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Résumé - La prise en compte de I'imprégnation thermiqueaestd veine d'air et les parois d’'une
turbine a gaz est essentielle pour une modélisgtiédictive correcte d’'une manoceuvre transitoire.
Afin d’'améliorer un code de calcul de performanoeseur (PERF / Turbomeca) en phase d'avant-
projet, nous faisons appel a la méthode nodale @laborer des modéles d’échanges thermiques pour
les principaux composants du moteur.

Nomenclature

Glossaire RAC: rotor anti-couple de I'hélicoptere
BTP: boite de transmission principale T45: température en sortie de turbine haute
HP : haute pression pressionK

NG :vitesse de rotation du générateur de gaz, tr/minTL : turbine libre

C coupleN.m

gP capaci_ttéz ttrrl]ermi.que:1 rlz_?ssiql]éggl.K'l Symboles grecs

T capacite thermique, Q vitesse angulairead.s"
FAR Fuel Air Ratio (richesse) . . )
h coefficient d’échange conveciif,.m?.K* fT (—:‘écrﬁirésdisittéemperaturlé,
J moment d’inertian.kg " rendement
I longueur du rayon moyen pour une conduite

g gVqum y yenp o constante de Stefan Boltzmaid,m?.K*

:3.4_—%Jaz ,m _
Aire . Indices et exposants

M massekg g_chaud gaz aval des parois
P Pression dans la chamb@a g_adia sans imprégnation thermique

PCI  Pouvoir calorifique inférieur du carburadtkg® 9-froid  gaz amont des parois
Re  nombre de Reynolds g_hsk  avec imprégnation thermique

S surface d’échange? g_mel mélange gaz amont / aval
St nombre de Stanton R rotor de I'hélicoptere
TL turbine libre

t tempss
T températurek
WF  débit carburankg.s'

1. Introduction

1.1.La problématique d’'une meilleure prédiction des peformances transitoires d’'une
turbine a gaz

Faisant de plus en plus partie des spécificati@mhniques de I'hélicoptériste, les
performances transitoires d’une turbine a gaz daniéres connues des les phases amont de
conception. Une bonne prédiction des chutes des tanior de I'hélicoptére, des marges au
pompage du compresseur, des dépassements de tempétas gaz dans les étages de
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turbines ou encore l'analyse des cas de pannessitecen phase avant-projet des outils de
dimensionnement facilement paramétrables et écomeméemps de calcul.

Certains phénomenes physiques ayant une inflummncle comportement instationnaire de
la turbine a gaz, comme [limprégnation thermiques deomposants, n’étaient pas
suffisamment détaillés dans le code de calcul adtomeance du motoriste Turbomeca. Un
travail de développement logiciel permettant d’@pender I'influence de I'imprégnation
thermique de chacun des organes d’'une turbine dagetg effectué en s’appuyant sur la
méthode nodale pour leur modélisation et sur leielge SACAP [5] pour leur résolution.

1.2.L’'imprégnation thermique d’une turbine a gaz

L’imprégnation thermique intervient lors de maneesvtransitoires. Dans le cas d’'une
accélération, le surcroit de carburant dans la brarde combustion s’accompagne d’une
brusque augmentation de température a tous lesstthgmoteur ce qui, certes, contribue a
accélérer le moteur mais aussi dans le méme tempbkaaffer les parois froides des
composants (figure 1) et donc a prélever de I'éeeag fluide qui travaille.

L
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figure 2: schéma de transmission de
puissance du moteur aux rotors de
figure 1 :schéma de principe du turbomoteur MAKILRhélicoptére

Cette énergie transitoirement dépensée pour chialgffeparois n’est alors pas utilisée
thermodynamiquement dans la turbine libre accoupée rotor de I'hélicoptére. Ce
phénomeéne transitoire est assez pénalisant papitoie qui voit son couple moteur {G
augmenter bien plus lentement que le couple résidtarotor (&) de I'hélicoptere (figure 2).
L’équation (1) des moments sur I'arbre de turbibeel (TL) expligue en quoi la vitesse de
rotation du rotor chute alors transitoirement panle de chute de tours rotor.
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=G -Cg (1)

Des chutes de tours rotor de plus de 10% de laivaleminale sont sources d’instabilités
aérodynamiques importantes.

1.3.Nervosité du modéle moteur

Pour une consigne de deébit carburant identiquenaesures, la non prise en compte de
'imprégnation thermique dans un calcul d’accélératonduit a surestimer le couple fourni
par la turbine libre et donc a sous-estimer laelgt tours rotors. On parle alors de nervosité
du modéle moteur sans imprégnation thermique (necatdibbatique).

Nous verrons par la suite en quoi la modélisatiefichprégnation thermique des étages
du moteur permet de diminuer cette nervosité.



Congres Frangais de Thermique, SFT 2007, Ile des Embiez, 29 mai - 1 juin 2007

2. Modélisation des échanges thermiques
2.1.Introduction de la méthode nodale

Pour disposer d’'un outil de calcul & la fois aptea#ter d’'imprégnation thermique sur des
organes thermodynamiques trés divers (compressieambre de combustion, turbine...) et a
la fois léger en terme de ressources logiciel, éahade nodale semble particulierement bien
adaptée. Chaque composant au voisinage de la gainest décrit sous forme de réseaux
analogues.

A la différence d’autres schémas ou l'on procéde igantification [1,2,3 & 4], les
coefficients d’échanges convectifs ne sont passfiggéais dépendent des conditions
d’écoulement instationnaires et de la géométrieusNaitilisons principalement deux
corrélations bien adaptées aux écoulements damgresmachines, celle de LELCHUCK [6]
pour les piéces statiques (carters, distributeurst.celle de CHILDS & TURNER [7] pour
les pieces en rotation (rouet, pales...). Dans lanthe, la modélisation du rayonnement se
fait suivant la loi de REEVES [8] et la convection gldas parois multi perforées se fait
suivant la loi de GOLDSTEIN [9].

Le maillage des pieces massives est simple et mgtjrguidé par le nombre de Biot.

2.2.Exemple d’'un réseau thermique simple appliqué a unehambre de combustion

De par la diversité des échanges thermiques msuete réseau thermique (figure 4) de la
chambre de combustion (figure 3) est assez repadgaiu travail réalisé sur 'ensemble des
composants du moteur.
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figure 3 :schéma de principe d'un 3 ; ;
chambre de combustion a injectig | : Casinginf]
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figure 4 : maillage ESACAP d'une chambre de combustion a
injection centrifuge

La chambre de combustion est composée de deuwegalta zone primaire (zone de
flamme) ou s’effectue la combustion et la zone sdaoe (zone de dilution) ou I'on raméne
par mélange avec de l'air de refroidissement les @ane température acceptable pour les
pales des turbines.

Dans chaque zone, on définit deux capacités themsi(paroi extérieure et intérieure):
Cr =M CPy, 2)

met
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Le bilan thermique effectué sur chaque nceud capsiéitrit :

dTme 1+¢ me
Crmgt = NS e~ Toe) + SO D).Eq caua o enaue (T e = Toa 3)

convection
rayonnemen

La corrélation de GOLDSTEIN [9] est utilisée powauler le flux convectif entre l'air de
contournement et la paroi multi perforée de la dv@nde combustion :

St=0.113Re ™% (4)

La température de référence utilisée a été chpmsig adapter les résultats aux mesures de
températures de paroi de chambre de combustioctedfes par Turbomeca.

T 0.3T + O7Tg _ froid (5)

g_meI: *~~"g_chaud

Cette expression differe du cas idéalisé de GOLDNTgplagque plane multiperforée en
qguinconce a faible gradient thermique entre phasena et phase aval) ou la température de
mélange est la demi somme entgecdaudet Ty_froid-

Pour le rayonnement, la loi de REEVES|8] trés sotwvgtilisée dans les chambres de
combustion nous donne I'émissivité des gaz chauds :

£ =1-exp[-290P

g_chaud®

LJFARI, T, (6)

g_chaud

Aprés avoir négligé la capacité thermique des gazregard de celle des parois et en
introduisant dans la zone primaire la puissancerd@ par la combustion :

Qcomb = ”comb'PCl WF(t) 7) (

nous pouvons déduire de notre réseau une nouwglipérature en sortie de chambre plus
faible que la température issue d’'un calcul adighat
C’est la différence entre ces deux températuresngus allons introduire a chaque instant
dans le modele moteur.

AT = f(t) = Tg_adia _Tg_hsk < O (8)

Cette méthode de modélisation des échanges theemmeté appliquée de facon analogue
pour les autres composants du moteur.

2.3.Intégration des échanges thermiques dans le code dalcul de performances

Chaque modéle nodal de composant permet d’évaécart de température transitoire du
gaz en sortie du composant considéré avec ou sgrggnation thermique. Ces écarts sont
cumulés dans le code de calcul de performancesum®eRF / Turbomeca pour chiffrer
I'évolution des caractéristiques instationnairesnthteur (vitesse de rotation, température en
sortie d’étage de turbine HP, couple TL...) Ainsngccomposants (figure 5) sont finalement
concernes.









