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RESUME

Les chercheurs et les ingénieurs en aérospatiale cherchent a développer et a améliorer ce
domaine dans diverses branches afin qu’il devienne plus sir et plus 1éger au moindre cott, y
compris les turbines, ou il s’est efforcé d’améliorer ses performances, afin de répondre a ces

exigences a un codt, un poids et une durabilité acceptables.

Dans cette these, nous discutons d’une étude de simulation bidimensionnelle en deux étapes

(de deux manieéres) :

Nous avons d’abord modifié le programme de calcul FORTRAN pour la détermination des
performances aérodynamiques sur des pales isolées pour tenir compte de 1’interférence d’un

ensemble de pales. Ceci est entrepris par deux méthodes : Hesse & Smith et vortex.

De plus, nous avons effectué des simulations sur Ansis-19 et Gambit en utilisant le code de

calcul « Fluent » pour comparer nos résultats.

Les résultats de 1’aérodynamique obtenus a partir des trois méthodes de simulation

(FORTRAN, Ansis-19 et Gambit) étaient proches des résultats expérimentaux.

Mots-clés : turbines, aérodynamique, aubes de turbine, Hesse, Smith, Vortex, FORTRAN,
Ansis-19, Gambit.

ABSTRACT

Aerospace researchers and engineers seek to develop and improve this field in various
branches to become safer and lighter at the lowest cost, including turbines, where it has been
striving to improve its performance, in order to meet these requirements at an acceptable cost,
weight, and durability.
In this thesis, we discuss a two-dimensional simulation study in two steps (in two ways):
First, we modify the FORTRAN computational program for determining aerodynamic
performance on isolated blades to account for the interference of an array of blades. This is
undertaken by two methods: Hesse & Smith and vortex.
In addition, we performed simulations on Ansis-19 and Gambit using the "Fluent"
computational code to compare our results.
The aerodynamic results obtained from the three simulation methods (FORTRAN, Ansis-19
and Gambit) were close to the experimental results.

Keywords: turbines, aerodynamics, turbine blades, Hess, Smith, Vortex, FORTRAN,
Ansis-19, Gambit.




NOMENCLATURE

p : pression locale. [N/m2].

ds : surface élémentaire autour d’un point dans le fluide.
dF : force élémentaire appliquée a la surface ds.

p : masse volumique [Kg/m”3].

dm : masse du fluide & I’intérieur de dv.

dv : volume élémentaire autour d’un point.

T : température [K]

Ty. : température totale.

T, : température adiabatique de la paroi.

1 : viscosité dynamique ; [N.s/m?2].
v : viscosité cinématique [m2/s].
M : nombre de Mach.
M,, : le nombre de Mach a I’infiniment.
Re : nombre de Reynolds.
V : la vitesse [m/s].
Vo : lavitesse a I’infiniment.
a = Vitesse de son [m/s].

E, = Module de compressibilité du fluide.

I' : La circulation.

u, v, w : vitesses locales en coordonné cartésiennes.

C, : Le coefficient de pression.

Cpo - Le coefficient de pression Pour un écoulement incompressible.
a : I’angle d’attaque.

Q : I’angle de calage.




LETTRES GREGUES

@ : Potentiel de 1’écoulement uniforme.

@s : Potentiel d’une distribution d’une source q(s) par unité de longueur.
@V : Potentiel d’une distribution de tourbillons d’intensité y(S).
g(s) : L’intensité distribution d’une source par unité de longueur.
¥(S) : L’intensité distribution de tourbillons.

ao : angle de potence nulle.

@®;: l'angle d'inclinaison du panneau i.

6 [rad] : angle entre portance et la trainée.

u . Laviscosité dynamique.

A : Laplacien.

V : Nabla.

91 : Le taux de dissipation volumique.
£ - la verticité.
e : énergie interne.

F : les forces massiques.

[ tenseur Unité.

PO, : ’apport de chaleur massique.

P : fonction de courant.

@ : potentiel des vitesses.




TABLE DES MATIERES

RESUME ...ttt ettt et oot e et et et e e et et et et eeeeesaee e e e e e e e e e e neee e nneeen, 4
NOMENCLATURE ...ttt ettt 5
LETTRES GREGUES ...ttt 6
TABLE DES MATIERES ..o oo oot en s ee e en e 7
LISTES DES FIGURES .....ovieeteeeteeeeeeeeeteeeeeeeee e, 9
CHAPITRE | : GENERALITES SUR LES TURBOMACHINES
1.1 NOTIONS SUR LES TURBOMACHINES.......ccictitirreinirrececenrrececassnsesecassssesacnssese 3
° DEFINITION D’UNE TURBOMAGCHINE .....cccvveeeeeeeeeeeseeseesssessesssessssssssssssssssssnnns 3
° CLASSIFICATION DES TURBOMACHINES.......cccctitieieirrececeiretecececeesececesssecacansene 3
1.2 TURBINES A GAZ.......cocureeeieeinrecnniseeessesssesssesssessesssesssessssssssssesssesssesssessssssasssans 5
®  DEFINITION ...couieeiieeereiiectrecseessessesssessssseessesssesssesssessesssesssesssessssssesssesssesssan 5
° LES COMPOSANTS D’UNE TURBINE A GAZ ....cceeveeeeeeeeeeeesnessesssessssssssssssssssssnnns 6
° PRINCIPE DE FONCTIONNEMENT ....ccceitiiiiieieirtececrererececeeresecessesesecassnsasssansanes 10
° APPLICATION DES TURBINES A GAZ.....cccoveieeeeeeressneeessssseseesssessssssessssssssssssnes 11
° PRINCIPALES LIMITES ET CONTRAINTESTECHNOLOGIQUES ......cccveveeerenrecnnnns 13
1.3 SYSTEME DE REFROIDISSEIMENT .....uvvtiieveereerneeseesseessessseessssssesssssssssssnsssesnses 15
° INTRODUCGCTION .....cotieiieitienteietantetestassetessessssassosassossssassosassassssasssssssassassssasse 15
° LES DIFFIRENTS THECHNIQUES DE REFROIDISSENT ....cccceeteteceirrerececeerececennanes 17

CHAPITRE Il : AERODYNAMIQUE GENERALE

L1 INTRODUCTION....ccuiitiuiitiniititniiiteiiiineiiieneisisesiinesssisiesssntsssistesssesssnssssenes 20
1.2 DIFFERENTS TYPES D’ECOULEMENT ......ccovecertrereriessesseseesessessessessessesenesnens 20
° ECOULEMENT D’UN FLUIDE PARFAIT ......cceeetirerrerreesesesssssessessessessessessessessssens 20
° ECOULEMENT DE FLUIDE COMPRESSIBLE ET NONVISQUEUX ......c.ccceeveeeenrnnns 21
° ECOULEMENT DE FLUIDE VISQUEUX ETCOMPRESSIBLE ...........cccevvurrererennens 21
1.3 REGIMES D’ECOULEMENTS SELON LE NOMBRE DE MACH..........ccceeueruecernrnen 21
1.4 EQUATIONS DE BASE-........ccceesurrerererererssecsessesssessessessesssesssssssssessessesssssssssssnes 23

1.5 ECOULEMENTS INCOMPRESSIBLE DES FLUIDES PARFAITS :.......ccceererrvrreecnennes 24




1.6

.7

CHAPITRE Il : RESULTATS ET INTERPRETATIONS

.1 PRESENTATION DES LOGICIELS ANSYS, GAMBIT ETFLUENT......c.ccceereruererernnnne 49
o Y R A o 49
] | |- O 49
° LE CODE FLUENT .....ccuiiiiiiiiiiiiiitiiineiineiiineenseiinsesneeinaesisassnsnssnssssnsssssassssnnes 50
1.2 RESULTATS ET DISCUSSION......ccccerrueererreeraersaeeseesseessesssesssessesssesssesssessasssssnnes 51
° PREPROCESSEUR FLUENT ......cociteeuirerrisreieesseessnessesssesssesssessesssesssesssssssssassssens 51
° PREPROCESSEUR GAMBIT ......cceeeureeeirreereeeseesseessesssesssesssessesssesssesssssssesssssaens 52
° LE DOMAINE DE CALCUL......cceuiiiiiiniiiiniiieiineineeiireeireeiiresiisassnsessrssssssssssanes 53
1.3 Résultats de calcul (POSt-Processing) .....cccceveeeeerrenncereennerrenncereenncenenseseenseenenns 54
o AERODINAMIQUE EXTERNE :........ccccoovvunnmnnnnniiiinininsnnnneeessnssssssssssnsssseesssns 54
o AERODYNAMIQUE INTERNE ........ccootiiiiiinnnnnnnnniiinisiissnnsensesssnssssssssssssnssnees 59
CONCLUSION GENERALE....... e 64
REFERENCES. ...ttt sttt 65

ANNEXE ... 67

ECOULEMENT IRROTATIONNEL DES GAZ : ......cecerveeerereressessesaessessessessesessens 24

ECOULEMENT IRROTATIONNEL PLAN .....cocueeurirerneeneeieeesseessessessesseessessessenes 26
PROFILS AERODYNAMIQUES ......ccoeeuveveereereeressessessessessesssessessessasssessessssssenes 29
DEFINITION ....ooeceeeeeieeceesseesseessesssesssessssssesssesssesssessssssssssesssesssessssssessassssessss 29
METHODES NUMERIQUES ......cceeerureuerrrereessuessnessesssesssessssssssssesssesssssssssassssens 30
INTRODUCTION .....oeerirerresreeiesessessessessessesssessessessesssessessessssssessessesssessessasns 30
METHODES DE PANNEAUX ......cceeeveererrerraesseeseessessessessessssssessessssssessessassasssssnes 30
METHODE DE HESS ET SIMITH ....ccoueeueieerreeeeeesseesessessessesssessessessasssessessssseenes 34
METHODE DE PANNEAUX VORTEX ......ceeuerueererreessesseeseessessesssessessessesssssasssesses 41
TURBINE AERODYNAMIQUE ........ccervereereesreereeesssesseessessessessessesssessessssssessessens 45
INTRODUCTION .....oeeueirereeeseeseessessessessssssessessssssessessessessssssessesssessessessssssessesses 45
CARACTERISTIQUES DE PROFIL AERODYNAMIQUE DE TURBINE .................... 45
CASCADE LINEAIRE (GRILLE D'AUBES LINEAIRE) ......ccceoueeereeuerrersessessesaesassennes 46
ECOULEMENT POTENTIEL A TRAVERS UNE CASCADE LINEAIRE.........cccccvrunen. a7
SOLUTION D’ECOULEMENT POTENTIEL EN CASCADE .......ccvrurrerrureereeseeseesenne a7




LISTES DES FIGURES

Figure I-1 : Forme schématique de différents types de turbomachine............ccocvviiiiinccenne. 04
Figure 1-2 : Turbine @ gaz - StatKraft ...........cooiiiiiie s 06
Figure 1-3 : Compresseur axial & PlUSIEUIS ELAJES. ......ccveiveieriiiieieie e s 07
Figure 1-4 : Compresseur centrifuge @ UN ELA0E. .......ccceveeieie i 07
Figure 1-5 : Types Chambres de COMBUSTION. ..........ccooiiiiiiii e 09
Figure 1-6 : Composants d’une turbine axiale ...........c.cccocviviiiiiiicii i 09
Figure 1-7 : Coupe longitudinale d'une turbine & combustion .............cccoviiiiiininiiicices 10
Figure 1-8 : turbine & gaz de production d'électricité (GT-9, BBC).......ccccocorvirviinniinniieinenns 12
Figure 1-9: PW4156 - Pratt & Whitney (epower-propulSion.com). .........cccoeeviveieniesieeneseecee e 13
Figure 1-10 : Schéma d'une turbine refroidie Par @ir. ... 17

Figure I-11 : : Estimation de la température en entrée de turbine (TET) et de la température de
fusion des matériaux utilisés pour les aubages en fonction de I’entrée en service des

tUrbomMachines @ErONAULIGUES. .......ccueuiririiieiirieiet ettt et 18
Figure 1-12 : REFROIDISSEMENT PAR FILM ....ccoiiiiiiiiiiic e 18
Figure 11-1 : le comportement d’un écoulement selon le nombre de mach. ............cccccoevivien. 22
Figure 11-2 : Ecoulement Uniform & un angle o avec L’axe (OX).......ccccoovvvvrrererersisieieiesinann, 27
Figure 11-3 : écoulement dEterming Par UNE SOUICE. ........cccveiuiieerieseiiesresteeresreereestesreeseesreseesreens 28
Figure 11-4 : écoulement d’un tourbillon poONCtUEl ............ccoiiiiiiii e 28
Figure 11-5 : écoulement déterminé par un doublet : a) position des singularités ;.............c.cc...... 28
Figure 11-6 : : Caractéristique géométriques d’un profil. ..., 29
Figure 11-7 : Notation des panneaux sur 1e Profil ... 31
Figure 11-8 : Surface représentative a I’intérieur de laquelle ’identité de Green est applicable. 32
Figure 11-9 : Interprétation du second terme comme une distribution de doublet...................... 33
Figure 11-10 : gOMEALIie d Um PANMEAU. ........ceiveiiieiiiete ettt bbb eaas 42
Figure 11-11 : grille d'aubes HNBAITE .........cceeviiiiic et 46
Figure 111-1 : logiciel de simulation de mécanique des fluides ANSYS ... 49
Figure 111-2 : chemin de ‘processus CFD’ pour la simulation NUMErique. .........cccccoovveveiienenienes 50
Figure 111-3 : Volume de controéle utilisé et du maillage généré pour le premier modéle............. 51
Figure 111-4 : Volume de controéle utilisé et du maillage généré pour le deuxieme modéle. ......... 51
Figure 111-5 : Maillage généré par GAMBIT avec angle de calage 33.3° .......ccccoovvveievvneieneninnens 52
Figure 111-6 : Maillage modéré par GAMBIT avec angle de calage 33.3°%........ccccvvvreiniiinencnnns 53
Figure H1-7 1 domaing de CalCUL .........ooui i e 54
Figure 111-8 : coefficient de pression incompressible résultats pour un profil VKIla un
ANGIE A'ATEAGUE = 0% .ttt 55
Figure 111-9 : Plusieurs corrections de compressibilité comparées pour un profil VKI a

un angle d'attaque=0° & un nombre deMach=0.282 .............ccccccreeirieiiiiiseer e 56
Figure 111-10 : coefficient de pression incompressible résultats pour un profil VKIla un
ANQIE A'ATEAGUE = 30 ...ttt ettt 57
Figure 111-11 : coefficient de pression compressible résultats pour un profil VKIa un
angle d'attaque = 30° & un nombre deMach=0.282............ccccoorriiiiiinirre e 57
Figure 111-12 : coefficient de pression compressible pour $=33.3° 0=30° et

IMIBT0.275. ..kttt bbb 58

Figure 111-13 : Nombre de mach de VPM et I’expérimentale pour f=33.3°,
O=30°€tMATO. 282 bbb 58




Figure 111-14 : condition aux limites pour I’écoulement SUDSONIQUE PUr. ........cccevvvevierieieniennes 60
Figure 111-15 : Nombre de mach d’écoulement subsonique pur tableau Résultats de
I’écoulement SUDSOMIQUE PUL. ..o 61
Figure 111-16 : Nombres de Mach de surface d’écoulement subsonique pur.

............................................................................................................................................................. 61
Figure 111-17 : Coefficient de pression d’écoulement SUDSONIQUE PUF.........cccevvvivieiiiiievieiiesieene 61
Figure 111-18 : Coefficient de pression sur I’aube VKI-LS pour $=33.3° & a=30° et Ma=0.3 .. 61
Figure 111-19 : Résultats de 1’écoulement subsonique pur. ... 62

Figure 111-20 : Coefficient de pression sur I’aube VKI-LS pourp=33.3° & a=30° et M;,,=
0.282 ; Mgy = 0.785. ...t 63




INTRODUCTION

Aujourd’hui Les turbines a gaz font partie intégrante de divers systémes de production
d'électricité, de transport, de pétrochimie et de traitement industriel. Grace a lI'amélioration
continue de leurs performances et de leur efficacité. Ces progres sont généralement liés a des
conditions de fonctionnement des turbines de plus en plus exigeantes, notamment des niveaux
de température, de pression et de puissance de sortie plus élevés. Cela entraine une fatigue
prématurée du mateériel, une réduction de la durée de vie de I'équipement ainsi qu'une instabilité

de fonctionnement.

Nous avons d'abord apporté une modification a un programme de calcul FORTRAN
déterminant les performances aérodynamiques, sur les profils d’aubes isolées, afin de tenir
compte des effets d’interférences pour le cas d’une grille d’aubes ou cascades linéaires. En plus,
nous avons conduit des simulations sur Gambit et Ansys-19 avec le code de calcul Fluent en

vue de comparer nos résultats.

Le travail de ce mémoire est réalisé essentiellement en quatre chapitres qu’on puisse résumer

leurs contenus respectivement, en effet :

Apreés une généralité sur les turbomachines et les techniques de refroidissement dans les
turbines, nous avons présenté dans le deuxieme chapitre une modélisation aérodynamique pour
les écoulements potentielles et incompressibles autours des profils aérodynamiques avec la
résolution par la méthode des singularités. Pour cela, nous avons utilisé la méthode de Hess et
Smith qui consiste a diviser le profil en un certain nombre de panneaux et faire modéliser
I’écoulement a I’aide de sources et tourbillons distribués sur chaque panneau. Une fois toutes
les singularités sont connues en peut déduire la vitesse et le coefficient de pression. De plus,
nous avons adopté la méthode des singularités vortex pour 1’extension de 1’étude aux cas des
grilles d’aubes ou cascades linéaires. Apreés avoir obtenu les résultats de pression et de vitesses
sur les panneaux des aubes turbines, nous avons utilisé les régles de corrections pour tenir
comptes des effets de compressibilité dans le domaine transsonique sub-critique. De plus, a
I’aide des corrélations donnant le nombre de Nusselt, nous avons déduit la distribution du
coefficient de convection de transfert de chaleur nécessaire pour 1’étude de refroidissement des

aubes.




Dans le dernier chapitre, nous avons présenté en premier lieu les différentes étapes de
résolutions par les logiciels de simulations, les résultats trouves sont proches pour les trois
méthodes de calcul, particuliérement pour le calcul aérodynamique. Tandis que pour le transfert
de chaleur, malgré certaines différences constatées, les résultats présentent de bonnes

tendances.

En fin une conclusion générale qui clture notre étude.




CHAPITRE | : GENERALITES SUR LES TURBOMACHINES

.1 NOTIONS SUR LES TURBOMACHINES

o DEFINITION D’UNE TURBOMACHINE

On appelle turbomachine tous les appareils dans lesquels I'énergie est transférée Soit vers,
soit depuis, un fluide en écoulement continu par l'action dynamique d’une ou Plusieurs roues
(rotors) mobiles munies d’aubes (aubages, ailettes) qui ménagent entre elles des Canaux a
travers lesquels le fluide s’écoule [1].Essentiellement, une rangée de pales en rotation, (Un
rotor) modifie I'enthalpie de stagnation du fluide qui le traverse en faisant soit un travail positif
Ou négatif, selon I’effet requis de la machine. Ces changements d’enthalpie sont intimement

liés aux changements de pression qui se produisent simultanément dans le fluide [2].

Il existe une trés grande variété de turbomachines. Donc il est utile de faire une

classification selon divers critéres et de I'illustrer par des exemples concrets

o CLASSIFICATION DES TURBOMACHINES

Deux grandes catégories de turbomachines sont identifiées : premierement, celles qui
absorbent la puissance pour augmenter la pression du fluide (ventilateurs gainables,
compresseurs et pompes) ; Deuxiémement, ceux qui produisent de I'énergie en detendant le
fluide a une pression plus faible (turbines a vapeur et a gaz). La figure 1.1 montre, sous une
forme schématique simple, une sélection des nombreuses variétés de turbomachines

rencontrées dans la pratique [2].
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Figure 1-1 : Forme schématique de différents types de turbomachine [2].
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Les turbomachines sont en outre classées en fonction de :

- Le trajet du fluide par rapport a I'axe :
« Lorsque le chemin de I'écoulement est entierement ou principalement paralléle a I'axe

de rotation, le dispositif est appelé turbomachine a écoulement axial (par ex. Figure I.
1 (a) et (e)).

o Lorsque le trajet du flux traversant est entierement ou principalement dans un plan
Perpendiculaire a I'axe de rotation, le dispositif est appelé turbomachine a flux radial
(par ex. Figure 1.1 (c)).

o Les turbomachines a flux mixte sont largement utilisées. Le terme écoulement mixte
dans ce contexte se réfere a la direction du flux traversant a la sortie du rotor lorsque
les deux composantes de la vitesse axiale et radial sont présentes en quantités
importantes. La figure 1. 1 (b) montre une pompe a écoulement mixte et la figure 1. 1

(d) une turbine hydraulique a écoulement mixte.

- L’état liquide ou gazeux du fluide ;
Le comportement compressible ou incompressible de ce fluide ;

Le nombre d'étages : machines monocellulaires ou multicellulaire ;
- Machines a impulsion ou a réaction selon I'absence de variations de pression ou présents
respectivement dans I'écoulement a travers le rotor. Le fluide étant dirigé sur le rotor.

La roue Pelton, figure 1. 1 (f), est un exemple de turbine a impulsion [2].

1.2 TURBINES A GAZ
R DEFINITION

Une turbine a gaz (figure 1. 2), appelée aussi turbine a combustion, est une machine
tournante thermodynamique appartenant a la famille des moteurs a combustion interne dont le
réle est de produire de I'énergie mécanique (rotation d'un arbre) a partir de I'énergie contenue

dans un hydrocarbure (fuel, gaz...). Elle est constituée de trois éléments principaux :

e Un compresseur d’air.
e Une chambre de combustion.

e Une turbine.



https://www.techno-science.net/definition/1724.html
https://www.techno-science.net/glossaire-definition/Gaz.html

Chamtire de combustion o l '

Turbine

1"

.

Figure 1-2 : Turbine a gaz - StatKraft

o LES COMPOSANTS D’UNE TURBINE A GAZ

> Le compresseur

Le compresseur est ’organe qui procure de I'énergie cinétique a l'air qui le traverse et

transforme cette énergie cinétique en pression.

Le compresseur de type turbomachine est soit un compresseur axial, soit un compresseur

hélicoidal, soit encore un compresseur centrifuge, suivant la forme donnée a la veine fluide.
< Les compresseurs axiaux :

Un compresseur axial est illustré sur les figures 1.3, I’air dans un compresseur axial
traversant une série d'aubes rotatives de rotor et d'aubes fixes de stator qui sont concentriques a
l'axe de rotation. L’ensemble d'un rotor et d'un stator est connu sous le nom d'étage [3]. Le
chemin d'écoulement dans un compresseur axial diminue dans la section transversale dans la
direction de I'écoulement. La diminution de la superficie est proportionnelle a I'augmentation




De la densité de I'air a mesure que la compression progresse d'étage en étage. Chaque étage d'un

compresseur axial produit un petit rapport de pression de compression (1,1 :1a1,2 :1).

Figure 1-3 : Compresseur axial a plusieurs étages [3].

% Les compresseurs centrifuges :

Un compresseur centrifuge a un étage est illustré a la Figure 1. 4. Le compresseur se compose
de trois parties principales : une roue, un diffuseur et un collecteur. L'air pénétre dans le
compresseur prés du moyeu de la roue et est ensuite comprimé par le mouvement de rotation
de la roue. Le la compression se produit en augmentant d'abord la vitesse de I'air (par rotation)
puis en diffusant l'air ou la vitesse diminue et la pression augmente. Le diffuseur redresse
également le débit et le collecteur sert a amener l'air dans la chambre de combustion. Un
compresseur centrifuge a un étage a une faible efficacité et un taux de compression maximum
de(4:1o0u5:1)[3].

Colecteur de
compresseur

Figure I-4 : Compresseur centrifuge a un étage [3].




> La chambre de combustion

La chambre de combustion est congue pour briler un mélange de carburant et d'air et pour
fournir les gaz résultants a la turbine a une température uniforme. La température du gaz ne doit
pas dépasser la température de structure admissible de la turbine. Les chambres de combustion
peuvent étre des chambres a barillet de tubes de flammes, les chambres a silos (dans ce cas, les
chambres, séparées de I'axe, sont de taille beaucoup plus importante, ce qui permet de mieux
maitriser la combustion, notamment en ce qui concerne les émissions de polluants (NOX) ; ou

les chambres annulaires comme la montre les figures 1. 5.

compresseur
chambre de combustion

cylindre recouvert de céramique réfractaire
turbine

diffuseur des gaz d'échappement
générateur

OVHBWN=

Turbine & gaz avec une chambre de combustion & silo [4].

\
N
joint ondulé

INTERCON
du Moteur a réaction (Se édition) de Rolls-Royce

Chambre de combustion type tube a flamme




tube de Samme
carter exiams tuyéres dentrée
/ de a turbine
/

“\l - Y
BT

T

|
arrivée du combustible
trous d'entrée d'air
de dilution

Chambre de combustion type annulaire

Figure I-5 : Types Chambres de combustion.

> La turbine

La turbine (figure 1. 6) extrait I'énergie cinétique des gaz en détente qui s'écoulent de la
chambre de combustion. L'énergie cinétique est convertie en puissance a l'arbre pour entrainer

le compresseur et les accessoires.

Comme le compresseur axial, la turbine axiale est généralement a plusieurs étages. La sont
généralement moins d'étages de turbine que d'étages de compresseur car dans la turbine la
pression diminue (processus de détente) alors que, dans le compresseur, la pression augmente
(processus de compression). Dans chacun des processus (détente ou compression), les pales de
la turbine axiale ou du compresseur axial agir comme des profils aérodynamiques, et le flux

dair sur le profil aérodynamique est plus favorable dans le processus de déetente [3].

\‘\\““ W

Figure 1-6 : Composants d’une turbine axiale [3].
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3 PRINCIPE DE FONCTIONNEMENT

Se reporter a I'image ci-dessous : [1]

1. Le compresseur (« C »), constitue d'un ensemble d'ailettes fixes (stator) et mobiles

(rotor), comprime l'air extérieur (« E »), simplement filtré, jusqu'a 10 a 15 bars.
L’air comprimé est réparti en trois flux :

e Une alimentation steechiométrique vers le brileur alimenté en carburant gazeux ou
liquide ;

e Un flux refroidissant la paroi de la chambre de combustion et mélangé aux produits de
combustion du braleur ;

e Un flux destiné au refroidissement des différents étages de la turbine (stator et/ou rotor).

2. Du combustible (« G ») (gazeux ou liquide pulveérisé), est injecté dans la (les)
chambre(s) de combustion (« Ch ») ou il se mélange a I'air comprimé pour entretenir

une combustion continue.

3. Lesgaz chauds se détendent en traversant la turbine (« T »), ou I'énergie thermique

et cinétique des gaz chauds est transformée en énergie mécanique. La turbine est

constituée d'une ou plusieurs roues également munies d'ailettes précédées d'aubages
fixes (directrices). Les gaz de combustion s'échappent par la cheminée (Ec) a travers un

diffuseur.

4. Le mouvement de rotation de la turbine est communiqueé a l'arbre (« A »), qui actionne
d'une part le compresseur, d'autre part une charge qui n'est autre qu'un appareil

(machine) récepteur(ice) (pompe, alternateur, compresseur...) accouplé a sonextremite.

Pour la mise en route, on utilise un moteur de lancement (« M ») qui joue le rble de
démarreur ; dans certaines configurations, c'est l'alternateur du groupe lui-méme qui est utilisé

en moteur pendant la phase de lancement.

10



https://fr.wikipedia.org/wiki/Compresseur_m%C3%A9canique
https://fr.wikipedia.org/wiki/Ailette
https://fr.wikipedia.org/wiki/Stator
https://fr.wikipedia.org/wiki/Rotor
https://fr.wikipedia.org/wiki/%C3%89nergie_thermique
https://fr.wikipedia.org/wiki/%C3%89nergie_thermique
https://fr.wikipedia.org/wiki/%C3%89nergie_thermique
https://fr.wikipedia.org/wiki/%C3%89nergie_cin%C3%A9tique
https://fr.wikipedia.org/wiki/%C3%89nergie_m%C3%A9canique
https://fr.wikipedia.org/wiki/Pompe
https://fr.wikipedia.org/wiki/Machine_synchrone
https://fr.wikipedia.org/wiki/Compresseur_m%C3%A9canique

Figure I-7 : Coupe longitudinale d'une turbine a combustion.

o APPLICATION DES TURBINES A GAZ

> Industrie terrestre

Laturbine a gaz est le moyen adapté pour disposer de fagon autonome d'une source
d'énergie a la fois mécanique, électrique et thermique. On parle alors de systéme a énergie

totale. Par exemple :

Pour la production d'électricité, les turbines a gaz sont utilisées pour couvrir la demande
d'énergie électrique pendant les périodes de pointe. L'énergie thermique des gaz d'échappement
d'une turbine a gaz peut étre utilisée pour générer de la vapeur pour une production d'énergie
supplémentaire. Ceci est accompli par un cycle combiné qui présente un dispositif efficace pour
la génération de puissance de charge de base avec une efficacité thermique globale de plus de
55%. [5].
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Chambre de combustion
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Figure 1-8 : turbine a gaz de production d'électricité (GT-9, BBC) [5].

> Industrie aéronautique

Outre la production d'électricité, les turbines a gaz jouent un réle important dans le
transport. Les turbines a gaz d'avion sont les principaux systemes de propulsion des avions de
grande, moyenne et petite taille. Comme un exemple : un turboréacteur double flux est illustré
a la figure 1.9. Tl se compose d’une corp a haute pression et d'un corp basse pression. L’arbre
basse pression entraine 1’étage du soufflante et le composant de turbine LP. La turbine HP
entraine le compresseur HP avec un arbre de connexion. Les deux corps fonctionnant a deux

vitesses de rotation différentes sont connectees de maniére aérodynamique l'une a l'autre [5].
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Figure 1-9: PW4156 - Pratt & Whitney (epower-propulsion.com).

. PRINCIPALES LIMITES ET CONTRAINTES
TECHNOLOGIQUES

Dans les turbines a gaz a cycle ouvert, la contrainte technologique majeure concerne
la température maximale que peuvent supporter tant les éléments de la chambre de combustion

que le premier étage de la turbine, qui sont soumis au flux des gaz d'échappement.

> Compresseur

Taux de compression (et donc rendement) limité par le nombre d’étages de

compression nécessaires.

Baisse importante de rendement des compresseurs centrifuges a une vitesse de

rotation plus faible que la vitesse nominale
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> Chambre de combustion

La chambre de combustion d'une turbine a gaz, notamment dérivée de lI'aviation, doit satisfaire

des contraintes séveres [4] :

- Assurer une combustion compléte du combustible ;

- Reéduire les émissions de polluants ;

- Minimiser la perte de charge (qui représente un surcroit de compression) ;
- Assurer une bonne stabilité de la température d'entrée turbine ;

- Occuper un volume aussi réduit que possible tout en permettant un bon
refroidissement des parois.

> Turbine

Les aubes de turbine sont soumises a des efforts centrifuges trés importants (accélération
centrifuge 80.000g) dans un environnement de température tres élevée dépassant la température
de fusion des alliages. Ces conditions de fonctionnement exigent donc un niveau élevé de
propriétés mécaniques (fatigue, fluage) et une stabilité vis a vis de I'environnement (tenue a
I'oxydation, la corrosion). La complexité de ces pieces a nécessité une parfaite intégration entre

la conception, les matériaux et les techniques de fabrication [6].

14




1.3 SYSTEME DE REFROIDISSEMENT

3 INTRODUCTION

Sachant que Les performances d'une turbine a gaz sont déterminées par son efficacité et

sa puissance specifique.

Dans un cycle réel de turbine a gaz, on pourrait démontrer que ces deux parametres sont
influencés positivement par 1’augmentation du taux de compression et par I’augmentation de la

température d’entrée de turbine (TET).

L'augmentation de la température maximale doit correspondent a une résistance accrue
aux hautes températures des matériaux utilisés sur les piéces les plus exposés aux gaz chauds,
en particulier les aubes fix et les aubes du rotor dans les premiers étages de turbine. Mais cette
résistance accrue étant généralement insatisfaisante, il est également nécessaire de refroidir les
parties les plus exposées aux gaz chauds [7]. La tendance montre une augmentation
considérable de la TET passant de 1’ordre de 1000 K en 1937 a plus de 1800 K pour les moteurs

les plus récents équipant les avions de ligne modernes.

Les systemes de refroidissement sont en général alimentés par de 1’air, relativement
froid par rapport aux gaz brulés, prélevés au niveau du compresseur. Ce prélevement induit
donc une perte dans le cycle et tend a dégrader le rendement de la turbomachine. Les motoristes
doivent donc concevoir des systemes permettant de refroidir les aubages s afin d’atteindre des
TET de plus en plus ¢élevées en limitant la quantité¢ d’air prélevée au niveau du compresseur
afin de modérer les pertes induites dans le cycle. On notera également que la réduction des
polluants passe par I’utilisation de régime de combustion pauvre. Ces régimes pauvres
impliquent d’augmenter la quantité d’air utilisée pour la combustion. Cet air ne sera donc plus

disponible pour le refroidissement [8].
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(2) Refroidissement par convection} (3) Refroidissement du fiim |

(1)Impact de jet- de
l'intérieur de
bord d'attaque
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Palette de buse
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uiement )

Air du compresseur o

Figure 1-10 : Schéma d'une turbine refroidie par air [3].

Tous ces paramétres poussent les motoristes a tenter d’optimiser leurs systemes de
refroidissements existants et a développer de nouvelles techniques plus efficaces. Jusqu’a

présent de nombreux dispositifs ont été mis en ceuvre [8].
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Figure I-11 : : Estimation de la température en entrée de turbine (TET) et de la
température de fusion des matériaux utilisés pour les aubages en fonction de I’entrée en
service des turbomachines aéronautiques [8].

o LES DIFFIRENTS THECHNIQUES DE REFROIDISSENT

Les systemes de refroidissement classiquement utilisés pour les aubages de turbines sont
généralement classés en deux catégories en fonction de leur zone d’action. Les systémes
externes regroupent les techniques faisant interagir 1’air de refroidissement avec la partie
externe de 1’aube (partie en contact direct avec les gaz brdlés). Contrairement, les systemes

internes regroupent les techniques employées sur la surface interne de 1’aube.
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> Systemes externes

Cela consiste a créer un film d’air frais protégeant la paroi externe de I’aube. La création de
ce film est généralement réalisée par injection de I’air au travers de plusieurs rangées
d’orifices de petit diamétre et inclinés dans le sens de 1’écoulement (figure 1.12). On
rencontre aussi des films créés par transpiration a travers des matériaux poreux et par
effusion a travers plusieurs couches de paroi multi-perforées. L’inconvénient majeur du
film-cooling est qu’il est fortement dégradé par le dépot des particules de suies et de résidus
de combustion qui viennent obstruer les perforations et compromettre ’efficacité du
refroidissement. Cette technique, bien qu’offrant une bonne protection thermique, est
pénalisante en termes de rendement aérodynamique car elle vient fortement perturber

I’écoulement externe autour des aubes et reste 1’objet de nombreuses études [9].

Air chaud __,_/'—

Film cooling & 11— (
Air frais

Air chand — _—
Effusion cooling
Air fmisg/ D/ qﬂ/ £/7

Air chaud —,
Transpiration W
Air frais

Figure 1-12 : REFROIDISSEMENT PAR FILM [9].

> Systémes internes

Pour les systemes internes, les aubes turbines soient creuse de sorte que l'air de
refroidissement peut passer a travers lI'aube a I'intérieur. Le fluide de refroidissement est extrait

du canal interne pour un impact et un refroidissement des pins fin.
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L'impact des jets est une technique de refroidissement trés agressive qui élimine tres
efficacement la chaleur de la paroi des aubes. Cependant, cette technique n'est pas facilement
appliquée au bord de fuite étroit. Le bord de fuite des aubes est refroidi a I'aide de pin fins (un
ensemble de cylindres courts). Les pins fins augmentent la zone de transfert de chaleur tout en
mélangeant efficacement I'air de refroidissement pour abaisser la température des aubes. Apres
avoir heurté les parois du profil aérodynamique, le fluide de refroidissement sort de I’aube et
fournit un film protecteur sur la surface externe de I’aube. De méme, le fluide de refroidissement

voyageant a travers le réseau de pin fins est éjecté du bord arriere du profil aérodynamique [10].
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CHAPITRE Il : AERODYNAMIQUE GENERALE

1.1 INTRODUCTION

L'aérodynamique (du grec aer = air et dunamis = force) est la science qui a pour objet I'étude
des mouvements de I'air autour des corps. Les recherches en aérodynamique font appel a la fois
aux calculs et aux essais, et concertant des types d’écoulements variés. D 'une maniére générale,

I'aérodynamique vise deux objectifs [11] :

Le premier objectif est de déterminer les forces et les moments, En considérant aussi

les effets thermiques (transferts de chaleur), sur un corps se déplacant dans un fluide [11].

Le second objectif se résume a la détermination des écoulements internes des gaz dans les

tuyaux, les moteurs, les turbines, les compresseurs et les ventilateurs [11].
I1.2 DIFFERENTS TYPES D’ECOULEMENT

Dans I'étude de I'aérodynamique, on rencontre des nombreux et distincts types d’écoulements.
Dans cette section et Afin de rendre les problémes d'aérodynamique abordés dans ce mémoire
traitable, nous considérons trois écoulements de fluides différents, chacun fournissant une

bonne approximation des problémes d’écoulement d'air de types particuliers [12].

o ECOULEMENT D’UN FLUIDE PARFAIT

Le fluide de cet écoulement est homogéne (non composé de particules discretes),
incompressible et non visqueux, correspondant a celui d'un écoulement & un nombre Mach tend

vers zéro (M < 0,3) et nombre Reynolds (Re) tend vers I’infini [12].
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e  ECOULEMENT DE FLUIDE COMPRESSIBLE ET NON
VISQUEUX

C’est Un écoulement dans lequel la densité p n'est pas constante, (Nombre Mach non nul
M > 0,3, nombre de Reynolds (Re) tend vers infini) [12].

o ECOULEMENT DE FLUIDE VISQUEUX ETCOMPRESSIBLE

C’est Un écoulement dans lequel la viscosité est prise en compte (nombre de Mach (M)
non nul, nombre de Reynolds (Re) fini). Bien qu'il ne soit pas possible de traiter I'intégralité du
flux autour d'un corps, cette partie du I'écoulement dans la couche limite et le sillage peuvent
faire l'objet d'une analyse précise, a condition I'écoulement est laminaire ; I'écoulement
turbulent n'a jusqu'a présent donné lieu qu'a des analyses semi-empiriques. Le l'accord des

analyses avec I'expérience est bon pour toutes les vitesses a des altitudes inférieures a 30 km.

11.3 REGIMES D’ECOULEMENTS SELON LE NOMBRE DE MACH

En effet le nombre de Mach, M, est proportionnel a la racine carrée du rapport entre les forces
d’inertie et les forces dues a la compressibilité [11] :
272 2 2 2
E:pVL= %4 _ |74 :V_: 5 (I.1)
Fc E,)L*> E,/p (dp/dp)* a*

Ou a = Vitesse de son
E, = Module de compressibilité du fluide

De toutes les fagons de subdiviser et de decrire les différents flux aérodynamiques, la
distinction basée sur le nombre de Mach est probablement la plus répandue. On distingue en
géneral les régimes d’écoulement suivants :

* Subsonique (M < 1 partout) : Les écoulements subsoniques sont caractérisés
Par des lignes de courant lisses (pas de discontinuité), comme le montre la

Figure 11-1

e Transsonique (régions mixtes ou M < 1 et M > 1) : si M, (le nombre de Mach a
I’infiniment) est proche de I'unite, I'écoulement sur des corps élancés tels que le

profil aérodynamique sera accéléré en supersonique Nombre de Mach terminé
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Par de faibles ondes de choc, en aval dont I'écoulement redevient subsonique,
comme le montre les figures I1. 1b, 1I. 1c. [13].

e Supersonique (M > 1 partout) : I’écoulement est dit écoulement supersonique.
S’il est essentiellement dominé par les ondes de choc et d'expansion a travers
lequel les propriéteés d'écoulement et les lignes du courant changent de fagon
discontinue Ceci est illustré a la figure 11. 1d. [13].

e Hypersonique (vitesses supersoniques trés élevées) : Lorsque le nombre de
Mach d'écoulement augmente au-dessus de 1, pour une valeur fixe de I'angle de
coin (@), I'onde de choc se rapproche du coin (Fig. 1. 1e). Le choc devient mince
mais sa force est considérablement augmenté, conduisant & une température
élevée dans la région entre le choc et le coin. A cette température élevée, les
molécules d'azote (N2) et d'oxygene (02) dans I'air commencent a se dissocier.
De plus, le choc commence a interagir avec la couche visqueuse (couche limite)
sur la surface du coin, conduisant & une dissipation visqueuse élevée [12].

m

Moo < 0.8 (@)
e —\_’__’_'___4_—_-’

0.8 <Moo <1 e (b)

(<)

/ Expansion wave

M= 1.2 (a)
-
Thin, hot
shock layer
Mo >S5 with viscous (=)
—— interaction

and chemical
reactions

Figure 11-1 : le comportement d’un écoulement selon le nombre de mach. [13]
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11.4 EQUATIONS DE BASE

> Equation de continuité

0 - II.2
L div(pV) =0 (I1.2)
dt
> Equation de quantité de mouvement
a(pV L - ) (IL.3)
(gt ) + div(pV @V + pl) = pF
> Equation de I’énergie
0(pE - N II.4
(gt ) +div((p+p E)V) = p@, + pF.V (I1.4)
> Energie totale
& (I.5)
E=e+—
2
> Equation d’état
e =e(p,p) (I1.6)
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1.5 ECOULEMENTS INCOMPRESSIBLE DES FLUIDES PARFAITS :

L’hypothese d’incompressibilité permet de simplifier 1’équation de continuité qui prend la
forme [14] :

div(V) = 0 (IL.7)

Cette équation est en fait vérifiée que 1’écoulement permanent et non visqueux. L’équation de
quantité de mouvement prend la forme suivante, avec p = constante [14] :

av

= o + rot(rotV) + grad (( ) ) = —W (g) +F (11.8)

o ECOULEMENT IRROTATIONNEL DES GAZ :

En 1904, Ludwig Prandtl a émis I'hnypothese que le flux de gaz et de "liquides aqueux™ autour
des corps profilés peut supposer que n‘ont aucun tourbillon, c'est-a-dire qu'ils sont
irrotationnels, Sauf dans une fine couche limite et un sillage étroit derriére le corps. Un

écoulement irrotationnel est caractérisé par vecteur de verticité nul partout :

E=2Xw=VxV=0 (IL9)
Le champ des vitesses alors est dérive d’un potentiel @ tel que :
V="V (I1.10)
ou V= ul+vj+wk
. P 7o %—) @—) @_)
Et suivant la définition (11.10) 1V = Py + ay] + P k
; _ 99 _ 099 _ 99
D’ou u=— ,v—ay et w= —

L’équation de continuité (I11.7) prend la forme :
Ad =0 (I.11)
Lorsque le fluide est un gaz pratiquement les force massique F toujours négligeable.et puis
qu’en veut étudier un écoulement stationnaire (67/6t =0) etirrotationnel (Vv x V = 0),
L’équationt de quantité de mouvement prend la forme [14] :

1
p+ EPVZ = const (I1.12)

L’équation (11.12) n’est que I’équation de Bernoulli.
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La constante peut étre déterminée a 1’aide des conditions de pression et de vitesse a I’infini, po,
EtVe.

Il est commode d’introduire un coefficient sans dimension appelé coefficient de pression Cp,. lls’agit du rapport
entre les forces de pression et les forces d’inertie :

A
C, = p (I.13)

%pV&

Ou 4, =p—Pw

Pour un écoulement incompressible, C,o peut étre exprimeé uniquement en termes de vitesse ;

D’aprés I'équation de Bernoulli :

1 I1.14
APzp_poo=Ep(V§o_V2) ( )

On obtient ;

|4 II.15
Cpo = 1 G (L15)
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o ECOULEMENT IRROTATIONNEL PLAN
e Potentiel des vitesses @ :

Sachant que @ = @(x,y),ona:

ad (]

e Ao
U= ox ”‘ay

On exprime I’augmentation du potentiel en fonction des vitesse locales u et v comme suit :
dd = udx + vdy (I1.17)

En coordonnées polaire :
d® = v,.dr + vgrdo (I1.18)

e Fonction de courant ¥ :

Dans un écoulement plan, il est possible de représenter les lignes de courant par une

fonction ¥ dont la définition découle de I’équation de continuité.

Examinons 1’équation de continuité pour un écoulement bidimensionnel incompressible en

coordonnées cartésiennes :

5, du  dv
V'U—a-Fa—y—O (1119)

Il est évident que I'équation est satisfaite par une fonction de courant ¥, pour laquelle les

composantes de la vitesse peuvent étre calculées comme :

Y P
w= ay v dx
Sachant que ¥ une fonction de x et y, on a aussi :

dxp:%dﬁ‘%’dy (11.20)

Donc :

dy = —vdx+udy (I1.21)

En coordonnées polaire :
dyp = —vedr + v, rdo (I1.22)
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Pour un écoulement potentiel a densité constante la vitesse peut étre déterminée indépendamment
de la pression. Une fois le champ de vitesse déterminé, I'équation de Bernoulli ((11.14) peut étre

utilisée pour calculer le champ de pression correspondant.
En fin, pour un écoulement irrotationnel et incompressible la fonction potentielle et celle de
courant obéissent a I’équation de Laplace suivante [11] :

V2 = P2 = 0

(IL.23)

Dans la présente section, nous allons citer quelques exemples d’écoulements potentiels simples [11] :

Type D’écoulement

Potentiel de vitesse

Fonction de courant

Composants de vitesse

Ecoulement Uniform a une

®=U(xcosa+ysina)

Y=U(—xsina+ycosa)

u=Ucosa

Angle a avec L’axe (Ox) v = Usina
fig. 11-2
Source plane & =Linr v=2g v, = -+
i _ 2 2n 2nr
Fig. 11-3 vo=0
9=
Tourbillon ponctuel b =-"9 Y = ——Inr Ur=
(écoulement plan avec n am Vg = —
circulation) 2mr
Fig. 11-4
ind _m __m mcos@
D_oublet (ou dipdle) plan ¢ = %cose Y= p— sinf U=
Fig. I11-5 Meos@
V= ——

U = La vitesse de I’écoulement non perturbé parallele a ’axe Ox

Q = Debit de la source plan
' = La circulation (I’intensité de tourbillon ponctuel)

m = 2aQ = Le moment (ou I’intensité) du doublet

Figure 11-2 : Ecoulement Uniform & un angle o avec L axe (Ox) [12].




Figure 11-3 : écoulement déterminé par une source [11].

by

Lignes équipotentielles

s

ny

Figure 11-4 : écoulement d’un tourbillon ponctuel [11].

Ay
Lignes de courant
[ B
Axe du
doublet
= >
X
+Q -Q
=% ' x
- .‘_ -
a a
Lignes de couramt
(a) (b)

Figure 11-5 : écoulement déterminé par un doublet : a) position des singularités ;
b) lignes de courant et axe du doublet [11].
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> 11.5.2.1 La circulation :

La circulation (T') est définie comme I'intégrale curviligne d'un champ de vitesse autour d'une courbe fermee :
szy_d—g (IL.24)
c

Et la circulation par unité de surface c’est la verticité :

o r (IL.25)
f N S

11.6 PROFILS AERODYNAMIQUES
. DEFINITION

On définit un profil aérodynamique comme le conteur géométrique qu’on obtient par la coupe
verticale d’une aile d’avion, d’une aube de turbine a gaz et d’une pale hélicoptere ou de turbine a vent. La
forme du profil est une caractéristique essentielle qui influe grandement sur les parameétres aérodynamiques de

I’écoulement du fluide autour du profil donc sur les caractéristiques et les performances des avions, des
turbines a gaz etc. [11].

11.6.2 PRINCIPALES CARACTERISTIQUES
GEOMETRIQUES DES PROFILS

Selon la Figure 11-6, on définit les grandeurs géométriques suivantes d’un profil aérodynamique :

A Bord d’attaque
B Bord de fuite

Longueur de la corde de référence

c

d Position de la cambrure maximale de profil
AB  Corde de référence du profil f  Cambrure maximale
AMB Extrados r

ANB Intrados

Rayon du bord d’attaque

a Angle d’attaque (ou I’incidence géométrique
APB  Ligne de cambrure du profil par rapport a la vitesse de 1’écoulement, V)
MN  L’épaisseur maximale de du profil (€max) T Angle du bord de fuite

o
ok

Figure 11-6 : : Caracteristique géométriques d’un profil [11].
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1.7 METHODES NUMERIQUES

° INTRODUCTION
Parallelement aux méthodes théoriques et expérimentales en aérodynamiques, on reconnait

aujourd’hui la simulation numérigue comme un moyen de conception efficace et indispensable
a I’¢largissement du champ d’application de 1’aérodynamique. Par exemple, la simulation

numérique donne 1’occasion :

e De simuler des phénomeénes physiques complexes ;

e D’étudier les interactions de plusieurs disciplines (thermodynamique, aéroélasticité,
etc.) ;

e D’améliorer les modéles théoriques ;

e De mieux optimiser I’appareil en tenant compte d’un plus grand nombre de paramétres ;

Et de 1a en a étudié numériquement deux types d’écoulements autour un profil NACA, en
modélisant I’écoulement par la méthode des panneaux. La solution numérique du probléme a
fournie les informations sur les caractéristiques suivantes : [variation de la vitesse, variation du
coefficient de pression]. Les résultats obtenus par la méthode des panneaux sont comparés a
ceux trouvés par [FLUENT].

° METHODES DE PANNEAUX
> Généralités

Une méthode de panneau a deux dimensions fait référence a la méthode numérique pour
calculer I'écoulement autour de n'importe quelle géométrie telle que le profil de l'aile. Ces
méthodes sont basées sur remplacement de la géométrie des profils d'ailes par une distribution
de singularités, (sources, tourbillons, doublets). Essentiellement, le profil d'aile est divisé en
segments de ligne droite ou en panneaux ou en éléments de frontiere et des feuilles de vortex
d’intensités constantes sont placées sur chaque panneau. Pour les surfaces non portantes, une
répartition de surface des sources est appliquée, tandis que pour le cas des surfaces portantes,
la section de profil aérodynamique est modélisée en placant les panneaux vortex sous la forme
d'une ligne droite segments possedant la force, qui sont repartis sur des panneaux qui modélisent

le contour de profil aérodynamique lui-méme [12].
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> Discrétisation

Le principe de discrétisation consiste a “segmenter” un profil, ¢’est a dire que 1’on va le
représenter par une série de petits segments de longueur variable appelés panneaux. Cette
discrétisation ne doit pas étre aléatoire et doit permettre de construire un polygone le plus proche
possible du profil. De plus, il est nécessaire d’avoir une densité de panneaux plus importante
aux extrémités du profil (bords d’attaque et de fuite) car ils constituent les endroits ou la

courbure est la plus prononcée, donc plus difficile a représenter par des segments [11].

y* ip‘nc“

Figure 11-7 : Notation des panneaux sur le profil [11].

> Choix et distribution des sinqularités

Apres avoir réalisé la discrétisation, on doit procéder a la distribution des singularités sur les
panneaux pour simuler 1’écoulement du fluide. Cette répartition et les hypothéses de base associées
peuvent varier d’une méthode a I’autre. Le principe reste qu’il faut poser desconditions qui limitent le
nombre d’inconnues tout en fournissant des résultats valables et en simplifiant les calculs. Puis, le calcul
de vitesse sur chaque panneau permet de trouver le coefficient de pression en chaque point duquel

découle le coefficient de portance et la circulation [11].
> Identité de Green

Toutes les méthodes de panneaux reposent sur 1’identité de Green. Celle-ci permet de calculer
la valeur du potentiel en tout point du champ concerng, pour autant que 1’on connaisseles conditions aux
limites. La surface en question, ne doit cependant contenir aucune singularité.Puisque dans notre cas, les
singularités du profil sont distribuées a la surface du profil, examinons le champ décrit a la figure

suivante [11].
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Figure 11-8 : Surface représentative a ’intérieur de laquelle I’identité de Green est

applicable [11].

L’identité de Green s’exprime comme suit [11] :

By = f [(.V8) b, — B(R. Vbo)]ds (1L 26)

Ou ¢ est le potentiel créé par une source unitaire, en deux dimensions : ¢ = (2—) Inr
s

La premiére intégrale de 1’équation (11.26) représente I’influence au point P d’une distribution
de sources sur la surface S et le terme (7. V@) est la vitesse normale a la paroi. Dans notre cas elle est
nulle pour satisfaire la condition de tangence des vitesses.

Dans la seconde partie de 1’équation (11.26), le terme(7i. V¢,) correspond a I’influence d’un

doublet (fig.11.9). Ce terme représente le taux de changement du potentiel ¢ en direction 7. Si ¢, et
¢, sont les valeurs du potentiel a Qet a Q, alors :

R b1 — P (IL.27)
Vo, =lim——— :
n. Vs P
Si on interprete dqet @, comme étant respectivement une source et un puits d’intensité
unitaire, alors on obtient bien la définition du doublet. Selon Moran, la contribution de la surface S, au
point P est donnée par :

Do, = Veo(x, cosa + y, sina) (I1.28)

Ou a est I’angle d’incidence du profil ; En tenant compte de ce dernier terme, on peut réécrire 1’identité
de Green de la fagon suivante :

d(n-Vds).dS (I1.29)

®p = Vo(xpcosa+ ypsina) — fSB+Sc
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Les parametres Sget S représentent les surfaces du corps (ou du profil) et la surface du sillagerespectivement.

Il existe une deuxieme fagon de considérer le probléme. On pose que V =V, + V@, ou & est
le potentiel de perturbation. La surface S ne contribue pas au potentiel, on a alors :
n Ve =-nV, (I1.30)

Considérons la surface S¢ comme une surface simple, avec : A = ¢p+ — p—
Ou: @+ = Valeur de @ du coté de S (pointe vers le fluide) ;

&~ = Valeur de coté opposé ;

Figure 11-9 : Interprétation du second terme comme une distribution de doublet [11].

L’équation devient donc :

®p =Vo(xpcosa+ ypsina) — fs b Vds).dS — fs AD(n-Vds).dS (11.31)
B C

Avec @ le potentiel total. Si on introduit la circulation F, on obtient :

®p =V (xpcosa+ ypsina) — fSBID(h- Vads).dS — FfsCCn- Vads).dS  (11.32)
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3 METHODE DE HESS ET SMITH

Il existe de nombreux choix quant a la facon de formuler une méthode de panel (Solutions de singularite,
variation au sein d'un panneau, force de singularité et Distribution, etc.) La méthode la plus simple et la
premiére vraiment pratique était due & Hess et Smith, Douglas Aircraft, 1966. Il est basé sur une distribution de

Sources et tourbillons sur la surface de la geométrie. Dans leur méthode

D =P + Ps + Py (I.33)

Ou, @ est la fonction potentielle totale et ses trois composantes sont les potentiels correspondant au
flux libre, a la distribution source, et la distribution des tourbillons. Ces deux derniéres distributions ont
potentiellement localement des forces variables q(s) et y(s), ou s est une coordonnée de longueur d'arc qui s’étend|
sur toute la surface du profil aérodynamique comme vous le souhaitez.

Le potentiel créé par la distribution des sources et des puits est donné par :

s /q(s)lnrds
27
(. (11.34)
(IE')V — —/ﬂgd‘?
2

A noter que dans ces formules, l'intégration est a faire suivant Toute la surface de la voilure. En utilisant le
principe de superposition, tout Une telle distribution de sources/puits et de tourbillons satisfait I'équation de
Laplace,
Mais nous aurons besoin de trouver des conditions pour q(s) et y(s) telles que le flux La condition aux limites de
tangence et la condition de Kutta sont satisfaites.
Notez que nous avons plusieurs options. En théorie, on pourrait :
» Utilisez la distribution de force de la source pour satisfaire la tangence du flux et le

Distribution de vortex pour satisfaire la condition de Kutta.

« Utiliser des combinaisons arbitraires de sources et de puits pour satisfaire a la fois
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Conditions aux limites simultanément.
Hess et Smith ont fait la simplification valide suivante
Prenez la force de vortex pour étre constant sur toute la surface portante et 1’utilisation
La condition de Kutta pour fixer sa valeur, tandis que nous permettons a la force de la source
A varier d’un panneau a sorte que, en méme temps que la constante
Distribution de vortex, la condition aux limites de tangence de I'écoulement est satisfaite partout
Nous verrons des alternatives a ce choix dans les conférences suivantes. Utilisation du panneau

Décomposition a partir de la figure ci-dessous

On peut « discrétiser » I'équation (3) de la maniére suivante :

N . ~ (H 35)
¢ = Vo(zcosa+ ysina) + Z / F(é) Inr — _r()] ds
panel;

2 T
j=1"

Etant donné que I'équation(II. 35) implique des intégrations sur chague panneau discret sur la surface
de la voilure, il faut en quelque sorte paramétrer la variation de source et la force du vortex dans chacun des
panneaux. Etant donné que la force du vortex était
Considéré comme une constante, nous n‘avons qu'a nous soucier de la force de la source répartition au sein de
chaque panneau.

C'est I'approximation majeure de la méthode du panel. Cependant, vous peut voir comment I'importance de cette
approximation devrait diminuer a mesure que la nombre de panneaux, N — oo

- Hess et Smith ont décidé de prendre I'approximation la plus simple possible, ¢’est-a-dire que l'intensité

de la source est constante sur chacun des panneaux

q(s) =qi on panel i, i=1,...,N
Par conséquent, nous avons N + 1 inconnues a résoudre dans notre probleme : les N les forces de la source du
panneau q i et la force constante du vortex. Par conséquent, nous aurons besoin de N + 1 équations
indépendantes qui peuvent étre obtenues par formuler la condition aux limites de tangence d'écoulement au
niveau de chacun des N panneaux, et en appliquant la condition de Kutta discutée précédemment. La résolution
du probleme nécessitera I'inversion d'une matrice de taille (N + 1) x (N + 1).

La derniére question qui demeure est : ou imposer le débit condition aux limites de tangence ? Les
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options suivantes sont disponibles
* Les nceuds de la pénalisation surfacique.
* Les points sur la surface de la voilure réelle, a mi-chemin entre chaque paire de nceuds adjacents.
* Les points situés au milieu de chacun des panneaux.
Nous verrons dans un instant que les vitesses sont infinies aux nceuds de notre pénalisation qui en fait un
mauvais choix pour les conditions aux limites imposition.
La deuxiéme option est raisonnable, mais assez difficile a mettre en ceuvre dans s'entrainer.
La derniere option est celle que Hess et Smith ont choisie. Bien qu'il souffre d'une Iégere altération de la
géométrie de la surface, il est facile a mettre en ceuvre et donne des résultats assez précis pour un nombre
raisonnable de panneaux. Cette
L'emplacement est également utilisé pour I'imposition de la condition de Kutta (sur le dernier panneau sur les
surfaces supérieure et inférieure de la voilure, en supposant que leurs points médians restent a égales distances
du bord de fuite que le nombre des panneaux est augmentée

Considérons que le lleme panneau se situe entre le 11léme et (i + 1) lléme nceuds, avec son orientation par

rapport a I'axe des x donnée par

i Yi+1 — Yi
sinf;, = —— —
l;
Titl — Tj
cos; = L 1
Li
Ou l'i est la longueur du panneau considéré. La normale et vecteurs tangentiels a ce panneau, sont alors
donnés par ) .
n; = —sinf;i+ cosb;]
t; = costil+sint;]

Le vecteur tangentiel est orienté dans la direction du nceud i au nceud i+1, tandis que le vecteur normal,

si le profil aérodynamique est traversé dans le sens des aiguilles d'une montre, pointe dans le fluide.

De plus, les coordonnées du milieu du panneau sont données par

F = % 5 = Vi +2'y::+1
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Et les composantes de la vitesse a ces points médians sont données par

wg = u(T;, Yi)
vi = v(Z:, i)
La condition aux limites de tangence d'écoulement peut alors étre simplement écrite comme soit, pour

(i-i) =0 chague panneau

—u;sinf; +vjcosf; =0 for i=1,....N

¥

Tandis que la condition de Kuttta est simplement donnée par
u;c080; + v18inf; = —uycosOy — vysinly (I1.36)

Ou les signes négatifs sont dus au fait que les vecteurs tangentiels a les premier et dernier panneau ont
des directions presque opposees.
Maintenant, la vitesse au milieu de chaque panneau peut étre calculée par superposition des contributions de
toutes les sources et tourbillons situés au milieu de chaque panneau (y compris lui-méme). Etant donné que la
vitesse induite par le la source ou le vortex sur un panneau est proportionnel a la force de la source ou du vortex

dans ce panneau, gi ety peuvent étre extraits de I'intégrale dans I'équation (11.35)

N N
u; = Vypcosa + z qj Usij + yZuvij
j=1 j=1

(11.37)

N N
v; = Vsina + z qj Vsij + yz: Vyij
j=1 j=1

OU Ug;;, Vs;j sont les composantes de la vitesse au milieu du panneau i induite par une source de force

unitaire au milieu du panneau j. Un similaire une interprétation peut étre trouvée pour Uy, Vy,;; ,Dans un
systéeme de coordonnées tangentiel et normal au panneau, nous pouvons effectuer les intégrales dans I'équation

11.35 en remarquant que les composantes de vitesse locales peuvent étre étendues en valeurs absolues ceux

selon la transformation suivante :
u= u*cosﬁj — v*sinHj
(I1.38)

v = u*sinHj + v*cosej

Maintenant, les composantes de vitesse locales au milieu du ieme panneau dues a une distribution de source de

force unitaire sur ce jéeme panneau peut étre écrite comme
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1 (L X" —t

— dt
2n )y (x* —t)?% +y*?

*

Usjj =

(IL. 39)

Vi, = iij y* dt
Uo2n)y x -2 +y*?

Ou (x*,y") sont les coordonnées du milieu du panneau i dans le local systéme de coordonnées du panneau
j- En réalisant les intégrales de I'équation (11.38), on Trouve ca

t=l;
—1 : o3|
Uy = 5= In {(:rf* —t)2 4y }
ol = (11. 40)
* 1 t —1 y* t:{j
v, = —tan
St 2 r* —1t|,_o

Ces résultats ont une interprétation géométrique simple qui peut étre discernée
En regardant la figure ci-dessous. On peut dire que

—1 Iij+1
uh; = In
2 '.f"i.;j
. IV — 1 .:'ﬁii'_j
v .. g p—
5t 21 27
{x L)
Fij+ 1
x"
¥

Figure 4 : Interprétation géométrique des vitesses induites par la source et le vortex

r;; Estla distance entre le milieu du panneau i et le jéme nceud, tandis que f3;; est I'angle sous - tendu par le
panneau jeme au milieu du panneau i.
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Notez que u;;;=0, mais la valeur de vg;; n'est pas si clair. Quand le point d'intérét s'approche du milieu du
panneau depuis I'extérieur du profil aérodynamique, cet angle, 8;; — m . Cependant, lorsque le milieu du
panneau est approché de l'intérieur de la voilure, 8;; = —m. Puisque nous sommes intéressés dans I'écoulement a|
I'exterieur de la voilure uniguement, on prendra toujours f;; = .

De méme, pour le champ de vitesse induit par le vortex sur le panneau j au

Milieu du panneau i, nous pouvons simplement voir que

oo Ly By (11.41)
vij 21 Jy (x* — t)z +y*2 2
v __i Lj X*—t dt_ilnrij'i‘l (“42)
vij = 2‘]‘[ 0 (X* _ t)z +y*2 21-[ rij

Et enfin, la condition aux limites de tangence de I'écoulement, en utilisant I'équation (11.37), et

I'annulation de la transformation de coordonnées locales de I'équation 6 peut étre écrite comme

N
Z Aijqi + Aing1y = b;
Jj=1
Ou
Ajj = —ug;sint; + vg;cosl;
= —ug (cost;sinf; —sinf,; cos ;) + vg;;(sinb; sind; + cos O cos ;)
Qui donne

Tij+1

2mA;; = sin(6; — 0;) In + cos(6; — 6;) 55

Tij

De méme pour le coefficient de résistance au vortex
N

2T AiN+1 = Z cos(f; — ;) In T:H — sin(8; — 6;)[;;
ij

=1
Le membre de droite de cette equation matricielle est donné par

b; = Vsin (6; — a)
La condition aux limites de tangence de I'écoulement nous donne N équations. Nous avons

besoin d'un supplémentaire fourni par la condition de Kutta afin d'obtenir un systeme cela peut

étre résolu. Selon I'équation (11.36)

N

E .A;'\-T-|—1._j"-}'j + AN—1,N+1’}’ = by 41
j=1




Aprés des manipulations similaires, nous trouvons que

2 ANy = Y sin(fg — 6;)By — cos(fy — 6;) In KL (11.43)
k=1,N Tk
N -
WMANfIN+1 = 3 Y sin(fr — 0;) In—LE 1 cos(0r — 05)Brg
k=1,N j=1 Tkj
bye1 = —Vocos(0; —a)—V,cos(Oy —a)

Ou les sommes Y k=1, N s'effectuent uniquement sur le premier et dernier panneau, et non la plage

[1, NJ. Ces différentes expressions posent un probleme matriciel du genre ax = b

Ou la matrice A est de taille (N + 1) x (N + 1). Ce systeme peut étre esquissé comme sulit :

A e Ay ‘e AN AN+ q1 b1
Ain ‘e A .. Ain Ai,N+1 i o b;
Axy ... Ani ... ApnnN ANN11 qN by

i AN+11 ... ANt15 ... ANtN AN41NH1 1 L7 i bN+1 )

Notez que le colt d'inversion d'une matrice compléte telle que celle-ci est O(N + 1)f:.de sorte que, lorsque le
nombre de panneaux augmente sans bornes, le colt de la résolution du probléme du panneau augmente
rapidement. Ce n'est généralement pas un probléme pour les écoulements bidimensionnels, mais devient un
probleme sérieux dans flux tridimensionnels ou le nombre de panneaux, au lieu d'étre dans le voisinage de 100,
est généralement plus proche de 10 000. Méthodes de résolution itérative et les implémentations de méthodes de
panneaux utilisant des méthodes multipolaires rapides peuvent aider atténuer ce probleme. Plus a ce sujet plus
tard.

Enfin, une fois que vous avez résolu le systeme des inconnues du probléme, il est facile de construire la vitesse

tangentielle au milieu de chaque panneau selon la formule suivante

T g

N
w o= Vecos(fi—a)+) % [Si“(gi — 85)pi; — cos(f; — ;) In Tij 41
j=1

T 5

N
+ ;—WZ {sin(ﬂi —6;)1In Tig+l | cos(f; — !93-),51-3-]
Jj=1
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Et connaissant la composante de vitesse tangentielle, nous pouvons calculer le coefficient de pression (pas

d'approximation puisque Vni = 0) au milieu de chaque panneau selon la formule suivante

72
V ti
V2

o0

o METHODE DE PANNEAUX VORTEX

Cp(:ﬁi? g?) — J— _

La méthode des panneaux vortex présentée est donnee par Kuethe et Chow (1986), qui
fondent leur mise en ceuvre sur les travaux de Stevens et al. (1971). Cette méthode a la
particularité que la densité de circulation sur chaque panneau varie linéairement d'un coin a
l'autre et est continue a travers le coin. La condition de Kutta est facilement incorporée dans
cette formulation, et le calcul numérique est stable a moins qu‘un grand nombre de panneaux
ne soit choisi sur un profil aérodynamique avec un bord de fuite cuspide. Les panneaux, en
nombre, sont supposés étre plans et sont cités dans le sens horaire, a partir du bord de fuite. Les
« Points limites », sélectionnés sur la surface du profil aérodynamique sont les intersections de
panneaux vortex contigus. La condition que le profil aérodynamique soit une ligne de courant
est satisfaite approximativement en appliquant la condition de composante de vitesse normale

nulle aux "points de contrdles"”, spécifiés comme les points médians des panneaux [15].

Dans le diagramme ci-dessous, qui détaille la relation entre deux panneaux représentatifs, les
coordonnées majuscules se réferent aux points limites. Le point médian de chaque segment, le
point auquel est appliquée la condition d’annulation de la vitesse normale, est appelé point de

controle.

Dans le méme diagramme, les minuscules x et y font référence aux positions le long du
segment. Alors que x;, y; se référent au point de contréle sur le panneau i, les coordonnées de
position x;, y; se réferent a n'importe quel point sur le panneau j. Cette distinction est faite
parce que I'exigence de vitesse non normale n'est faite qu'au point de controle, mais chaque
point de contrdle ressent I'effet de la distribution du vortex sur toute la longueur du j -éme

panneau [Vortex Panel Method — MAE 672 R.J. Ribando — Spring 2008].
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Figure 11-10 : géométrie d’un panneau [Vortex Panel Method — MAE 672 R.J. Ribando — Spring 2008].

Le potentiel de vitesse a xi , yi, un point de contrdle représentatif, est la somme de celle de
la vitesse d’écoulement a 1’infinie plus l'effet de tous les panneaux de tourbillon le long du
profil aérodynamique ; c'est a dire. [15],

m
D(x;,y;) =V, (x;cosa+y;sina) - Z f %tan‘l (ﬂ) ds;
j=1")

xi—xj

Notez que l'intégrale est sur la longueur du j -éme panneau (contributeur) et a est l'angle
que I’écoulement fait avec I'horizontale. Apres Stevens et al. (1971) ’intensité du vortex est
prise pour varier linéairement le long de chaque panneau ; c'est a dire., [15]

v(s;) =vi+ (Ve — Yi);—f.

Ou S; lalongueur totale du j -éme panneau.

Alors que d'autres formulations peuvent considérer I’intensité du vortex comme uniforme
pour chaque panneau, la formulation de Stevens a I'avantage que I’intensité du vortex est
continue aux points limites [15].

En termes de potentiel de vitesse, la condition qu'il n'y ait pas de vitesse normale aux
points de contréle est donnée par :

a
a—m‘b(xi’ y)=20
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Ou ici i passe de 1 a m, le nombre total de panneaux. Effectuer la différenciation représentée
par I'équation. 11.44 sur I'équation 11.42, Kuethe et Chow (1986) donnent les résultats

suivants :
m
E ‘ ' ' . 11.4
- (Cl‘llijv j + aniiy j+1) = sin(0; — a) ( )
]:

Cette équation s'applique a tous les i de 1 a m, c'est-a-dire a chaque panneau ;

ouy' = Ty ot 0; est comme indiqué sur la figure. Les coefficients sont donnés par :
o0
Cn1ij= 0. 5DF + CG — Cn2ij

QF G
anii = D+0-SS_J_ (AC"‘DE)S—]

Les constantes présentées dans ces expressions et dans certaines expressions ultérieures sont
définies comme :

A =— (xi— Xj) cosOj — (yi—Yj) sin0j

B = (xi— Xj)2+ (yi—Yj)?
C =sin (6:— 6))
D = cos (6i— 0))
E = (xi— Xj) cos@j — (yi—Yj) sin0j

v{ + 2AS;
F=In(1+—73—

G =tan! ES;
B + AS,

P = (xi— Xj) sin(0; - 2 6;) — (yi—Yj) cos(6;-2 ;)

Q = (x,- - X;)cos(a,- - 20]') - (yi— Y,-)sin(ei— 29]')

Pour i =, les coefficients ont des valeurs simplifiées :

Cnlij=-1,Cn2ij=1
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A ce stade, nous avons m équations pour m + 1 inconnues’ intensités de vortex. La derniére
équation vient de la condition que 1’écoulement sort doucement du bord de fuite. La
"condition Kutta" exige que :
Y1tV =0 (11.47)

Une fois que les intensités du vortex ont été trouvées en résolvant les équations 11.46 et
11.47, vous voudrez déterminer la vitesse (tangentielle) le long de la surface du profil
aérodynamique. Kuethe et Chow donnent :

m

) . 11.48

V; = cos(0; — a) + Z . (Ctliiy i + Ctzij‘{ i+1) ( )
l=

Ce qui est applicable a nouveau de i = 1 a m. Ici, les coefficients tangentiels sont donnés par :
Ctlij = 0. 5CF — DG — Ct2ij

PF (AD - CE)G
Cop =C+05—+-—— 27
! Sj Sj

Pour i =, les coefficients ont des valeurs simplifiées :

Ct1ij = Ct2ij = /2

> Effet de compressibilité

La transformation L’effet de compressibilité est pris en compte par la méthode de
transformation de 1’équation du potentiel des vitesses. Cette technique mathématique permet
I’extension au calcul des écoulements compressibles par I’emploie des formules de corrections
appliquées sur les résultats des problémes d’écoulements incompressibles correspondants. Pour

cela, on distingue les différentes regles de corrections données comme suit [16] :
e Regle de Prandtl-Glauert [16]
Le coefficient de pression obtenue par cette transformation :

C. — Lo (11.49)
P 1-M2

.
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L’équation (11.49), connue comme régle de Prandtl-Glauert, est une équation qui relie le
coefficient de pression dans I'espace compressible a celui de I’incompressible pour le méme
profil.

o Reégle de Karman-Tsien [16]

Cp
M2

Cp = -y o (11.50)
w T
1+J1—M§o 2

o Regle de Laitone [16]
C
— Po
Cp =

—1
[1_M§O+M§o(1+"TM§O)Cp0 (11.51)
2 [1-M2,

1.8 TURBINE AERODYNAMIQUE

° INTRODUCTION
Le développement de la turbine a gaz implique une augmentation de la température d'entrée

turbine et le rapport de pression de compresseur, ce qui entraine une plus grande consommation
de flux de refroidissement et des Systemes de vagues plus compliqué. Par conséquent, il est
nécessaire d'améliorer la conception aérodynamique, Transfer de chaleur et structurelle des

turbines a haute pression & un nouveau niveau [17].

o CARACTERISTIQUES DE PROFIL AERODYNAMIQUE DE

TURBINE
Les profils aérodynamiques des turbines ont des caractéristiques géométriques uniques. En

termes conventionnels, ils seraient appelés épais, fortement cambrés et tronqués. Cela signifie
qu'ils présenteront une grande variéte de phénomeénes fluides et ne sont pas particuliérement
sensibles a de nombreuses approches analytiques classiques. Cette impression sera confirmée

par les remarques suivantes concernant les paramétres aérodynamiques [18].

> Nombre de Mach

Lorsque des grands subsoniques ou bas supersoniques nombres de Mach de sortie se
trouvent en combinaison avec des profils aérodynamiques de grande épaisseur et / ou de
déviation, des régions locales d'écoulement supersonique (parfois appelées bulles) se trouvent
souvent sur I’extrados (ou convexe). On peut présumer en toute sécurité que la tendance sera
vers des nombres de Mach de sorties plus ¢levées et des angles de d’attaques plus élevés afin
d'augmenter le travail sur étage. Il y a, en fait, plusieurs profils aérodynamiques de turbine

"transsoniques" (c'est-a-dire entrée subsonique, sortie supersonique) déja en service. Il n'est pas
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plus facile de prédire le comportement d'écoulements "mixtes” (c'est-a-dire en partie
subsoniques, en partie supersoniques) autour de profils aérodynamiques en cascade que pour
des profils aérodynamiques isolés et les conséquences d'erreurs peuvent étre d'une gravité

inacceptable [18].
> Nombre de Reynolds

De grands gradients de pression, en particulier ceux défavorables apparaissant prés du bord
de fuite sur I’extrados, exercent également un fort effet sur la transition de la couche limite. Une
compeétition intense a donc souvent lieu le long de I’extrados entre le nombre de Reynolds,le
niveau de turbulence et le gradient de pression sur I'état de la couche limite. Le résultat est
difficile a prévoir a I'avance, mais crucial pour les performances aérodynamiques et thermiques
du profil aérodynamique [18].

° CASCADE LINEAIRE (GRILLE D'AUBES LINEAIRE)

L'écoulement dans le passage d'aube d'une turbine axiale est tridimensionnel. Un
bidimensionnel approximation est obtenue en réalisant une section cylindrique de la rangée de
pales au rayon moyen et en le déroulant dans un plan (voir figure 11.11). Une cascade linéaire
ou une rangée de pales est construite en mettant en place des pales prismatiques avec les profils
obtenus. En principe, un nombre infini de pales est nécessaire pour afin de conserver la
périodicité des aubes dans la turbine d'origine. Le flux bidimensionnel est représentatif du flux

tridimensionnel réel.

RN
Figure 11-11 : grille d*aubes linéaire

B1 et B> Sont les angles d’entré d’air et sortie d’air respectivement.
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) ECOULEMENT POTENTIEL A TRAVERS UNE CASCADE
LINEAIRE

L'écoulement potentiel a travers une cascade infinie de profils aérodynamiques est considére
a la fois comme un probléme direct et inverse. Dans chaque cas, une expansion de perturbation
autour d'un écoulement uniforme de fond est supposé ou la taille de la perturbation est
comparable au rapport d'aspect des profils aérodynamiques. Cette perturbation doit se
désintégrer loin en amont et satisfaire également des conditions de bord particuliéres, y compris
la condition de Kutta a chaque bord de fuite. Dans le probléeme direct, le champ d'écoulement a
travers une cascade de profils aérodynamiques de géométrie connue est calculé. Ceci est résolu
analytiquement en refondant la situation comme un probleme de Riemann - Hilbert avec
seulement des valeurs imaginaires prescrites sur les cordes. Comme la distance entre Les profils
aerodynamiques sont portés a l'infini, la solution semble converger vers une expression
analytique connue pour un seul profil aérodynamique. Les expressions analytiques de la vitesse
de surface, de la portance et de I'angle de déflexion sont présentées comme des fonctions de la
géométrie du profil aérodynamique, de lI'angle d'attaque et de I'angle de décalage ; ceux-ci
montrent un bon accord avec les résultats numériques. Dans le probléme inverse, la géométrie
du profil aérodynamique est calculée a partir d'une vitesse de surface tangentielle prescrite le
long des cordes et de l'angle d'attaque en amont. Cela se trouve a travers la solution d'une

équation intégrale singuliere prescrite sur les cordes des profils aérodynamiques [19].

o SOLUTION D’ECOULEMENT POTENTIEL EN CASCADE

L'écoulement potentiel en cascades est un probléeme bien étudié. Globalement, le probleme a
été résolu en utilisant soit une séquence de transformations conformes ou en utilisant des

méthodes de singularité de surface.

Les méthodes de singularité de surface (méthodes des panneaux), qui peuvent étre
facilement programmées, utilisent une voie alternative pour résoudre le probléme d'écoulement
potentiel dans les cascades en distribuant des singularités telles que des tourbillons et / ou des
sources sur le contour de 1’aube. En raison de la géométrie de la cascade infinie, chaque
singularité sur une partie d'une aube de cascade doit étre repétée un nombre infini de fois,

correspondant a chacune des aubes de cascade. La vitesse induite due a cet ensemble infini de
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Singularités avec un espacement régulier peut étre résumeée et représentée par un terme, comme
donné par exemple dans Gostelow (1984) et Lewis (1991). L’écoulement potentiel a travers la
cascade peut alors étre représenté par un certain nombre de ces singularités a réseau infini
placées le long de la surface de 1’aube. De telles méthodes de singularité de surface utilisant des
vortex / sources ponctuelles discretes ont été développées par Birnbaum (1923), Glauert (1924)
et Allan (1962). On peut noter ici que la méthodologie de résolution des cascades donnée dans
Lewis (1991) implique également de telles singularités de réseaux infinis discrets le long de la
surface de I’aube. McFarland (1982) a formulé une version d'ordre supérieur de cette méthode,
utilisant des sources / tourbillons distribués en continu. Cependant, dans cette méthode,
I'intégration de I'effet de la matrice infinie de tourbillons distribués en continu sur un panneau
implique des expressions compliquées et doit étre effectuée numériquement. Cela contraste
avec les méthodes des panneaux simples d'ordre supérieur, comme cela est utilisé pour résoudre
le probléme de profil aérodynamique isolé, ou les intégrales a travers un panneau pour le
tourbillon simple plus simple peuvent étre effectuées analytiguement, comme le montre notre

exemple présenté par Kuethe et Chow (1986) [20].
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CHAPITRE 11l : RESULTATS ET INTERPRETATIONS

111.1 PRESENTATION DES LOGICIELS ANSYS, GAMBIT ETFLUENT
o ANSYS 19.0

Est un outil de conception assistée par ordinateur (CAO) qui permet la conception et la
génération des géométries en 2D/3D et applique des simulations. Il permet de construire des
surfaces et des volumes a partir d’une série de points définissant la géométrie de base. Une fois
la géométrie construite, elle peut étre exportée en différents formats vers le générateur de

maillage et les solveurs pour faire les analyses ou les simulations.

CAO - Création de la géométrie | | ANSYS Design Modeler

. A

b d
. 5 e O ) / Choix de la stratégie de maillage = .
2| @ Géométrie P e 2 : ANSYS Meshing

: | /| et création de plusieurs grilles
3 é Ma'ﬂage VL’I 4
4 @ Configuration % 4~5| Mise en données et simulation
5 @@ Solution P \ ANSYS Fluent
§ @ Résultats ® 4 Résultats CFD

PFE
Post-traitement CFD Post

Figure I111-1 : logiciel de simulation de mécanique des fluides ANSYS

o GAMBIT

C'est un préprocesseur intégré pour l'analyse en CFD (Computational Fluid Dynamics), il
permet de générer un maillage structuré ou non structuré en coordonnées cartésiennes, polaires,
cylindriques ou axisymétriques, Il peut realiser des maillages complexes en deux ou trois

dimensions avec des mailles de type rectangle ou triangle.
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Il peut étre utilisé pour construire une géometrie et lui générer un maillage éventuellement,
une géométrie d'un autre logiciel de CAO peut étre importée dans ce préprocesseur. Les options
de génération de maillage de Gambit offrent une flexibilité de choix. On peut décomposer la
géomeétrie en plusieurs parties pour générer un maillage structuré. Sinon, Gambit génére
automatiquement un maillage non structuré adapté au type de géomeétrie construite. Avec les

outils de vérification du maillage, les défauts sont facilement détectés.

Géométrie ! Maillage Simulation
| — —
i i1 i1
Les profils ~ Non structuré Setup Solution Résultats
] Gambit (Fluent) (Fluent) (Fluent)
_(gambit)
3 General i oluen Plots
Daolmilnne de | ; e
calcule - - J - -
i1} il
(Gambit) Matériel Soluti u
Zepes oluton Graphique
U contrdle Animations
1L
b4
Model I Moniteurs
L .,
Conditions Solition
en limites Initialisation
L& 1
V;leurs de Biicicads
référence ——

Figure 111-2 : chemin de ‘processus CFD’ pour la simulation numérique.

o LE CODE FLUENT

"Fluent™ est un code de calcul pour modéliser les écoulements des fluides et les transferts
thermiques dans des géométries complexes. Il peut résoudre des problémes d'écoulement avec
des mailles non structurées (avec la méthode de volume fini), qui peuvent étre produites pour
des géometries complexes, avec une facilité relative. Les types de mailles supportées sont des
mailles, en 2D, triangulaires ou quadrilatérales, ou en 3D

tétraédriques/hexaédriques/pyramidales, et les mailles (hybrides) mélangées.

Fluent aussi dispose d'un outil de graphisme pour I'affichage des résultats et leur exploitation.
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1112 RESULTATS ET DISCUSSION

o PREPROCESSEUR FLUENT

Pour le probleme aérodynamique on a devisé le travail en deux parties :

Des simulations de type d’écoulement externe subsonique et compressible pour valider nous
résultats trouves en utilisant notre programme fortran par la méthode des panneaux qui a été
modifié pour calculer le coefficient de pression avec correction de compressibilité sur une
cascade de trois aubes turbine VKI-LS.

Dans I'une de ces simulations la construction de formes géométriques avec génération de
maillage et incorporation de conditions aux limites est réalisée par le préprocesseur ANSYS.
En raison des conditions aux limites périodiques, nous avons utilisé en plus Gambit comme

préprocesseur.

Figure 111-3 : Volume de contrdle utilisé et du maillage généré pour lemodéle.

IL.
0,00 500,00 (mim) 5
)

250,00

Figure I11-4 : Maillage généré pour le deuxiéme model

Dans notre simulation on a considéré le fluide parfait compressible (Ideal Gas). En connaissant le
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nombre de mach d'entrée et I'angle d'incidence dans le premier nous avons choisipressure far-Field
comme condition aux limites du domaine de calcul. Wall : est utilisé pour délimiter les régions

solides des régions fluides Pour le deuxiéme modeéle les conditions aux limites choisies sont

pressure Inlet, pressure Outlet and Wall.

o PREPROCESSEUR GAMBIT

Les options de génération de maillage de GAMBIT offrent une flexibilité de choix. La
géomeétrie peut étre décomposée en plusieurs parties pour générer un maillage structuré, sinon
GAMBIT génére automatiquement un maillage non structuré adapté au type de géométrie
construite. Les défauts sont détectés a l'aide de son interface comportant plusieurs fenétres

d'outils de création, génération, vérification du maillage du modéle étudié et I'incorporation des

conditions aux limites.

Dans le présent travail, GAMBIT offre cette possibilité de définir un profil d’aube, créer
un volume représentant le domaine d’étude et générer son maillage. De plus, cela nous permet
d'imposer des conditions de périodicité pour que les phénomeénes de notre écoulement soient

les mémes avec I'écoulement dans une grille d'aubes de turbine.

Help Operation

FIETENN
5 9|

Specify Boundary Types

FLUENT 516

File Edit Salver

Action:
# i + Moudify
v Delele  + Delete all

Name Type
profile WALL
inlet PRESSURE_INLE J

outlet PRESSURE_OUT
pl FERIODIC
p2 FERIODIC

T R ¥
I Show labels _{ Show colors

Name: |}

Type:

PERICDIC -

Entity:

Em |

Lahel Type

Description
GREPHICS WINDOW- UPPER LEFT
QUADRBNT

Transcript

Command> export fluentS "maillage. msh® nozval
Mesh was successfully writben to maillage. msh

U B

TS R

Command: l

Figure 111-5 Maillage généré par GAMBIT avec angle de calage 33.3°
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Figure 111-6 : Maillage modéré généré par GAMBIT avec angle de calage 33.3°

o LE DOMAINE DE CALCUL

En envisageant une réduction des colts, en termes de puissance de calcul et de temps
d’exécution de chaque simulation, la considération d’éléments symétriques et I’application des
conditions de périodicité constituent une pratique trés courante pour 1’étude des écoulements

en turbomachines.

Le domaine de calcul est limité par un plan symétrique suivant une surface méridienne
périodique suivant I’axe y dont la premiere est située au-dessus de I’extrados et la deuxiéme est
située au-dessous de I’intrados. Une prolongation du champ d’écoulement en amont et en aval
du canal permet d’assurer des conditions uniformes dans la section d’entrée ainsi que dans la

section de sortie du domaine.

Pour mieux démontrer notre travaille en a construit notre Domain de calcule en utilisent

SolidWorks comme le démontre la figure si dessus
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Figure 111-7 : domaine de calcul

111.3 Résultats de calcul (Post-Processing)
o AERODINAMIQUE EXTERNE :

Cette partie de I'étude a présenté les résultats des simulations numériques :

> Solution numérigue pour un profil VKI LS89

Le but de cette essaie est de constaté la déférence entre les formules de corrections de

compressibilités cité dans le deuxiéme chapitre en étudiant un écoulement compressible et non viscous

autour un profil aérodynamique VKI LS89.
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Les résultats présentés ici sont obtenues avec les méthodes des panneaux : méthode de Hess
&Smith (HPM), Vortex (VPM) présente par Kuethe et Chow (1986) et modifié pour la résolution de
probléme multi aubes (grille d’aubes linéaire) en utilisant le programme fortran. Ces résultats sont0
compares avec les résultats obtenus avec les simulations dans les logiciels Ansys et gambit (Periodic)
pour un écoulement non-visous.

Nous avons réalisé plusieurs simulations avec des angles de calage déférents pour nombres de
Mach a I’entrée (Ma=0.282 pour f = 0° & a=0° ; Ma=0.282 pour 8 = 33.3° & 0=30°) afin de déterminer

leur influence.

% Ecoulement incompressible

HPM
YPM

CP incompressible
N

Figure 111-8 : coefficient de pression incompressible résultats pour un profil VKIla un
angle d'attaque = 0°
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% Ecoulement compressible :

cp incompressible
PRANDTL-GLART RULE
Kamman-Tsien RULE
Laitoe's RULE

cp

xfc

Figure 111-9 : Plusieurs corrections de compressibilité comparées pour un profil
VKI a un angle d'attaque=0° & un nombre deMach=0.282

Les résultats montrent que malgré que le nombre de mach soit suffisamment faible, les
formules de corrections montrent leur efficacité de prédire I’effet de compressibilité autour des
profils aérodynamiques isolés. Parmi ces corrections la regle de Karman-Tsien donne le plus
proche résultat aux probléme réal d’un écoulement compressible, la suite de notre étude est

basée sur cette regle.
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% Ecoulement incompressible :

HPM
VPM

CPincompressible
o ,

A S TR R TN T T N S
0.2 04 086 0.8
xfe

Figure 111-10 : coefficient de pression incompressible résultats pour un

profil VKIa un angle d'attaque = 30°

% Ecoulement compressible

HPM
VPM

Figure 111-11 : coefficient de pression compressible résultats pour un profil VKIa un
angle d'attaque = 30° & un nombre deMach=0.282
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Nous trouvons que la méthode de panneaux de Hess et Smith est meilleure et plus précise en
raison des résultats donnés, mais nous n'avons pas eu le temps de la développer pour calculer 3
aubes de profile VKI LS 89, la suite de notre étude est basée sur la méthode de panneaux vortex
(VPM) modifier pour 3 aubes, Ce qui a sa donne des bon résultats acceptables dans une certaine

mesure.

Figure 111-12 coefficient de pression compressible pour p=33.3° 0=30° etMa=0.275.

1.4r

I —— Experiment
L2 A VPM

1 1

L I (O (N [N I
0.4 0.6 0.8
X/C

Figure 111-13 Nombre de mach de VPM et I’expérimentale pour $=33.3°, a=30° etMa=0.282.
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En Présentant les contours des nombres de Mach sur I'aube de la turbine avec des graphes qui
montrent leurs distributions en fonction de la position (x/c), nous pouvons tirer les observations

suivantes :

- Plus que l'angle du calage augmente, les valeurs maximales de nombre de Mach
diminuent et se rétractent vers le bord de fuite. Comme dans le dernier essai ou I'angle
de calage et I'angle d'écoulement sont grands le nombre de Mach le long du profil n'était
que légérement supérieur au Mach d'entrée et atteint sa valeur maximale a la position
80% de la corde.

- Pour le dernier essai ou I'angle d'attaque est assez grand et un petit nombre de Mach sur
I’aube, la prédiction du coefficient de pression compressible par le programme
FORTARN devient un peu insuffisante a cause de la grande détente prés du bord de
fuite, ce qui rend difficile la correction des effets de compressibilité pour ce type

d’écoulement.

Ce phénomene est expliqué par le fait que I’augmentation de 1’angle de calage S entraine une
diminution de la section de sortie de 1’écoulement. De plus 1’augmentation d’angle de 1’angle
d’incidence a entraine I’augmentation de la charge (la force aérodynamique sur profil) par suite

au grand niveau de différence de pression.

o AERODYNAMIQUE INTERNE

L'expérience qui a été réalisée dans la soufflerie européenne VKI Rhode-St.-Genese,
Belgique nous donne une distribution de nombres Mach a partir de conditions d’écoulement ;
un exemple pour I'écoulement subsonique pur M, = 0. 785. Ces résultats seront compares a
ceux trouvés dans notre simulation :
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Figure 111-14 : condition aux limites pour I’écoulement subsonique pur.
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Figure 111-17 : coefficient de pression d’écoulement
subsonique pur.
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Figure 111-19 : Résultats de 1’écoulement subsonique pur.

Les résultats obtenus avec notre programme de calcul dans des conditions subsoniques sub-

critiques (maillage faible) sont bons jusqu'a 70%, on a amélioré ce maillage et obtenir des bons

résultats jusqu’a 95% des résultats expérimentales. Cela prouve I’efficacité de la simulation

numérique CFD pour prédire les effets de compressibilités sur les aubes de turbines.
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Figure 111-20 : Coefficient de pression sur ’aube VKI-LS pourp=33.3° & a=30° et
M;,=0.282 ; My, = 0.785.

A partir des résultats trouvés ci-dessus, on comprend pourquoi I'intérét pour les aubes de
turbines subsoniques s'est développé. Cela se résume au niveau élevé de différence depression,
qui se traduit par une augmentation de la charge sur I’aube favorisant une meilleure puissance
de la turbine. Cependant, en vue de garder un bon niveau de rendement de la turbine,il faut
assurée un bon controle de mécanisme d’onde de choc pour minimiser les pertes

correspondantes.
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CONCLUSION GENERALE

La conception d'une turbine nécessite le travail d'équipe de plusieurs groupes spécialisés en
aerodynamique, transfert de chaleur, combustion, calcul numérique (CFD), mécanique des

solides, vibration et dynamique de rotation.

Dans ce travail, nous présentons une étude des performances aérodynamiques d'une série
lineaire d'aubes directrices pour les tuyéres d'une turbine refroidie par air. Les résultats trouvés
pour l'aérodynamique sont généralement bons, quelles que soient les conditions d'essai. Cela
nous a donné un apercu de I'effet de I'angle d'attaque et calage, des effets de la compression et
du gradient de pression sur l'aérodynamique excitante. Cependant, en utilisant plusieurs
méthodes d'obtention des résultats, la méthode de Hess et Smith s'est avérée la plus précise et

la plus proche de la réalité que les autres méthodes(vortex).

Enfin, la complexité de ce probléme nous a obligées a utiliser la simulation numérique sur
Ansys-Fluent pour valider les résultats issus du programme Fortran. Cependant, notre
programme est basé sur I'hypothese d'un écoulement potentiel incompressible avec des
conditions aux limites a I'infini de fagon périodique, ce qui rend difficile son extension au calcul
du champ entier. Cependant, le programme de calcul a donné des résultats acceptables pour les
problémes aérodynamiques.

Jespere que cette étude présente un bon début pour une continuité de recherche dans le
domaine de 1’aérodynamique des turbines. En fin je souhaite que ce modeste travail soit utile
pour les étudiants de la spécialité et ainsi trouve la satisfaction de tout autre lecteur intéressé.
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ANNEXE

Algorithme :
Début

Entrées : Nombre des panneaux(31), I angle
d'incidence, les coordonnées du profil (X(531), Y{(51))

Caleul des caracténishiques géometrigues :

Points de controles (YMID(T), XMIDYT)), longuenr des pammeax
(DIST), mclinaison des panneaux (SINTHE(1), COSTHE(L)).

l

Calenl :

Coefficients d'influence de la matrice A(51.51), et les
eléments du vecteur BV{51)

—» Elimination de GATSS

L4
Resolution du systéme et détermmation de
I'imtensite des sources et des tourbillons

'

Sorfies : vitesse tangentielle (UE(T)), coefficient de
pression (CP), coefficient de portance (CL),
coefficient de moment (Chi).
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Cette méthode est décrite par Hess and Smith (1966) avec les différentes étapes de

calcul numérique sont donneées par le programme suivant :

MAIN panel.f
COMMON /BOD/ NODTOT,X(2@18),Y(2e1e),
+ XMID(28060),YMID(2068@),C0STHE(2000),SINTHE(20808)
COMMON /NUM/ PI,PI2INV,ALPHA
DIMENSION TITLE(2@)
CHARACTER*8@ input_name, output_name

PI = 3.1415926585
PIZINV = .5/P1
WRITE(6,*) "Enter input file name (include extension name)”
READ(5,*) input_name
OPEN{unit=55,file=input_name, STATUS="0LD")
WRITE(6,*) "Enter output file name"
READ(5,*) output_name
OPEN(unit=66,file=output_name)

READ (55,*) NODTOT
READ (55,%)(X(I),I=1,NODTOT+1)
READ (55,%)(Y(I),I=1,NODTOT+1)

XMI AND YMI
DO I = 1,NODTOT

XMID(I) = .5%(X(I) + X(I+1))
YMID(I) = .5%(Y(I) + Y(I+1))

DX = X(I+1) - X(I)
DY = Y(I+1) - Y(I)
DIST = SQRT(DX*DX +DY*DY)

SINTHE(I) = DY/DIST
COSTHE(I) = DX/DIST
ENDDO

READ (55,*) ALPHA
COSALF = COS(ALPHA*PI/180.)
SINALF = SIN(ALPHA*PI/180.)

CALL COEF(SINALF,COSALF)
CALL GAUSS(1)

CALL VPDIS(SINALF,COSALF)
CALL CLCM(SINALF,COSALF)
sTOP

END

SUBROUTINE COEF(SINALF,COSALF)

COMMON /BOD/ NODTOT,X(20818),Y(2010),

+ XMID(2000),YMID(2008) ,COSTHE(2008) , STNTHE(2008)
COMMON /COF/ A(2010,2018),BV(2010),KUTTA

COMMON /NUM/ PT,PI2INV,ALPHA

KUTTA = NODTOT + 1

DO J = 1,KUTTA
A(KUTTA,J) = 0.8
ENDDO

DO I = 1,NODTOT
A(I,KUTTA) = 0.8
DO J = 1,NODTOT

FLOG = 0.0
FTAN = PI
IF (1 .EQ. I)then
GOTO 160
ENDIF
DX1 = XMID(I) - X(J)

DXIP = XMID(I) - X(3+1)

DY1 YMID(I) - Y(J)

DY1P YMID(I) - Y(J+1)

FLOG = .5*ALOG((DXIP*DXJIP+DYIP=DYIP)/(DXI*DXJ+DYI*DY1))

FTAN = ATAN2(DYJP*DXJ-DXJP=DY],DXJP*DXJ+DYIP*DY])
CTIMT] = COSTHE(I)*COSTHE(J) + SINTHE(I)*SINTHE(J)
STIMTI = SINTHE(I)*COSTHE(J) - COSTHE(I)*SINTHE(J)
A(I,3) = PI2INV*(FTAN*CTIMTI + FLOG*STIMTI)
B = PI2INV*(FLOG*CTIMT] - FTAN*STIMTI)

A(T,KUTTA) = A(T,KUTTA) + B
IF ((I .GT. 1) .AND. (I .LT. NODTOT))Then
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118 ENDIF
ENDDO
BV(I) = SINTHE(I)*COSALF - COSTHE(I)*SINALF
ENDDO

BV(KUTTA) = - (COSTHE(1) + COSTHE(NODTOT))*COSALF
+ - (SINTHE(1) + SINTHE(NODTOT))*SINALF
RETURN

END

SUBROUTINE CLCM(SINALF,COSALF)

COMMON /BOD/ NODTOT,X(2018),Y(2018),
+ XMID(2000),YMID(2000),COSTHE(200@), SINTHE(2008)
COMMON /CPD/ UE(2008),CP(2008)

CFX - 0.0

CFY - 0.0

M - 0.0

DO I = 1,NODTOT

DX = X(I+1) - X(D)

DY = ¥(I+1) - Y(I)

CFX = CFX + CP(I)*DY

CFY = CFY - CP(I)*DX

M = (M + CP(I)*(DX*XMID(I) + DY*YMID(I))
ENDDO

cL = CFY*COSALF - CFX*SINALF

WRITE (66,1608) CL,CM

1000 FORMAT(//,'  CL =',F18.5," (M =',Fl@.5)

RETURN

END

GOTO 118

ELSE

A(KUTTA,1) = A(KUTTA,J) - B
A(KUTTA,KUTTA) = A(KUTTA,KUTTA) + A(I,J)

SUBROUTINE GAUSS (M)
COMMON /COF/ A(2018,2818),B(2018,1),N

= |l
=
—
=
p-
g
I=
=
=
M
=
p

B(I,J) = B(I,J) - R*B(K,1)

DO K =1,M
B(N,K) = B(N,K)/A(N,N)
DO I =N-1,1,-1
IP =I+1
DO 1 = IP,N
B(I,K) = B(I,K) - A(I,J1)*B(J,K)
ENDDO
B(IL,K) = B(I,K)/A(I,I)
ENDDO
ENDDO
do i=1,n
enddo

RETURN
END

SUBROUTINE VPDIS(SINALF,COSALF)
COMMON /BOD/ NODTOT,X(2818),Y(2@18),

+

XMID(2800),YMID(2000) ,COSTHE(2888) , SINTHE (2000)

COMMON /COF/ A(2018@,2010),BV(201@),KUTTA
COMMON /CPD/ UE(200@),CP(2000)
COMMON /NUM/ PI,PI2INV,ALPHA

REAL Vo,Mo, GAMA,BETTA, R, To,Po,Roo, Sonicspeed, Ro

DIMENSION Q(2088)




WRITE(G,*)"enter - Vo - the velocity of the flow at infinity"

READ(5,*)Vo
WRITE(G,*)"enter - To - the temperature of the flow at infinity"
READ(5,*)To
WRITE(G,*)"enter - Po - the Pressure of the flow at infinity "
READ(5,*)Po
WRITE(6,*)"enter - GAMMA - of the flow at infinity "
READ(S, * ) GAMA
WRITE(6,*)"enter - r - the gas constant "
READ(S, *)R
WRITE(6,*)"enter - Ro - the Density of the flow at infinity "
READ(S, *)Roo
WRITE(66,*)" "
WRITE(66,*)" * THE RESULTS * "
WRITE (66,1029) ALPHA
1829 FORMAT (//,'| ALPHA (angle of attack) =" ,F10.5,/)

WRITE (66,1038) Vo
18308 FORMAT (//,"| Vo (velocity of the flow at infinity) =',F18.5,/)
WRITE (66,1031) To
1831 FORMAT (//,"| To (temperature of the flow at infinity)=",F18.5,/)
WRITE (66,1832) Po*1@%*(-5.)
1832 FORMAT (//,'| Po (Pressure of the flow at infinity)
WRITE (66,1633) GAMA
1833 FORMAT (//,'| GAMMA (of the flow at infinity)
WRITE (66,1034) R
1834 FORMAT (//,'| r (of the flow at infinity)
WRITE (66,1835) Roo
1035 FORMAT (//,"| Density (of the flow at infinity) ' F18.5,/)
WRITE(66,*)" "
WRITE(66,*)"
WRITE(66,*)"NOTE :"
WRITE(66,*)" "
WRITE(66,%)"
WRITE(66,*)"CP2(1): FOR Karman-Tsien compressibility correction. "
WRITE(66,*)" .
WRITE(66,*)"Ro(J]) : DENSITY OF THE FLOW AT THE AIEFOIL.
WRITE(66,%)"
WRITE(66,%) " <o oo oo "
WRITE(66,*)" .
WRITE (66,999)
999  FORMAT(18X, 1" ,18X, X(J)",18X, Y(1)",5X%," CP2(1)",/)
WRITE (66,%)"
Sonicspeed = sqrt(GAMA*R*To)

' F10.5,/)

' F10.5,/)

', F18.5,/)

Mo = Vo/Sonicspeed
BETTA = sgrt(l - Mo*Mo)
D0 I = 1,NODTOT
Q(I) = BV(I)
ENDDO
GAMMA = BV(KUTTA)
D0 I = 1,NODTOT
VTANG = COSALF*COSTHE(I) + SINALF*SINTHE(I)
DO J = 1,NODTOT
FLOG = 8.8
FTAN = PI
IF (1 .EQ. I)Then
GOTO 188
ENDIF
DX3J = XMID(I) - X(1)
DXJIP = XMID(I) - X(J+1)
DYJ = YMID(I) - Y(1)
DYJP = YMID(I) - Y(J+1)
FLOG = S*ALOG( (DXIP*DXIP+DYIP*DYIP) / (DXI*DXJI+DYI*DYI))
FTAN = ATAN2(DYIP*DXJ-DXJIP=DY],DXIP*DX1+DYIP*DY])
188 CTIMT) = COSTHE(I)*COSTHE(J) + SINTHE(IL)*SINTHE(1)
STIMT] = SINTHE(I)*COSTHE(J) - COSTHE(I)*SINTHE(J)

AN = PI2INV*(FTAN®*CTIMT] + FLOG*STIMTI)
B = PI2ZINV*(FLOG*CTIMT] - FTAN*STIMTI])

VTANG = VTANG - B*Q(J) +GAMMA®AA
/7V




ENDDO

CP(I) = 1.8 - VTANG*VTANG
Karman-Tsien RULE
CPC2 = CP(I)/(BETTA + ((Mo*Mo)/(1 + BETTA))}*(CP(I)/2))

WRITE (66,10858) I,XMID(I),YMID(I),CPC2
ENDDO
1656 FORMAT(I11,14F14.5)
RETURN
END
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