

— ~11 _ _s
A = Allkm+(h—11000)< 7421071 Tye, —8.610 sc)

+7.79107° T} —6.671076
Mo = Moyipm + 8.821075(h — 11000)
B = Biigm + (h —11000) (6.51 107" £, + —6.76 107°)
C = Cuigm + (h —11000) (6.16 107° X +1.16 10~°)
Avigm = (3.01107%2-5.92107%) ATy —1.5710 %, + 9.88 107
— 5.92107* AT, — 62102 e. A +6.4510"2 \
Motigm = —2.3610"%e2+5.3610"%e. —4.49107% 4+ 9.52107° Ty
Biikm = 4411077 AT] +7.94107* ATy +2.31072
— 1.81107%Xe.—3.9310 %, — 1421072 A +3.08 10 * T}
Ciigm = —T7.42107°T;—43107%\—-8.071072

Précision : 1.55% d’erreur relative moyenne par rapport aux simulations du modéle
de Clément Toussaint (erreur maximale 16%).

Loi d’altitude : proportionnelle & p pour h > 11 km

Dans cette partie, la loi d’altitude sera modélisée pour les avions de combat a
sec :

7 Frae(M =0, h, ATy) Frae(M =0, h, ATy)
" Frae(M =0,h=0,AT; = 0) F,

Nous avions vu que la poussée moteur était proportionnelle a la masse volumique de 'air

p au dela de 11 km d’altitude (Remarque 5.4, p. 185). Autrement dit, en posant
la valeur de la loi d’altitude a h = 11 km, nous pouvons écrire :

M- [Hoe] = 4> 11

P11

Il reste maintenant & trouver un modéle de la loi d’altitude pour la Troposphére soit pour
une altitude comprise entre 0 < h < 11 km. Plusieurs modélisations trés différentes

A
f
Ly . n _ P
peuvent se trouver dans la littérature : en p, en p™, en p (yrT) 2 ou encore en § = B

“ The affect of altitude on engine performance is dependant on many factors.
An approximation for the thrust lapse with altitude is occasionally found in
the literature, for example :

Thrust at altitude <pﬁ>n (n<1)
0

Thrust at sea level
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Modélisation de la LOI d'altitude : Fmax(M=0,h, AT4) / Fo

Erreur relative d’'une modélisation en p/p0 Erreur relative d'une modélisation en ( p/p0)0'7
407 407
30t 30t
20t 20t

101

Er( (plp)>") %
N
o

_60 L L L J _60 1 )
0 0.5 1 15 2 0 0.5 1 15 2
Altitude de vol : h (m) x10* Altitude de vol : h (m) X 10°
Erreur relative d'une modélisationen &= P/P0 Erreur relative d’une modélisation en ( p/po) (T/TO)M/2
40r 40r

30 30t
20¢
s lor
<
I = 0
—~ to
a’ £ -10
o —
~— (=]
= Q
w 3 -20y
bt

; ; ; ~60 ;
0 0.5 1 15 2 0 0.5 1 15 2

Altitude de vol : h (m) x10° Altitude de vol : h (m) x 10

F1a. 5.12 — Les simulations du modeéles C.Toussaint montrent que la loi d’altitude est belle et
bien proportionnelle & la masse volumique de lair p aprés 11 km d’altitude (ou proportionnelle
a la pression P puisque P = prT et que la température est constante aprés 11 km). Le modéle
de Wanner (Equation 5.1, p. 174) suggérait une valeur de Ay de 0 pour les simple flux & sec et
1 avec réchauffe, et de -1 pour les propulsions a hélices. Ici, Ay a été pris a -0.2 : un réacteur
double flux étant l’intermédiaire entre simple flux et moteur a hélice. Pour rendre l’erreur relative
indépendante de laltitude, ce modéle de Wanner devrait considérer des valeurs proches de -1,
ce qui est contradictoire puisque les moteurs d’avions de combat ont des taux de dilution trés
faibles X < 1.
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where both values of the thrust have been defined at the same Mach number
and engine rating. This should be considered as an interpolation method for
calculing engine performance at altitudes where the engine manufacturer has
not specified the thrust, rather than as a prediction method.”

- E.Torenbeek [Tor86] -

La diversité et les différences de toutes ces modélisations montrent qu’il n’y a pas “la”
solution mais diverses tentatives pour décrire le comportement moteur dans la Tropo-
spheére. Ces diverses modéles ont été essayées sur les simulations du modéle de C.Toussaint
afin de déterminer quel est celui qui est le mieux adapté. Par exemple pour la forme en

n
k (p%) , en optimisant les coefficients k et n pour chacune des simulations, nous obte-

nons la meilleure erreur relative moyenne qu’une telle modélisation laisse espérer. Celle-ci
est de 0.95%, ce qui n’est pas extraordinaire en soi, et qui de plus, présente une erreur
fonction de l'altitude avec un maxima aux altitudes moyennes h ~ 6 km. Ce n’est pas
tant la piétre précision espérée, mais le fait que le gradient de loi d’altitude avec
I'altitude de vol soit affecté qui est génant. Méme avec une correction de type sin comme
cela avait été envisagé pour les moteurs civils [ONE], le résultat n’est pas probant. Cette
modélisation n’a donc pas été retenue.

Par contre, un polynéme d’ordre 2 en masse volumique p laisse présager un bonne
précision : au mieux de 0.06% dans la Troposphére avec au mieux 0.48% pour h > 11km.

2
:a<ﬁ) +b<£>+c
Po Po

Nous avons donc opté pour cette structure analytique de loi d’altitude dans la Tro-
posphére (b < 11 km). Pour les altitudes plus élevées (11 km < h < 20 km), nous
gardons la proportionnalité & p définie précédemment, avec :

- () (5) ) G2)

pu1

Par définition de la loi d’altitude , pour h = 0m, AT, = 0 K, la loi d’altitude doit
étre égale & ?—2 = 1. Ainsi, cela impose une condition sur les coefficients a, b, ¢ :

a(ATy =0)+ (AT, =0)+ c(ATy, =0)=1
Ce qui peut se modéliser de la maniére suivante :
a+b+c=1+AT, f

Ainsi il suffit de modéliser deux coefficients parmi a, b, ¢ et f. Les coefficients a et b se
sont avérés plus facile & modéliser que c. Ainsi :

c=14+ ATy f —(a+D)

En identifiant les coefficients sur les simulations du modéle C.Toussaint, par rapport
a des expressions analytiques qui nous ont parues appropriées aprés plusieurs tentatives,
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nous obtenons :

( —9.831078 AT, —2.15107"T; —1.88107°\ +3.68107* )e.2
a =+ 226107° ATy +846107°T, +1.031073\ —1.8610"2 )e,.
+( —157107* ATy 5110757y +9.581073 X —591072 )

b = (=7.761077 Ty +2.37107%) AT, + (5.8910 % &, + 1.117)

= hTuitfe
fi = (616107 AT, +6.65107%) . + (—9.52107'° AT, — 8.88107")
fo = (=1.221077 AT, — 728107 ") e+ (1.4107C AT, — 7471075 X +2.391073)

Précision : 0.38% d’erreur relative moyenne par rapport aux simulations du modele de
Clément Toussaint (erreur maximale 2%). L’erreur relative moyenne entre 11 et 20 km
est de 0.5%.
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Modéle de poussée max Fj,,, a sec

Modéle de Poussée Maximale a sec Fj,; :

Fmam

Froe(M =0,h, AT,
Loi d’altitude = ( 7 1)
0

) Fmaz(Ma thT4)
Loi de Mach = Tome(M = 0,1, ATY)

2
a2 +b(£)+1+AT4f—(a+b) h < 11km
H = PO PO
m - (el b i

—9.83107 8 ATy —2.151077 Ty — 1.88 1075 A 4+ 3.68 10~ %) &.2

(
+ (2261075 ATy 4846107674 +1.031073 XA - 1.86 107 %) ..
+ (=1.57107* ATy — 511075 T4 +9.58 1073 X — 5.9 107 2)
= (-7.761077 T4 +2.37107%) ATy + (5.8910 % e + 1.117)
f o= ((616107" ATy +6.6510 %) e, —9.52107'0 AT, —8.881077) Ty
— (1.22107 7 ATy +7.2810" ") ec + 1.4 1078 ATy — 7.471075 A +2.391073
= 1+ eA(M—Mo) (B M2+ CM)
A = Aiigm + (h—11000) (7.79107°Ty — 742107 Ty ec — 8.6 107 8¢, — 6.67107°
Apigm = (3.01107%2 - 5.92107%) ATy —1.571072 . +9.88 1072
5921074 ATy — 6.210 3 . A +6.45 1072 X
Mo = Moyipm + 8.821075(h — 11000)
Moiigm = —23610"%e24+5361072e.—4.4910724+9.52107° T}
B = Biigm + (h—11000) (6.51 1077 e. + —6.76 107%)
Biigm = 4411077 AT? +7.94107% ATy +2.31072
— 1.81107%Xe.—3.93107% e, —1.421072 A +3.08 1074 Ty
C = Chiigm + (h—11000) (6.16 107% X + 1.16 10°)
Ciigm = —7.42107°Ty—4.31072X—-28.0710"2

Variables et Unités : cf. (Table 5.2, p. 199)

Mode d’obtention : Identifié sur le modéle C.Toussaint par simulation de mo-
teurs (A <1, 1500 < T, <1900 K, 10 < e, <27, —200 < AT, < 0K)

Précision : 1.63% d’erreur relative moyenne par rapport au Modeéle
C.Toussaint (Loi d’altitude 0.38%, Loi de Mach 1.55%).

Domaine de définition : Mach M < 2, altitude h < 20km, dilution A < 1

TAB. 5.1 — Modéle de Poussée maximale des moteurs d’avion de combat F},, .z
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Fraz : Poussée moteur maximale a sec Frae = Fmax(h, M, ATy) N
Fy : Poussée moteur maximale au point fixe Fy = Frmaz(M = 0,h = 0, ATy = 0) N
h : Altitude de vol h < 20 km m
2
: Loi d’altitude & h = 11 km = (a (%) +b (%) + c) (#)
M : Mach de vol M < 2
Ty : Température d’entrée turbine conceptuelle K
ATy : Différence entre la température d’entrée turbine opérationnelle et concep- K
tuelle (Remarque 3.3, p. 93)
Ec : Rapport conceptuel de pression sortie/entrée du compresseur.
A : Taux de dilution conceptuel A < 1
o : Masse volumique de lair correspondant a l'altitude h selon I’atmosphére kzg/m3
standard (Appendix F.1, p. 269)
00 : Masse volumique de l'air au sol po = p(h = 0) = 1.225 kg/m? kg/m?
P11 : Masse volumique de lair & h = 11 km p11 = p(h = 11000) = 0.364 kg/m> kg/m?

TAB. 5.2 — Variables et unités du modéle de poussée maximale a sec F,q; (Table 5.1,
p. 198)

Pour un moteur d’avion de combat moyen de type M88-2 (e, = 24.5, A = 0.3, T4 = 1850 K),
le modéle revient & I'expression suivante :

Performances au décollage a sec : ATy =0 K

2
Fras _ (_0‘237 <£> +1.26 (ﬁ) _ 0‘0244) (1 4 ¢0-337(M—0.332) (0'337 M2 — 0378 M))

Fo Po Po
Performances en croisiére a sec : ATy = —100 K, h > 11 km
Fmaz —_ p—
=032 (147031 (0,403 M2 - 0.231 M) )
Fy P11

Modeéle de poussée maximal a sec pour un moteur d’avion de chasse moyen
151

g =245

c

A=0.3
T4:1850 K
AT,=0K

. Fmax
" Fo

0

|

Rapport Poussée maximale sur Poussée au point fixe
\a\

|
i

h=4000m

h=8000 m
205

h=12000 m
h =16000 m’

I
I —

h =20000

0 I I I I I I I I I
0.2 0.4 0.6 0.8 1 12 14 16 18

Mach de vol : M

o
N}

F1G. 5.13 — Le modéle obtenu : Evolution du rapport de la poussée maximale en vol Fqz G sec,
rapportée a la poussée au point fire Fy pour un moteur d’avion de combat moyen.

Modeles Moteur - Elodie Roux 199



INsA Chapitre 5 - Poussée maximale Fi,qz SUPAERO-ONERA

5.4.3 Gain de poussée avec Post-Combustion

Nous venons de mettre au point un modéle de poussée maximale F},,, des moteurs
d’avions de combat & sec, ce qui permet déja diverses applications d’études de perfor-
mances. Cependant, les avions de combat ont parfois recourt a la post-combustion pour
certain cas de vol qui nécessitent un apport de poussée supplémentaire. Ce qui peut-étre
le cas lors du décollage, ou encore lors de virage...Il existe un réel besoin de modéle
de poussée maximale avec réchauffe notamment pour les études de performances telles
que la marge de manceuvre, le taux de virage maximal, le rayon de virage minimal. C’est
pourquoi, cette partie présente I’élaboration d’un modéle de poussée maximale avec post-
combustion Fj,4, pc, plus précisément un modéle du gain de poussée entre PC et sec. Ce
modeéle est identifié par rapport au modéle de C.Toussaint avec une précision de 1.28%
par rapport & ce dernier.

( Fmaz pC )
. s7e F
Pourquoi modéliser ~—2£<—~ ?

Fmam
Fo

Un modéle permettant de déterminer la poussée maximale en vol avec post-combustion
était nécessaire. Nous avions alors la possibilité de modéliser le rapport de poussée maxi-

x 10° M88-2 a sec x 10° M88-2 avec PC
15 15 -
/
7
Ve
7
Ve
__1o} =10 - P
Z 5 h= 0m P -
X o L _ - - ~
@© < - - - _ 7
£ ©
L / £ h = 6000 m -
Sf— n= Om/ ] S e
| _ h=6000m 'h=12000 m -
/ - _ — - - - -
h =12000 m ~ -
0 h=18000m——— | 0 C - - -~ h ‘18?00m ‘
0 0.5 1 1.5 2 0 0.5 1 1.5 2
Mach M Mach M
Gain de la PC x 10* Différence de la PC et sec
2.5 10
= 8
IS ©
- E 6
-~ L
E_) 2 1
_ O h= 0m
> h= 0Om 4
- a
g H=18008 s —
I = h = 6000 m
L. 2 —/
h =12000 m
- S
h=18000m
1.5 0
0 0.5 1 1.5 2 0 0.5 1 1.5 2
Mach M Mach M

Fi1c. 5.14 — L’étude du gain de la post-combustion, c’est-a-dire le rapport de poussée mazimale
avec PC et a sec semble le plus simple a4 modéliser : a partir de 11 km, ce rapport ne dépend
plus de ’altitude h.
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male avec réchauffe rapporté a la poussée au point fixe avec réchauffe %7220 Ce serait
la méme étude que celle précédemment effectuée pour le moteur & sec mais avec deux
variables supplémentaires : les deux paramétres moteur de post-combustion & savoir la
température de réchauffe conceptuelle Tpc et celle opérationnelle ce qui revient & consi-

dérer la régulation de post-combustion ATpe (Section 5.3.2, p. 186). Il aurait fallu dans

ce cas refaire un modele de loi de Mach et d’altitude avec post-combustion.
Disposant désormais d’'un modéle de post-combustion & sec, nous avons préféré étudier
I’apport de la post-combustion par rapport au moteur & sec.

La poussée (& sec ou avec PC) étant proportionnelle & la masse volumique p aprés 11
km d’altitude, le rapport de poussée a sec/PC F}:iaizm (contrairement a la différence :
Frazpc — Frnaz), garde les propriétés étudiées préégzlitemment & savoir que ce rapport ne
dépend plus de laltitude aprés 11 km. Les lois d’altitude & sec et PC étant similaires,
cela revient & étudier une sorte de gain de loi de Mach.

Normalement, la poussée au point fixe & sec Fy et avec post-combustion Fjpo sont
des données motoristes qualifiant le moteur. C’est pourquoi notre modéle de gain de

poussée max avec post-combustion, les suppose connues.

Frazpc
( Fopc ) o FmaxPC FO

(Fma:t) Frae FQPC
Fo

Cependant il n’est pas inutile d’avoir en téte quelques ordres de grandeur.

Gain de poussée (PC/sec) au point fixe

181

170

O RD-33 O F110 GE 400
O F100 PW 229 g £160 PW 100/200
161 O F199PW100
O AL-31F

[«]
L1s PaMBa- 2 BA%200
5 O M53-P2
o
[s]
v ATAR 9K50

1.4F

1.3F

1.2+

Olympus 593/610
1 1 1 1 1 1 J
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4

Taux de dilution : A

Fia. 5.15 — Le rapport de poussée au point fize avec et sans post-combustion des moteurs
réels d’avion de combat, semble lie au taux de dilution A. Mise & part le moteur du concorde,
I’Olympus, qui se dissocie des autres moteurs d’avion de combat, une regression linéaire permet de

donner un ordre de grandeur (avec une corrélation de 0.85) de ce rapport : F‘}T’;C ~ 0.267A+1.45.
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La poussée au point fixe avec post-combustion Fj p des avions de combat représente
prés de 1.57 fois la poussée au point fixe a sec Fj.

F
OPC 157
0

Ce rapport peut néanmoins varier selon les moteurs. Les données expérimentales semblent
indiquer que ce rapport dépende du taux de dilution A (Figure 5.15, p. 201).

La structure analytique choisie

Le gain de poussée avec la post-combustion est une fonction croissante du Mach de
vol (Figure 5.14, p. 200). Une modélisation linéaire de cette croissance n’est pas suffisante
(Erreur relative serait d’au mieux 2.11%), par contre un polynoéme d’ordre 2 en Mach
convient ('erreur du futur modéle sera au mieux de 0.28%).

()
ATore ) o M2 B M 4y

Fmam
Fy

Encore faut-il modéliser les coefficients « 3 et -y en fonction des paramétres moteurs et
de Paltitude (h < 11 km). Par identification sur les simulations du modeéle C.Toussaint,
ce gain de poussée avec post-combustion a d’abord été modélisé pour des altitudes h >
11 km. Ceci a 'avantage de mettre en évidence 'influence des parameétres moteurs sur la
croissance du gain de poussée avec ’augmentation du Mach de vol, indépendamment de
I’altitude.

a11km = (011km1 A+ Qikm2 €c + Q11km3) T4op52
+  (011kma A+ Q11kms Ec + Q11kme) Taops
+  (@11km7 A+ Q11kms Ec + Q1kmg)
Bitkm = Bitkm1 A+ Brikma Taops + Biikms
Mikm = Yiikmi AT4 + Yiikmo Ta + Yi1kms ATpc + Yiikma TPc + Y11kms

L’effet de ’altitude dans la Troposphére h < 11 km, a ensuite été envisagée. Une modé-
lisation linéaire en masse volumique suffit a décrire la décroissance du gain de poussée
PC avec laltitude de vol.

a = 011km + (L - 1) ap,
P11

B = ﬁllkm"‘(i_l) Bn

P11

Y = Yiikm + <L — 1) Yh
P11
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(ahl A + ahQ Ee + Oéhg) T4op52
(ha A4 ans gc + ang) Taops

Qhp

+ o+

(an7 A+ ang €c + aung)

(ﬁhl Ty + ﬁhz ATy + ﬁhg A+ 6h4) 5c2
(Bhs Ta + Brg ATy + Bry) €c

(Brs Ta + Bng ATy + Bnig)

Th 0
Vh > 11km, ap=0,=0

Bn

+ +

Avec la température d’entrée opérationnelle définie par :

T4ops =T4+ ATy

Une identification sur ’ensemble des simulations du modéle C.Toussaint a permise

de déterminer les valeurs numériques de ces coefficients.

Q11km1 = —1.20 10~7 Ql1kmo = 3.79 1079 Q11km3 = 3.97 10-8
Q11kma = 1.97 10~4 Q11kms = —2.00 10-° Q11kme = —3.69 10-°
A11km7 = 3.991072 A11kmg = 2441072 Q11km9 = 3.641072
Brikmi = 1171071 | Biikms = —3.99107° | Brigms = 1.191071
Yi1kmy = —5.03107% | Y11gme = —1.05107% | Yi1pmg = 4.94107%
Yitkma = 7581077 | yi1pms = 1.02

any — —28810° 5 | ang — 6481077 | ang — 2.5310°°
any = 3.65107° | aps = —2.4107° | apg = —6.3107°

e 2.831072 | apg = 2351072 | ajpy = 2.44 1072
Bpy, = —847107° | By = —3.381077 | Bps = 5.311075
Bry = —4.951075 | Bhy = —7.8210°7 | Bhg = 8.7410°6
Bna 1.011073 | Brg = 5711076 | By = —9.021075
Brio = 3.311073

Modeles Moteur - Elodie Roux
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Modéle du gain de la post-combustion

Modéle du gain de la Post-Combustion :

()
e ENVIVI
()
a = (a11km1 A+ 0ikma €c + i1kms) (ATs + T4)2
+  (011kma A+ 011kms €c + 011kme) (ATy + T4)
+  (11km7 A + Q11kms €c + Q11kmo) + (% - 1) anp
ﬂ = Bllkml A +ﬂ11km2 (AT4 —|—T4) + Bllkmg + (ﬁ — ) ﬂh
v = "ikm1 ATs + Yi1kmo Ta + Y11kms ATPc + Y11kma TPC + Vitkms
anp = (ap1 A+ ansec+ anz) (ATu+ T4)2
+ (ana A+ ansec+ ang) (ATs +Ty) + (ahr A+ Qhs €c + Qo)
/Bh = (/Bhl T4 + /th A,1—74 + ﬂhg A + /Bh4) 502
+ (5h5 Ty + BhG ATy + ﬂh7) €c+ (Bhg T4+ Bhg ATy + ﬂhlo)
Y h > llkm, Oéh:ﬂh:()

a11km1 = —1.201077 | @1ikme = 3.75107° | oiikms = 3.97107°
Qiikmas = 1.97107% | a11pms = —2.00107° | aq1pme = —8.69 1075
Q1tkmr = 3.991072 | oqirms = 2441072 | ai1pme = 3.64 1072
Biikm; = 1171071 | Biikmg = —3.99107% | Brigms = 1.19107*
Yitkm; = —5.03107" | Yitkmy = —1.05107% | y11kmy = 4.94107*
Y11kmag — 7.58 1075 Yilkms — 1.02

ap; = —2.8810°° apy = 6.48107° aps = 2.5310°°
an, = 3.65107° aps = —2.4107° ang = —6.3107°
an, = 2.831072 ang = 2.351072 ang = 2441072
Bn, = —8.47107° Bry = —3.381077 | By = 531107°
Bry = —495107° | By = —7.821077 | frs = 8.74107°
Bry = 1011072 | Brg = 571107 | Bry = —9.02107°
Briy = 3.31107°

Variables et Unités : cf. (Table 5.4, p. 205)

Mode d’obtention : Identifié sur le modéle C.Toussaint par simulation de mo-
teurs (A < 1, 10 < e, < 27, 1500 < Ty < 1900 K, —200 < ATy < 0 K,
1950 < Tpe < 2150 K, —50 < ATpc <0 K)

Précision : 1.28% d’erreur relative moyenne par rapport aux simulations nu-
mériques issues du modele ONERA (1.1% pour h > 11 km).

Domaine de définition : Mach M < 2, altitude i < 20 km, dilution A < 1

TAB. 5.3 — Modéle de gain de Poussée (PC/sec) des moteurs d’avion de combat
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Fihar : Poussée moteur maximale & sec (Table 5.1, p. 198) N
Fy : Poussée maximale & sec (sans post-combustion) au point fixe N
Fy = Frae(M =0,h=0,AT, =0)

Finaz pc : Poussée moteur maximale avec post-combustion PC N

Fopc : Poussée maximale avec post-combustion PC au point fixe N
Fopc = Fraepc(M =0,h=0,ATy =0, ATpc = 0)

h : Altitude de vol h < 20 km m

M : Mach de vol M < 2

Ty : Température d’entrée turbine conceptuelle K

ATy : Différence entre la température d’entrée turbine opérationnelle et K
conceptuelle (Remarque 3.3, p. 93) : ATy = Ty,,s — Ty <0

Tpc : Température de réchauffe conceptuelle K

ATpc  : Différence entre la température de réchauffe opérationnelle et concep- K
tuelle

Ec : Rapport de pression sortie/entrée du compresseur conceptuel.

A : Taux de dilution conceptuel A < 1

P : Masse volumique de Dair correspondant & 'altitude h selon I'atmo-  kg/m?
spheére standard (Appendix F.1, p. 269)

P11 : Masse volumique de I’air, selon 'atmosphére standard (Appendix F.1, kg/m3

p. 269), & h = 11 km : p11 = p(h = 11000) = 0.364 kg/m?>

TAB. 5.4 — Variables du modéle de poussée avec post combustion (Table 5.3, p. 204)

Pour un moteur d’avion de combat moyen de type M88-2 (¢. = 24.5, A = 0.3,
Ty = 1850 K, Tpe = 2061 K), le modéle revient a expression suivante :
Gain de la post-combustion : ATy, =0K, ATpc =0K, h < 11 km

(FmazPC)

A foee ) (1.71 +2.4(L - 1)) 1072 M?
(_F;) P11

0

+ (8.04 - 2.64(pi - 1)) 1072 M + 0.982
11

Gain de la post-combustion : ATy =0K, ATpc =0K, h > 11 km

(FmamPC)
fore ) 0.0171 M2 + 0.0804 M + 0.982

Friae
Iy

Modeles Moteur - Elodie Roux
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Chapitre 6

Consommation spécifique Cqp

F1G. 6.1 — F18 en procédure de ravitaillement en vol
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6.1 Modéles analytiques existants

6.1.1 Modéle d’E.Torenbeek

E.Torenbeek propose un modéle de consommation spécifique Csg dans [Tor86] fondé
sur I'analyse du fonctionnement du moteur. Il est adapté aux réacteurs simple et double
flux, n’envisage pas la post-combustion et son domaine de validité est restreint aux Mach
subsoniques M < 1. L’expression en unités du systéme international, pour un turbo-fan
est donnée par :

K
(v 5]
51 (L + 1 A) 4 [G + 0.2M2 2 — (14 \)M

Avec la fonction G du générateur :

Csp =2.01107°

K 1.01
S (RS
e mi 7 (K4 p)(1—55-)
K = u(ac%—l)
-1
po= 1+WTM2

Les rendements moteurs : E.Torenbeek [Tor86] propose des ordres de grandeur des

G : Gas generator power function

Go : Gas generator power function (static, sea level)

K : Temperature function of compression process

M : Flight Mach number

Ty : Turbine Entry total Temperature K
To : Ambient temperature at sea level K
T : Température de vol K

TAB. 6.1 — Nomenclature des variables de performances moteurs

rendements moteurs (Table 6.2, p. 208).

Rendement compresseur :0.84 < 7, < 0.86
Rendement fan :0.85 < ny <0.87 Take-off
:0.82 < nf <0.85 Cruise
Rendement tuyeére (nozzle) : 0.96 < n,, < 0.98
Rendement turbine 1087 < n <£0.89

TAB. 6.2 — Valeurs courantes de rendements moteur

Des valeurs moyennes ont été adoptées. Afin d’assurer la continuité dans tout le domaine
de Mach M, une loi linéaire en Mach a été considérée pour le rendement du fan 7y (Seule
une valeur au décollage et une en croisiére est donnée (Table 6.2, p. 208)). Le rendement
de la tuyére (nozzle) 0 < n, < 1 a été borné de maniére a retrouver un taux de pression a
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Pentrée du générateur n; = 1 pour un Mach nul M = 0 (Résultat donné par E.Torenbeek
[Tor68]). En effet ce rendement peut poser probléme pour des nombres de Mach proche
de zéro.

Ne : Isentropic compressor efficiency 7. = 0.85
Nd : Isentropic fan intake duct efficiency
2
2
na=1-13(%2) (%)%
Re3
L: : Duct length m
D : : Inlet diameter m
Re : : nombre de Reynolds a ’entrée de la tuyére
nf : Isentropic fan efficiency 7y = 0.86 — 3.13 1072 M
i : Gas Generator intake stagnation pressure ratio
_ lna 2 M2

= e
Mn : Isentropic efficiency of expansion process in nozzle

M = 0.97
i : Isentropic turbine efficiency 7; = 0.88
Nef e = MmNy

TAB. 6.3 — Nomenclature des rendements moteurs

Ec : Overall Pressure Ratio (compressor)
y : Ratio of specific heats v = 1.4
A : Bypass ratio

I : Ratio of stagnation to static temperature of ambient air
p=1+ 27102

¢ : Nondimensional Turbine Entry Temperature ¢ = %

0 : Relative Ambient Temperature § = Tlo

TaAB. 6.4 — Nomenclature des variables grecques

6.1.2 Modéle de J.Mattingly

Jack D. Mattingly propose un modéle de consommation spécifique [Mat96].

“ The values of Csg depends on the engine cycle, altitude, and Mach number.
For preliminary analysis, the following equations can be used to estimate Csp
in units of (Ibm/hr)/Ibf and 0 is the dimensionless temperature ratio 6 = Tlo
— High-bypass-ratio turbofan : Csp = (0.4 + 0.45M)\/§
— Low-bypass-ratio, mized-flow turbofan :

Military and lower power setting Csr = (1.0 + 0.35M)v/0

Mazimum power setting Csp = (1.8 + 0.30M)V/6
— Turbojet :

Military and lower power setting Csp = (1.3 + 0.35M)\/§

Mazimum power setting Csp = (1.7 + 0.26M)\/6
~ Turboprop : Csg = (0.2 + 0.9M)v0

- Jack Mattingly [Mat96] -

Modeles Moteur - Elodie Roux 209



INsA Chapitre 6 - Consommation spécifique Csgr SUPAERO-ONERA

Puisque 1’étude courante concerne les réacteurs équipant les avions de combat, nous
retiendrons le modéle correspondant au “Low-bypass-ratio, mixed-flow turbofan” qui ex-
primé en unités du systéme international devient :

A sec:

Csr = (2.83107° +0.99 10~°M)V8 (6.2)

Avec Post-combustion :

Csrpc = (5.1107°40.85 107°M)V0 (6.3)
Cgsr : Consommation Spécifique Réacteur a sec (kg/s)/N
Csrpc @ Consommation Spécifique Réacteur avec PC (kg/s)/N

M : Mach de vol

0 : Rapport des températures en vol et au sol § = Tlo
T : Température en vol
Ty : Température au sol

Sl

6.1.3 Modéle d’A.Carrére

Dans [CBO00], Alain Carrére propose un modéle de consommation spécifique pour les
turboréacteurs simple flux sec, de la forme :

Csr

a
b— A TM

a et b : Constantes adaptées au moteur
v : Constante des gaz parfaits v = 1.4

rir = gi— =287.1J/(kg K) J/(kg K)
Avec : R : Constante de Joules R = 8.314 J/(mol K) J/(mol K)
M - Masse volumique de Pair M ;- = 0.02896 kg/mol kg/mol

T : Température de vol K
M : Mach de vol

6.1.4 Modéle de C.Toussaint

C.Toussaint a développé un modéle moteur permettant de simuler le comportement
des réacteurs d’avion de combat a sec et avec post-combustion. Tout comme, nous nous
servions de ce modéle pour obtenir la poussée maximale (Section 5.1.2, p. 175), nous
I'utiliserons pour déterminer la consommation spécifique.

REMARQUE 6.1 Le modéle de C.Toussaint ne considére pas lefficacité de ’entrée d’air
7r (Section 5.1.2, p. 175). Il est donc licite de se demander comment évolue la consom-
mation spécifique réelle avec ces pertes, par rapport a la consommation spécifique
donnée par le modeéle de C.Toussaint (surtout en supersonique). En fait, il semblerait
qu’il n’y ait pas de différence entre les deux [Car94] : la poussée F est affectée par ces
pertes, la consommation C aussi, mais la consommation spécifique reste inchangée.
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Consommation spécifique C s (kg/s)IN

Sans Post—-Combustion Avec Post—-Combustion
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Fic. 6.2 — Modeles de consommation spécifique Csr (a sec et avec PC). Le Modéle
d’E. Torenbeek est adapté au subsonique.
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Annexe A

Modéles de consommation
spécifique Cgp

Dans le cas ou quelqu’un désirerait poursuivre notre travail sur 1’élaboration d’un
modéle simple de consommation spécifique Cgg, et pour laisser le choix du modéle au
lecteur (méme si nous recommandons les deux modéles proposés dans le document princi-
pal (Section 2, p. 17)), nous laissons accés a 'ensemble du travail que nous avons effectué.

C’est pourquoi, nous répertorions d’abord dans ce chapitre en annexe, les différents
modeéles sur lesquels nous avons travaillé et qui nous ont conduit & vous proposer les deux
modéles que nous avons sélectionnés (Section 2, p. 17). Ces modéles sont mis au point par
identification sur le modéle d’E.Torenbeek par la méthode décrite précédemment (Section
2.4.2, p. 47) et n’ont subi aucun recalage par rapport & des données expérimentales (mo-
teurs réels). Pour chaque modéle, nous donnerons la forme analytique exploitée, ensuite
la valeur optimale des coefficients, puis les résultats de ce modéle par rapport & celui
d’E.Torenbeek et pour finir les résultats vis-a-vis des données expérimentales.

Nous présenterons ensuite, la confrontation de nos modéles recalés (Modéle Simple et
modeéle Plan) avec les autres modéles analytiques existants pour trois moteurs dont nous
disposons de données précises.

A.1 Modéle Simple

Le modéle Simple est I'un des deux modéles que nous vous proposons (Equation 2.11,
p. 47). Nous ne rappelons ici que sa forme analytique.

Csr = ((a1(h)X + ag(h))M + (by(h)X + ba(h))) VO + c(e. — 30)
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INsA Chapitre A - Modéles de consommation spécifique C'sUPAERO-ONERA

Csr : Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
M : Mach de vol

h : Altitude de vol m
0 : Rapport des températures en vol et au sol § = Tlo

T : Température en vol (Section F.1, p. 269) K
Ty : Température au sol (Section F.1, p. 269) K
Ec : Rapport de pression entrée/sortie du compresseur

A : Taux de dilution A > 3

ay(h), az(h), : Fonctions linéaires par morceaux de laltitude

bl (h)v bQ(h)

c : Constante

A.2 Modéle Simple sans le terme en /0

Csr = (a1 (R)A + a2(h))M + (b (R)A + b2(h)) + c(e. — 30) (A1)
Avec :
Csr : Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
M : Mach de vol
h : Altitude de vol m
e : Rapport de pression entrée/sortie du compresseur
A : Taux de dilution A > 3
a1(h), az(h), : Fonctions linéaires par morceaux de l’altitude
1 (h)7 bQ(h)

: Constante

L’optimisation des fonctions aq(h), az(h), b1(h) et ba(h) et ¢ par maillage complet selon
la méthode décrite précédemment (Section 2.4.2, p. 47), donne les fonctions linéaires par
morceaux suivantes :

Au sol Troposphére Stratosphére (basse)
h=0m 0<h<1lkm 11 <h<20km
ay 6.54 107 —1.0910""2h +6.5410~ " 6.4210~7
a | 1.18107° | —4.0910 '~ 4+ 1.1810° 7.3410°°
by | —6.5810"7 | —2.66 10" 1h —6.58 10~ —9.5110~7
b 1.19107° 2.26107 194 +1.19107° 1.43107°
[c [ —1.0410 " | —1.0410 7 | —1.0410 7
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Erreur relative Cs optimisé/Torenbeek : 100 CST:;SCTS""‘ (%)

z=0m z=6000 m z=10000 m
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Fi1G. A.1 — Erreur relative d’estimation de la consommation spécifique Csr du modeéle Simple
sans le terme en /0 (Equation A.1, p. 216) identifiée sur le modéle d’E.Torenbeek (Equation
2.9, p. 24).
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INsA Chapitre A - Modéles de consommation spécifique C'sUPAERO-ONERA
Au sol et a Parrét En croisiére
Modéle A 10°Csro | 10°Csrop: | Ere 10°Csprer | 10°CsRopt | Ery
(kg/s)/N | (kg/s)/N (kg/s)/N | (kg/s)/N

SPEY 5118 0.64 NaN 1.26 NaN 2.27 2.08 8.43
RB183 55515P 0.71 1.59 1.29 18.74 2.27 2.13 6.16
JT8D 217 1.73 NaN 1.19 NaN NalN NaN NalN
JT8D 219 1.77 1.47 1.18 19.68 2.09 2.03 2.92
D30KU II 2.42 NaN NaN NaN 1.98 NaN NaN
TAY 611 3.04 1.22 1.13 7.02 1.95 2.04 -4.47
TAY 651 3.07 1.27 1.12 11.96 1.95 2.03 -3.98
RB183 TAY650 3.1 NaN 1.12 NaN NaN NaN NaN
TFET731 5 3.15 NaN 1.09 NaN NalN NaN NalN
FJ44 3.28 1.29 1.15 11.14 2.12 1.99 6.34
JT15D 3.3 1.59 1.14 27.86 1.53 2.05 -34
BR710 4 1.1 0.97 12.5 1.81 1.9 -4.71
RB211 524H 4.3 1.59 0.87 45.37 1.61 1.86 -15.25
RB211 535E4 4.3 1.72 0.95 44.99 1.69 1.88 -11.24
PS90 4.4 NaN 0.84 NaN NaN NaN NaN
PW305B 4.5 1.11 0.96 13.17 1.91 1.9 0.77
V2533 A5 4.6 1.05 0.85 19.15 1.63 1.79 -10.25
PS 90A 4.6 NaN 0.83 NaN 1.69 1.76 -4.62
PS90 Soloviev 4.6 NaN NaN NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 0.99 0.91 8.55 1.76 1.85 -5.02
BR715 55 4.7 1.05 0.85 18.49 1.76 1.8 -2.6
V2525 D5 4.8 1.02 0.89 12.4 1.63 1.84 -13.36
PW4052 4.85 0.99 0.89 10.28 NaN 1.84 NaN
PW4056 4.85 1.02 0.87 14.52 NalN 1.82 NalN
PW4152 4.85 0.99 0.89 9.51 NaN NaN NalN
TRENT 772 4.89 NaN 0.79 NaN 1.6 1.77 -10.33
D 436T1 4.95 NaN 0.91 NaN 1.73 1.8 -4.3
V2522 A5 5 0.96 0.91 5.6 1.63 1.86 -14.62
CF6 80C2A5 5.05 0.96 0.84 13.05 1.64 1.79 -9.52
PW4168 5.1 NaN 0.83 NaN NaN 1.79 NaN
CF6 80C2BI1F 5.15 0.91 0.85 6.51 1.6 1.81 -13
PW4358 5.2 NaN 0.85 NaN NaN NaN NalN
CF6 80E1A2 5.3 0.93 0.81 13.17 1.59 NaN NalN
CFE738 5.3 1.05 0.91 13.03 1.83 1.86 -1.93
CF6 80C2B2 5.31 0.91 0.87 4.47 1.63 1.83 -12.01
V2500 Al 5.4 0.99 0.84 15.66 1.65 1.8 -9.36
LF507 5.6 1.15 0.98 14.38 1.17 NaN NaN

D 18T 5.6 NaN 0.87 NaN 1.61 1.77 -9.86
ALF502R5 5.7 1.16 0.99 13.93 2.04 1.92 5.87
TRENT 892 5.74 NaN 0.68 NaN 1.58 1.68 -6.54
CFM56 2A2 5.9 1.02 0.84 17.14 1.88 1.82 3.37
CFM56 3C1 6 0.93 0.83 10.67 1.89 1.81 4.07
CFM56 5A1 6 0.93 0.83 11.56 1.69 1.8 -6.87
PW2037 6 0.93 0.77 17.44 1.65 1.81 -9.54
CFM56 2B1 6 NaN 0.86 NaN 1.84 1.83 0.13
PW4084 6.41 NaN 0.7 NaN NaN 1.72 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 0.74 18.87 1.61 1.73 -7.54
MMAC 7.14 NaN 0.6 NaN 1.63 1.65 -1.32
TRENT 556 7.32 NaN 0.65 NaN 1.65 1.7 -2.87
GE90 85B 8.4 0.81 0.54 33.6 1.54 1.61 -4.11
CFM56 7B20 NaN 1.02 NaN NaN NaN NaN NaN
CF34 3A/3B NaN 0.99 NaN NaN NaN NaN NaN
AE3007 NaN 1.1 NaN NaN NaN NaN NaN
NK93 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
ETmon% 16.08 Bl mon% 754

TaB. A.1 — Confrontation des données moteurs (Table 2.6, p. 28) et des évaluations du
modéle Simple sans le terme en v/# (Equation A.1, p. 216)

218

6 juillet 2006



INsA

A.3 Modele Simple avec aq, as, by et b constants SUPAERO-ONERA

A.3 Modéle Simple avec a;, as, by et by constants

Csr = ((a1X + az)M + (biA + b2)) VO + c(e. — 30)

Avec :

Csr : Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N

M : Mach de vol

h : Altitude de vol

0 : Rapport des températures en vol et au sol § = Tlo

T : Température en vol (Section F.1, p. 269)

To : Température au sol (Section F.1, p. 269)

Ec : Rapport de pression entrée /sortie du compresseur

A : Taux de dilution A > 3

a1, asz, by, by : Constantes

et ¢

ol

L’optimisation des constantes ai, ag, b1, ba et ¢ par maillage complet selon la méthode
décrite précédemment (Section 2.4.2, p. 47), donne les valeurs suivantes :

Au sol Troposphére | Stratosphére (basse)
h=0m 0<h<1lkm 11 < h <20km
ap | —721078 -7.21078 —7.21078
as 1.25107° 1.25107° 1.25107°
by | —1.8610°" | —1.8610 " —1.8610°7
bo 1.12107° 1.12107° 1.12107°
(¢ [-1.0610 7] —1.0610" | ~1.06 107

Modeles Moteur - Elodie Roux
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Chapitre A - Modéles de consommation spécifique C'sUPAERO-ONERA
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Fi1G. A.2 — Erreur relative d’estimation de la consommation spécifique Csr du modéle simple
avec les coefficients constants (Equation A.2, p. 219) identifiée sur le modéle d’E.Torenbeek
(Equation 2.9, p. 24).
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Au sol et a Parrét En croisiére
Modéle A 10°Csro | 10°Csropt | Ere 10°Csprer | 10°CsRopt | Ery
(kg/s)/N | (kg/s)/N (kg/s)/N | (kg/s)/N

SPEY 5118 0.64 NaN 1.23 NaN 2.27 1.89 16.58
RB183 55515P 0.71 1.59 1.26 20.64 2.27 2 11.93
JT8D 217 1.73 NaN 1.2 NaN NaN NaN NaN
JT8D 219 1.77 1.47 1.2 18.38 2.09 1.88 10.05
D30KU II 2.42 NaN NaN NaN 1.98 NaN NaN
TAY 611 3.04 1.22 1.21 0.47 1.95 1.93 1.25
TAY 651 3.07 1.27 1.2 5.6 1.95 1.92 1.72
RB183 TAY650 3.1 NaN 1.2 NaN NaN NaN NaN
TFE731 5 3.15 NaN 1.17 NaN NaN NaN NaN
FJ44 3.28 1.29 1.24 4.02 2.12 1.89 11.15
JT15D 3.3 1.59 1.24 22 1.53 1.95 -26.95
BR710 4 1.1 1.09 1.38 1.81 1.8 0.45
RB211 524H 4.3 1.59 1.01 36.89 1.61 1.77 -9.86
RB211 535E4 4.3 1.72 1.08 37.02 1.69 1.8 -6.1
PS90 4.4 NaN 0.98 NaN NaN NaN NaN
PW305B 4.5 1.11 1.11 -0.12 1.91 1.81 5.12
V2533 A5 4.6 1.05 1 4.9 1.63 1.71 -5.19
PS 90A 4.6 NaN 0.97 NaN 1.69 1.68 0.36
PS90 Soloviev 4.6 NaN NaN NaN NaN NaN NalN
CF6 80A2 4.66 0.99 1.06 -6.94 1.76 1.77 -0.51
BR715 55 4.7 1.05 1.01 3.77 1.76 1.72 1.95
V2525 D5 4.8 1.02 1.05 -3.3 1.63 1.77 -8.65
PW4052 4.85 0.99 1.05 -6.07 NaN 1.77 NaN
PW4056 4.85 1.02 1.03 -1.41 NaN 1.74 NaN
PW4152 4.85 0.99 1.05 -6.99 NaN NaN NaN
TRENT 772 4.89 NaN 0.95 NaN 1.6 1.69 -5.52
D 436T1 4.95 NaN 1.08 NaN 1.73 1.73 -0.05
V2522 A5 5 0.96 1.08 -12.08 1.63 1.79 -10.21
CF6 80C2A5 5.05 0.96 1.01 -4.71 1.64 1.72 -5.11
PW4168 5.1 NaN 1 NaN NaN 1.71 NaN
CF6 80C2BI1F 5.15 0.91 1.02 -12.92 1.6 1.74 -8.65
PW4358 5.2 NaN 1.03 NaN NaN NaN NaN
CF6 80E1A2 5.3 0.93 0.99 -6.37 1.59 NaN NaN
CFE738 5.3 1.05 1.09 -4.67 1.83 1.8 1.63

CF6 80C2B2 5.31 0.91 1.05 -15.87 1.63 1.76 -8
V2500 Al 5.4 0.99 1.02 -3.31 1.65 1.74 -5.47
LF507 5.6 1.15 1.19 -3.13 1.17 NaN NaN

D 18T 5.6 NaN 1.07 NaN 1.61 1.72 -6.36
ALF502R5 5.7 1.16 1.2 -3.93 2.04 1.88 7.9
TRENT 892 5.74 NaN 0.88 NaN 1.58 1.62 -2.61
CFM56 2A2 5.9 1.02 1.06 -3.72 1.88 1.77 6.15
CFM56 3C1 6 0.93 1.05 -12.58 1.89 1.76 6.73
CFM56 5A1 6 0.93 1.04 -11.67 1.69 1.75 -3.88
PW2037 6 0.93 0.99 -5.66 1.65 1.75 -6.15
CFM56 2B1 6 NaN 1.07 NaN 1.84 1.78 2.84
PW4084 6.41 NaN 0.93 NaN NaN 1.67 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 0.98 -8.08 1.61 1.69 -5.13
MMAC 7.14 NaN 0.87 NaN 1.63 1.61 0.93
TRENT 556 7.32 NaN 0.92 NaN 1.65 1.67 -0.92
GE90 85B 8.4 0.81 0.86 -6.97 1.54 1.6 -3.52
CFM56 7B20 NaN 1.02 NaN NaN NaN NaN NaN
CF34 3A/3B NaN 0.99 NaN NaN NaN NaN NaN
AE3007 NaN 1.1 NaN NaN NaN NaN NaN
NK93 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
Ermoy% 9.24 Ermoy% 5.99

TAB. A.2 — Confrontation des données moteurs (Table 2.6, p. 28) et des évaluations du
modéle Simple & coefficients constants (Equation A.2, p. 219)
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A.4 Modéle Simple avec ¢ = 0 et sans le terme en /8

Csi = (ar(W)A+ az(h))M + (by(h)A + ba(h) (A3)
Avec :
Csr : Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
M : Mach de vol
: Altitude de vol m
Ec : Rapport de pression entrée/sortie du compresseur
A : Taux de dilution A > 3
ay(h), az(h), : Fonctions linéaires par morceaux de laltitude
b1(h), b2(h)
c : Constante

L’optimisation des fonctions aj(h), az(h), b1(h) et ba(h) et ¢ par maillage avec e, = 30
selon la méthode décrite précédemment (Section 2.4.2, p. 47), donne les fonctions linéaires
par morceaux suivantes :

Au sol Troposphére Stratosphére (basse)
h=0m 0<h<1llkm 11 < h <20km
ap | 651077 —7107"h +6.510"7 -1.21077
as 1.18107° —1.0910"h +1.18107° 1.06107°
by | —6.6110~11 1.4410~"h —6.6110~7 —5.0210~7
bo 1.18107° —1.6510""2h +1.18107° 1.18107°
[ e ] 0 | 0 | 0
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Erreur relative Cs optimisé/Torenbeek : 100 CS”C'SfS“” (%)
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F1G. A.3 — Erreur relative d’estimation de la consommation spécifique Csr du modéle simple
sans le terme en /0 et avec ¢ = 0 (Equation A.3, p. 222) identifiée sur le modéle d’E. Torenbeek
(Equation 2.9, p. 24).
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INsA Chapitre A - Modéles de consommation spécifique C'sUPAERO-ONERA
Au sol et a Parrét En croisiére
Modéle A 10°Csro | 10°Csrop: | Ere 10°Csprer | 10°CsRopt | Ery
(kg/s)/N | (kg/s)/N (kg/s)/N | (kg/s)/N
SPEY 5118 0.64 NaN 1.14 NaN 2.27 1.94 14.25
RB183 55515P 0.71 1.59 1.14 28.25 2.27 1.97 13.27
JT8D 217 1.73 NaN 1.07 NaN NalN NaN NalN
JT8D 219 1.77 1.47 1.07 27.35 2.09 1.89 9.38
D30KU II 2.42 NaN 1.03 NaN 1.98 1.89 4.71
TAY 611 3.04 1.22 0.98 19.21 1.95 1.86 4.86
TAY 651 3.07 1.27 0.98 22.95 1.95 1.86 4.95
RB183 TAY650 3.1 NaN 0.98 NaN NaN NaN NaN
TFET731 5 3.15 NaN 0.98 NaN NalN NaN NalN
FJ44 3.28 1.29 0.97 25.04 2.12 1.77 16.64
JT15D 3.3 1.59 0.97 39.05 1.53 1.84 -19.86
BR710 4 1.1 0.92 16.67 1.81 1.8 0.53
RB211 524H 4.3 1.59 0.9 43.52 1.61 1.84 -13.78
RB211 535E4 4.3 1.72 0.9 47.61 1.69 1.79 -5.42
PS90 4.4 NaN 0.89 NaN NaN NaN NaN
PW305B 4.5 1.11 0.89 19.86 1.91 1.76 7.7
V2533 A5 4.6 1.05 0.88 15.95 1.63 1.77 -8.75
PS 90A 4.6 NaN 0.88 NaN 1.69 1.76 -4.36
PS90 Soloviev 4.6 NaN 0.88 NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 0.99 0.88 11.54 1.76 1.76 0
BR715 55 4.7 1.05 0.87 16.58 1.76 1.76 -0.35
V2525 D5 4.8 1.02 0.87 14.91 1.63 1.76 -8.03
PW4052 4.85 0.99 0.86 13.06 NaN 1.75 NaN
PW4056 4.85 1.02 0.86 15 NalN 1.75 NalN
PW4152 4.85 0.99 0.86 12.31 NaN NaN NalN
TRENT 772 4.89 NaN 0.86 NaN 1.6 1.77 -10.7
D 436T1 4.95 NaN 0.86 NaN 1.73 1.69 2.33
V2522 A5 5 0.96 0.85 11.28 1.63 1.74 -7.31
CF6 80C2A5 5.05 0.96 0.85 11.62 1.64 1.74 -6.39
PW4168 5.1 NaN 0.85 NaN NaN 1.74 NaN
CF6 80C2BI1F 5.15 0.91 0.84 6.83 1.6 1.74 -8.66
PW4358 5.2 NaN 0.84 NaN NaN NaN NalN
CF6 80E1A2 5.3 0.93 0.83 10.71 1.59 NaN NalN
CFE738 5.3 1.05 0.83 20.15 1.83 1.72 6.02
CF6 80C2B2 5.31 0.91 0.83 7.99 1.63 1.73 -5.83
V2500 Al 5.4 0.99 0.83 16.48 1.65 1.72 -4.6
LF507 5.6 1.15 0.81 29.15 1.17 NaN NaN
D 18T 5.6 NaN 0.81 NaN 1.61 1.65 -2.14
ALF502R5 5.7 1.16 0.81 30.07 2.04 1.69 17.3
TRENT 892 5.74 NaN 0.81 NaN 1.58 1.73 -9.77
CFM56 2A2 5.9 1.02 0.79 22.02 1.88 1.69 10.15
CFM56 3C1 6 0.93 0.79 15.66 1.89 1.69 10.75
CFM56 5A1 6 0.93 0.79 15.66 1.69 1.69 0.12
PW2037 6 0.93 0.79 15.66 1.65 1.74 -5.35
CFM56 2B1 6 NaN 0.79 NaN 1.84 1.69 8.13
PW4084 6.41 NaN 0.76 NaN NaN 1.69 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 0.75 17.4 1.61 1.65 -2.84
MMAC 7.14 NaN 0.71 NaN 1.63 1.68 -3.05
TRENT 556 7.32 NaN 0.7 NaN 1.65 1.67 -1.03
GE90 85B 8.4 0.81 0.63 22 1.54 1.58 -2.05
CFM56 7B20 NaN 1.02 NaN NaN NaN NaN NaN
CF34 3A/3B NaN 0.99 NaN NaN NaN NaN NaN
AE3007 NaN 1.1 NaN NaN NaN NaN NaN
NK93 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
ETmon% 20.05 Bl mon% 7.06

TaB. A.3 — Confrontation des données moteurs (Table 2.6, p. 28) et des évaluations du
modéle Simple sans le terme en V0 et avec c =0 (Equation A.3, p. 222)

224

6 juillet 2006



INsA A.5 Modele Simple avec ¢ =0 et ay, asz, by et ba constddm® AERO-ONERA

A.5 DModéle Simple avec ¢ = 0 et aq, a9, by et by constants

Avec :

Csr
M

h

0

T
To
Ec

A

: Rapport des températures en vol et au sol § = T
: Température en vol (Section F.1, p. 269)

: Température au sol (Section F.1, p. 269)

: Rapport de pression entrée /sortie du compresseur
: Taux de dilution A > 3

Csr = ((a1A + ag)M + (b1 A + b)) VO (A.4)
: Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
: Mach de vol
: Altitude de vol m

T

ol

ai, as, by, bo : Constantes

L’optimisation des constantes ai, as, by et by par maillage avec ¢, = 30 selon la méthode
décrite précédemment (Section 2.4.2, p. 47), donne les valeurs suivantes :

Au sol Troposphére | Stratosphére (basse)
h=0m 0<h<11km 11 <h <20km
ai 5.7210~7 5.7210~7 5.7210~7
as 1.05107° 1.05107° 1.05107°
by | —7.9910~7 —7.9910~7 —7.991077
by | 1.36107° 1.3610° 1.3610°
[e] 0 | 0 | 0
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INsA Chapitre A - Modéles de consommation spécifique C'sUPAERO-ONERA

Erreur relative Cs optimisé/Torenbeek : 100 CST“C'SCTS”‘ (%)
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Fi1G. A.4 — Erreur relative d’estimation de la consommation spécifique Csr du modéle simple
avec ¢ = 0 et a1, a2, b1 et by constants (Equation A.4, p. 225) identifiée sur le modeéle
d’E. Torenbeek (Equation 2.9, p. 24).
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INsA A.5 Modéle Simple avec ¢ =0 et a1, as, by et by constdii® AERO-ONERA

Au sol et a Parrét En croisiére
Modele A 10°Csro | 10°Csrop: | Ery 10°Csrer | 10°Csropt | Ery
(kg/s)/N | (kg/s)/N (kg/s)/N | (kg/s)/N

SPEY 5118 0.64 NaN 1.31 NaN 2.27 1.84 18.72
RB183 55515P 0.71 1.59 1.3 17.99 2.27 1.92 15.24
JT8D 217 1.73 NalN 1.22 NalN NaN NalN NaN
JT8D 219 1.77 1.47 1.22 17.28 2.09 1.82 12.59
D30KU II 2.42 NaN 1.16 NaN 1.98 1.84 7.38
TAY 611 3.04 1.22 1.11 8.48 1.95 1.83 6.51
TAY 651 3.07 1.27 1.11 12.74 1.95 1.83 6.56
RB183 TAY650 3.1 NaN 1.11 NaN NaN NaN NaN
TFE731 5 3.15 NalN 1.11 NalN NaN NalN NaN
FJ44 3.28 1.29 1.1 15.19 2.12 1.75 17.61
JT15D 3.3 1.59 1.09 31.04 1.53 1.81 -18.15
BR710 4 1.1 1.04 6.04 1.81 1.8 0.78
RB211 524H 4.3 1.59 1.01 36.41 1.61 1.85 -14.36
RB211 535E4 4.3 1.72 1.01 41.02 1.69 1.79 -5.66
PS90 4.4 NaN 1.01 NaN NaN NaN NaN
PW305B 4.5 1.11 1 9.89 1.91 1.78 7.16
V2533 A5 4.6 1.05 0.99 5.53 1.63 1.78 -9.53
PS 90A 4.6 NaN 0.99 NaN 1.69 1.77 -5.14
PS90 Soloviev 4.6 NaN 0.99 NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 0.99 0.99 0.62 1.76 1.78 -0.82
BR715 55 4.7 1.05 0.98 6.3 1.76 1.78 -1.24
V2525 D5 4.8 1.02 0.97 4.48 1.63 1.77 -9.17
PW4052 4.85 0.99 0.97 2.43 NaN 1.77 NaN
PW4056 4.85 1.02 0.97 4.6 NaN 1.77 NaN
PW4152 4.85 0.99 0.97 1.59 NaN NalN NaN
TRENT 772 4.89 NaN 0.97 NaN 1.6 1.8 -12.19
D 436T1 4.95 NaN 0.96 NaN 1.73 1.7 1.4
V2522 A5 5 0.96 0.96 0.52 1.63 1.77 -8.8
CF6 80C2A5 5.05 0.96 0.95 0.93 1.64 1.77 -7.96
PW4168 5.1 NaN 0.95 NaN NaN 1.77 NaN
CF6 80C2B1F 5.15 0.91 0.95 -4.38 1.6 1.76 -10.45
PW4358 5.2 NalN 0.94 NalN NaN NalN NaN
CF6 80E1A2 5.3 0.93 0.93 0.07 1.59 NalN NaN
CFE738 5.3 1.05 0.93 10.63 1.83 1.75 4.14
CF6 80C2B2 5.31 0.91 0.93 -2.97 1.63 1.76 -7.86
V2500 Al 5.4 0.99 0.93 6.58 1.65 1.76 -6.77
LEF507 5.6 1.15 0.91 20.86 1.17 NaN NaN

D 18T 5.6 NaN 0.91 NaN 1.61 1.68 -4.23
ALF502R5 5.7 1.16 0.9 21.94 2.04 1.7 16.64
TRENT 892 5.74 NalN 0.9 NalN 1.58 1.78 -13.02
CFM56 2A2 5.9 1.02 0.89 13.07 1.88 1.74 7.49
CFM56 3C1 6 0.93 0.88 6.05 1.89 1.74 7.94
CFM56 5A1 6 0.93 0.88 6.05 1.69 1.74 -3.02
PW2037 6 0.93 0.88 6.05 1.65 1.8 -9.19
CFM56 2B1 6 NaN 0.88 NaN 1.84 1.74 5.24
PW4084 6.41 NaN 0.85 NaN NaN 1.76 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 0.83 8.4 1.61 1.72 -7.22
MMAC 7.14 NalN 0.79 NaN 1.63 1.74 -7.05
TRENT 556 7.32 NaN 0.77 NaN 1.65 1.74 -5.21
GE90 85B 8.4 0.81 0.69 14.96 1.54 1.71 -10.64
CFM56 7B20 NaN 1.02 NaN NaN NaN NaN NaN
CF34 3A/3B NaN 0.99 NaN NaN NaN NaN NaN
AE3007 NaN 1.1 NaN NaN NaN NaN NaN
NK93 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN

Bl mou% 10.78 BT mon% 8.46

TAB. A.4 — Confrontation des données moteurs (Table 2.6, p. 28) et des évaluations du
modéle Simple avec ¢ = 0 et a coefficients constants (Equation A.4, p. 225)
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Chapitre A - Modéles de consommation spécifique C'sUPAERO-ONERA

A.6

Modéle Plan

Le modéle Plan est I'un des deux modéles que nous vous proposons (Equation 2.12,
p- 50). Nous ne rappelons ici que sa forme analytique.

Avec :

Csr

Csr = (az(h)M + by(h)X + ba(h)) VO

: Consommation Spécifique Réacteur

: Mach de vol
: Altitude de vol

: Rapport des températures en vol et au sol § = To
: Température en vol (Section F.1, p. 269)
: Température au sol (Section F.1, p. 269)

(kg/s)/N

T

i

: Rapport de pression entrée/sortie du compresseur
: Taux de dilution A > 3

: Constante

: Fonctions linéaires par morceaux de ’altitude

A.7 Modéle Plan sans le terme en V0

Avec :

OSR = ag(h)M + bl(h)/\ + bz(h)

: Consommation Spécifique Réacteur

: Mach de vol

: Altitude de vol
: Rapport de pression entrée/sortie du compresseur
: Taux de dilution A > 3

: Constante

(kg/s)/N

: Fonctions linéaires par morceaux de ’altitude

(A.5)

L’optimisation des fonctions aq(h), az(h), b1 (h) et ba(h) par maillage avec e. = 30 selon
la méthode décrite précédemment (Section 2.4.2, p. 47), donne les fonctions linéaires par
morceaux suivantes :

Au sol Troposphére Stratosphére (basse)
h=0m 0<h<1lkm 11 <h <20km
ay 0 0 0
as 1.59107° —5.46 10~ +1.59107° 9.9110°°
by | —4.28107 11 | —1.3110~"h —4.2810~" —5.7210~7
by | 1.02107° 1.8610 " +1.0210°° 1.23107°
(¢ | 0 0 0
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INsA A.7 Modéle Plan sans le terme en V0 SUPAERO-ONERA

Erreur relative Cs optimisé/Torenbeek : 100 CST:SES“"‘ (%)

z=0m z=6000 m z=10000 m
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FiG. A.5 — Erreur relative d’estimation de la consommation spécifique Csr du modéle Plan

sans le terme en /0 (Equation A.5, p. 228) identifiée sur le modeéle d’E. Torenbeek (Equation
2.9, p. 24).
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INsA Chapitre A - Modéles de consommation spécifique C'sUPAERO-ONERA
Au sol et a Parrét En croisiére
Modéle A 10°Csro | 10°Csrop: | Ere 10°Csprer | 10°CsRopt | Ery
(kg/s)/N | (kg/s)/N (kg/s)/N | (kg/s)/N
SPEY 5118 0.64 NaN 1 NaN 2.27 1.94 14.59
RB183 55515P 0.71 1.59 0.99 37.32 2.27 2 11.81
JT8D 217 1.73 NaN 0.95 NaN NalN NaN NalN
JT8D 219 1.77 1.47 0.95 35.46 2.09 1.89 9.51
D30KU II 2.42 NaN 0.92 NaN 1.98 1.88 5.03
TAY 611 3.04 1.22 0.89 26.56 1.95 1.86 4.97
TAY 651 3.07 1.27 0.89 29.93 1.95 1.86 5.06
RB183 TAY650 3.1 NaN 0.89 NaN NaN NaN NaN
TFET731 5 3.15 NaN 0.89 NaN NalN NaN NalN
FJ44 3.28 1.29 0.88 31.54 2.12 1.78 16.25
JT15D 3.3 1.59 0.88 44.31 1.53 1.83 -19.6
BR710 4 1.1 0.85 22.75 1.81 1.8 0.56
RB211 524H 4.3 1.59 0.84 47.29 1.61 1.84 -13.72
RB211 535E4 4.3 1.72 0.84 51.11 1.69 1.79 -5.42
PS90 4.4 NaN 0.84 NaN NaN NaN NaN
PW305B 4.5 1.11 0.83 24.88 1.91 1.76 7.74
V2533 A5 4.6 1.05 0.83 21.02 1.63 1.77 -8.78
PS 90A 4.6 NaN 0.83 NaN 1.69 1.76 -4.33
PS90 Soloviev 4.6 NaN 0.83 NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 0.99 0.83 16.77 1.76 1.77 -0.03
BR715 55 4.7 1.05 0.82 21.43 1.76 1.76 -0.39
V2525 D5 4.8 1.02 0.82 19.67 1.63 1.76 -8.08
PW4052 4.85 0.99 0.82 17.82 NaN 1.75 NaN
PW4056 4.85 1.02 0.82 19.65 NalN 1.75 NalN
PW4152 4.85 0.99 0.82 17.11 NaN NaN NalN
TRENT 772 4.89 NaN 0.82 NaN 1.6 1.77 -10.75
D 436T1 4.95 NaN 0.81 NaN 1.73 1.69 2.26
V2522 A5 5 0.96 0.81 15.83 1.63 1.75 -7.38
CF6 80C2A5 5.05 0.96 0.81 16.05 1.64 1.74 -6.47
PW4168 5.1 NaN 0.81 NaN NaN 1.74 NaN
CF6 80C2BI1F 5.15 0.91 0.8 11.28 1.6 1.74 -8.75
PW4358 5.2 NaN 0.8 NaN NaN NaN NalN
CF6 80E1A2 5.3 0.93 0.8 14.65 1.59 NaN NalN
CFE738 5.3 1.05 0.8 23.67 1.83 1.72 5.95
CF6 80C2B2 5.31 0.91 0.8 12.03 1.63 1.73 -5.93
V2500 Al 5.4 0.99 0.79 19.96 1.65 1.72 -4.71
LF507 5.6 1.15 0.78 31.75 1.17 NaN NaN
D 18T 5.6 NaN 0.78 NaN 1.61 1.65 -2.29
ALF502R5 5.7 1.16 0.78 32.45 2.04 1.69 17.23
TRENT 892 5.74 NaN 0.78 NaN 1.58 1.73 -9.92
CFM56 2A2 5.9 1.02 0.77 24.26 1.88 1.69 10.01
CFM56 3C1 6 0.93 0.77 17.86 1.89 1.69 10.6
CFM56 5A1 6 0.93 0.77 17.86 1.69 1.69 -0.06
PW2037 6 0.93 0.77 17.86 1.65 1.74 -5.52
CFM56 2B1 6 NaN 0.77 NaN 1.84 1.69 7.97
PW4084 6.41 NaN 0.75 NaN NaN 1.7 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 0.74 18.13 1.61 1.66 -3.08
MMAC 7.14 NaN 0.72 NaN 1.63 1.68 -2.96
TRENT 556 7.32 NaN 0.71 NaN 1.65 1.67 -0.91
GE90 85B 8.4 0.81 0.67 17.61 1.54 1.58 -2.55
CFM56 7B20 NaN 1.02 NaN NaN NaN NaN NaN
CF34 3A/3B NaN 0.99 NaN NaN NaN NaN NaN
AE3007 NaN 1.1 NaN NaN NaN NaN NaN
NK93 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
BT mon% 24.25 Bl mon% 7.06

TaB. A.5 — Confrontation des données moteurs (Table 2.6, p. 28) et des évaluations du

modele Plan sans le terme en V0 (Equation A.5, p. 228)
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A.8 Modele Plan avec a1, as, by et by constants SUPAERO-ONERA

A.8 DModéle Plan avec aq, as, by et by constants

Avec :

Csr
M

h

0

T
To
Ec

A

: Rapport des températures en vol et au sol § = T
: Température en vol (Section F.1, p. 269)

: Température au sol (Section F.1, p. 269)

: Rapport de pression entrée /sortie du compresseur
: Taux de dilution A > 3

Csr = (aaM + b\ + b)) VO (A.6)
: Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
: Mach de vol
: Altitude de vol m

T

ol

ai, as, by, bo : Constantes

L’optimisation des constantes ai, as, by et by par maillage avec ¢, = 30 selon la méthode
décrite précédemment (Section 2.4.2, p. 47), donne les fonctions linéaires par morceaux

suivantes :

Au sol Troposphére | Stratosphére (basse)
h=0m 0<h<1lkm 11 < h <20km

ay 0 0 0

as 1.37107° 1.37107° 1.37107°

by | —5.4110~7 —5.411077 —5.411077

b 1.2210°° 1.22107° 1.22107°

| ¢ ] 0 | 0 | 0
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Chapitre A - Modéles de consommation spécifique C'sUPAERO-ONERA

Erreur relative Cs optimisé/Torenbeek : 100 5™ 5 (o5)
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F1G. A.6 — Erreur relative d’estimation de la consommation spécifique Csr du modéle Plan avec
ai, az, b1 et ba constantes et ¢ = 0 (Equation A.6, p. 231) identifiée sur le modéle d’E. Torenbeek

(Equation 2.9, p. 24).
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INsA A.8 Modéle Plan avec ay, as, by et by constants SUPAERO-ONERA

Au sol et a Parrét En croisiére
Modele A 10°Csro | 10°Csrop: | Ery 10°Csrer | 10°Csropt | Ery
(kg/s)/N | (kg/s)/N (kg/s)/N | (kg/s)/N

SPEY 5118 0.64 NaN 1.18 NaN 2.27 1.91 15.52
RB183 55515P 0.71 1.59 1.18 25.77 2.27 1.99 12.05
JT8D 217 1.73 NalN 1.12 NalN NaN NalN NaN
JT8D 219 1.77 1.47 1.12 23.81 2.09 1.88 9.83
D30KU II 2.42 NaN 1.08 NaN 1.98 1.89 4.68
TAY 611 3.04 1.22 1.05 13.68 1.95 1.87 4.31
TAY 651 3.07 1.27 1.05 17.65 1.95 1.87 4.39
RB183 TAY650 3.1 NaN 1.05 NaN NaN NaN NaN
TFE731 5 3.15 NalN 1.05 NalN NaN NalN NaN
FJ44 3.28 1.29 1.04 19.61 2.12 1.78 16.28
JT15D 3.3 1.59 1.04 34.61 1.53 1.85 -20.64
BR710 4 1.1 1 9.53 1.81 1.82 -0.66
RB211 524H 4.3 1.59 0.98 38.35 1.61 1.87 -15.84
RB211 535E4 4.3 1.72 0.98 42.82 1.69 1.81 -6.9
PS90 4.4 NaN 0.98 NaN NaN NaN NaN
PW305B 4.5 1.11 0.97 12.21 1.91 1.79 6.25
V2533 A5 4.6 1.05 0.97 7.74 1.63 1.8 -10.5
PS 90A 4.6 NaN 0.97 NaN 1.69 1.79 -6.07
PS90 Soloviev 4.6 NaN 0.97 NaN NaN NaN NaN
CF6 80A2 4.66 0.99 0.96 2.8 1.76 1.79 -1.65
BR715 55 4.7 1.05 0.96 8.26 1.76 1.79 -2.03
V2525 D5 4.8 1.02 0.96 6.24 1.63 1.79 -9.92
PW4052 4.85 0.99 0.95 4.11 NaN 1.78 NaN
PW4056 4.85 1.02 0.95 6.25 NaN 1.78 NaN
PW4152 4.85 0.99 0.95 3.28 NaN NalN NaN
TRENT 772 4.89 NaN 0.95 NaN 1.6 1.81 -12.89
D 436T1 4.95 NaN 0.95 NaN 1.73 1.71 0.92
V2522 A5 5 0.96 0.95 1.85 1.63 1.78 -9.34
CF6 80C2A5 5.05 0.96 0.94 2.13 1.64 1.78 -8.44
PW4168 5.1 NaN 0.94 NaN NaN 1.77 NaN
CF6 80C2B1F 5.15 0.91 0.94 -3.39 1.6 1.77 -10.83
PW4358 5.2 NalN 0.93 NalN NaN NalN NaN
CF6 80E1A2 5.3 0.93 0.93 0.62 1.59 NalN NaN
CFE738 5.3 1.05 0.93 11.12 1.83 1.75 3.95
CF6 80C2B2 5.31 0.91 0.93 -2.43 1.63 1.76 -8.06
V2500 Al 5.4 0.99 0.92 6.84 1.65 1.76 -6.87
LEF507 5.6 1.15 0.91 20.63 1.17 NaN NaN

D 18T 5.6 NaN 0.91 NaN 1.61 1.68 -4.14
ALF502R5 5.7 1.16 0.91 21.49 2.04 1.7 16.77
TRENT 892 5.74 NalN 0.91 NalN 1.58 1.78 -12.73
CFM56 2A2 5.9 1.02 0.9 12.06 1.88 1.74 7.86
CFM56 3C1 6 0.93 0.89 4.67 1.89 1.73 8.4
CFM56 5A1 6 0.93 0.89 4.67 1.69 1.73 -2.51
PW2037 6 0.93 0.89 4.67 1.65 1.79 -8.59
CFM56 2B1 6 NaN 0.89 NaN 1.84 1.73 5.72
PW4084 6.41 NaN 0.87 NaN NaN 1.75 NaN
CFM56 5C2 6.6 0.91 0.86 5.27 1.61 1.7 -6.02
MMAC 7.14 NalN 0.83 NaN 1.63 1.71 -5.25
TRENT 556 7.32 NaN 0.82 NaN 1.65 1.71 -3.24
GE90 85B 8.4 0.81 0.76 5.71 1.54 1.65 -7.08
CFM56 7B20 NaN 1.02 NaN NaN NaN NaN NaN
CF34 3A/3B NaN 0.99 NaN NaN NaN NaN NaN
AE3007 NaN 1.1 NaN NaN NaN NaN NaN
NK93 NaN NaN NaN NaN NaN NaN NaN
Elmo% 12.01 Bl mon% 8.03

TAB. A.6 — Confrontation des données moteurs (Table 2.6, p. 28) et des évaluations du
modéle Plan a coefficients constants (Equation A.6, p. 231)
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A.9 Confrontation Modéles recalés et autres modéles

Nous venons de répertorier toutes les formes analytiques de consommation spécifique C'sr
que nous avons identifiées sur le modeéle d’E.Torenbeek. Dans le document principal, nous en
avons sélectionné deux : le Modéle Plan (Equation 2.17, p. 68) et le Modéle Simple (Equation
2.16, p. 66). Nous avons alors recalé ses modéles par rapport a des données expérimentales.
Ces recalages ont été faits par étapes successives sans remettre en cause la structure méme des
modéles.

Nous avons ensuite confronté ses modéles recalés avec les autres modéles existants pour
l'un des trois moteurs dont nous disposons de données précises (Figure 2.31, p. 75). Pour ne pas

surcharger le document principal, c’est ici, en annexe que nous vous présentons ces confrontations
pour ces trois moteurs réels.

5 cfm56 2A2 (A=5.9, T =1628 K, ¢ =25.4, z=10668 m)

x10°
X

[y
)

=
)

Consommation spécifique : CSR (kg/s)/IN
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— Torenbeek
® CFM56 2A2
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) — Modé‘le Plan )

I I
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
Mach de vol : M

F1G. A.7 — CFM56 2A2 : Modéles recalés et existants en fonction du Mach M

,5 cfmS6 2A2 (A=5.9, T,=1628 K, £ =25.4, 210668 m)
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FiG. A.8 — CFM56 2A2 : Modéles recalés et existants en fonction du Mach M
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. cfm56 5A1 (A=6, T,=1600 K, £ =26.5, z=10668 m)
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Fia. A.9 — CFM56 5A1 : Modéles recalés et existants en fonction du Mach M
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Fi1G. A.10 — CFM56 5A1 : Modeéles recalés et existants en fonction du Mach M

Modeles Moteur - Elodie Roux 235



INsA Chapitre A - Modéles de consommation spécifique C'sUPAERO-ONERA

5 cfm56 5C2 (A=6.6, T,=1633 K, ¢ =31.5, z=10668 m)
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Fic. A.11 — CFM56 5C2 : Modéles recalés et existants en fonction du Mach M
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Annexe B

Consommation spécifique Cgp et
poussée moteur F

Dans le document principal (Table 2.15, p. 85), nous vous proposons un modéle de
consommation spécifique réduite Csr fonction de la poussée requise. Nous disposions de
données expérimentales uniquement sur 2 moteurs pour élaborer ce modéle : le MMAC
(Figure 2.34, p. 78) et JT9D (Figure 2.35, p. 79). Dans la perspective de reprise de notre
travail afin d’élaborer un modéle plus général avec en possession, davantage de données
moteurs, nous avons tenu & décrire, dans ce chapitre en annexe, les étapes de notre travail

et les pistes éventuelles & suivre.

B.1 Par quoi adimensionner ?

Ayant élaboré un modéle de consommation spécifique Csg & poussée maximale Fi, 4,
il nous fallait mettre au point un modéle traduisant uniquement ’effet de la position de la
manette des gaz (par la poussée réduite F') et 'optimisation du moteur (par la différence
d’altitude de vol h et de celle pour laquelle le moteur est optimisé h,, : Ah = h — h,,).
Nous disposions de relevés expérimentaux de consommation spécifique Csr en fonction
de la poussée F' pour deux moteurs. Il nous fallait donc adimensionner ces données. Il
nous était exclu d’adimensionner toutes les courbes par une méme valeur de référence. En
effet, en procédant de la sorte, nous prendrions 'effet de I'altitude sur la consommation
spécifique. Et ceci est déja considéré dans nos modéles de consommation spécifique a
poussée maximale. Il fallait donc prendre une valeur de référence pour chacun des tracés
expérimentaux, mais que choisir 7

Adimensionner la poussée par la poussée maximale nous a semblé la démarche la plus
logique.

F
Fmaz

F:

Ceci a I'avantage de refléter la notion de manette des gaz : “On est & x% de la poussée
maximale Fy,q,". Pour les données du JT9D, J.Mattingly [Mat96] nous précise la poussée
maximale F,q, pour chaque relevé (Fiq, = 12750100f a 30 kft et Flq0p = 112501bf &
35 kft). Nous sommes donc assuré d’obtenir un rapport correct. En ce qui concerne
le MMAC, nous n’avions pas cette donnée, nous avons alors considéré que les relevés
expérimentaux s’arrétaient a la poussée maximale continue en croisiére.
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Pour la consommation spécifique, nous avons fait le choix d’adimensionner par la
consommation spécifique a poussée maximale Csg(Finaz). Nous aurions pu choisir d’adi-
mensionner par le minima Cgg,,in. En effet, prés du minima la consommation spéci-
fique varie moins sensiblement qu’a la poussée maximale. Ainsi prendre comme référence
C'SRumin aurait Pavantage de minimiser erreur due & I'incertitude de la valeur exacte de
Csr(Fiaz)- Mais le minima n’est pas toujours visible sur les courbes. Nous préférions
prendre la méme référence que pour la poussée, c’est-a-dire Csg(Fimaz), qui a Pavan-
tage de présenter une forme analytique plus attrayante pour revenir & la consommation
spécifique Csr(F). En effet, ce n’est alors qu'un simple produit :

Csr(F)

Csp = =SBV
5K CSR(Fmam)

= CSR(F) = CSR CSR(Fmam)
—_————

Modéle Simple ou Plan

REMARQUE B.1 Adimensionner par le minima de consommation spécifique aurait
donné la relation suivante :

Con = Gorll) C’SR(F):T)) Csr(Fomas)

CSRmin OSR 1
Modeéle Simple ou Plan

B.2 Choix de la forme analytique

Elaborer un modéle de consommation spécifique réduite C's g nécessite que nous choi-
sissions une forme analytique.

B.2.1 Démarche

Nous en avons alors tenté plusieurs en procédant par étapes successives de la ma-
niére suivante : Pour chaque forme analytique choisie, nous identifions les coefficients
de cette loi pour chacun des tracés expérimentaux. En comparant ces optimisations aux
courbes réelles, nous pouvions alors réaliser quel était la meilleure prédiction que cette
forme de loi pourrait permettre. Si ce résultat nous convenait, nous passions a 1’étape
suivante, c’est-a-dire tenter de trouver une relation entre ces optimisations et ’altitude
pour laquelle les relevés expérimentaux ont été faits. Le but étant d’obtenir une loi finale
fonction de la poussée réduite F et de I'altitude! par Ah = h — h,,. Et c’est seulement &
cette étape que nous faisions une optimisation globale sur F et Ah.

B.2.2 Quelques formes analytiques
Parabole sur I’ensemble des poussées réduites F'

L’optimisation sur chacun des tracés d’une forme parabolique sur I’ensemble des pous-
sées réduites I’ ne nous a pas semblé intéressant. En effet, le mieux que 1’on puisse espérer
n’est pas d’une grande précision (Figure B.1, p. 239). Nous n’avons donc pas poursuivi
dans cette voie.

1Te modéle doit respecter le fait qu’a laltitude d’optimisation du moteur h., on ait un minimum de
consommation spécifique pour une poussée réduite de 85%.
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Consommation specifique de croisiere du MMAC  M=0.8 Consommation specifique de croisiere du JT9D 70/70A  M=0.8

+ 30kit
+ 35kit

115

Consommation specifique reduite Cs(F)/Cs(Fmax)
Consommation specifique reduite Cs(F)/Cs(Fmax)

g
O oo 00

08 L L L L L L L \ 0.95 L L
08 0.9 1 0.4 05 0.6

. 06 0. 0.7
Poussee reduite : F/Fmax Poussee reduite : F/Fmax

(a) MMAC (b) JT9D

FIG. B.1 — Identification des coefficients a, F; et CsRmin de la loi parabolique de consommation
Csr(F)
CSR(Fmaz) _
tauzx, sur l’ensemble des poussées réduites F'.

spécifique réduite Csr = =a(F - E)z + CsRrmin pour chacun des tracés erpérimen-

[ a [ i [ Csnmin |
MMAC

-2370m | 0.56 | 1.04 | 0.999
-846 m | 0.47 | 1.01 0.999

678 m | 0.78 | 0.79 0.97

2202m | 0.76 | 0.67 0.92
2370m | 047 | 0.54 0.90
JT9ID
678 m | 0.61 | 0.88 0.99
2202m | 0.69 | 0.83 0.98

TaAB. B.1 - Identification des coefficients a, F; et C's g,y de la loi parabolique de consom-
mation spécifique réduite Csg = CSC:%I% = a(F — F;)? + CsRymin pour chacun des tra-
cés expérimentaux, sur I’ensemble des poussées réduites F.

Parabole pour des poussées réduites F' > 0.6

La loi parabolique n’étant pas adapté & ’ensemble des poussées réduites F s’est
avérée par contre trés pertinente pour F > 0.6. L’optimisation sur chacun des tracés (sur
F > 0.6 pour le JT9D et F > 0.5 pour le MMAC) donne alors de meilleurs résultats
(Figure B.2, p. 240).

Cette premiére étape étant validée (choix d’une loi parabolique pour des poussées réduites
F > 0.6), nous cherchions alors a établir une relation entre les coefficients F;, Csgymin et
laltitude Ah. Nous avons alors opté pour une loi linéaire pour F;. Ne possédant que deux
tracés pour le JT9D, nous avons aussi opté pour une loi linéaire pour Cisgmin (Clest le
modeéle proposé dans le document principal (Section 2.6, p. 76)). Concernant le MMAC,
nous avions tenté un polyndéme d’ordre 2 pour Csg,,in, c€ qui donnait d’assez bonnes
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Lan Consommation specifique de croisiere du MMAC  M=0.8 Consommation specifique de croisiere du JT9D 70/70A M=0.8
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Poussee reduite : F/Fmax

(b) JTID

0.6 0.
Poussee reduite : F/Fmax

(a) MMAC

FIG. B.2 — Identification des coefficients a, F; et CsRmin de la loi parabolique de consommation

spécifique réduite Csp = % = a(F — F3)? 4+ CsRmin pour chacun des tracés expérimen-

tauz (sur F > 0.6 pour le JTID et F > 0.5 pour le MMAC).

| o | F | Csrmn |
MMAC
-2 370 m 0.359 1.07 0.998
-846 m 0.339 1.01 0.999
678 m 0.66 0.79 0.972
2202m 0.495 0.6 0.921
2370m | 3.37107° | =3.710" | —4.510°
JTID
678 m 0.379 0.897 0.996
2202m 0.435 0.8 0.984

TAB. B.2 - Identification des coefficients a, F; et Cs gy de la loi parabolique de consom-
mation spécifique réduite Csg = CSC%F(F)) = a(F — F;)? + CsRypin pour chacun des tra-

cés expérimentaux (sur F' > 0.6 pour le JTID et F > 0.5 pour le MMAC).

prédictions vis-a-vis de nos tracés expérimentaux.

—5.5310"2Ah% — 1.79 10" °Ah + 0.9869
—9.610"°Ah +0.85

CSRmin =

F =

REMARQUE B.2 L’optimisation numérique donnant des résultats parfois curieux
(c’était déja le cas du tracé a 12 192 m du MMAC), nous avons donc procédé ma-
nuellement. En effet, 'optimisation numérique semble trop sensible & la condition aux

limites (Remarque 2.17, p. 77) a = I(I%W

Malheureusement, ce modéle admet des valeurs de qui sont Cs g, Supérieures a 1 pour

—2124m < Ah < —115m, ce qui implique inversion d’ouverture de la parabole dans ce
1-CsRmin(Ah)

domaine (a = S HINE

< 0). Ce modéle n’est donc pas valable pour ces Ah. Afin
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Consommation specifique de croisiere du MMAC ~ M=0.8

Consommation specifique de croisiere du JT9D 70/70A  M=0.8
115

+ 30kit
+ 35kit

o
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(a) MMAC (b) JT9D

F1G. B.3 — Identification des coefficients a, b et ¢ du polynéme d’ordre 3 de consommation spé-
cifique réduite Csr = % =aF +bF +cF+ (1 —a—b—c) pour chacun des tracés
expérimentauz, sur ’ensemble des poussées réduites I .

d’éviter cette restriction de domaine de définition, nous avons opté pour une loi linéaire
par morceaux qui a le bon gott d’étre encore plus précise : c’est le modéle que nous vous
proposons dans le document principal (Section 2.6, p. 76).

Polynéme d’ordre 3 sur ’ensemble des poussées réduites F'

Nous avons également fait une tentative avec un polynoéme du troisiéme degré de la

forme :

N —3 —2 —

Csp=aF +bF +cF+d
Afin de retrouver Csg = 1 pour F' = 1 (cf. conditions aux limites (Remarque 2.17, p. 77)),
cela impose que : d =1 — a — b — ¢. L’optimisation sur chacun des tracés d’un polynome
du troisiéme ordre sur ’ensemble des poussées réduites F' donnent de bons résultats
(Figure B.3, p. 241).

Ne possédant que deux tracés pour le JT9D, une loi linéaire pour chacun des coefficients
peut-étre adoptée. Pour le MMAC, une loi linéaire donne des résultats trés médiocres.
Prendre des polynoémes de deuxiéme degré pour ces coefficients permet d’obtenir de
meilleurs résultats.

a = a1Ah®+ asAh + as
b = biAR® 4+ byAh + by
¢ = 1A%+ oAb+ cy

Pour retrouver, a laltitude d’optimisation du moteur h = h,, (c’est-a-dire Ah = 0),
un minima de consommation spécifique & 85% de la poussée maximale, cela impose :
9Can(F = 0.85,Ah = 0) = 0, Clest-a-dire ¢z = —(3 a3(0.85)% + 2 b3(0.85)). L’optimisa-
tion donne alors les valeurs suivantes : @ = —2.34 1077, ay = 2.17107°, a3 = 0.3233,
by =4.571077, by = —1.057 1074, b3 = 0.1079, ¢; = —2.68 1077 et ¢y = 2.05 104
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a | b | c | d=1—a—-b-c |
MMAC
-2370m | -1.6154 | 4.131 | -3.6126 2.097
-846 m -1.3509 | 3.3857 | -2.8917 1.857
678 m -0.63155 | 2.0149 | -1.9631 1.5797
2202 m | -0.86436 | 2.4508 | -2.0192 1.4328
2370 m | -1.6854 | 3.7778 | -2.4773 1.3849
JTID
678 m -0.75226 | 2.3414 | -2.3625 1.7734
2202m | -1.0613 | 3.1131 | -2.9199 1.8681

TAB. B.3 — Identification des coefficients a, b et ¢ du polynéme d’ordre 3 de consommation

CSCRS(R;Q,—) =aF + bE +¢F+(1—a—b—c) pour chacun

des tracés expérimentaux, sur I’ensemble des poussées réduites F'.

spécifique réduite Csp =

Consommation specifique de croisiere du MMAC  M=0.8

14r
~ 20 Kit
o o 25kit
% 30 kft
+ 35kit
L 40 kit
13 o
3
£
[T
Ti12p S
3 * 0 °
2 0
5
2 O
= Q
811 * No
£ L * o
£ 5
g * g
& * O 5,
c ®
I + OO o e
E & + oxox * «“'!’
2 0 o, RS
S Q ok O
o + 4 (5
091 R o o 02
O 0 -0
0.8 1 1 1 1 1 1 1 J
0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Poussee reduite : F/Fmax

Fic. B.4 — Modeéle de consommation spécifique réduite Csr sous forme d’un polynéme du
troisiéme degré en F. Optimisé sur les données expérimentales du MMAC sur Iensemble des
poussées réduites F. Les coefficients de cette loi polynomiale, sont euxr méme des polynomes
d’ordre deux en altitude Ah.

Donc, un polynéme du troisiéme degré permet de couvrir un plus vaste domaine de
poussées réduites F qu'une parabole. Néanmoins, il est rare qu’en croisiére, la poussée
requise soit inférieure a 50% de la poussée maximale F}, ;. C’est pourquoi, nous avons
sélectionné pour notre étude (Section 2.6, p. 76), la parabole qui est plus simple analyti-
quement. Ce modéle est élaboré a ’aide de seulement deux moteurs et ne demande qu’a
étre amélioré a ’aide de plus amples données expérimentales.
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Annexe C

Exposant n du modeéele ESDU

L’expression (Equation 2.6, p. 20) du modéle de consommation spécifique C'sp proposé
par PESDU [ESD82] est propice au calcul analytique de performances, notamment pour la
détermination de 'optimum aérodynamique du coefficient de portante Cz,,; en croisiére.
Malheureusement, ’ESDU ne propose pas de loi pour I'exposant n. Nous avions alors
identifié graphiquement cette loi sur une figure donnée par '’ESDU (Figure 2.2, p. 22). Afin
d’améliorer cette loi, nous vous proposons dans ce chapitre, un modéle de cet exposant n,
identifié sur le modele Simple de consommation spécifique Csg que nous avons élaboré
(Table 2.14, p. 84). Nous vous présenterons alors un modéle trés simple (I’équation d’un
plan en taux de dilution A et en altitude k), applicable aux gros moteurs civils.

C.1 Modéle Simple de I’exposant n

Nous avons vu (Equation 2.6, p. 20), que le modéle de consommation spécifique Csr
proposé par 'ESDU était de la forme :

Csr = kVOM™ (C.1)
Csr : Consommation Spécifique Réacteur (kg/s)/N
M : Mach de vol
k : Coeflicient
n: Coefficient (Figure 2.1, p. 21) n = n(A, h) (Equation 2.7, p. 21)
A Taux de dilution
h : Altitude de croisiére m

Nous avions obtenu un modéle graphique de ’exposant n, identifié graphiquement sur
une figure proposée par 'ESDU (Figure 2.2, p. 22) :

ng = 3.975 1072\ + (47.69 1072 — 3.35 10~°h) (C.2)
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En dérivant (Equation C.1, p. 243) par rapport au Mach M, nous obtenons :

0Csr

n—1
Sp = kM Vo
koM™
"M
_ ,Csr
M
M 9Csg

Csgr OM

Par ailleurs, nous avons mis au point le Modéle Simple de consommation spécifique
Cspg (Table 2.14, p. 84) de la forme :

Csr = ((a1(R)A + az(h))M + (by(R)A + ba(R))) VO
+(7.4107 (. — 30)h + ¢)(g. — 30)

Dont la dérivée par rapport au Mach M, est donnée par :

0Csr
oM (ar(h)A + az(h)) Vo

En notant f(e.) = (7.410713(e. — 30)h + ¢)(e. — 30), expression de I'exposant n devient
alors :

M 9Csr
Csr OM
(a1 A + a2) Mo
((a1 XA + a2) M + (b1 + b2)) VO + f(zc)
(b1 X+ b2)VO + f(eo)
((a1A + a2) M + (b1A + b2)) VO + f(ec)

REMARQUE C.1 Le numérateur du deuxiéme terme représente la consommation spéci-
fique & Mach nul M = 0. Le dénominateur n’est autre que la consommation spécifique
Csr. Ainsi ce rapport est la proportion de consommation spécifique a I’arrét par rap-
port & la consommation spécifique totale. Nous retrouvons aussi que I’exposant n est
inférieur a 1.

Rappelons que le modéle ESDU n’est valable qu’en croisiére & des Mach de vol 0.6 < M < 0.9.
En prenant un Mach moyen de croisiére, M = 0.8, nous obtenons ’expression suivante :
Modeéle Simple de ’exposant n

ne—1 — (bl/\‘i-bz)\/g"'f(fc) (C.3)
° ((0.8 ay +b)A+ (0.8 az + b2)) VO + f(ee) '
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Ns : Exposant du Mach du modéle ESDU de consomma-
tion spécifique (Equation 2.6, p. 20)

M : Mach de vol

A : Taux de dilution : A > 3

Ec : Rapport de pression entrée/sortie du compresseur

0 : Rapport de température en vol et au sol § = Tlo

h : Altitude de vol : h < 11 km m

a1(h), az(h), : Fonctions linéaires par morceaux de l’altitude (Table
by (h), bg(h) 2.14, p. 84)
c : Constante

Nous avons alors obtenu un modéle Simple de ’exposant ngs (Equation C.3, p. 244), basé sur
notre modéle Simple de consommation spécifique et non plus sur une méthode graphique.
Nous pouvons tout de méme confronter ces prédictions (Figure C.1, p. 245) et (Figure C.2,
p. 246), par rapport aux données expérimentales que fournit 'ESDU (Figure 2.1, p. 21), en
les comparant avec celles de la loi graphique ng4(A, ) (Equation C.2, p. 243). Notre modéle

Coefficient n ESDU
ossr 2= 6000

—— Modeéle graphique : ny
0.6 — - Modéle simple : ns

z =28000

z =11000

€ =30
c

0.2 I I I I I ]
3 4 5 6 7 8 9

Taux de dilution :A

Fic. C.1 — Confrontation des modéles de l’exposant n : modele graphique ng (Equation C.2,
p. 243) et Simple ns déterminé a Uaide de notre Modéle Simple de consommation spécifique Csr
(Equation C.3, p. 244)

Simple de l'exposant ns; donne alors les mémes ordres de grandeur et nous retrouvons
la méme pente en taux de dilution A. Par contre, l'effet de ’altitude semble moins forte
que pour le modéle que nous avions élaboré graphiquement (Equation 2.7, p. 21). Ce n’est
pas vraiment surprenant puisque l'effet de 'altitude h sur le modéle ESDU n’est pas
vraiment explicite (nous disposions uniquement (Figure 2.2, p. 22) d’une limite inférieure
et d’une limite supérieure).

REMARQUE C.2 Notre modeéle Simple de consommation spécifique Csr (Table 2.14,
p. 84) n’étant valable que pour des taux de dilution A > 3, le domaine de validité du
modéle Simple de I'exposant ns subit la méme restriction.
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Coefficient n ESDU
0.65

—— Modéle graphique : ny
— - Modele simple : ns

0.6

0.55- R

05F

0451 =~

0.4 ~s

0351

03r

€ =30
c

Il Il Il Il Il J
2000 4000 6000 8000 10000 12000
Altitude de croisiére : z (m)

0.2
0

Fi1a. C.2 — Confrontation des modéles de l’ezposant n : modéle graphique ngy (Equation C.2,
p. 243) et Simple ns déterminé a l’aide de notre Modeéle Simple de consommation spécifique Csr
(Equation C.3, p. 244)

C.2 Modéle Identifié n;

Rappelons que pour un gros moteur civil (e, ~ 30 en moyenne), le terme f(e.) est
nul (Table 2.14, p. 84). Ceci simplifie 'expression analytique de I’exposant n.

b1 A+ bs

s=1- C4
" (0-8a1 + b1)A + (0.8az + b2) (C4)

Le modéle que nous venons d’élaborer est quasiment linéaire en fonction du taux de
dilution A et de laltitude h. Nous vous proposons alors d’élaborer un modéle encore plus
simple en prenant I’équation d’un plan : Modéle Identifié de l’exposant n;

n; =aX +bh+c

Nous procéderons alors & 'identification des coefficients a, b et ¢ sur notre modéle simple
de ng (Equation C.4, p. 246) (. = 30 : gros moteur civil moyen). Pour cela nous avons
utilisé la fonction “Isqnonlin” de MATLAB en utilisant un maillage en taux de dilution A
(de A =3 a A =9 par pas de 0.1) et en altitude h (de 0 & 11 km par pas de 100 m).

REMARQUE C.3 La pente en taux de dilution est alors sensiblement identique & celle
du modéle graphique ny : 3.51 1072 au lieu de 3.975 10~2. Par contre, la pente en alti-
tude est bien supérieure : —1.27 1075 au lieu de —3.35 10~°. La différence de constante
est moins pononcée : 0.31 au lieu de 0.48.
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Erreur relative (%): Er =100 "ii

\9 \1 \2i
6 % N /
5 O\

\.Z o
4t \ Q
2 2 v

3 I I I
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000 11000
Altitude : z(m)

Taux de dilution :A

Fic. C.3 — Erreur relative moyenne (en %) d’estimation du modéle identifié de l’exposant n;
(Table C.1, p. 247) par rapport au modeéle simple ns (Equation C.4, p. 246)

Modéle de ’exposant n; du modéle ESDU :
Csr = kvVOM™

n; =3.511072A = 1.2710"°h + 0.31

Variables et Unités :
Csr : Consommation spécifique Réacteur (kg/s)/N

M : Mach de vol
k : Coefficient

n; : Exposant du Mach du modéle ESDU de consommation
spécifique (Equation 2.6, p. 20)

0 : Rapport de température en vol et au sol § = Tlo

A : Taux de dilution : A > 3

h  : Altitude de vol : h < 11 km m

Mode d’obtention : Identifié sur le modéle Simple de I'exposant ns (Equa-
tion C.3, p. 244) (ce dernier étant élaboré a 1’aide de notre modeéle Simple
de consommation spécifique C'sp (Table 2.14, p. 84) et des propriétés du
modeéle ESDU (Equation C.1, p. 243)).

Précision : De 'ordre de 1% (Figure C.3, p. 247) par rapport au modéle Simple
de 'exposant ng (Equation C.4, p. 246).

Domaine de définition : Gros moteurs civils : taux de dilution A\ > 3. En
croisiére & un Mach de vol M = 0.8 et une altitude h < 11 km

TAB. C.1 — Modéle de 'exposant n du modéle de consommation spécifique ESDU (Equa-
tion 2.6, p. 20)
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Annexe D

Poussée maximale F,,q1

D.1 Erreur relative entre simulation ONERA et notre
modéle

Nous vous exposons ici, les confrontations de notre modéle avec les simulations de
nos “Faux moteurs”.
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SUPAERO-ONERA

Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T4=1400 Ket AT 4=0 K
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Fi1Gc. D.1 — Poussée Mazimale Fmax simulée par le modéle ONERA (en
modeéle (en pointillé).

trait plein) et notre
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Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T,=1400 K et AT,=0 K
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F1G. D.2 — Erreur relative de Poussée Mazimale Finax de notre modele (en pointillé) par rapport
a celle simulée par le modéle ONERA (en trait plein).
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Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T4=1400 Ket AT 4=—100 K
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Fi1G. D.3 — Poussée Mazimale Fmax simulée par le modeéle ONERA (en trait plein) et motre

modeéle (en pointillé).
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Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T4=1400 K et AT 4=—100 K
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F1G. D.4 — Erreur relative de Poussée Mazimale Finax de notre modele (en pointillé) par rapport
a celle simulée par le modéle ONERA (en trait plein).
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Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T4=1500 Ket AT 4=0 K
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Fi1Gc. D.5b — Poussée Mazimale Fmax simulée par le modéle ONERA (en
modeéle (en pointillé).

trait plein) et notre
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Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T4=1500 Ket AT 4=0 K
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F1G. D.6 — Erreur relative de Poussée Mazimale Finax de notre modele (en pointillé) par rapport
a celle simulée par le modéle ONERA (en trait plein).
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Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T4=1500 Ket AT 4=—100 K

Fic. D.7 — Poussée Mazimale Fmax simulée par le modeéle ONERA (en trait plein) et motre
modeéle (en pointillé).
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INsA D.1 Erreur relative entre simulation ONERA et notre m@i@RAERO-ONERA

Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T4=1500 K et AT4=—100 K
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F1G. D.8 — Erreur relative de Poussée Mazimale Finax de notre modele (en pointillé) par rapport
a celle simulée par le modéle ONERA (en trait plein).
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Chapitre

D - Poussée mazximale Fy,qz

SUPAERO-ONERA

Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T4=1600 Ket AT 4=0 K
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Fic. D.9 — Poussée Mazimale Fmax simulée par le modeéle ONERA (en trait plein) et motre
modeéle (en pointillé).
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INsA D.1 Erreur relative entre simulation ONERA et notre m@i@RAERO-ONERA
Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T4=1600 Ket AT 4=0 K
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Fi1c. D.10 — Erreur relative de Poussée Mazimale Frmaz de motre modéle (en pointillé) par
rapport a celle simulée par le modéle ONERA (en trait plein).
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Chapitre D - Poussée maximale Fyp,q,

SUPAERO-ONERA

Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T4=1600 Ket AT 4=—100 K
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Fi1c. D.11 — Poussée Mazimale Fnax simulée par le modeéle ONERA (en trait plein) et notre

modeéle (en pointillé).
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INsA D.1 Erreur relative entre simulation ONERA et notre m@i@RAERO-ONERA

Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,0) : T,=1600 K et AT,=-100 K
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Fic. D.12 — Erreur relative de Poussée Mazimale Fpar de notre modéle (en pointillé) par
rapport a celle simulée par le modéle ONERA (en trait plein).

Modeles Moteur - Elodie Roux 261



INsA Chapitre D - Poussée maximale Fi,qx SUPAERO-ONERA

D.2 Erreur induite par le choix de M = 0.05

Nous avons vu qu’aprés 11 km, l'effet de Mach ﬁ%ﬂ% devenait indépendant

de l'altitude h (Remarque 3.2, p. 97) : c’est le “paquet de 11 km”. Nous avions alors fait

I’hypothése qu’il en était de méme pour la Loi de Mach = me;"(j@%jgéiTZ)n). Nous
avons testé lerreur induite par cette hypothése sur nos “Faux Moteurs simulés’. Cette
erreur reste de 'ordre du pour-cent. La figure (Figure D.13, p. 263) montre cette erreur

pour I'un des moteurs simulés.
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INsA D.2 Erreur induite par le choix de M = 0.05 SUPAERO-ONERA

Loi de Fmax(M,z)/Fmax(0.05,z) : T4=1600 K et AT 4=—100 K
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F1G. D.13 — Erreur relative induite par le choix d’adimensionner par Fpae(M = 0.05,h) au liew
de Fraz(M = 0,h) sur le “paquet de 11 km”. L’erreur relative se lit sur l’aze de droite (courbe
sous forme de points). La poussée relative se lit sur l’aze de gauche. Le trait plein représente la
simulation ONERA. Notre modéle est en pointillé.
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INsA Chapitre D - Poussée maximale Fi,qx SUPAERO-ONERA

D.3 Autre modéle de la Loi de Mach h < 11 km

Nous avons mis au point une Loi de Mach beaucoup plus simple qui ne tient
compte que de la différence de température d’entrée turbine opérationnelle et conceptuelle
AT, (paramétre le plus influent). Cette loi est donc moins précise que celle proposée dans
le document principal : 5% par rapport a la poussée réduite simulée mais plus de 15%
aux faibles altitudes pour le modéle total de poussée maximale !

Mais ce modéle est analytiquement beaucoup plus simple 8 coefficients au lieu de 40.

My, = Mgqip, +a(h —11000) + b(h — 11000) h < 11 km

= Mgi1km h>11km
Fr = Fmiiem +c(h —11000)* 4+ d(h — 11000) h < 11km

= Friikm h>11km

Avec :
a = —6.41072ATy +1.48107°
b = —1.47107"ATy +2.56107°
c = 3.2210712AT, —9.28 10710

d = 7.371078AT, —8.881076
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D.3 Autre modéle de la Lot de Mach h < 11 km SUPAERO-ONERA
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Loi de Fmax(M,2)/Fmax(0.05,0) : T,=1600 K et AT,=-100 K
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F1G. D.14 — Le modéle plus simple des coefficients M, et Fy, induit une erreur relative plutot
mauvaise aux faibles altitudes sur le modéle total.
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INsA Chapitre D - Poussée maximale Fi,qx SUPAERO-ONERA

Avec les autres loi (Résidus @ , Altitude ) décrit dans le document principal,
le modéle total donne les prédiction suivantes :

Données Moteurs Notre modéle
Modéle A Ec T4 Fb hc'r Mcr Fmacv F’maCL‘ ET%
(K) (V) (m) (V) (V) (%)

CFM56 2A2 || 5.9 | 25.41 | 1628 | 106750 || 10668 | 0.8 | 25620 || 25517 0.4
CFM56 5C1 6 24.7 | 1543 | 97850 10668 | 0.8 | 22150 || 22545 -1.8
CFM56 5A1 6 26.5 | 1537 | 113150 || 10668 | 0.8 | 25500 || 25902 -1.6
CFM56 5C2 || 6.6 | 32.6 | 1633 | 138800 | 10668 | 0.8 | 30800 | 31883 -3.5

Données Moteurs Notre Modéle
Modeéle X 1«“71,;5m M h F?(;” Ero, Fynar(réelle)fFI:nar(calculée)
m % %
SPEY 5118 0.64 0.18 0.75 13106 0.18 3.18 0.59
RB183 55515P 0.71 0.38 0.74 7620 0.4 -5.44 -2.05
JT8D 219 1.77 0.24 0.76 10668 0.25 -4.25 -1.03
TAY 611 3.04 0.18 0.8 10668 0.24 -32.78 -6.03
TAY 651 3.07 0.19 0.8 10668 0.24 -27.28 -5.22
FJ44 3.28 0.32 0.7 9144 0.3 5.37 1.7
BR710 4 0.23 0.8 10668 0.23 1.32 0.31
RB211 524H 4.3 0.19 0.85 10668 0.24 -21.59 -4.21
RB211 535E4 4.3 0.2 0.8 10668 0.23 -18.41 -3.63
PW305B 4.5 0.21 0.8 12192 0.18 14.88 3.14
V2533 A5 4.6 0.17 0.8 10668 0.22 -28.23 -4.9
PS 90A 4.6 0.22 0.8 11000 0.21 3.81 0.83
CF6 80A2 4.66 0.18 0.8 10668 0.22 -22.2 -4.09
BR715 55 4.7 0.22 0.8 10668 0.22 -0.89 -0.2
V2525 D5 4.8 0.23 0.8 10668 0.22 3.18 0.73
TRENT 772 4.89 0.16 0.82 10668 0.22 -35.51 -5.74
D 436T1 4.95 0.2 0.75 11000 0.22 -11.91 -2.34
V2522 A5 5 0.24 0.8 10668 0.22 5.26 1.24
CF6 80C2A5 5.05 0.18 0.8 10668 0.23 -26.6 -4.92
CF6 80C2B1F 5.15 0.22 0.8 10668 0.23 -5.94 -1.31
CFE738 5.3 0.22 0.8 12192 0.19 14.76 3.27
CF6 80C2B2 5.31 0.23 0.8 10668 0.23 -2.46 -0.56
V2500 Al 5.4 0.2 0.8 10668 0.23 -11.29 -2.29
D 18T 5.6 0.21 0.75 11000 0.22 -5.41 -1.12
ALF502R5 5.7 0.32 0.7 7620 0.34 -4.16 -1.34
TRENT 892 5.74 0.14 0.83 10668 0.21 -47.19 -6.72
CFM56 2A2 5.9 0.24 0.8 10668 0.23 3.38 0.81
CFM56 5A1 6 0.22 0.8 10668 0.23 -1.42 -0.32
PW2037 6 0.17 0.85 10668 0.22 -31.55 -5.36
CFM56 2B1 6 0.23 0.8 10668 0.23 0.11 0.02
CFM56 5C2 6.6 0.22 0.8 10668 0.22 -0.64 -0.14
MMAC 7.14 0.18 0.85 10668 0.21 -16.31 -2.99
[ Erreur relative moyenne ET,,,,% I 13.02 [ 2.47 |
| Ecart type o (%) I 15.2 | 2.7 |

TAB. D.1 — Confrontation des données de ’ensemble des moteurs de notre base de données
(Appendix H, p. 275) aux estimations de poussées maximales F}, ., en croisiére de notre
Modéle.

Nous obtenons une précision du méme ordre de grandeur que notre modeéle (du do-
cument principal).
12 moteurs sur 32 ont leur erreur relative comprise entre + ou - 5%.
17 moteurs sur 32 ont leur erreur relative comprise entre + ou - 10%.
21 moteurs sur 32 ont leur erreur relative comprise entre + ou - 15%.
Donc pour les performances de croisiére, ce modéle plus simple analytiquement, donne
des prédictions pas trop mauvaises par rapport a notre modéle (du document principal)
mais risque d’étre trés mauvais pour les performances au décollage.
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Annexe E

Masses avions

Nous cherchons quelle est 'altitude de croisiére & considérer pour la conception de
Pavion, afin d’obtenir des performances optimales (c’est-a-dire , la plus grande distance
franchissable). Or cette distance Dgps dépend du taux de carburant w,,, c’est-a-dire la
proportion de masse de carburant emportée par rapport & la masse totale de I'avion
Wiy, = ]é\ff% I1 faut alors déterminer la masse de carburant Mp,., :

MMTOW = MZFW + MFuel
= MOWE + MP/L + MFucl

Ceci revient & chercher la masse & vide My,  puisque la masse totale M, oy et la charge
utile M, sont données par le cahier des charges. En somme, un équilibre doit s’établir
entre la masse a vide My 5 et la masse de Fuel My, .;. Plus on consacre de masse a la
structure (Moyw ), moins on peut emporter de carburant, et inversement. Cette masse
a vide dépend de 'altitude de croisiére. En effet, plus ’avion est congu pour voler haut,
plus la voilure a une surface importante! et plus les moteurs adoptés sont importants
(Nous avons vu (Section I, p. 17), que la poussée décroit avec laltitude). Ainsi, concevoir
un avion effectuant sa croisiére & une altitude haute est pénalisant d’un point de vue
des masses (Mo importante donc moins de carburant). La masse & vide Moy peut
s’évaluer par la simple expression suivante :

Mowp = Mp + M, + My (E.1)

M,, Masse des moteurs comprenant la masse brute des moteurs ainsi que leur nacelle et
équipements électriques et hydrauliques.

M, Masse de la voilure comprenant les longerons, la peau, les gouvernes (volets, spoilers,
aérofreins, ... ), winglets, airbrakers, ...

My Masse du fuselage. Nous désignons ici la masse des autres éléments. C’est-a-dire la
masse du fuselage proprement dit, ’empennage, la dérive, le train d’atterrissage.

1Ceci se montre facilement par ’équation de sustentation [Boi98]. Myrow = 0.7PMQCzopt S. Tout
avion doit respecter cet équilibre. Or la pression P diminue avec altitude (Appendix F.1, p. 269).
Pour un Mach M de croisiére et une incidence optimale donnée C'zop¢ plus 'avion est congu pour voler
haut, plus sa surface voilure S est importante.
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INsa Chapitre E - Masses avions SUPAERO-ONERA

Fic. E.1 — fuselage, voilure et moteurs

REMARQUE E.1 Le fait de considérer la masse de 'empennage comme connue (com-
prise dans la masse du fuselage Mr) peut paraitre curieux puisque nous allons mo-
difier la voilure. Nous aurions pu considérer sa surface comme proportionnelle & celle
de la voilure pour ensuite effectuer son devis de masse (I’empennage comportant des
éléments différents de la voilure, il faudrait alors créer un modéle de masse qui lui
soit propre) En réalité, 'empennage est plus souvent dimensionné par rapport a des
contraintes de basses vitesses plutdt que pour des critéres de croisiére. Nous considé-
rerons alors que sa masse est fixée.

REMARQUE E.2 Le train d’atterrissage doit étre capable de supporter le choc de ’at-
terrissage de la masse totale de ’avion. Or nous travaillons & masse maximale Marrow
donnée. Il n’est donc pas absurde de considérer comme connue, la masse du train d’at-
terrissage. M.Torenbeek ([Tor86|) évalue cette masse de 3 & 5 % de la Myrow. Nous
prenons donc cette donnée dans la masse du fuselage M.

Pour les avions de transport civils, la masse moteurs est de 'ordre de 11 % de Moy 5,
la voilure quant & elle est de 'ordre de 23 % de Moy 5.

| Modéle || M}WTOW | MOWE | Mm | MW | MF |

A340 275000 kg | 129 000 kg | 4(3 103 kg) | 36 180 kg | 80 410 kg
100 % 10 % 28 % 62 %

A330 230 000 kg | 120 500 kg | 2(5 838 kg) | 35 660 kg | 73 163 kg
100 % 10 % 29 % 61 %

A300-600 165 000 kg 90 100 kg 2(4 972 kg) | 20 870 kg | 59 286 kg
100 % 11 % 23 % 66 %

A310 150 000 kg | 80 800 kg | 2(4 624 kg) | 18 500 kg | 53 051 kg
100 % 11 % 23 % 66 %

A320-100 73 500 kg 41 000 kg 2(2 645 kg) 8 620 kg 27 089 kg
100 % 13 % 21 % 66 %

TAB. E.1 — Répartition de la masse & vide : Moy i = My+ M,, + M,,. Données établies a
I’aide de notre banque de données moteurs (Appendix H, p. 275), du site Internet d’Airbus
Industrie [htta] et du rapport ONERA [PDMO00]

L’avantage d’une telle expression (Equation E.1, p. 267) de la masse & vide Moy est
bien entendu sa simplicité. La masse du fuselage étant donnée?, il suffit alors d’évaluer
la masse de la voilure et des moteurs.

REMARQUE E.3 Il est & noter que le choix de moteurs et voilure, peuvent modifier cer-
tains équipements (comme les mats des moteurs, ’huile moteur, les commandes, ... ).
Pour en tenir compte, il est possible d’effectuer un devis de masse statistique complet
de la masse & vide Mowg. C’est ce que font les industriels en phase d’avant-projet.
Des modéles de devis de masse statistique sont proposés dans [Dup92] et [Lec02].

2Le cahier des charges spécifie que ’on désire emmener un nombre Np 4 x de passagers et une masse
de fret donnés. Ces contraintes imposent un certain volume et masse du fuselage. Nous considérerons
alors, pour notre étude, que la masse fuselage Mr est donnée.
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Annexe F

Modéle de 'environnement

F.1 Modéle de 'atmosphére standard

En admettant que dans la troposphére (entre 0 et 11 km d’altitude) la température
varie de fagon linéaire avec l'altitude h :

T(h) =To+ aph
avec ap = cte. En considérant des molécules d’air, nous avons :

dp
pg —gradlP =0—pg = —

En assimilant I’air & un gaz parfait, nous pouvons écrire :

PV = nginRT
plar o RT
p
pleir —  ,RT
Nair
PMgyyr = pRT
o Mairp
P = TRT
OP My P
on RT
_ . Mairp
= TR(Ty+anh)?

Supposons que la pression ne dépend que de laltitude : P = P(h).

a- Mg
P R(Ty+anh)
Mair
WP = - Rahgln(To—i-ahh)—i—cte
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INsa Chapitre F - Modéle de ’environnement SUPAERO-ONERA

Appliquons les conditions aux limites. A h = 0, P = Psol et T = Ty, nous pouvons écrire
que : In Py = —%ﬁg InTy + cte. Alors :

P _ Mairg In TO + ahh
PO RCLh T()
P . To + anh

_ Mairg
) Rap,

Myirg
MairP ey — _MairPy (Totanh\—"Far
i, alors : p = R(T0+ahh)( T ) ho.

Or nous avions, p =

Finalement :

Mair By, Mairs — (14 Mairg
_ aird0 b ) (1+ Raj,

p

Mirg
_(1+ Ra;lz":"

ap
= 14+ —=—~h
p = po( +To )

En prenant

- Ty =15C = 288.15K

- Py =101325Pa

— g =9.80m.s2

— gradient vertical de température : ap, = —6.5K.km~"

~ R =8.31451K '.mol!

— Mair = 28.96g.mol 1

Si on se place a des altitudes plus hautes que la troposphére (jusqu'a 11 km), la
température est toujours modélisée par une fonction linéaire mais son gradient prend
alors d’autres valeurs. Jusqu’a 20 km elle ne varie plus puis augmente avec un gradient
de 1.1073 jusqu’a 32 km puis de 2.81072 de 32 & 47 km. Par le méme type de calculs
effectués précédemment, les paramétres de 'atmosphére sont ainsi modélisés (cf (Figure
F.1)).
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INsA F.1 Modéle de l’atmosphére standard SUPAERO-ONERA

Modéle de I'atmosphére standard
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FIG. F.1 — Evolution des paramétres de ’atmosphére avec Ualtitude selon le modele de ’atmo-
sphere standard

Modeles Moteur - Elodie Roux 271



INsa Chapitre F - Modéle de ’environnement SUPAERO-ONERA

F.2 Modéle de la vitesse du son

La vitesse du son est donnée par :

a = /yrT
a Vitesse du son m/s
y Constante des gaz parfaits v = 1.4
r Constante r = ﬁ =287.1J/kg/K J/kg/K
R Constante de Joules R = 8.31451 K~L.mol=t K~1.mol~!

Mair  Masse molaire de I'air Mg, = 28.96 g.mol ™" g.mol ™!

F.3 Nombre de Reynolds Re

Le nombre de Reynolds est défini par :

Vi
Re = —
v
La viscosité cinématique v est définie par :
_ K
=
p

Et la viscosité p est donnée par la loi de Sutherland :

. T73/2
=14107°" 4——F—
K O T 104
Re Nombre de Reynolds
V' Vitesse m/s
! Longueur de référence m
v Viscosité cinématique m?/s
u  Viscosité kg/(m/s)
p  Masse volumique de 'air kg/m3
T  Temperature de air K
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Annexe G

Plafond opérationnel

En croisiére, les moteurs d’un avion délivrent une poussée F' qui est inférieure a la
poussée maximale qu’ils peuvent fournir. On dit que ’avion est au plafond opérationnel
lorsque en palier, il est capable, si besoin est, de monter & une vitesse V. ~ 500 ft min
en mettant plein gaz : F,q,. Nous allons exposer ici ce que cela représente vis-a-vis de
la poussée de croisiére!. Soit un avion en vol longitudinal. Nous avons la relation entre
la pente v, la vitesse de montée V, et la vitesse de I'avion V suivante :

V. V.
V Ma

En montée, la poussée des moteurs F;,, doit, contrer la trainée T}, et permettre de monter
avec une pente vy, :

V.
P =T =mgy=mg 3

En palier, la poussée F}, contre alors la trainée T}, : F,, — T, = 0.
La pente +, est alors nulle.

En plafond opérationnel, cette montée se ferait a la poussée maximale des moteurs :
F,, = Fa: et Pavion doit pouvoir monter & la vitesse de montée minimale V-
Ainsi: Frpge —Tro =myg %

Ce qui correspond & un vol en palier F}, < Fiqz :

V.. ..
Foaz — Fp = mg ;\ZLZ”
Fmaz _Fp _ w ‘/Zminz
F, F, Ma
F, /
;_;az 1 = m ‘/Zminz
p
F,
;am - % ‘/zmznz +1
p
Finalement :
- 1
p 1+ ! ‘;\Zn:;ni

IVous pourrez retrouver I’établissement des équations qui suivent dans [Boi98].
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INsA Chapitre G - Plafond opérationnel

SUPAERO-ONERA

Si nous considérons une finesse f de 15, un Mach de croisiére de M = 0.8 et une vitesse

du son a = 300 m/s, nous avons :

Vitesse de montée | Poussée réduite de croisiére
minimale (en plafond opérationnel)
Vemini (ft/min) T
100 0.97
300 0.91
500 0.86
550 0.85

Donc, au plafond opérationnel, nous avons donc une poussée moteur F inférieure a la
poussée maximale. Ainsi, en croisiére nous considérons que la poussée des moteurs F' est
de l'ordre de 85% de la poussée maximale F, ;.
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Annexe H

Données moteurs

Vous trouverez ci-dessous les données des 54 moteurs qui nous ont servi pour ’opti-
misation de nos modéles. Cette Banque de données a été constituée a I’aide de [Wee9§],
[JSR99], [Rid97], [httb], [htte], [httc], [httd], [TF97]. Les “NaN” désignent des données
dont nous ne disposions pas. Cette banque de données comporte des moteurs divers,
ayant des poussées au point fixe allant de Fy = 8452 N a 406123 N. Ces moteurs sont
implantés sur tout type d’avions : avion de ligne, Jet privé, gros porteurs militaire, avion
de chasse, ...

Plusieurs moteurs sont assez modernes mais certains ont une année de mise en service
qui peut aller jusqu’a 1968 pour SPEY 5118. Les taux de dilution A vont de 0.64 a 8.4
avec la plupart des gros moteurs civils & A =~ 5.

REMARQUE H.1 Pour obtenir une masse moteur avionné M,,, nous avons multiplié
par 1.2 la masse brute M.,,*. Ceci revient a considérer que la nacelle et les équipements
(hydraulique, électriques, ...) nécessaires a 'implantation du moteur sur lavion, re-
présentent prés de 20% de la masse brute du moteur (Remarque 4.1, p. 124).

REMARQUE H.2 La poussée au sol et a 'arrét Fy du MMACest estimée [htte] entre
69 000 [bf et 84 000 lbf. Nous avons décidé de considérer une poussée moyenne de
76 500 Ibf soit 340 289 N.

REMARQUE H.3 Il faut se méfier des moteurs récents. Leur masse M,,, comparée &
leur poussée Fp peut étre plus importante par rapport aux autres moteurs. En effet, en
cours de développement, il arrive que la poussée nominale Fy augmente sans modifier
sensiblement les masses. Ainsi, le rapport poussée moteur Fp, masse M,, devient avec
le temps, bien meilleur par rapport aux données annoncées a la sortie des premiers pro-
totypes. Cela explique en partie, pourquoi les MMAC, PW 4168 et GE90 85B semblent
se démarquer des autres moteurs.
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INsa Chapitre H - Données moteurs SUPAERO-ONERA
Modéle C Fo M, ™ Py Ty £c L D année | I
Moteur ‘ ‘ (N) ‘ (kg) ‘ ‘ (K) ‘ ‘ (m) ‘ (m) ‘
FJad 5 8452 202 | 3.28 NaN 128 | 1.06 | 0.53 | 1992 | 0
JTI5D 4 | 13545 | 287 3.3 | 1288.15 13 155 | 0.60 | 1983 | 0
TFE731 5 T2 | 20000 | 401 | 3.15 | 1378.15 | 194 | 1.39 | 0.76 | NaN | 0
PW305B I | 23424 | 450 15 NaN 23 2.08 | 1.1I | 1990 | O
CFE738 8 | 26325 | 601 5.3 | 1643.15 | 23 251 | 1.22 | 1992 | 0
ALF502R5 6 | 31004 | 606 5.7 NaN 122 | 1.62 | 1.27 | 1982 | 0
LF507 6 | 31138 | 628 5.6 NaN 138 | 1.62 | 1.27 | 1991 | 0
AE3007 7 | 31805 | 717 | NaN | NaN 24 271 | 11l | NaN | 0
CF34 3A/3B 3 | 41013 | 757 | NaN 1204 21 2.62 | 1.25 | 1996 | O
RBI83 555160 | 5 | 44037 | 1037 | 0.71 NaN 155 | 52.46 | 0.94 | 1969 | 0
SPEY 5118 5 | 50710 | 1126 | 0.64 NaN 184 | 2.78 | 0.83 | 1968 | 0
TAY 611 5 | 61608 | 1339 | 3.04 NaN 158 | 259 | 1.52 | 1988 | 0
BR710 9 | 66034 | 1597 1 NaN 257 | 2.21 1 1996 | 0
RBI183 TAY650 | 5 | 67150 | 1515 | 3.1 | 1370.15 | 16.4 24 | 1.14 | NaN | 0
TAY 651 5 | 68503 | 1533 | 3.07 NaN 166 | 250 | 1.52 | 1992 | 1
D 43671 11 | 75019 | 1450 | 4.95 | 1550.15 | 25.2 | 3.03 | 1.37 | 1996 | 0
BR715 55 9 | 88444 | 2062 | 4.7 NaN 321 | 269 | 1.53 | NaN | 1
JT8D 217 2 | 90000 | 2037 | 1.73 | 1407.15 | 18.8 | 4.28 | 1.25 | NaN | 1
CFM56 7B20 T | 91633 | 2374 | NaN | NaN NaN | 2.5 | 1.65 | 1997 | 1
JT8D 219 4 | 96526 | 2048 | 1.77 NaN 192 | 392 | 143 | 1986 | 1
V2522 A5 2 | 97861 | 2382 5 NaN 24.9 32 | 1.68 | 1993 | 1
CFM56 2B1 T | 97900 | 2119 6 1560.16 | 23.7 | 243 | 1.74 | NaN | 0
CFM56 301 T | 104533 | 1951 6 1646.15 | 25.7 | 2.36 | 1.6 | 1986 | 1
D30KU 11 10 | 106090 | 2318 | 2.42 NaN NaN | 52 | 1.46 | 1982 | 0
CFM56 2A2 T | 106757 | 2186 | 5.9 1628 254 | 243 | 1.73 | NaN | 1
V2500 A1 2 | 111206 | 2363 | 54 | 1537.156 | 2904 32 | 1.68 | 1989 | 1
V2525 D5 2 | 111206 | 2382 | 48 NaN 27.7 32 | 168 | 1994 | 1
CFMB56 5A1 T | 113500 | 2204 6 1600 265 | 2.51 | 1.83 | 1987 | 1
CFMB56 5C2 T | 138785 | 2585 | 6.6 1633 315 | 2.62 | 1.95 | 1994 | 1
V2533 AB 2 | 146791 | 2372 | 4.6 NaN 33.4 32 | 1.68 | 1994 | 1
PS90 13 | 156800 | 2950 | 4.4 | 1640.15 | 35 296 | 1.9 | NaN | 0
PS90 Soloviev | 14 | 156800 | 3250 | 4.6 | 1606.15 | NaN | 2.8 19 | NaN | 0
PS 90A T0 | 156011 | 2950 | 4.6 NaN 355 | 496 | 1.0 | 1992 | 0
PW2037 I | 170144 | 3248 § 1554.16 | 318 | 3.73 | 2.15 | 1983 | 1
NK93 15 | 176000 | 3650 | NaN | 1520.15 | 28.9 55 29 | NaN | 0
RB211 535E4 5 | 191718 | 3295 | 4.3 | 1500.15 | 258 3 188 | 1984 | 1
D 18T 11 | 229795 | 4100 | 5.6 | 1600.15 | 25 54 | 2.33 | 1982 | 0
PW4152 4 | 231308 | 4264 | 4.85 NaN 275 | 3.88 | 2.48 | 1986 | 1
PW4052 4 | 232197 | 4264 | 4.85 NaN 275 | 3.88 | 2.48 | 1986 | 1
CF6 8002B2 3 | 233532 | 4263 | 5.31 | 1608.15 | 27.1 | 4.27 | 2.69 | 1986 | 1
PW4056 I | 252437 | 4264 | 4.85 NaN 29.7 | 3.88 | 2.48 | 1987 | 1
CF6 80C2B1F 3 | 257997 | 4309 | 5.15 | 1608.15 | 29.0 | 4.27 | 2.60 | NaN | 1
PW4358 4 | 258000 | 4173 | 5.2 | 1538.156 | 29.6 | 3.37 | 2.38 | NaN | 1
CF6 80A2 3 | 266893 | 3854 | 4.66 NaN 273 | 3.98 | 249 | 1981 | 1
RB211 5240 5 | 269562 | 4386 | 4.3 | 1548.15 | 33 318 | 2.19 | 1989 | 1
CF6 80C2A5 3 | 272676 | 4144 | 5.05 | 1608.15 | 31.5 | 4.27 | 2.69 | 1987 | 1
CF6 80E1A2 3 | 300255 | 4865 | 5.3 NaN 324 | 434 | 2.79 | NaN | 1
PW4168 4 | 302479 | 6509 | 5.1 NaN 32 414 | 264 | 1993 | 1
TRENT 772 5 | 316269 | 4785 | 4.89 NaN | 36.84 | 3.00 | 2.47 | 1995 | 1
MMAC 5 | 340289 | 7977 | 7.1 NaN a1 5.64 | 2.79 | 2004 | 1
PW4084 4 | 373651 | 6214 | 6.41 NaN 363 | 4.87 | 2.85 | 1994 | 1
GE90 85B 3 | 400340 | 7550 | 8.4 NaN 393 | 5.18 | 34 | 1995 | 1
TRENT 892 5 | 406123 | 5957 | 5.74 NaN 127 | 437 | 279 | NaN | 1

TaB. H.1 — Banque de données moteurs constituée a l'aide de [Wee98|, [JSR99|, [httb],
[htte], [httc]|, [httd], [TFI7].

276

6 juillet 2006



INsA SUPAERO-ONERA
C : Code constructeur (Table H.3, p. 277)
Fy : Poussée au sol et a l'arrét (N)
M,,* : Masse moteur brut (non avionné) (kg)
A : Taux de dilution
Ty : Température d’entrée turbine (K)
€. : Rapport de pression entrée/sortie du compresseur
L : Longueur d’entrée de la tuyére (m)
D : Diamétre d’entrée de la tuyére (m)
année : année de mise en service du moteur
I :1 siimplanté sur un avion de ligne de type Airbus, Boeing, McDouglas
: 0 sinon
TAB. H.2 — Nomenclature des données moteurs (Table H.1, p. 276)
C : Constructeur C : Constructeur
1 : CFM Internationnal 9 : BMW
2 : TAE 10 : AVIA
3 : General Electric 11 : ZMKB
4 : Pratt & Whitney (P & W) || 12 : ASE
5 : Rolls-Royce 13 : PERM
6 : Alliedsig 14 : SOLOVIEV
7 : Allison 15 : TRUD
8 : CFE
TaB. H.3 — C : Code Constructeur
Modéle Fo A Ty Ec Année Implanté sur :
Moteur ‘ (N) ‘ ‘ (K) ‘ ‘
TAY 651 68503 3.07 1450 16.6 1992 F100, B727-100
BR715 55 88444 4.7 1450 32.1 NaN MD95
JT8D 217 90000 1.73 1407 18.8 NaN MD-80
CFM56 7B20 91633 NaN 1450 NaN 1997 B737-600,/700
JT8D 219 96526 1.77 1450 19.2 1986 MD-80
V2522 A5 97861 5 1450 24.9 1993 MD90-10/30, A319
CFM56 3C1 104533 6 1646 25.7 1986 B737-400/500
CFM56 2A2 106757 5.9 1628 25.4 NaN
V2500 Al 111206 5.4 1537 29.4 1989 A320, A319
V2525 D5 111206 4.8 1450 27.7 1994 MD90-30/30ER
CFM56 5A1 113500 6 1600 26.5 1987 A320
CFM56 5C2 138785 6.6 1633 31.5 1994 A340
V2533 A5 146791 4.6 1450 33.4 1994 A321-200
PW2037 170144 6 1554 31.8 1983 B757-200, C-17
RB211 535E4 191718 4.3 1500 25.8 1984 B757-200, Tu-204
PW4152 231308 4.85 1450 27.5 1986 A310
PW4052 232197 4.85 1450 27.5 1986 B767-200 et 200ER
CF6 80C2B2 233532 5.31 1608 27.1 1986 B767-200ER
PW4056 252437 4.85 1450 29.7 1987 B747-400, B767-300ER
TRENT 556 255773 7.32 1581 35.59 NaN A340
CF6 80C2B1F 257997 5.15 1608 29.9 NaN B747-400
PW4358 258000 5.2 1538 29.6 NaN A300-600R
CF6 80A2 266893 4.66 1450 27.3 1981 A310-200, B767-200
RB211 524H 269562 4.3 1548 33 1989 B747-400, B767-300
CF6 80C2A5 272676 5.05 1608 31.5 1987 A300-600R
CF6 80E1A2 300255 5.3 1450 324 NaN A330
PW4168 302479 5.1 1450 32 1993 A330
TRENT 772 316269 4.89 1450 36.84 1995 A330
MMAC 340289 7.14 1593 41 2004 Avion moderne de transport civils
PW4084 373651 6.41 1450 36.3 1994 BT7T
GE90 85B 400340 8.4 1450 39.3 1995 B777-200/300
TRENT 892 406123 5.74 1450 42.7 NaN Br77

TaB. H4 — Banque de données de gros moteurs civils (moteurs implantés sur les avions
de type Airbus, Boeing, Mac Donnell Douglas), constituée a l'aide de [Wee98], [JSR99],
[httb], [htte], [httc|, [httd], [Rid97], [TF97].
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INsa Chapitre H - Données moteurs SUPAERO-ONERA

Modéle Fo A Ty Ec Année Implanté sur :

Moteur ‘ (N ‘ ‘ (K) ‘ ‘

FJ44 8452 3.28 | 1450 12.8 1992 CitationJet, SJ30
JT15D 13545 3.3 1288 13 1983 Citation Beech
TFE731 5 20000 3.15 1378 19.4 NaN BAe 125-800, CASA 101
PW305B 23424 4.5 1450 23 1990 BAe 1000

CFE738 26325 5.3 1643 23 1992 Falcon 2000
ALF502R5 31004 5.7 1450 12.2 1982 BA146-100 et 200
LF507 31138 5.6 1450 13.8 1991 BA146-300, Avro RJ
TAY 611 61608 3.04 | 1450 15.8 1988 F100.70, Gulfst.V
BR710 66034 4 1450 25.7 1996 Gulfst.V, Global Express
RB183 TAY650 67150 3.1 1370 16.4 NaN Fokker100, Gulfstream IV
TAY 651 68503 3.07 | 1450 16.6 1992 F100, B727-100

D 436T1 75019 4.95 1550 25.2 1996 Tu-334-1, AN-72,74
BR715 55 88444 4.7 1450 32.1 NaN MD95

V2522 A5 97861 5 1450 24.9 1993 MD90-10/30, A319
CFM56 2B1 97900 6 1560 23.7 NaN KC135

CFM56 3C1 104533 6 1646 25.7 1986 B737-400/500

CFM56 2A2 106757 5.9 1628 25.4 NaN

V2500 Al 111206 5.4 1537 29.4 1989 A320, A319

V2525 D5 111206 4.8 1450 27.7 1994 MD90-30/30ER
CFM56 5A1 113500 6 1600 26.5 1987 A320

CFM56 5C2 138785 6.6 1633 31.5 1994 A340

V2533 A5 146791 4.6 1450 33.4 1994 A321-200

PS90 156800 4.4 1640 35 NaN 1196, Tu-204

PS90 Soloviev 156800 4.6 1606 NaN NaN 1196-300, Tu-204

PS 90A 156911 4.6 1450 35.5 1992 11-96,76, Tu-204
PW2037 170144 6 1554 31.8 1983 B757-200, C-17

RB211 535E4 191718 4.3 1500 25.8 1984 B757-200, Tu-204

D 18T 229795 5.6 1600 25 1982 AN-124, AN-225
PW4152 231308 | 4.85 [ 1450 27.5 1986 A310

PW4052 232197 | 4.85 | 1450 27.5 1986 B767-200 et 200ER
CF6 80C2B2 233532 | 5.31 1608 27.1 1986 B767-200ER

PW4056 252437 | 4.85 | 1450 29.7 1987 B747-400, B767-300ER
TRENT 556 255773 | 7.32 | 1581 | 35.59 NaN A340

CF6 80C2BI1F 257997 | 5.15 | 1608 29.9 NaN B747-400

PW4358 258000 5.2 1538 29.6 NaN A300-600R

CF6 80A2 266893 | 4.66 | 1450 27.3 1981 A310-200, B767-200
RB211 524H 269562 4.3 1548 33 1989 B747-400, B767-300
CF6 80C2A5 272676 | 5.05 | 1608 31.5 1987 A300-600R

CF6 80E1A2 300255 5.3 1450 32.4 NaN A330

PW4168 302479 5.1 1450 32 1993 A330

TRENT 772 316269 | 4.89 | 1450 | 36.84 1995 A330

MMAC 340289 | 7.14 1593 41 2004 Avion moderne de transport civils
PW4084 373651 | 6.41 1450 36.3 1994 B777

GE90 85B 400340 8.4 1450 39.3 1995 B777-200,/300

TRENT 892 406123 | 5.74 | 1450 42.7 NaN B777

TaB. H.5 — Banque de données moteurs ayant un taux de dilution A > 3, constituée a
laide de [Wee98], [JSR99], [httb], [htte], [httc], [httd], [Rid97], [TFI7].

Modéle Fo A Ty Ee Année Implanté sur :

‘ Moteur ‘ (N) ‘ ‘ (K) ‘ ‘ ‘
RB183 55515P 44037 0.71 1450 15.5 1969 F28 Mk4000
SPEY 5118 50710 0.64 1450 18.4 1968 Gulfst. II et III
JT8D 217 90000 1.73 1407 18.8 NaN MD-80
JT8D 219 96526 1.77 1450 19.2 1986 MD-80
D30KU II 106090 | 2.42 1450 | NaN 1982 Tu-154M, 11-62,96

TaB. H.6 — Banque de données moteurs ayant un taux de dilution A < 3, constituée a
laide de [Wee98], [JSR99], [httb], [htte], [httc], [httd], [Rid97], [TF97].
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