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Résume
Résume

Cette ¢tude porte sur la modélisation, la simulation et I’analyse du comportement
aérodynamique d’un compresseur axial transsonique de type NASA Stage 37 en utilisant la
mécanique des fluides numérique (CFD) a travers le logiciel ANSYS CFX. Ce compresseur
constitue un cas de référence largement utilisé dans le domaine des turbomachines pour 1’étude des
écoulements compressibles et des phénomeénes transsoniques a haute vitesse. Un modeéle
numérique tridimensionnel a été développé afin de résoudre les équations de conservation de la
masse, de la quantité de mouvement et de I’énergie. La simulation prend en considération des
modéles physiques adaptés, notamment les modeles de turbulence, les effets de rotation ainsi que
les interactions entre le rotor et le stator. Les conditions aux limites ont été définies de maniére a
reproduire les conditions réelles de fonctionnement du compresseur. L’objectif principal de cette
étude est d’évaluer les performances aérodynamiques du NASA Stage 37 a travers 1’analyse de
paramétres essentiels tels que le rapport de compression, I’efficacité isentropique, la distribution
de pression, les champs de vitesse ainsi que les pertes aérodynamiques internes. Les résultats
obtenus permettent également d’étudier les phénoménes complexes présents dans les compresseurs
transsoniques, tels que les ondes de choc, les séparations d’écoulement et les zones de recirculation.
Enfin, cette approche numeérique offre une meilleure compréhension du comportement
hydrodynamique du compresseur et constitue une base importante pour 1’optimisation des

performances et I’amélioration de la conception des turbomachines modernes.
Mots cles: Simulation, CFD, ANSYS, NASA Stage 37, Compressible.

Abstract

This study focuses on the modeling, simulation, and analysis of the aerodynamic behavior
of a NASA Stage 37 transonic axial compressor using computational fluid dynamics (CFD) with
the ANSYS Fluent software. This compressor is a widely used reference case in the field of
turbomachinery for studying compressible flows and high-speed transonic phenomena. A three-
dimensional numerical model was developed to solve the conservation equations for mass,
momentum, and energy. The simulation incorporates appropriate physical models, including
turbulence models, rotational effects, and rotor-stator interactions. Boundary conditions were
defined to reproduce the actual operating conditions of the compressor. The main objective of this
study is to evaluate the aerodynamic performance of the NASA Stage 37 through the analysis of

key parameters such as the compression ratio, isentropic efficiency, pressure distribution, velocity
iv



Résume

fields, and internal aerodynamic losses. The results obtained also allow the study of complex
phenomena present in transonic compressors, such as shock waves, flow separations, and
recirculation zones. Finally, this numerical approach offers a better understanding of the
compressor's hydrodynamic behavior and provides an important basis for optimizing performance

and improving the design of modern turbomachinery.

Keywords: Simulation, CFD, ANSY'S, NASA Stage 37, Compressible.
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Introduction générale

Introduction générale:

Le compresseur axial transsonique de type NASA Stage 37 convertit 1’énergie mécanique
fournie par un moteur en énergie de pression et en énergie cinétique de I’air, grace au travail
aérodynamique réalisé par la rotation de sa roue aubagée (rotor). La présente étude met en ceuvre
un modele numérique sous ANSYS Fluent afin de résoudre les équations de conservation de la
masse, de la quantité de mouvement et de 1’énergie, couplées a des modeles physiques adaptés,

notamment un modele de turbulence et des conditions de rotation (référentiel tournant).
Le manuscrit de cette mémoire se décompose en cing chapitres :

Le premier chapitre présente les notions fondamentales relatives aux compresseurs
centrifuges, notamment leur principe de fonctionnement, leur constitution et les principaux
paramétres de performance. Il propose également un état de I’art synthétique des travaux de
recherche menés dans ce domaine, en mettant en évidence les approches théoriques, expérimentales
et numériques utilisées pour ’analyse et I’amélioration des performances de ces machines. Cette
revue de la littérature permet de situer le présent travail dans son contexte scientifique et de préparer
les développements présentés dans les chapitres suivants.

Le deuxieme chapitre établit le cadre théorique et la méthodologie de conception
préliminaire du compresseur axial transsonique de type NASA Stage 37 , assurant la transition
entre les exigences de performance (débit massique, rapport de compression, rendement) et leur
traduction en paramétres thermodynamiques, aérodynamiques et géometriques. Il s’appuie sur la
thermodynamique des gaz compressibles et la mécanique des turbomachines pour relier les
spécifications fonctionnelles aux grandeurs physiques déterminantes : travail spécifique, vitesses
caractéristiques, et dimensions principales de la roue, du diffuseur et de la volute. Ce chapitre se
conclut par la synthése des paramétres géométriques retenus et la définition du modéle pour

’analyse numérique, assurant ainsi la continuité vers la simulation CFD du chapitre 3.

Le troisiéme chapitre détaille la mise en ceuvre numérique des équations de transport sous
ANSY'S Fluent pour simuler un compresseur axial transsonique de type NASA Stage 37 . Il aborde
successivement la modélisation géométrique, la génération du maillage (avec un soin particulier
pour les zones critiques), les procédures numériques de résolution des équations de conservation,
ainsi que les modeles physiques sélectionnés (turbulence, rotation). Enfin, il souligne I'importance

cruciale des conditions aux limites pour garantir la convergence et la fiabilité des résultats.
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Dans le quatrieme chapitre, nous présenterons et analyserons les résultats obtenus. Ce
chapitre analyse le comportement des fluides dans un compresseur axial transsonique de type
NASA Stage 37 via des simulations ANSYS CFX. Dans un premier temps, I'analyse des résultats
de simulation obtenus sous ANSYS CFX, dans le cadre d'une modélisation de I'air en tant que gaz
idéal, montre que les répartitions de la pression, de la température, de la vitesse et du nombre de
Mach au sein du compresseur dépendent fortement des paramétres opératoires que sont la pression
statique de sortie et la vitesse de rotation. Dans un second temps, une analyse comparative est
réalisée entre deux modélisations du fluide : I'air considéré comme gaz idéal d'une part, et l'air
considéré comme azote pur (N2) d'autre part. Cette comparaison porte sur les répartitions de la
pression, de la vitesse, de la température et du nombre de Mach au sein du compresseur NASA
Stage 37.
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Chapitre | : etude biboliographique sur les compresseurs axiaux

Ce premier chapitre présente les fondements théoriques et I'état de I'art nécessaires a la
compréhension de notre étude sur la simulation des écoulements internes dans le compresseur
axial NASA Stage 37. Nous abordons successivement les géneéralités sur les compresseurs
axiaux, leur principe de fonctionnement, les aspects aérodynamiques fondamentaux, les
phénomeénes physiques complexes rencontrés, ainsi que les méthodes numériques employées
pour leur simulation.
L'objectif est de fournir une base solide permettant de situer notre travail dans le contexte
scientifique et technologique actuel, et de justifier les choix méthodologiques adoptés dans les
chapitres suivants.

1.1 Généralités sur les compresseurs axiaux

1.1.1 Historique et évolution

1.1.1.1 Les premiers développements (1900-1940)
Les compresseurs axiaux trouvent leur origine dans les travaux pionniers du début du XXe siécle
menés parallélement en Europe et aux Etats-Unis.
Auguste Rateau (France) développe la théorie des turbomachines. Charles Parsons (Royaume-
Uni) construit les premiers prototypes expérimentaux. Aurel Stodola (Suisse) établit les bases
théoriques dans son ouvrage '‘Die Dampfturbinen’ (1903) [1].
Frank Whittle (1930) et Hans von Ohain (1935) déposent indépendamment des brevets pour des
turboréacteurs. Les premiers moteurs opérationnels : HeS 3b (1939) et Whittle W.1 (1941).
Ces premieres machines souffrent de limitations : rendements faibles (60-70%), pompage
fréquent, vibrations, fiabilité limitée[1].

1.1.1.2 L'ére du jet (1945-1970)
Aprés la Seconde Guerre mondiale, développement rapide porté par les besoins militaires puis
civils.
Premiére génération (1945-1955) : J47, J57, Atar. Rapports de pression modestes (5-8),
nombreux etages (15-20), rendements 75-80%.[7]
Aviation commerciale (1955-1970) : Introduction des turbofans (JT3D, JT8D, Spey). Rapports de
pression 12-20. Amélioration de la fiabilité.
Accumulation de connaissances expérimentales par la NACA sur les écoulements secondaires,

vortex de jeu, interactions rotor-stator[9]



Chapitre | : etude biboliographique sur les compresseurs axiaux

1.1.1.3 L'ére moderne (1970-aujourd’hui)
Décennie 1970-1990 : Révolution numérique (CFD), CFM56 (plus vendu avec 33000
exemplaires), matériaux avancés (composites, Ti-6Al-4V, superalliages). Rendements >85%, m =
25-30.
Décennie 1990-2010 : Intégration CAO-CFD, optimisation multi-objectifs, gros-porteurs (GE90-
115B record 569 kN, Trent XWB 7=50). Géométrie variable généralisée. [11]
Décennie 2010-aujourd'hui : CMC (1500-1650°C), IA et machine learning, fabrication additive,
compresseurs adaptatifs. [12]
CFM LEAP (2016) : aubes composite, CMC, -15% consommation. PW1100G GTF (2016) :
réducteur, -16% consommation, 0.49 kg/kN/h. GE9X (2020) : =60, 52% rendement thermique.

1900 - 1930 1930 - 1945 1945 — 1970 1970 — 2000 2000 - auvjourdhui
Fondements Maissance Ere Révolution Génération
théoriques du réacteur commerciale CFD moderne
1903 1935 ( 1960 1 [ 1995 ] 2016
Stodola Vion Ohain Turbofan RANS k-w S5T PW1I00G GTF
Die Dampfturbinen Brevet Allemagne . JT3D,JT8D Standard CED =20 % carburant
e o © e e ® e ® @ e
i - ™
1926 1939 1978 * 20m
Griffith He 178 NASA Stage 37 GE9X
Theorie profils 1er vol & réaction Benchmark mondial n=60,n=52 %
1930 ( 1952 ) 2024
wWhittle P&W J57 LA + ML
Brevet réacteur =12, n=78% no= 92 9%

Figure 1 Evolution historique des compresseurs axiaux — des fondements
théoriques a la génération moderne (1900-2024)[1]

1.1.2 Principe de fonctionnement et architecture

1.1.2.1 Principe de fonctionnement et architecture
Principe physique fondamental
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Un compresseur axial éléve la pression d'un gaz par addition d'énergie mécanique a travers une
succession d'étages rotatifs et fixes. Le principe repose sur trois mécanismes complémentaires :
Compression dynamique dans le rotor : Les aubes en rotation transferent de I'énergie cinétique au
fluide par variation de quantité de mouvement selon I'équation d'Euler. L'écoulement est accéléré
dans le référentiel relatif, augmentant son enthalpie totale. La vitesse absolue croit avec un léger
accroissement de pression statique.

Conversion d'énergie dans le stator : Le stator décelére I'écoulement de maniére controlée par des
canaux divergents, transformant I'énergie cinétique en pression statique (principe de Bernoulli).
Simultanément, il redresse I'écoulement en réduisant sa composante tangentielle, préparant le
fluide pour I'étage suivant.

Effet cumulatif multi-étages : Chaque étage ajoute une compression modeste (x = 1,1-1,4). La
compression totale : m_total =m x w2 X ... x ©_n. Cette approche permet d'atteindre = = 15-60 tout

en maintenant chaque étage dans des conditions aérodynamiques favorables.[2]

1.1.2.2 Architecture typique
Un compresseur multi-étages se compose schématiquement de :

Entrée — IGV — [Rotori-Stator:] — [Rotor:-Stator2] — ... — [Rotor,-Stator,] — Sortie

1.1.2.3 Composants principaux
Aubes directrices d'entrée (IGV) : Pré-orientent le flux pour minimiser les pertes par incidence.
Souvent a angle variable (VIGV) pour adapter aux différents régimes, particulierement aux bas
régimes ou le risque de pompage est élevé.
Rotor (roue mobile) : 20-60 aubes selon diametre et position. Profils optimisés (NACA,
supercritiques, 3D CFD). Matériaux : alliages titane (premiers étages), alliages nickel (derniers
étages). Fonction : apport d'énergie au fluide.
Stator (redresseur) : Nombre d'aubes différent du rotor (éviter résonances). Fonctions :
redressement de I'écoulement + conversion énergie cinétique — pression par diffusion contrdlée.
Carter et jeu radial : Carter assure étanchéité et support mécanique. Jeu radial (0,5-2% hauteur
d'aube) nécessaire pour dilatations thermiques mais source de pertes (20-30% des pertes totales).
Technologies : abradables, traitements de carter, géométries optimisées. [8]
Moyeu (hub) : Profil conique convergent vers l'aval pour adapter a lI'augmentation de densité.

Configuration a disques ou a tambour. Support I'arbre de transmission du couple. [9]
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1.1.2.4 Evolution axiale des paramétres
Pression et température : Croissance continue. Pour 1=40 : P passe de 1 a 40 bars, T de 288K a
>1500K (avec irréversibilités).
Densité : Augmentation significative : p_sortie/p entrée = n\(1/y) = 8,5 pour 1=40.
Section de passage : Réduction pour maintenir débit constant (m = p V_a A). Hauteur d'aube
décroit de 100-150mm & 20-40mm typiquement.
Vitesse axiale : Maintenue relativement constante (150-200 m/s) pour optimiser chaque étage.
Nombre de Mach : M_rel critique en entrée (1,2-1,6 en bout de pale). Diminue dans étages aval

car température (donc vitesse du son) augmente.

Direction

e

of blade motion =~

{b}

Figure 2 Schéma de principe et architecture d'un compresseur axial — rotor,

stator et sens d'écoulement [1]

1.1.3 Applications industrielles

1.L1.3.1  Propulsion aéronautique
Aviation civile long-courrier : Moteurs 300-500 KN (GE90-115B n=42, Trent XWB n=50,
GE9X 7=60). Optimisation consommation (0,50-0,52 kg/kN/h). Fiabilité >99,98%. Architecture
bi-corps ou tri-corps. [10] [11]
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Aviation moyen-courrier : Moteurs 100-150 KN (CFM LEAP, PW1100G GTF). Technologies :
aubes composite, réducteur. Réduction consommation 15-20%, NOXx -40-50%, bruit -10-15 dB.
[13]

Aviation militaire : Priorité : rapport poussée/poids (>10), manceuvrabilité, furtivité. F119 (F-

22), M88 (Rafale), EJ200 (Typhoon). Capacités : post-combustion, vectorisation, supercruise.
[14]
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Continuous
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| HI | 1l |
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\

{/1 \} Intermittent
AIR[FUEL INTAKE COMPRESSION COMBUSTION EXHAUST

Figure 3 Moteur a réaction moderne intégrant un compresseur axial multi-étages
[10]

1.1.3.2  Production d'énergie
Turbines cycle combiné (CCGT) : GE 9HA.02 (571 MW, n1=64%), Siemens SGT5-8000H (450
MW). Compresseur 24 étages, n=25, n_compresseur=88%. Température entrée turbine >1600°C.
Disponibilité >99%.
Turbines aérodérivatives : 20-60 MW (GE LM6000, Trent 60). Démarrage rapide (<10 min),

flexibilité opérationnelle. Applications : centrales de pointe, offshore. [15]
8
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1.1.3.3  Industrie pétroliére et gaziere
Compression gaz naturel : Stations tous les 100-200 km sur gazoducs. Turbocompresseurs 20-
50 MW, 50-60—80-100 bars. Fonctionnement continu >8000 h/an. Rendement 84-88%. [16]
Liquéfaction (LNG) : Compresseurs jusqu'a 100 MW pour cycles frigorifiques. Fiabilité absolue
requise.
Plateformes offshore : Entrainement pompes, injection d'eau. Contraintes : compacité, faible
masse, résistance corrosion.

1.L1.3.4  Autres industries
* Sidérurgie (air hauts fourneaux), industrie chimique (compression process), souffleries

aérodynamiques (essais véhicules). [17]

PROPELLING NOZZLE
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COMPRESSOR COMPRESSOR
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REVERSE FLOW

LOW PRESSURE COMPRESSOR COMBUSTION SYSTEM  FREE POWER TURBINE

HIGH PRESSURE 4
COMPRESSOR

TWIN-SPOOL TURBO-SHAFT ENGINE{with free power turbinel

Figure 4 Différents systémes de flux dans les moteurs a turbine & gaz industriels
[10]

.14 Avantages et limitations

1.L1.41  Avantages des compresseurs axiaux
Rendement isentropique élevé : 85-90% pour machines modernes, jusqu'a 92% pour certains

étages. Cinématique essentiellement axiale minimisant pertes par courbure et recirculations.
9
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Débit massique élevé : Plusieurs centaines de kg/s grace a grande section de passage. Essentiel
pour turbofans haute dilution et turbines industrielles.

Encombrement frontal réduit : Diamétre compact par rapport au débit traité. Crucial pour
aéronautique (réduction trainée).

Rapport de pression élevé : Jusqu'a 50-60 par empilement d'étages. Chaque étage n=1,1-1,4
optimisé individuellement.

Stabilité de fonctionnement : Large plage stable avec géométrie variable (VIGV, VSV).

Important pour régimes variables. [19]

1.1.4.2  Limitations et défis
Complexité conception/fabrication : Expertise aérodynamique, mécanique, thermique pointue.
Optimisation multi-étages complexe. Fabrication haute précision (5 axes, fonderie, additive).
Sensibilité pompage/décrochage : Pompage (surge) : inversions périodiques destructrices.
Décrochage tournant : instabilité propagée. Limitent plage stable, imposent marges sécuriteé.
Pertes par jeu : Jeu 0,5-2% génére vortex intense (tip leakage). 20-30% des pertes totales.
S'accentue avec usure. Technologies : abradables, traitements carter, géométries optimisées.
[20]
Sensibilité conditions d'entrée : Distorsions spatiales/temporelles dégradent performances et
marge au pompage. Certification aéronautique impose tests séveres.
Co0t et délais développement : 5-10 ans, investissements milliards d'euros pour programmes
majeurs. Validation expérimentale colteuse. Certification réglementaire longue.
Mach relatif élevé : M_rel>1 en premiers étages génere chocs, pertes, bruit, vibrations.
Nécessite profils supercritiques complexifiant conception. [21]

1.2 Aérodynamique des compresseurs axiaux

1.2.1 Théorie d'Euler des turbomachines
La théorie d'Euler établit la relation fondamentale entre le couple mécanique exercé sur le rotor et
la variation de moment cinétique du fluide. Elle constitue le socle de I'analyse énergétique des

turbomachines.

1.2.1.1  Equation fondamentale
En appliquant le théoreme du moment cinétique :
C=mi(r2V_{02} —1V_{01})
ou C est le couple (N'm), m le débit massique (kg/s), r le rayon (m), V_60 la composante

tangentielle de vitesse absolue (m/s).

10
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1.2.1.2  Puissance et travail spécifique

P=oC=m(U.V_{02} —U/V_{01})

w=P/m=U.V_{02} —U/V_{01} = Aho

Le travail spécifique égale la variation d'enthalpie totale. Seules les composantes tangentielles

interviennent.
1.2.1.3  Degré de réaction

R = (h2 — hi)/(hs — hy)

* R=0 (action) : compression dans stator uniquement

* R=0,5 (standard) : compression équirépartie, optimum rendement

* R=1 (réaction) : compression dans rotor uniquement
1.2.2 Triangles de vitesses

Outil graphique fondamental pour analyser la cinématique dans les turbomachines axiales.
1.2.2.1  Définitions

Référentiel absolu (stator) : V (vitesse absolue), V_a (axiale), V_6 (tangentielle)

Référentiel relatif (rotor) : W (vitesse relative), U (vitesse entrainement, U=wr)
1.2.2.2  Relation fondamentale

V=W+U

Projections : V_a =W _a (axiale identique), V.6 =W _6 + U (tangentielle)
1.2.2.3  Angles caractéristiques

a : angle absolu (entre V et axial), tan(a) =V _0/V_a

B : angle relatif (entre W et axial), tan(f) =W _6/W _a

(B1—P2) : angle de cambrure, représente déviation imposée (limité a 25-35° typiquement)

11
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,Hg 0t 4

(@) R>50%

{a) R< 50%
B2 < oy
Figure 5 Triangles des vitesses a I'entree et a la sortie du rotor d'un compresseur

axial [1]

1.2.2.4  Expression du travail

w =U-V_a(tan oz — tan o)

Le travail est proportionnel a la différence des tangentes des angles absolus.
1.2.3 Parameétres de performance
1.2.3.1 Rapport de pression

7= Po_sortie / Po_entrée

Par étage : n=1,1-1,4 ; Compresseur complet : =15-60
1.2.3.2  Rendement isentropique

n_is = (To_sortie,s — To_entrée) / (To_sortie — To_entrée)

Valeurs : Etage 88-92%, Multi-étages 85-90%, NASA Stage 37 ~86%
1.2.3.3  Parameétres corriges

th_corr = mV(To/T_ref) / (Po/P_ref)

N_corr = N/ \(To/T_ref)

12
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Avec T_ref=288,15K, P_ref=101325Pa (conditions ISA)

1.2.3.4  Coefficients adimensionnels
¢ =V _a/U (débit, 0,4-0,7)
y = Aho/U? (charge, 0,3-0,5)
1.2.3.5 Nombre de Mach
M = V/a (absolu), M_rel = W/a (relatif), M_a = V_a/a (axial)
M _rel peut atteindre 1,2-1,6 en entrée (transsonique), nécessitant profils supercritiques
1.3 PHENOMENES AERODYNAMIQUES COMPLEXES

1.3.1 Ecoulements tridimensionnels
Contrairement aux modeles bidimensionnels simplifiés, I'écoulement réel dans un compresseur
axial est fondamentalement tridimensionnel, avec des phénomenes secondaires importants.
Equilibre radial : L'équilibre entre force centrifuge et gradient de pression radial impose : OP/0r
= pV_02/r. Cela entraine une augmentation radiale de la pression statique du moyeu vers le carter,
et une distribution radiale des vitesses non uniforme. [1]
Ecoulements secondaires : Générés par les gradients de pression transversaux et la courbure des
lignes de courant. Se manifestent par des vortex de passage qui migrent du moyeu vers la pointe,
transportant fluide de basse énergie et augmentant les pertes. [18]
Couche limite tridimensionnelle : Développement depuis les parois d'aubes, moyeu et carter.
Epaississement en présence de gradient de pression adverse. Risque de décollement en bout de
pale (tip) et au moyeu (hub). Interaction avec écoulements secondaires complexifie I'analyse.
Migration radiale : Le fluide tend a migrer radialement sous I'effet combiné des forces
centrifuges, gradients de pression, et entrainement visqueux. Cette redistribution radiale affecte

les performances et la stabilité. [10] [19]

1.3.2 Vortex de jeu en téte d’aube
Le jeu radial entre sommet d'aube rotor et carter génére un écoulement de fuite responsable de
pertes majeures.
Mécanisme : Le gradient de pression entre intrados (HP) et extrados (BP) pilote un jet de fuite a
travers le jeu. Ce jet, entrainé par la rotation de I'aube, s'enroule en un vortex intense (tip leakage
vortex) [22] qui interagit avec I'écoulement principal. Le vortex génere de fortes dissipations
visqueuses, augmente la turbulence locale, et peut induire des décollements sur I'extrados de

l'aube.

13
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Conséquences : Pertes représentant 20-30% des pertes totales d'un étage. Réduction de
I'élévation de pression effective. Risque de déclenchement du décrochage tournant si le vortex
bloque le passage inter-aubes. S'intensifie avec l'usure et les dilatations thermiques augmentant le
jeu. [10]
Technologies d'atténuation : Revétements abradables (minimiser jeu), traitements de carter
(rainures perturbant le vortex), géometries optimisées de bout de pale (plateaux, squealer tips,
winglets), contrble actif (injection/aspiration). [18]

1.3.3 Ondes de choc et écoulements transsoniques
Dans les premiers étages des compresseurs modernes, les vitesses relatives peuvent atteindre et
dépasser la vitesse du son locale (M_rel > 1), générant des ondes de choc.
Caractéristiques : Chocs obliques sur intrados et extrados selon le nombre de Mach et I'angle
d'incidence. Choc normal (onde de décollement) si M_rel >> 1. Perte de pression totale a travers
le choc proportionnelle a (M?—1)?, donc fortement nonlinéaire.
Interaction choc-couche limite : Le choc génere un gradient de pression adverse brutal pouvant
provoquer déecollement de la couche limite. Ce décollement augmente drastiquement les pertes et
peut déclencher instabilités. Phénomene critique a maitriser. [18]
Profils supercritiques : Inspirés des ailes d'avion transsoniques. Géométrie permettant
d'accélérer progressivement I'écoulement jusqu'a M>1 puis de le décélérer graduellement,
minimisant intensité des chocs. Permettent de fonctionner a M_rel = 1,3-1,5 avec pertes
acceptables. [23]

1.3.4 Instabilités aérodynamiques
Les compresseurs sont sujets a des instabilités pouvant compromettre leur fonctionnement voire
les détruire.
Pompage (surge) : Instabilité globale affectant tout le compresseur. Inversions périodiques du
débit (fréquence 5-20 Hz). Déclenchée a faible débit lorsque pente de la caractéristique devient
positive (On/0m > 0). Efforts mécaniques violents, risque de destruction. Prévention : marges de
sécurité (15-20%), géométrie variable, vannes anti-pompage.
Décrochage tournant (rotating stall) : Instabilité localisée : zones de décollement tournant a
vitesse sous-synchrone (30-70% vitesse rotor). Peut affecter un ou plusieurs passages d'aubes.
Précurseur potentiel du pompage. Génére vibrations, réduction performances, augmentation

température. Détection : capteurs de pression instationnaires, analyse fréquentielle. [18]

14
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Flutter : Instabilité aéroélastique : couplage entre forces aérodynamiques instationnaires et
vibrations structurales. Peut survenir si amortissement aérodynamique devient négatif. Conduit
rapidement a rupture par fatigue. Prévention : conception évitant résonances, désaccordage
(intentional mistuning) [8]

Les compresseurs sont sujets a des instabilités pouvant compromettre leur fonctionnement voire
les détruire.

Pompage (surge) : Instabilité globale affectant tout le compresseur. Inversions périodiques du
débit (fréquence 5-20 Hz). Déclenchée a faible débit lorsque pente de la caractéristique devient
positive (On/om > 0). Efforts mécaniques violents, risque de destruction. Prévention : marges de
sécurité (15-20%), géométrie variable, vannes anti-pompage.

Décrochage tournant (rotating stall) : Instabilité localisée : zones de décollement tournant a
vitesse sous-synchrone (30-70% vitesse rotor). Peut affecter un ou plusieurs passages d'aubes.
Précurseur potentiel du pompage. Génére vibrations, réduction performances, augmentation
température. Détection : capteurs de pression instationnaires, analyse fréquentielle. [18]

Flutter : Instabilité aéroélastique : couplage entre forces aérodynamiques instationnaires et
vibrations structurales. Peut survenir si amortissement aérodynamique devient négatif. Conduit
rapidement a rupture par fatigue. Prévention : conception évitant résonances, désaccordage

(intentional mistuning) [10]
1.4 Meéthodes de simulation numérique

1.4.1 Approches de modélisation
La simulation des écoulements dans les compresseurs axiaux s'appuie sur différentes approches
selon le niveau de fidélité requis et les ressources de calcul disponibles.
Méthodes 1D (ligne moyenne) : Equations de bilan intégrées sur sections. Trés rapides, utilisées
pour pré-dimensionnement et études systéeme. Nécessitent corrélations empiriques pour pertes.
Précision limitée (+5-10%). [18]
Meéthodes 2D (cascade) : Simulation d'écoulement plan dans une cascade d'aubes infinie.
Capture profils de vitesse, distribution de pression, décollements 2D. Néglige effets 3D. Utile
pour optimisation préliminaire profils. Temps calcul modére. [18]
RANS 3D (Reynolds-Averaged Navier-Stokes) : Résolution équations moyennées avec
modeles de turbulence (k-¢, k- SST). Standard industriel actuel. Capture écoulements 3D,
secondaires, chocs. Précision £2-5% sur performances globales. Temps calcul : heures-jours sur
HPC.
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URANS (Unsteady RANS) : Extension instationnaire de RANS. Capture interactions rotor-

stator, phénomenes périodiques. Codt calcul x10-100 vs RANS stationnaire. Nécessaire pour
prédire vibrations, bruit, instabilités.

LES (Large Eddy Simulation) : Résolution directe grandes structures turbulentes, modélisation
petites échelles. Tres précise mais codt prohibitif (x1000 vs RANS). Réservée a recherche

académique et validation codes. [18]

1.4.2 Modeles de turbulence
La turbulence nécessite modélisation car sa résolution directe (DNS) est impossible pour
géomeétries industrielles.
k-¢ standard : Modéle deux équations robuste. Bon pour écoulements libres. Moins précis en
proche paroi et gradients de pression adverses. Largement utilisé années 1980-1990.
k- : Performant en proche paroi. Sensible aux conditions extérieures. Utilisé dans couches
limites.
k- SST (Shear Stress Transport) : Hybride k-o (proche paroi) et k-¢ (écoulement libre).
Meilleure prédiction décollements. Standard actuel pour turbomachines. Développé par Menter
(1994). [25]
Spalart-Allmaras : Modéle une équation. Economique, robuste. Populaire en aéronautique
externe. Moins utilisé turbomachines. [26]
RSM (Reynolds Stress Model) : Modeles sept équations. Capture anisotropie turbulence. Plus

précis mais codt calcul élevé et robustesse moindre. [25]

1.4.3 Stratégies de maillage
La qualité du maillage conditionne directement la précision et la convergence de la simulation.
Types de maillage : Structuré (hexaedres) privilégié pour turbomachines car efficace et précis en
couche limite. Non-structuré (tétraédres/prismes) pour géométries complexes. Hybride combinant
avantages.
Critéres de qualité : Orthogonalité >0,2 ; Aspect ratio <100 ; Skewness <0,9 ; Transition
progressive (facteur expansion <1,2). Maillage couche limite : y+ <1 pour SST (résolution
visqueuse), y+=30-300 pour k-¢ (lois de paroi).
Taille typique : 2-5 millions cellules par passage inter-aubes. Compresseur complet 10-20 étages
: 50-200 millions cellules. Neécessite calcul paralléle sur clusters HPC (256-2048 cceurs).

1.4.4 Conditions aux limites

Entrée : Pression totale, température totale, direction écoulement.
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Sortie : Pression statique ou débit massique impose.

Parois : Condition no-slip (adhérence), loi de paroi ou résolution visqueuse selon y+.
Périodicité : Exploitation symétrie pour réduire domaine (1 passage inter-aubes). Interfaces rotor-
stator : Frozen Rotor (stationnaire, rapide mais approximatif) ou Transient Rotor-Stator

(instationnaire, précis mais colteux).

1.5 Le compresseur NASA Stage 37

1.5.1 Historique et contexte
Le NASA Stage 37 est un étage de compresseur axial transsonique congu et testé par la NASA
dans les années 1970-1980 pour servir de cas de validation de référence pour les codes CFD. Il a
été développé dans le cadre du programme de recherche sur les compresseurs haute performance.
Objectifs : Fournir base de données expérimentale détaillée pour validation CFD. Etudier
aérodynamique transsonique (M_rel > 1). Comprendre mécanismes de pertes et

instabilités. Tester nouvelles techniques de mesure.

1.5.2 Caractéristiques géométriques
« Rotor : 36 aubes, Stator : 46 aubes.

o Diametre bout de pale : 51,4 cm.

e Hauteur d’aube rotor : 7,11 cm.

e Rapport de moyeu : 0,70.

e Jeuentéte: 0,51 mm (0,72 % hauteur).
o Corde axiale rotor : 5,16 cm.

e Vitesse de rotation nominale : 17188,7 RPM (1800 rad/s) [27],[28].

17



Chapitre | : etude biboliographique sur les compresseurs axiaux

Ansys

2021 R2

Activer Windows

Figure 6 Distribution de pression sur I'aube du NASA Rotor 37 — simulation CFD
tridimensionnelle (N = 17 000 tr/min) [29]

1.5.3 Performances nominales

o Rapport de pression : T = 2,106

« Rendement isentropique : n = 86,1 %

o Débit massique : 20,19 kg/s

e Mach relatif en bout : M, = 1,13-1,48

o Température entrée : 288,15 K, Pression entrée : 101325 Pa [27],[28].

1.5.4 Intérét scientifique

Le NASA Stage 37 présente plusieurs caractéristiques en faisant un cas d'étude idéal :

Base de données expérimentale riche : Distributions de pression pariétale, sondages
aérodynamiques détaillés, mesures de performance globale, données sur plusieurs points de
fonctionnement (near-stall, design, near-choke). [4]
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Physique représentative : Ecoulements transsoniques avec chocs, vortex de jeu

significatif, écoulements secondaires 3D, interactions rotor-stator réalistes. [27]

Validation internationale : Utilisé par tous les développeurs de codes
CFD. Benchmarks NASA Rotor 37 Workshops. Centaines de publications scientifiques. [18]

Complexité modérée : Géometrie relativement simple (un seul étage), domaine de

calcul raisonnable, temps de simulation acceptable sur ressources académiques.

Applications pratiques : Représentatif des premiers étages de compresseurs HP

aéronautiques modernes.

1.6 Etat de Part
Actuellement, la simulation des compresseurs axiaux repose principalement sur des approches
RANS 3D avec le modele de turbulence k — w SST de Menter (1994), car il offre un bon
compromis précision—co0t [15]. Cependant, la prédiction des écoulements de jeu reste délicate :
I’intensité du vortex de jeu est souvent sous-estimee de 10-20 % ou mal positionnée par rapport
aux mesures [18]. L’interaction choc-couche limite est mal modélisée par le RANS stationnaire,
tandis que I’'URANS ou la DES améliorent les résultats au prix d’un cout x10-100 [20].
L’optimisation par méthodes adjointes ou par apprentissage automatique réduit les pertes de 2—3
points de rendement [21]. Enfin, les traitements de carter (rainures circonférentielles) améliorent

la marge au pompage de 10-15 % mais dégradent parfois le rendement de 0,2-0,5 point [12].

1.7 Conclusion du chapitre :
Ce premier chapitre a présenté les fondements théoriques des compresseurs axiaux : équation
d’Euler, triangles de vitesses, paramétres de performance (1,1, ¢, ), ainsi que les phénomeénes
complexes (vortex de jeu 20-30 % des pertes, ondes de choc, pompage, décrochage tournant). Les
méthodes numériques (RANS 3D, k — w SST) et le cas de validation NASA Stage 37 (r =
2,106, n = 86,1%, M, = 1,13-1,48) ont été décrits. Dans le chapitre suivant, la méthodologie

de simulation (CAO, maillage, conditions aux limites) sera détaillée.

19



Chapitre I
Modeélisation 3D et mise en
place de la simulation du

compresseur NASA Stage 37



Chapitre 11 : Modélisation 3D et mise en place de la simulation du compresseur NASA Stage 37
1.1 Introduction
Ce chapitre etablit le cadre théorique et la méthodologie de conception préliminaire du
compresseur axial étudié. 1l assure la transition entre les exigences de performance définies au
chapitre précédent et leur traduction en paramétres thermodynamiques, aérodynamiques et

géométriques nécessaires au dimensionnement de 1’étage de compression.

La démarche adoptée s’appuie sur les principes fondamentaux de la thermodynamique des
gaz compressibles et de la mécanique des turbomachines. L’objectif est de relier les spécifications
fonctionnelles — débit massique, rapport de compression et rendement — aux grandeurs physiques
déterminantes telles que le travail spécifique, les vitesses caractéristiques et les dimensions

principales du rotor et du stator.

Le chapitre se conclut par la définition du modele géométrique destiné a 1’analyse

numérique, assurant ainsi la continuité méthodologique vers la simulation CFD présentée au

Chapitre I1l. Les syntheses des paramétres dimensionnels du rotor R1 et du stator S1 sont
volontairement reportées au Chapitre 1ll, ou elles seront mises en regard des résultats des
simulations.

1.2 Fondements théoriques de la compression axiale

11.2.1 Principe énergétique et équation d’Euler
Le compresseur axial fonctionne selon un mécanisme de conversion d’énergie reposant sur
deux processus aérodynamiques successifs : une accélération du fluide au sein du rotor rotatif,
suivie d’une décélération diffusive dans le stator fixe. Ces phénomenes sont gouvernés par les lois
fondamentales de conservation de la masse, de la quantité de mouvement et de I’énergie appliquées

a un volume de contrdéle en rotation [3], [1].

L’analyse théorique des turbomachines repose principalement sur 1’équation d’Euler des
turbomachines, issue du théoreme du moment de la quantité de mouvement. Cette équation relie le
travail spécifique échangé entre le rotor et le fluide a la variation du moment cinétique de
1I’écoulement [3]. En supposant une entrée sans pré-rotation (C01 = 0), le travail massique transmis

au fluide s’écrit :

w =U,Cy; —U1Cg1 = U3Cy;
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ou U désigne la vitesse tangentielle de 1’aube et CO la composante tangentielle de la vitesse
absolue du fluide [1], [3]. Cette relation constitue la base de la conception préliminaire, puisqu’elle

¢établit un lien direct entre la géométrie du rotor, via U = wr, et I’énergie transmise au fluide.

Dans les conditions réelles de fonctionnement, 1’écoulement dans les canaux inter-aubages
s’écarte du comportement idéal en raison des pertes par frottement, du jeu en téte d’aube et des
écoulements secondaires. Pour les compresseurs axiaux, ces effets sont pris en compte via des

coefficients de perte et des rendements appropriés [1], [3].

L’énergie mécanique ainsi communiquée se traduit par une augmentation de 1’énergie
cinétique et de la pression statique a la sortie du rotor. Cette énergie cinétique résiduelle est ensuite
partiellement convertie en énergie de pression au niveau du stator par un processus de

ralentissement quasi adiabatique, conformément a 1I’équation de 1’énergie en régime permanent [3].

L’¢lévation d’énergie spécifique issue de 1’équation d’Euler est directement liée a
I’augmentation de I’enthalpie totale du fluide, permettant d’établir les relations thermodynamiques
nécessaires au calcul du rapport de compression et des rendements, qui seront développées dans

les sections suivantes.

1.3 Hypotheses générales et cadre de modélisation

La phase de conception préliminaire repose sur un ensemble d’hypothéses simplificatrices
permettant de rendre le probleme analytiqguement tractable, tout en conservant une représentativité
physique suffisante pour guider les choix de dimensionnement. Ces hypothéses définissent le cadre
général de la modélisation initiale et servent de base pour les calculs analytiques et la préparation

a la simulation CFD.

11.3.1 Hypotheéses sur le fluide de travail
Le fluide est considéré comme un gaz parfait sous les conditions opératoires du
compresseur. Cela permet d’utiliser la relation isentropique simplifiée entre pression et température
et d’adopter une chaleur spécifique a pression constante (cp) constante. Les propriétés de I’air sec

standard sont fixées comme suit [3] :
Rapport des chaleurs spécifiques : y= 1,4
Constante des gaz parfaits : R =287,1 J-kg™'-K™*

Cette hypothese simplificatrice est couramment adoptée dans la phase préliminaire [1], [3].
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11.3.2 Hypothéses sur 1I’écoulement
L’analyse préliminaire utilise un modeéle unidimensionnel et stationnaire (mean-line). Les
propriétés moyennes sur une section donnée (vitesse axiale Cz, pression, densité) sont considerées

représentatives de I’ensemble de 1’écoulement dans cette section [1].

L’écoulement a travers 1’étage est supposé adiabatique (pas de transfert de chaleur avec

I’extérieur) et non isentropique en raison des pertes internes, modélisées de maniere globale [1],
[3].

11.3.3 Hypothéses sur les pertes et le rendement
Une modélisation détaillée de toutes les pertes locales (frottement, choc, mélange, jeu en
téte) n’est pas réalisée a ce stade. L’effet global des pertes est intégré via un rendement isentropique
cible (nis) et un rendement polytropique (np), parametres d’entrée basés sur des valeurs typiques

pour le domaine de fonctionnement [1].

Inlet velocity
profile

¢
N

:\ i
L

Inlet vorticity
of annulus wall

s
boundary layer \.._______.‘—

Figure I11.1:Vorticité secondaire produite par une rangee d'aubes directrices[3]
Les pertes par jeu en téte d’aube (tip clearance) sont spécifiques aux compresseurs axiaux

et seront modélisées ultérieurement par des corrélations empiriques [3].

11.3.4 Conditions aux limites et opératoires
Entrée : Pression et température totales connues Poi, Toi, correspondant aux conditions

ambiantes ou amont.
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Sortie : Pression statique imposée P ou rapport de compression total IT = Pos/Po:.
Vitesse de rotation : N constante pour un point de fonctionnement donne [3].

Ces hypotheses constituent la base analytique pour le dimensionnement initial et seront
affinées lors de la simulation CFD au Chapitre I1I.

1.4 Analyse thermodynamique du processus de compression

L’analyse thermodynamique permet de relier le travail mécanique défini par 1’équation
d’Euler aux grandeurs de pression et de température mesurables. Pour un gaz parfait suivant un
processus de compression adiabatique avec pertes (non-isentropique), 1’élévation d’enthalpie totale

est donnée par [3] :

Ahgy = Cp(Toz —To1) =w

ou cp est la chaleur spécifique a pression constante, Tor et To2 sont les températures totales

a I’entrée et a la sortie du rotor, et w le travail spécifique calculé par I’équation d’Euler [1], [3].

Le rapport de compression total isentropique (idéal) est lié¢ a 1’élévation de température

idéale :

Ou Tozs est la température totale de sortie pour une compression isentropique. Le rapport de

compression réel, tenant compte des pertes via le rendement isentropique nis, s’exprime par :

4

o= [ ()
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Figure I11.2:Diagramme enthalpique-entropique (h-s) du processus de compression dans un
compresseur axial.[3]

En pratique, pour les calculs de conception, il est souvent plus commode d’utiliser le
rendement polytropique (np), particulierement adapté aux compresseurs axiaux car il est moins

sensible au rapport de compression. La relation polytropique s’écrit [1] :

Yip
Po; (rroz))"1
Po1  \Toy

Les deux rendements sont liés par la relation suivante pour un gaz parfait [1] :

P,
Nis = (ﬁ yil _
DR
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Cette analyse thermodynamique fournit le cadre nécessaire pour convertir les objectifs de
performance (rapport de pression, rendement) en spécifications concretes de température et de

travail pour le dimensionnement géométrique du rotor et du stator [2].

1.5 Equations fondamentales de la dynamique des fluides applicables

Le comportement de I’écoulement a travers les différents composants du compresseur est
gouverné par les équations fondamentales de la conservation de la masse, de la quantité de
mouvement et de I’énergie. En régime permanent, ces équations forment le systéme de base pour

I’analyse et la modélisation [1].

11.5.1 Conservation de la masse (Continuité)
Pour un écoulement stationnaire a travers une surface de contrdle, le débit massique reste

constant. Sous forme intégrale, pour une section donnée i [1] :

m = p; C,; A; = constante

Ou pi est la masse volumique, Czi la vitesse axiale (composante normale a la section), et Ai
I’aire de la section annulaire d’écoulement. Cette équation est primordiale pour relier les

dimensions géomeétriques (aires Ai) aux vitesses et densités le long du chemin d’écoulement [1],

[2].

11.5.2 Conservation de la quantité de mouvement (Equation d’Euler)
Pour un écoulement parfait (non visqueux) en régime permanent, I’équation de la quantité
de mouvement le long d’une ligne de courant, ou sa forme intégrale pour un volume de contréle en
rotation (équation d’Euler des turbomachines), a dé¢ja été¢ introduite. Sa forme différentielle le long

d’une ligne de courant s’écrit [1] :

dpP
7+CdC+gdZ=0

En négligeant les effets gravitationnels (g dz = 0) dans une machine compacte, on retrouve
la relation de Bernoulli pour un fluide compressible, liant la variation de pression a la variation

d’énergie cinétique.
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Figure 11.3:Circulation autour d'un eélément de fluide[3]

Pour I’équilibre radial dans I’entrefer (espace entre rotor et stator), I’équation radiale de la

quantité¢ de mouvement s’écrit [2] :

= prdgdr

Figure 11.4:Elément de fluide en équilibre radial[3]

Cette relation est essentielle pour déterminer la variation des propriétés le long du rayon.
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11.5.3 Conservation de I’énergie (Premier principe)

Pour un volume de contrdle fixe en régime permanent, sans échange de chaleur avec
I’extérieur (adiabatique), la variation d’enthalpie totale du fluide est égale au travail échangé. C’est

la base de I’analyse thermodynamique de la section I1.4 et s’exprime par [1] :
m AhO =m (hOZ - hOl) = Parbre - Ppertes

Ou ho=h + "2 C? est I’enthalpie totale, Parbre la puissance sur 1’arbre, et Ppertes la puissance
dissipée par les pertes mécaniques et aérodynamiques. Pour 1’écoulement a travers le rotor seul

(adiabatique), cela se réduit a Aho =w [1].

11.5.4 Equation d’état et relations constitutives
Pour fermer le systeme d’équations, la relation entre les propriétés thermodynamiques

(équation d’état) et les relations pour les pertes sont nécessaires.
Equation d’état du gaz parfait : P = pRT [1]
Relations isentropiques : P/p”y = constante et T/P”(y-1)/y = constante [1].

Modélisation des pertes: Bien qu’une modélisation détaillée ne soit pas utilisée en
conception préliminaire, les pertes par frottement dans les conduits sont souvent estimées via des
coefficients de perte de charge (KL) ou des facteurs de friction (f), reliant la chute de pression

statique a 1’énergie cinétique : APs =KL - /2 p C* [2].

Ces équations constituent le socle mathématique qui sera discrétisé et résolu numériquement
lors de la phase de simulation CFD (Chapitre I11). La conception préliminaire utilise leurs formes
intégrées et simplifiées, comme 1’équation d’Euler et la conservation de la masse, pour déterminer

les parametres géométriques clés [1].

1.6  Paramétres de performance et critéres de conception
Cette section définit les parametres clés qui serviront d’objectifs et de contraintes pour le
dimensionnement du compresseur. Ils constituent le lien direct entre les spécifications

fonctionnelles et les choix géométriques [2].

11.6.1 Débit massique et conditions d’entrée

Le débit massique () est la premiére spécification opérationnelle. Il détermine I’échelle

physique de la machine. Pour une conception préliminaire, on définit également les conditions
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d’entrée : la pression totale (Po1), la température totale (To1), et souvent la composition du fluide

(air standard). Le débit volumique a I’entrée (Q1) est dérivé de I’équation d’état : Qi = m/po: [1].

Le débit reduit (ou corrige) est également utilisé pour caractériser les performances a travers

les conditions d’entrée variables [2] :

11.6.2 Rapport de compression
Le rapport de compression total (IT = Pos/Po1) est I’objectif principal de performance. Il est
souvent impos¢ par 1’application (par exemple, I1= 1,8 pour le NASA Stage 37 a 100% de vitesse).
Parfois, le rapport de pression statique a la sortie du rotor (ITR = P2/Po1) est également utilis¢é comme

critére intermédiaire pour le dimensionnement du rotor lui-méme [1], [2].

11.6.3 Rendements

Deux rendements principaux guident la recherche d’efficacité énergétique [1], [2] :

Rendement isentropique (ou adiabatique) total (nis,t): Rapport entre la puissance de
compression idéale (isentropique) et la puissance réelle absorbée sur 1’arbre pour atteindre le méme

rapport de pression total. C’est le critere d’efficacité le plus courant pour I’utilisateur final.

Rendement polytropique (ou petit étage) (np) : Plus pertinent pour le concepteur, car il est
moins sensible au rapport de compression et permet de comparer ’efficacité aérodynamique
intrinseéque de la machine, indépendamment de sa pression de sortie. Les relations entre nis,t et np

ont été établies en section 11.4.

Une valeur cible pour nis,t est choisie en fonction de la technologie (par exemple, 85-88%

pour un compresseur axial moderne [2]).

11.6.4 Vitesse de rotation et triangles de vitesses
La vitesse de rotation (N, en tr/min) est un parametre de conception libre mais contraint.
Elle influence directement la taille, les contraintes mécaniques et les performances. Pour le NASA
Stage 37, la vitesse de rotation est fixée a N = 17188 tr/min [4].

Les triangles de vitesse sont un outil fondamental pour 1’analyse et la conception des
compresseurs axiaux. Ils sont construits a trois rayons caractéristiques (pied, mi-hauteur, téte) et
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relient les vitesses absolue C, relative W et d’entrainement U [1]. Les relations suivantes sont

utilisées :

Figure 11.5:Diagrammes de vitesse d'une rangée d'aubes directrices (inlet guide vanes)[4]

A P’entrée du rotor :

Czl .
tanfB; = U—(s1 Co1 = 0)
1

A la sortie du rotor :

CZZ
ta =
"= e
A la sortie du stator :
tana, = 663
37 ¢

z3

Méthodologie de dimensionnement préliminaire

La méthodologie adoptée pour le dimensionnement préliminaire est une approche

analytique séquentielle, basée sur les équations fondamentales et les paramétres de performance
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définis précedemment [2], [3]. Elle permet de transformer les spécifications globales en une

premiére estimation compléte de la géométrie de 1’étage de compression.

11.6.5 Séquence de calcul

La proceédure suit les étapes logiques suivantes [1], [2] :

Définition des données d’entrée : A partir des spécifications du cahier des charges, on fixe
le débit massique r, le rapport de compression total visé I1, le rendement isentropique cible nis,
ainsi que les conditions d’entrée (pression totale Poi, température totale To:). Le fluide de travail

étant de 1’air, ses propriétés (y = 1,4, R =287,1 J-kg™'-K™") sont connues.

Choix de la vitesse axiale : La vitesse axiale Cz est un paramétre de conception clé. Elle est

généralement choisie entre 150 et 200 m/s pour les compresseurs subsoniques/transsoniques [1].

Calcul de la section annulaire d’entrée : A partir du débit massique, de la vitesse axiale et
de la densité a I’entrée, on détermine ’aire de passage Ai. Le choix du rapport moyeu/téte (hub/tip

ratio) permet d’en déduire les diamétres d’entrée Dih (moyeu) et Dt (téte).

Construction des triangles de vitesse a mi-hauteur : La vitesse périphérique U a mi-hauteur
est calculée a partir de la vitesse de rotation N et du rayon moyen. Les triangles de vitesse sont

ensuite construits pour déterminer les angles d’écoulement i et Bo.

Définition des angles d’aube : Les angles d’aube Bib et f2b sont choisis pour assurer une

incidence nulle (ou faible) au point de conception [1].

Evolution radiale des paramétres : La loi de torsion (twist) des aubes est définie, souvent

selon une loi de circulation constante ou de travail constant [2].

Dimensionnement du stator : Les angles d’aube du stator asb et aub sont déterminés pour

redresser I’écoulement et assurer une diffusion controlée [1].

Estimation du nombre d’aubes : Le nombre d’aubes du rotor et du stator est estimé a 1’aide

de corrélations empiriques basées sur la solidité (rapport corde/pas) [2].

11.6.6 Vérifications et critéres de cohérence
A chaque étape, des vérifications sont effectuées pour s’assurer de la validité physique des
choix effectués [1], [2] :
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Nombre de Mach relatif a I’entrée Mw1 : Il doit étre inférieur a une valeur critique
(généralement Mw1 < 1,3 pour les compresseurs transsoniques) pour éviter des pertes par choc

excessives.

Nombre de Mach absolu a la sortie du rotor M2 : Sa valeur conditionne la conception du

stator. Un M. élevé nécessite un stator plus long et plus efficace.

Coefficient de débit ¢ = Cz/U et coefficient de charge ¥ = Aho/U? : Le couple (o, V) doit se
situer dans une région connue de faisabilité pour les compresseurs axiaux, garantissant un

rendement potentiel acceptable [1].

Angle de déviation (deviation) : L’écart entre 1’angle d’écoulement et I’angle d’aube doit

étre cohérent avec les corrélations de Carter [2].

Si I’'une de ces vérifications échoue, les parameétres initiaux (comme Cz, le rapport hub/tip,
ou les angles) sont ajustés et le calcul est réitéré jusqu’a 1’obtention d’un jeu de parameétres

cohérent.

11.6.7 Synthése des parametres de la conception de base
Le résultat de cette méthodologie est un ensemble complet de parametres géométriques
définissant la conception de base (Baseline design) du compresseur. Ces parametres incluent les
dimensions principales du rotor (D:h, Dit, D2, Bi1, B2, ZR), les caractéristiques du stator (angles os,
a4, ZS), et les premieres estimations pour les jeux et ’entrefer. Ces valeurs constituent la base
géométrique de la conception et serviront de point de départ pour la modélisation géométrique

tridimensionnelle et les simulations CFD du Chapitre 111 [2].
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Figure 11.6:Organigramme de la procédure de résolution numérique pour I’analyse de

I’écoulement méridien[4]

I1.7  Conception du rotor R1

Le rotor constitue 1’élément central et le plus critique du compresseur axial. C’est lui qui
transfere 1’énergie mécanique au fluide et conditionne, par sa géométrie, I’essentiel des
performances de la machine [1]. Cette section détaille les choix conceptuels et les calculs

dimensionnels aboutissant a la définition compléte du rotor R1.

11.7.1 Choix du type d’aubage
Le premier choix conceptuel concerne la typologie du profil aérodynamique utilisé. Pour le

NASA Stage 37, deux grandes familles de profil peuvent étre envisagées [3] :

Profils a arc de cercle (MCA - Multiple Circular Arc) : Utilisés historiqguement sur le Stage
37 original [4]. lls sont simples a définir géométriguement mais présentent des performances

limitées en régime transsonique.

Profils a diffusion contr6lée (CDA - Controlled Diffusion Airfoil) : Profils modernes
optimisés pour retarder le décollement de la couche limite et réduire les pertes. lls offrent une plage

de fonctionnement plus large et un meilleur rendement [3].

33



Chapitre Il : Modélisation 3D et mise en place de la simulation du compresseur NASA Stage 37

Pour la présente étude, compte tenu des objectifs de validation avec les données NASA, la
géométrie originale du rotor R1 est basée sur des profils MCA [4]. Cependant, la méthodologie

présentée reste valable pour tout type de profil.

1.7.2 Détermination des dimensions geométriques principales
A partir des résultats de la méthodologie de dimensionnement préliminaire (section 11.7),
les dimensions clés du rotor sont calculées et precisees. La Figure 11.3 illustre la géométrie du rotor

et les triangles de vitesse associés [1].

Figure I1.3 : Schéma d’un compresseur axial et triangles de vitesses a I’entrée et a la sortie

du rotor
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Rotor blade row
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Stator blade row
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Figure 11.7:Schéma d’un compresseur axial et triangles de vitesses a 1’entrée et a la sortie
du rotor[3]
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11.7.2.1 Diameétres d’entrée et de sortie
Le diameétre extérieur (en téte) Dtip est déterminé a partir de la vitesse périphérique
maximale admissible et de la vitesse de rotation [1] :

60U,

Pour le NASA Stage 37, les dimensions caracteristiques sont [4] :
Diamétre en téte (tip) : Dtip = 0,370 m

Diameétre au moyeu (hub) a I’entrée : Dhub = 0,240 m

Rapport moyeu/téte (hub/tip ratio) : v~ 0,65

Le diamétre moyen a I’entrée Dim est défini par :

2 2
D - Diup + Dfip
1im 2
11.7.2.2 Largeurs de passage et hauteur d’aube
La hauteur d’aube a ’entrée h: est donnée par :
he = Dtip - Dhub
! 2
La hauteur de sortie h: est déterminée a partir de 1’équation de continuité et de I’évolution
de la vitesse axiale a travers 1’étage. La section annulaire de sortie est généralement l1égérement

plus petite que la section d’entrée en raison de I’augmentation de la masse volumique [1].

11.7.3 Conception des profils d’aubes
La géométrie des aubes définit la cinématique de 1’écoulement et 1’énergie transmise. La

conception doit tenir compte de 1’évolution des paramétres le long du rayon (du moyeu vers la téte)
[1], [2].

11.7.3.1  Angles d’aube a ’entrée et a la sortie
L’angle d’aube a I’entrée Bib (angle de calage) est choisi pour assurer une incidence nulle
(ou faible) au point de conception. Il est déterminé a partir de I’angle de I’écoulement relatif i, qui

dépend de la vitesse axiale Cz: et de la vitesse périphérique Ui [1] :
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C
tanfB; = Uil
1

En pratique, on choisit fib 1égérement supérieur a 1 pour tenir compte du déplacement de

I’écoulement et permettre un fonctionnement a débits partiels sans décollement précoce [2].

L’angle d’aube a la sortie B2b est un parametre de conception majeur. Il est 1i¢ a ’angle de
I’écoulement relatif de sortie par [1] :

CZZ

tanff, = ————
27 Uy — Cpy

Pour le rotor R1 du NASA Stage 37, les angles typiques sont [4] :
Au pied (hub) : B = 45°, B = 38°

A mi-hauteur : 1 = 52°, B2 = 45°

En téte (tip) : f1 = 60°, f2 =~ 51°

11.7.3.2 Nombre d’aubes et solidité
Le nombre d’aubes ZR est choisi pour assurer une solidit¢ ¢ approprié¢e. La solidité est
définie comme le rapport entre la corde c et le pas t (distance circonférentielle entre deux aubes
consécutives) [1] :
c Zgc
O =—-—=—-
t 2mr
Pour les compresseurs axiaux transsoniques, la solidité a mi-hauteur est généralement
comprise entre 0,8 et 1,2 [1]. Pour le NASA Stage 37, le nombre d’aubes du rotor R1 est ZR =36

[4].

La corde moyenne ¢ est d’environ 25 mm a mi-hauteur. Le facteur de solidité ¢ a mi-hauteur

est donc d’environ 0,96.

11.7.3.3  Loi de torsion (Twist) et profil méridien
La variation des angles le long du rayon (loi de torsion) est definie pour assurer une
distribution de travail constante ou une circulation constante. Une loi courante est celle du "free
vortex" ou rCO = constante [1]. Cette loi conduit a une torsion importante des aubes entre le pied

et la téte.
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Le profil méridien (évolution des rayons du moyeu et du carter le long de I’axe) est défini

pour assurer une évolution progressive de la vitesse axiale sans décollement [2].

1.8 Conception du stator S1
Le stator est un composant statique situé immédiatement en aval du rotor. Sa fonction
principale est de redresser I’écoulement et de convertir 1’énergie cinétique résiduelle en pression

statique [1].

11.8.1 Role et choix du type de diffuseur axial

Le stator S1 remplit deux fonctions essentielles [1], [2] :

Redressement : II élimine ou réduit la composante tangentielle de la vitesse absolue (CO)

créée par le rotor, rendant I’écoulement essentiellement axial a la sortie (o = 0°).

Diffusion : 11 ralentit I’écoulement (diminution de la vitesse absolue Cs vers Ca),

convertissant I’énergie cinétique en pression statique.

La conception du stator dépend du niveau de vitesse a son entrée. Pour le NASA Stage 37,
le stator S1 est un diffuseur axial a aubes fixes, avec un profil adapté pour supporter des vitesses
subsoniques/transsoniques [4].

11.8.2 Dimensionnement géométrique du stator S1
Le dimensionnement du stator suit une séquence logique basée sur les conditions

d’écoulement a la sortie du rotor [1], [2].

11.8.2.1 Conditions d’entrée du stator
Les conditions a I’entrée du stator (station 3) correspondent a la sortie du rotor (station 2),
avec une prise en compte de ’entrefer (gap axial). La vitesse absolue C., sa composante
tangentielle CO., la pression statique P- et la température T2 sont connues des calculs précédents.

Le nombre de Mach & I’entrée du stator Ms = Cs/\yRTs est un paramétre clé [1].

11.8.2.2 Angles d’aubage
L’angle d’aube du stator a I’entrée azb doit correspondre a I’angle de 1’écoulement absolu a

la sortie du rotor oz = arctan(C0s/Czs) pour assurer une incidence nulle a I’entrée [1].

L’angle de sortie a4b est généralement choisi proche de 0° (écoulement axial). Le degré de

réaction du stator est déterminé par le taux de diffusion souhaité [2].
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Pour le stator S1 du NASA Stage 37, les angles typiques sont [4] :
A mi-hauteur : as =~ 32°, 04 = 0°
Aupied : a3 = 45°, o= 0°

11.8.2.3 Nombre d’aubes
Le nombre d’aubes du stator ZS doit étre différent du nombre d’aubes du rotor pour éviter
les interactions synchrones et le bruit [1]. Une différence d’au moins 10% est recommandée. Pour

le NASA Stage 37, le stator S1 comporte ZS = 44 aubes [4].

La solidité du stator est généralement légerement supérieure a celle du rotor (S~ 1,0 a 1,2)
[2].

11.8.3 Distribution de pression et contrdle du décollement
La diffusion dans le stator doit &tre contrélée pour éviter le décollement de la couche limite.
Le rapport de diffusion (rapport des vitesses Cs/Ca) ne doit pas dépasser une valeur critique
(généralement < 2,0) [1]. La distribution de pression le long du profil d’aube doit étre monotone

pour éviter la transition laminaire-turbulent prématurée et le décollement [2].

11.9 Articulation entre I’approche analytique et I’étude numérique

Les développements théoriques et le dimensionnement préliminaire présentés dans ce
chapitre ont permis de définir une configuration géométrique de base du compresseur axial NASA
Stage 37. L’application des équations d’Euler et des relations thermodynamiques, dans le cadre
d’une approche unidimensionnelle (mean-line), a conduit & un ensemble cohérent de parametres

aérothermodynamiques et géométriques répondant aux spécifications de la littérature [1], [4].

Cependant, ce type de modélisation ne permet pas de représenter avec précision les
phénomenes tridimensionnels présents dans I’écoulement interne, tels que les effets de courbure,
les écoulements secondaires, les gradients de pression complexes, les interactions rotor-stator ou

les zones de recirculation en téte d’aube [3].

Afin d’obtenir une analyse plus réaliste du comportement aérodynamique du compresseur,
une étude numérique tridimensionnelle par dynamique des fluides numérique (CFD) est mise en
ceuvre dans le chapitre suivant. Cette approche permettra de détailler le champ d’écoulement,

d’évaluer les performances globales (rapport de pression, rendement, débit) et de vérifier la
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cohérence des résultats issus du dimensionnement préliminaire par rapport aux données
expérimentales NASA [4].

Ainsi, I’étude numérique constitue un prolongement direct de 1’analyse analytique,
apportant un niveau de précision supérieur dans 1’évaluation et la compréhension des performances
du compresseur axial [2]. Les synthéses dimensionnelles détaillées du rotor R1 et du stator S1
seront présentées en introduction du Chapitre III, avant d’étre confrontées aux résultats des

simulations.

11.10 Conclusion

Ce chapitre a établi le cadre théorique et méthodologique de la conception préliminaire du
compresseur axial NASA Stage 37. A partir des exigences de performance, les relations
énergeétiques et thermodynamiques ont permis de définir une approche analytique structurée pour

le dimensionnement du rotor R1 et du stator S1.

Les hypotheses simplificatrices adoptées garantissent une premiere estimation fiable tout en
reconnaissant les limites du modéle unidimensionnel. Les paramétres géométriques obtenus
(diameétres, angles, nombres d’aubes, solidité) sont cohérents avec les données de référence de Reid

& Moore [4] et avec les principes fondamentaux énonces par Dixon & Hall [1] et Aungier [2].

La géométrie ainsi définie constitue le point de départ pour la modélisation
tridimensionnelle et la simulation CFD, permettant de valider les performances et d’identifier les
phénomeénes tridimensionnels complexes qui ne peuvent étre capturés par une approche
unidimensionnelle. L’application numérique de cette méthodologie et les résultats des simulations,
incluant les tableaux récapitulatifs des parameétres du rotor R1 et du stator S1, sont présentés en

détail au Chapitre I11.
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Chapitre I11 : Analyse des écoulements internes

I11.1 Introduction :

Ce chapitre est dédié a la mise en ceuvre numérique de la résolution des équations de
transport introduites dans le chapitre précédent. Il décrit les différentes étapes nécessaires a la
réalisation d’une simulation CFD compléte a 1’aide du logiciel ANSYS Fluent. Nous
commencerons par présenter le code de calcul utilisé, ainsi que les étapes méthodologiques a suivre
pour mener a bien une simulation fiable et représentative. La modélisation géométrique du
compresseur axial transsonique de type NASA Stage 37 et la génération du maillage seront
détaillées, en insistant sur les choix de maillage adoptés en fonction de la complexité géométrique
et des zones critiques de 1’écoulement. Par la suite, nous décrirons les procédures numériques et
algorithmiques mises en ceuvre par ANSY'S Fluent pour la résolution des équations de conservation
(masse, quantité de mouvement, énergie, etc.), en soulignant les modéles physiques sélectionnés
(modeéle de turbulence, conditions de rotation, etc.). Enfin, une attention particuliere sera portée a
la définition des conditions aux limites, élément crucial pour garantir la convergence et la validité
physique des résultats obtenus.

111.2 Organigramme de simulation du compresseur axial transsonique:

Cette étude a pour objectif de simuler le fonctionnement du compresseur axial
transsonique de type NASA Stage 37 en utilisant ANSYS Workbench, en s’appuyant sur les
modules Vista CPD, TurboGrid et Fluent, afin d’analyser les performances hydrauliques de la roue
a une vitesse de rotation. La figure ci-dessous illustre les différentes étapes du processus de
simulation numérique du compresseur axial transsonique , réalisé dans 1I’environnement ANSY'S

Workbench.
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Figure I11.1 : Organigramme de simulation du compresseur axial transsonique de type NASA

Stage 37
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111.3 Géométrie :

Cette étape consiste a modéliser le compresseur axial transsonique en 3D a 1’aide du logiciel
de conception géométrique intégré a ANSYS, tel que DesignModeler ou SpaceClaim.

Cette figure suivante présente la distribution de 1’épaisseur normale de la couche (Normal
Layer Thickness) le long de la corde, depuis le bord d’attaque (LE) jusqu’au bord de fuite (TE),
paramétrée par 1’angle théta (Theta) et ’angle béta axial (Beta axial), qui sont des paramétres
géométriques clés de la pale du rotor du compresseur NASA Stage 37. L’axe des abscisses, noté
M-Prime (LE to TE), représente une coordonnée adimensionnelle progressant du LE au TE, tandis
que I’axe des ordonnées correspond a 1’épaisseur normalisée. On observe une forte variation de
I’épaisseur en fonction de théta : pour théta = -10°, 1’épaisseur maximale (environ 0,45) se situe
preés du bord d’attaque, puis décroit rapidement. Pour les valeurs de théta allant de 10° a 50°,
I’épaisseur présente un pic prononcé plus en aval (vers M-Prime = 0,5 a 1,0), suivi d’une diminution
progressive vers le TE. Plusieurs points remarquables sont annotés, dont les coordonnées (0,2799,
-18,6207) et (-0,4907, -0,0833), correspondant probablement a des singularités géométriques ou
aérodynamiques. L’échelle de droite (non étiquetée) suggere la présence d’une autre grandeur
associée, comme 1’angle de calage ou la courbure locale. L’ensemble illustre comment 1’épaisseur
de la couche normale évolue le long de I’extrados/intrados en fonction de la position angulaire
autour de la roue, information essentielle pour la modélisation 3D de la pale et 1’analyse des

performances aérodynamiques transsoniques de ce rotor de référence.
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Figure 111.2 : Parameétres geomeétriques de la pale du rotor du compresseur NASA Stage
37
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Cette figure ci-contre semble présenter I’évolution de 1’épaisseur normale de la couche
(Normal Layer Thickness) le long de la corde, depuis le bord d’attaque (LE) jusqu’au bord de fuite
(TE), pour différentes sections radiales ou angulaires de 1’aube de stator du compresseur NASA
Stage 37. L’axe des abscisses, noté M-Prime (LE to TE), représente une coordonnée
adimensionnelle progressant du bord d’attaque au bord de fuite, tandis que 1’axe des ordonnées
correspond a 1’épaisseur (probablement en mm). Contrairement au rotor, les courbes de stator
montrent des variations d’épaisseur généralement plus faibles et plus réguliéres, avec des valeurs
maximales modestes (de 1’ordre de 0,02 a 0,05 mm) situées plutdt vers le milieu ou I’arriere de la
corde. Plusieurs parametres sont annoteés : Theta et Beta (angles définissant 1’orientation locale de
la section de 1’aube), ainsi que des colonnes d’erreur d’épaisseur (Normal Layer Thickness Error),
exprimées en mm ou en pourcentage. Une annotation particuliére, *NormalLayer Thickness Error
(mm - 0.4229, 127.2414)*, suggére un recalage ou une correction de mesure a une position
spécifique. Les valeurs négatives d’épaisseur apparente (ex. -0,001, -0,010) pour certaines portions
(proches de LE ou de TE) indiquent probablement des incertitudes de mesure ou des ajustements
numériques pres des bords. L’ensemble permet d’analyser la distribution fine d’épaisseur le long
de I’extrados/intrados des aubes fixes de stator, essentielle pour valider la géométrie 3D et les

modeles aérodynamiques de ce compresseur transsonique de référence.
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Figure 111 .3 : Paramétres geomeétriques de la pale du stator du compresseur NASA Stage
37
La figure suivante présente la géométrie en perspective de la roue du rotor du

compresseur axial transsonique de type NASA Stage 37, obtenue a 1’aide de Vista CPD.
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\‘%W Y

Figure 111.4 : Géométrie en perspective de la roue du rotor du compresseur axial

transsonique de type NASA Stage 37 .

La figure suivante présente la géomeétrie en perspective de la roue du stator du compresseur

axial transsonique de type NASA Stage 37, obtenue a I’aide de Vista CPD.

Figure 111.5 : Géométrie en perspective de la roue du stator du compresseur axial
transsonique de type NASA Stage 37 .
Comparaison des modélisations de I'air : gaz parfait versus propriétés constantes a
25°C pour le compresseur NASA Stage 37
Dans la simulation numérique du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, deux
approches de modélisation du fluide sont envisageables : I'air comme gaz parfait (Air Ideal Gas) et
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I'air a 25°C (Air at 25°C). La premiere approche considére I'air comme un gaz parfait dont la masse
volumique, la pression et la température sont reliées par la loi des gaz parfaits (p = P/(R_specific
T)), avec des propriétés thermophysiques (Cp, conductivité, viscosité) qui varient en fonction de
la température. Ce modele est physiquement pertinent pour les écoulements a vitesse modérée a
élevée (subsonique, transsonique ou supersonique modéré) ou les variations de température et de
pression sont importantes, mais sans effets réels (dissociation, ionisation). La seconde approche,
plus simplifiée, modélise l'air a 25°C avec des propriétés constantes (p = 1,184 kg/m?, Cp = 1005
J/(kg-K), k= 0,026 W/(m-K), p = 1,85x107° Pa-s), supposant un comportement incompressible ou
a proprietés fixes évaluées a cette température de référence. Dans les deux cas, la pression de
référence est fixée a 0 [atm] (pression relative nulle), le transfert thermique est régi par le
modéle Total Energy (résolvant I'équation compléte de I'énergie incluant énergie cinétique et
interne, indispensable pour capturer les échauffements par compression et dissipation visqueuse),
et la turbulence est modélisée par le Shear Stress Transport (SST). Le modéle a gaz parfait offre
une prédiction réaliste des champs de pression, température et densité dans les passages rotor—
stator, au prix d'un co(t de calcul plus élevé, tandis que le modéle a 25°C, plus simple et moins
colteux, est moins précis pour les forts gradients de température (notamment derriére I'onde de
choc dans le rotor) mais convient pour des études préliminaires ou des configurations a faible écart
de température.

I111.4 Conditions aux limites de fluide:

Dans le cadre de la simulation CFD du compresseur axial transsonique , plusieurs types de
conditions aux limites peuvent étre définies au niveau des entrées et sorties du domaine fluide,
en fonction des parameétres connus expérimentalement ou choisis pour 1’étude numérique :

o Pression d’entrée (Pressure Inlet) : permet d’imposer une pression statique au niveau de

I’entrée du fluide dans le domaine.

e Vitesse d’entrée (Velocity Inlet) : fixe la vitesse d’écoulement a I’entrée, souvent utilisée
lorsqu’on connait le profil de vitesse du fluide.

o Débit massique a I’entrée (Mass Flow Inlet) : permet d’imposer un débit massique
entrant, utile pour des systémes a alimentation constante.

e Pression de sortie (Pressure Outlet) : condition courante a la sortie du domaine,
spécifiant la pression ambiante ou de refoulement.

« Ecoulement sortant (Outflow) : suppose que la totalité du fluide sort du domaine sans

retour, avec un profil de vitesse extrapolé.
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e Champ de pression lointain (Pressure Far-Field) : utilisé pour des cas ouverts, tels que
les écoulements externes autour d’un objet, moins fréquent pour les compresseurs
centrifuges.
I11.1.1  b. Définition des zones internes
Le domaine de simulation est divisé en zones physiques distinctes selon la nature du
matériau et le réle de chaque région :
e Zone fluide : représente I’espace occupé par le fluide en mouvement a I’intérieur du
compresseur axial transsonique (dans la volute, la roue, etc.).
e Zone solide : concerne les parties fixes ou mobiles du compresseur axial transsonique
(roue, parois, aubages) si une interaction fluide-structure (FSI) est envisagee.
I11.1.2  c. Conditions spécifiques aux cellules des zones
Certaines conditions spécifiques sont appliquées selon la fonction des sous-domaines
internes
e Volute (Casing) : correspond au corps spiralé du compresseur axial transsonique ,
statique, destiné a collecter et a rediriger le fluide aprés compression.
e Zone de la roue (Impeller Zone) : zone rotative qui transfére 1’énergie mécanique au
fluide. Dans cette simulation :
o Lavitesse de rotation imposée
o Laroue tourne autour de I’axe OX (généralement I’axe longitudinal du
compresseur axial transsonique ), conformément a I’orientation définie dans la
modélisation géométrique et la configuration du maillage.

111.6 Maillage du compresseur:

L’un des concepts fondamentaux en mécanique des fluides numérique (CFD) consiste a
diviser le domaine d’écoulement de I’ensemble des composantes du compresseur axial
transsonique en un grand nombre de petites cellules élémentaires, formant ce que 1’on appelle un
maillage. Cette étape, connue sous le nom de discrétisation spatiale, constitue une phase
préliminaire essentielle a toute simulation, car elle conditionne a la fois la précision des résultats
et la stabilité numérique de la résolution. Les équations gouvernantes, telles que celles de la
conservation de la masse, de la quantit¢é de mouvement et de 1’énergie, sont alors résolues
individuellement pour chaque cellule du maillage, ce qui permet de modéliser le comportement du

fluide dans I’ensemble du domaine.
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Le maillage du rotor du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, réalisé avec
ANSY'S TurboGrid, est un maillage structuré hexaédrique de haute qualité, specifiquement congu
pour les turbomachines. Il s’articule autour d’une topologie en « H/J/C/L » typique des aubes,
permettant une discrétisation conforme de 1’extrados, de 1’intrados, du bord d’attaque et du bord
de fuite. La répartition des éléments suit précisément la géométrie 3D de I’aube (parametres théta,
béta, épaisseurs de couche normale). Les valeurs caractéristiques mentionnées (maximale : 0,400
m ; minimales : 0,100 m, 0,200 m et 0,300 m) correspondent trés probablement aux tailles
d’¢éléments dans différentes zones : régions grossieres loin de 1’aube (0,400 m), zones de transition
(0,300 m, 0,200 m), et zones fortement raffinées (0,100 m) au voisinage des parois, du jeu en téte
de pale (tip clearance) et des régions de fort gradient (zone du choc transsonique, couche limite).
TurboGrid permet d’imposer ces variations de taille par des lois de progression géométrique le
long de la corde et dans la direction radiale (span), garantissant une orthogonalité satisfaisante prés
des parois pour des modeles de turbulence comme le k- SST. Le maillage obtenu est typiquement
de I’ordre de plusieurs centaines de milliers a quelques millions de nceuds, adapté a des simulations
CFD (ANSYS CFX ou Fluent) pour prédire les performances (débit, pression, rendement) et les

phénomeénes d’onde de choc dans ce rotor transsonique de référence.

0 0.200 0.400 (m)
I S

0.100 0.300
Figure 111.6 : Maillage des différentes composantes de la roue du rotor du compresseur

axial transsonique de type NASA Stage 37
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Le maillage du stator du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, réalisé avec
ANSYS TurboGrid, repose sur une topologie structurée hexaédrique adaptée aux aubes fixes,
généralement de type « H/J/C/L » ou « O-4H », garantissant une excellente orthogonalité prés des
parois et une répartition contrdlée de la taille des éléments le long de la corde, de I’extrados, de
I’intrados, du bord d’attaque (LE) et du bord de fuite (TE). Les valeurs indiquées 0,150 m, 0,225
m et 0,300 m correspondent trés probablement a la hauteur de la premiére couche de maillage ou
a la taille caractéristique des eéléments dans différentes zones de raffinement : 0,150 m pour la
région proche des parois (couche limite, fort gradient de vitesse), 0,225 m pour une zone de
transition intermédiaire, et 0,300 m pour le cceur du domaine ou les gradients sont plus faibles.
TurboGrid permet d’imposer ces valeurs de maniére progressive via des lois de croissance
géométrique (facteur d’expansion typiquement compris entre 1,1 et 1,3) et d’assurer une continuité
du maillage au niveau des congés de raccordement aube-plateforme. Etant donné la nature
subsonique du stator dans le Stage 37 (contrairement au rotor transsonique), le maillage privilégie
un raffinement modeéré mais suffisant pour capturer le sillage, 1’épaississement de couche limite et
I’absence d’onde de choc. Un maillage typique pour ce stator comporte entre 300 000 et 1 million
de nceuds, permettant des simulations CFD (ANSYS CFX/Fluent) fiables pour analyser la
redistribution de 1’écoulement, le niveau de pertes et 1’interaction aube-aube dans cet étage de

compresseur de référence.

0 0.150 0.300 (m)
I .

0.075 0.225

Figure 111.7 : Maillage des différentes composantes de la roue du stator du compresseur
axial transsonique de type NASA Stage 37
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111 .7 Solution via CFX :

Lorsque vous exécutez une simulation avec ANSYS CFX, le module CFX-Solver (ou CFX
SOLUTION) est responsable de la résolution des équations fondamentales de la mécanique des
fluides. Cela inclut les équations de conservation de la masse (continuité), de la quantité de
mouvement (équations de Navier-Stokes), de 1’énergie (premier principe de la thermodynamique),
ainsi que d'autres équations associées aux propriétés physiques du fluide, telles que la turbulence,
le transfert thermique ou les phénomeénes multiphasiques, selon les modéles activés.

Ces équations sont d'abord discrétisées c'est-a-dire converties en un systéme d’équations
algébriques a1’aide de méthodes numériques telles que la méthode des volumes finis. Ce systéme
est ensuite résolu de maniere itérative sur I'ensemble du maillage tridimensionnel (ou 3D) du
domaine simulé. Le maillage représente la géomeétrie physique et est divisé en un grand nombre de
petits volumes de controle.

Au terme de la simulation, le solveur fournit des champs de variables fluidiques tels que :

« la pression statique et totale,

o les composantes de la vitesse (et éventuellement les tourbillons ou la vitesse
tourbillonnaire),

o latempérature du fluide,

» ainsi que d’autres grandeurs pertinentes comme la viscosité turbulente, I’enthalpie,

’entropie, ou la fraction massique en cas d’écoulements multiphasiques ou réactifs.

Ces résultats permettent d’analyser le comportement du fluide dans I’ensemble du domaine
de calcul, et d’optimiser les conditions aux limites, les performances d’un systéme ou encore
d’identifier les zones critiques telles que les pertes de charge, les zones de recirculation

111.8 Critére de convergence:

La convergence numérique est évaluée a chaque itération par le calcul et I’enregistrement
des résidus associes a chacune des variables conservatives (telles que la masse, la quantité de
mouvement et I’énergie). Ces résidus représentent les écarts entre les valeurs obtenues a I’itération
en cours et celles de I’itération précédente, et sont exprimés sous forme de normes. Lorsque la
solution converge, ces residus diminuent progressivement et tendent idéalement vers zéro,

traduisant ainsi la stabilité et la précision du champ de solution obtenu.
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111.9 CFX post-results :

CFX-Post est un outil de post-traitement avancé, puissant et polyvalent, intégré a la suite
ANSYS CFX, spécifiquement congu pour 1’analyse approfondie, la visualisation qualitative et
quantitative des résultats issus de simulations en mécanique des fluides numérique (CFD). Il permet
aux utilisateurs d’examiner en détail les champs de variables fluidiques tels que la pression, la
température, la vitesse, I’enthalpie, la turbulence ou encore les concentrations de différentes phases
ou especes en exploitant des représentations graphiques varieées comme les coupes 2D, les surfaces
iso, les trajectoires de particules (streamlines), les vecteurs, ou les graphiques de données.

Grace a ses nombreuses fonctionnalités, CFX-Post facilite non seulement I’interprétation
du comportement complexe des écoulements dans des géométries parfois trés détaillées, mais aussi
I’identification de zones critiques telles que les recirculations, zones de stagnation, points de
cavitation, pertes de charge, ou mauvaise répartition thermique. En outre, il permet d’effectuer des
calculs personnalisés, de définir des expressions mathématiques spécifiques aux besoins de 1’étude,
et de comparer différentes configurations ou cas de simulation dans une optique d’optimisation de
la conception.

Ainsi, CFX-Post constitue un outil décisionnel essentiel pour les ingénieurs et chercheurs,
leur permettant de valider la performance des systémes étudiés, d’améliorer la conception de
composants fluidiques (pompes, turbines, échangeurs, buses, etc.), et de garantir la conformité aux
exigences fonctionnelles et réglementaires dans des domaines aussi variés que 1’aéronautique,
I’énergie, la mécanique ou le génie chimique.

Stratégie adoptée

La stratégie étude adopte une approche visant a analyser 1’'impact des parametres
opérationnels sur les performances aérodynamiques et thermiques d’un compresseur axial
transsonique. Cette analyse s’appuie sur deux cas de simulation distincts, correspondant & deux
modélisations du fluide : I’air considéré comme un gaz parfait (Air Ideal Gas) et I’air a température
constante de 25°C (Air at 25°C).

Dans le premier cas, la vitesse de rotation est maintenue constante a N = 42 000 tr/min afin
d’étudier I’effet du débit massique sur les caractéristiques de I’écoulement au sein du compresseur.
Quatre valeurs de débit massique ont été considérées : m = 0.8 kg/s, m = 1.0 kg/s, mh = 1.2 kg/s et
m = 1.25 kg/s. Cette approche permet d’analyser 1’évolution des grandeurs physiques telles que la
pression, la vitesse, le nombre de Mach et la température en fonction de 1’augmentation du débit

du fluide. L’objectif principal est de mettre en évidence I’impact du débit massique sur les
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phénomenes de compression, d’accélération de I’écoulement ainsi que sur les gradients thermiques
a I’intérieur du compresseur.

Dans le second cas, le débit massique est maintenu constant a m = 1.2 kg/s afin d’évaluer
I’influence de la vitesse de rotation sur les performances du compresseur. Pour cette analyse, quatre
vitesses de rotation ont été choisies : N = 38 000 tr/min, N = 40 000 tr/min, N = 42 000 tr/min et N
=44 000 tr/min. Cette étude permet d’observer les modifications du comportement de 1’écoulement
lorsque I’énergie mécanique fournie au fluide augmente progressivement. L’évolution des champs
de pression, de vitesse, du nombre de Mach et de température permet ainsi de caractériser les effets
de l’augmentation de la vitesse de rotation sur les performances aérodynamiques et
thermodynamiques du compresseur.

Cette double stratégie d’analyse offre une compréhension compléte de I’influence des
parametres opérationnels principaux, a savoir le débit massique et la vitesse de rotation, sur le
fonctionnement global du compresseur axial transsonique de type NASA Stage 37. Elle permet
¢galement d’identifier les conditions optimales de fonctionnement et les zones critiques pouvant
affecter les performances et la stabilité¢ de I’écoulement dans le systéme étudié.

111.10 Conclusion:

Ce chapitre a permis de détailler I’ensemble du processus de simulation numérique appliquée
au compresseur axial transsonique de type NASA Stage 37 . A partir des équations fondamentales
régissant I’écoulement des fluides, nous avons mis en ceuvre une démarche rigoureuse comprenant
la modélisation géométrique, la génération du maillage, ainsi que la définition des conditions aux
limites appropriées. L’utilisation du logiciel ANSYS Fluent a été présentée en tant qu’outil de
résolution puissant, capable de traiter les équations de transport dans un environnement
tridimensionnel complexe. Les différentes étapes de configuration du solveur, les parameétres
physiques choisis et la prise en compte des effets dynamiques (comme la rotation de la roue) ont

été expliqués dans un souci de réalisme et de précision.
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Chapitre IV : Analyse des performances et discussions

1V.1 Introduction :

Ce chapitre est dédié a l'analyse détaillée du comportement des fluides au sein du
compresseur axial transsonique NASA Stage 37. Dans un premier temps, I'analyse des résultats de
simulation obtenus sous ANSYS CFX, dans le cadre d'une modelisation de l'air en tant que gaz
idéal, montre que les répartitions de la pression, de la température, de la vitesse et du nombre de
Mach au sein du compresseur dépendent fortement des parameétres opératoires que sont la pression
statique de sortie et la vitesse de rotation. Dans un second temps, une analyse comparative est
réalisée entre deux modélisations du fluide : l'air considéré comme gaz idéal d'une part, et I'air
considéré comme azote pur (N2) d'autre part. Cette comparaison porte sur les répartitions de la
pression, de la vitesse, de la température et du nombre de Mach au sein du compresseur NASA
Stage 37.

Résultat de simulation du compresseur axial transsonique NASA Stage 37

Dans les sections suivantes, nous présentons I'ensemble des résultats de simulation relatifs
au comportement du fluide a I'intérieur du compresseur axial transsonique NASA Stage 37. Seront
ainsi successivement analysées la répartition de la pression, de la température, de la vitesse ainsi
que celle du nombre de Mach. Nous détaillons également les distributions dans le plan axial-radial
(vue meéridienne) de la température et de la pression, qui permettent d'évaluer les gradients
transversaux de ces grandeurs. Ces différents résultats, obtenus par simulation numérique sous
ANSYS CFX, visent a caractériser finement I'écoulement au sein du compresseur, a identifier les
zones de forte sollicitation thermique et aérodynamique, et a comprendre l'influence des parametres
opératoires (vitesse de rotation, pression statique de sortie) sur les performances globales de la

machine.

V.2 Répartition de la pression a ’intérieur du le compresseur axial transsonique
NASA

La figure ci-dessous presente la répartition des températures (en kelvins) au sein du
compresseur axial transsonique NASA Stage 37, pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et
une pression statique de sortie fixée a 160 000 Pa, dans le cadre d'une modélisation de l'air en tant

que gaz idéal.
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Figure 1V.1: Répartition de la température dans le compresseur axial transsonique NASA
Stage 37 une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée a 160
000 Pa.

Apres la figure on peut remaquer que la gamme de températures s’étend d’environ 244 K
(zones bleues, valeur minimale) a 373 K (zones rouges, valeur maximale), avec des paliers
intermédiaires a 308 K et 341 K. Sur le rotor, les températures les plus élevées (rouge/orange) sont
observées dans les régions proches du bord de fuite et en téte de pale (tip), en raison du travail de
compression intense et des dissipations visqueuses liées aux ondes de choc transsoniques. Le stator,
situé en aval, présente généralement des températures plus modérées (jaune/vert), mais avec un
gradient thermique marqué traduisant la redistribution de I’écoulement et le ralentissement diffusif.
La présence de zones froides (bleu, vers 244 K) en amont du rotor suggére un air d’entrée a
température ambiante basse ou un fort effet de détente locale. L’écart thermique global d’environ
130 K entre I’entrée et certaines zones chaudes du rotor illustre 1’élévation de température
caractéristique d’un compresseur transsonique fonctionnant a cette vitesse de rotation et contre-
pression. Ces résultats permettent de valider la cohérence physique de la simulation et d’identifier
les zones critiques en termes de contraintes thermiques sur les aubes du compresseur NASA Stage
37.
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IV.2 Répartition de la pression a ’'intérieur du le compresseur axial transsonique

NASA

La figure ci-dessous présente la répartition des pressions au sein du compresseur axial
transsonique NASA Stage 37, pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique
de sortie fixée & 160 000 Pa.
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Figure. 1V.2: Répartition de la pression dans le compresseur axial transsonique NASA

Stage 37 une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée
a 160 000 Pa.

La figure des pressions (en pascals) obtenue pour le compresseur axial transsonique NASA
Stage 37, tournant a 17 000 tr/min avec une pression statique de sortie fixée a 160 000 Pa, révele
une répartition caractéristique d’un écoulement compressible fortement chargé. Les pressions
s’échelonnent d’environ 3,86x10%Pa (zones bleues, basses pressions) a 2,076x10° Pa (zones
rouges, hautes pressions), avec des paliers intermédiaires a 8,085x10*Pa et 1,231x10° Pa. Au
niveau du rotor, on observe une zone de basses pressions (bleu/cyan) en amont et pres du bord
d’attaque, correspondant & ’aspiration de l’air et a 1’accélération locale de 1’écoulement. La
pression augmente progressivement le long de la corde de 1’aube, avec un gradient marque dans la
région de I’onde de choc transsonique typique de ce compresseur. Les plus hautes pressions (rouge,
jusqu’a 2,076x10° Pa) se situent au niveau du stator et a la sortie du compresseur, traduisant I’effet
de diffusion et de recompression assuré par I’étage fixe. La valeur imposée de 160 000 Pa en sortie
est bien respectée, se situant dans la gamme des pressions intermédiaires (autour de 1,65x10° Pa),
ce qui valide la cohérence des conditions aux limites. L’écart de pression total d’environ 1,69x10°

Pa entre ’entrée basse pression et la sortie haute pression illustre le fort taux de compression
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(rapport d’environ 5,4) atteint par le compresseur dans ces conditions de fonctionnement. Cette
répartition des pressions permet d’identifier les zones a risque de décollement (fort gradient

adverse) et de valider la modélisation aérodynamique du rotor et du stator pour le NASA Stage 37.

V.3 Répartition du nombre de Mach a P’intérieur du le compresseur axial

transsonique NASA

La figure suivante présente la répartition du nombre de Mach au sein du compresseur axial
transsonique NASA Stage 37, pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique
de sortie fixée & 160 000 Pa.
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Figure. 1V.3: Répartition du nombre de Mach dans le compresseur axial transsonique
NASA Stage 37 une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée a
160 000 Pa.

La figure du nombre de Mach obtenue pour le compresseur axial transsonique NASA Stage
37, tournant a 17 000 tr/min avec une pression statique de sortie de 160 000 Pa, met clairement en
évidence le caractere transsonique de I’écoulement au sein du rotor. Les valeurs du nombre de
Mach s’échelonnent de prés de 0 (zones bleues, Mach ~ 1,00x10°'* représentant virtuellement
I’arrét ou les faibles vitesses) jusqu’a 1,630 (zones rouges), avec des paliers intermédiaires a 0,4075
et 0,8149. Dans le rotor, on observe des zones de Mach supérieur a 1 (rouge/orange, Mach = 1,22
a1,63) localisees principalement en téte de pale (tip) et a I’extrados, signant la présence d’une onde
de choc transsonique caractéristiqgue de ce compresseur. Ces vitesses supersoniques locales
génerent des pertes aérodynamiques importantes mais sont typiques du fonctionnement nominal

du NASA Stage 37. Les zones de Mach trés faible (bleu, proche de 0) correspondent aux régions
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proches des parois (carter, moyeu) ainsi qu’a I’intrados ou au bord d’attaque ou 1’écoulement est
fortement ralenti. Au niveau du stator, situé en aval, le nombre de Mach redescend généralement
en dessous de 0,8 (vert/jaune), traduisant le ralentissement diffusif typique d’un aubage fixe. La
présence d’une zone rouge a Mach 1,63 indique que le compresseur fonctionne au-dela du régime
critique local, ce qui peut provoquer des blocages de débit ou des ondes de choc obliques. Cette
répartition du Mach permet de valider le modé¢le turbulent (SST) et d’identifier les zones a risques
: choc parietal, décollement induit par I’interaction onde de choc/couche limite. Globalement, ces
résultats confirment que la simulation capture bien la physique transsonique complexe du rotor du
NASA Stage 37.

V.4 Répartition de la vitesse a I’intérieur du le compresseur axial transsonique NASA

La figure suivante présente la répartition de la vitesse au sein du compresseur axial
transsonique NASA Stage 37, pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique
de sortie fixée a 160 000 Pa.
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Figure. 1V.4: Répartition de la vitesse dans le compresseur axial transsonique NASA

Stage 37 une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée
a 160 000 Pa.

La figure des vitesses obtenue pour le compresseur axial transsonique NASA Stage 37,
tournant a 17 000 tr/min avec une pression statique de sortie de 160 000 Pa, révele une dynamique
d’écoulement fortement accélérée caractéristique des turbomachines transsoniques. Les vitesses
s’échelonnent de 0 m/s (zones bleues, points d’arrét ou régions proches des parois) a 510,3 m/s

(zones rouges), avec des paliers intermédiaires a 127,6 m/s et 255,2 m/s. Au niveau du rotor, on
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observe des vitesses maximales (rouge, jusqu’a 510 m/s) localisées principalement en téte de pale
(tip) et a I’extrados, ou I’écoulement est accéléré pour atteindre le régime transsonique. Ces valeurs
élevées sont cohérentes avec la vitesse de rotation imposée (17 000 tr/min) et le nombre de Mach
supersonique local (Mach > 1,5) identifié précédemment. Les zones de trés faible vitesse (bleu
foncé, proche de 0 m/s) correspondent aux régions de stagnation : bord d’attaque des aubes, proche
du moyeu, et certaines zones de décollement de couche limite. La présence d’un gradient de vitesse
radial prononcé est typique d’un écoulement tournant, avec des vitesses plus élevées en téte qu’au
pied de pale. Au niveau du stator, situé en aval du rotor, les vitesses diminuent significativement
(vert/jaune, autour de 250 m/s), traduisant I’effet de diffusion et de conversion d’énergie cinétique
en pression. L’écart maximal de vitesse d’environ 510 m/s entre les zones rapides (téte de pale
rotor) et les zones lentes (parois, sillage) souligne les forts cisaillements présents dans
I’écoulement, justifiant [’utilisation d’un modéle de turbulence adapté comme le SST.
Globalement, cette répartition des vitesses confirme le bon fonctionnement transsonique du
compresseur et permet d’identifier les régions critiques pour les pertes aérodynamiques et les

risques de décollement.

IV.5 Répartition des pressions (plan axial-radial) au sein du compresseur axial

transsonique

Cette figure présente une vue méridienne (plan axial-radial) de la répartition des pressions
statiques au sein du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, pour une vitesse de rotation
de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée a 160 000 Pa.
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Figure 1V .5: Une vue méridienne (plan axial-radial) de la répartition des pressions dans
le compresseur axial transsonique NASA Stage 37 une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une

pression statique de sortie fixée a 160 000 Pa.
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L'axe horizontal représente la direction axiale (de I'entrée a gauche vers la sortie a droite),
tandis que l'axe vertical correspond a la hauteur radiale (du moyeu hub en bas au carter casing en
haut). On observe une augmentation progressive de la pression de Il'amont vers laval,
caractéristique de la fonction de compression. Au niveau du rotor (partie gauche), la pression
augmente modérement mais avec un gradient radial marque : les pressions sont plus élevées en téte
de pale (tip) qu'au pied de pale (hub), en raison de I'effet centrifuge et de la vitesse tangentielle plus
importante & grand rayon. Juste en aval du rotor, on note généralement une zone de pression
relativement uniforme dans la direction radiale, correspondant au mélange du sillage. Au niveau
du stator (partie droite), la pression continue d'augmenter par effet de diffusion, avec un gradient
radial inverse (pressions plus élevées au hub qu'au tip) di au rééquilibrage de I'écoulement. La
pression de sortie imposée de 160 000 Pa est bien atteinte a I'extrémité aval. Les zones de basse
pression (bleues) se situent a I'entrée du rotor et prés des bords d'attaque, tandis que les hautes
pressions (rouges) se concentrent vers la sortie du stator. L'absence de fortes discontinuités dans la
répartition radiale indique un écoulement bien guidé, sans décollement majeur. Cette cartographie
méridienne des pressions valide ainsi le fonctionnement aérodynamique global du compresseur

pour les conditions de simulation choisies

IV.6 Répartition des températures (plan axial-radial) au sein du compresseur axial

transsonique

Cette figure présente une vue méridienne (plan axial-radial) de la répartition des
températures au sein du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, incluant le rotor (en
amont) et le stator (en aval), pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique
de sortie fixée a 160 000 Pa.

8
0070 (m) I_. o

Figure. 1V.6: Une vue méridienne (plan axial-radial) de la répartition des températures
dans le compresseur axial transsonique NASA Stage 37 une vitesse de rotation de 17 000 tr/min

et une pression statique de sortie fixée a 160 000 Pa.
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L'axe horizontal représente la direction axiale (de I'entrée vers la sortie) avec une échelle
allant jusqu'a environ 0,070 m, tandis que l'axe vertical correspond & la hauteur radiale (du
moyeu hub en bas au carter casing en haut). La température maximale indiquée est de 370,6 K
(environ 97,5°C), valeur typique pour ce type de compresseur transsonique fonctionnant a régime
nominal. Au niveau du rotor (partie gauche), on observe généralement une élévation progressive
de la température due au travail de compression et aux dissipations visqueuses, avec un gradient
radial significatif : les températures les plus élevées se situent en téte de pale (tip) ou la vitesse
tangentielle est maximale et ou se développent les ondes de choc transsoniques. Au niveau du stator
(partie droite), la température continue d'augmenter modérément par effet de recompression, mais
avec un gradient radial moins prononcé. La température maximale de 370,6 K est
vraisemblablement atteinte a la sortie du compresseur ou dans les zones de fort cisaillement
(sillage, interaction onde de choc/couche limite). Les zones les plus froides (non visible sur
I'échelle) se situent a I'entrée du rotor et pres du moyeu, ou I'écoulement est subsonique et moins
dissipatif. Cette cartographie méridienne des températures permet de valider les échanges
thermiques simulés et d'identifier les zones critiques pour la tenue mécanique des aubes. Elle
confirme également la cohérence de la simulation avec les phénoménes physiques attendus dans

un compresseur transsonique fonctionnant a 17 000 tr/min et 160 000 Pa en sortie.

IV.7 Répartition des vitesses (plan axial-radial) au sein du compresseur axial

transsonique

Cette figure présente une vue méridienne (plan axial-radial) de la répartition des vitesses au
sein du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, incluant le rotor et le stator, pour une

vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie de 160 000 Pa.

Figure. IV.7: Une vue méridienne (plan axial-radial) de la répartition des vitesses dans le
compresseur axial transsonique NASA Stage 37 une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une
pression statique de sortie fixée & 160 000 Pa.
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L'axe horizontal représente la direction axiale (échelles a 0,0175 m, 0,035 m, 0,053 m et
0,070 m), tandis que l'axe vertical correspond a la hauteur radiale. Les vitesses observées
s'échelonnent d'environ 143 m/s (zones bleues, valeurs basses) a 475,6 m/s (zones rouges, valeurs
hautes), avec des paliers intermédiaires a 226,4 m/s, 309,5 m/s et 392,5 m/s. Au niveau du rotor
(partie gauche de la vue), on distingue des vitesses tres élevées (rouge, jusqu'a 475,6 m/s) localisées
principalement en téte de pale (tip), caractéristiques de l'accélération transsonique typique de ce
compresseur. Ces valeurs sont cohérentes avec un nombre de Mach local supérieur a 1,4. Les zones
de vitesse plus modeérée (jaune/vert, autour de 309-392 m/s) se situent au cceur du passage et au
pied de pale (hub). La présence de valeurs négatives (notées -143 m/s) pourrait indiquer des zones
de recirculation ou de décollement local, ou plus probablement une convention de signe
représentant une vitesse axiale orientée vers I'amont (phénomeéne inhabituel dans un compresseur
sain). Au niveau du stator (partie droite), les vitesses diminuent globalement (vert/bleu, entre 143
et 309 m/s), traduisant I'effet de diffusion et de conversion d'énergie cinétique en pression. Les
annotations ambigués telles que -1.430e+02 (1.430e+02) suggérent peut-étre une erreur
d'exportation des données. Globalement, cette répartition des vitesses confirme le fonctionnement
transsonique du rotor et l'effet décélérateur du stator, bien que les données nécessitent une

veérification pour écarter d'éventuelles anomalies numériques.

1.8 Répartition du nombre de Mach (plan axial-radial) au sein du compresseur axial

transsonique

Cette figure présente une vue méridienne (plan axial-radial) de la répartition du nombre de
Mach au sein du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, incluant le rotor et le stator,

pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie de 160 000 Pa.

i

Figure. 1V.8: Une vue méridienne (plan axial-radial) de la répartition du nombre de
Mach dans le compresseur axial transsonique NASA Stage 37 une vitesse de rotation de 17 000
tr/min et une pression statique de sortie fixée a 160 000 Pa.
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Cette figure presente une vue méridienne (plan axial-radial) de la répartition du nombre de
Mach au sein du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, incluant le rotor (en amont) et le
stator (en aval), pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée
a 160 000 Pa. L'axe horizontal représente la direction axiale (de I'entrée a gauche vers la sortie a
droite), tandis que l'axe vertical correspond a la hauteur radiale (du moyeu hub en bas au
carter casing en haut). Au niveau du rotor, on observe clairement le caractere transsonique de
I'écoulement : des zones de Mach supérieur & 1 (rouge/orange) sont localisées principalement en
téte de pale (tip) et sur une partie de I'extrados, avec des valeurs pouvant atteindre environ Mach
1,3a1,6 selon les conditions. Cette accélération supersonique locale est typique du fonctionnement
nominal du NASA Stage 37 et génére une onde de choc oblique ou normale en aval, matérialisée
par un gradient de Mach tres marqué (passage brutal des valeurs supersoniques aux valeurs
subsoniques). Au pied de pale (hub) et prés du bord d'attaque du rotor, le nombre de Mach reste
subsonique (généralement inférieur a 0,8, zones vertes/bleues), en raison de I'effet de freinage
pariétal et de la vitesse tangentielle plus faible a petit rayon. Au niveau du stator (partie droite),
I'écoulement est entiérement subsonique (Mach inférieur a 0,6 a 0,7, zones vertes/bleues),
traduisant I'effet de diffusion et de recompression typique d'un aubage fixe. La transition entre les
zones supersoniques du rotor et les zones subsoniques du stator s'effectue progressivement, avec
parfois une Iégere accélération résiduelle dans le jeu rotor-stator. Cette cartographie méridienne du
nombre de Mach permet de valider la capture de I'onde de choc par le modéle de turbulence (SST),
d'identifier les zones a risque de décollement induit par le choc, et de vérifier que le stator
fonctionne bien dans des conditions subsoniques stables, conformément aux données

expérimentales connues du compresseur NASA Stage 37.
V.8 Effet de la pressions de sortie sur la répartition de la pression

La figure suivante montre I’influence de la vitesse de rotation sur la répartition spatiale de
la pression au sein d’un compresseur, pour une vitesse de rotation fixée de 17 000 tr/min et des

pression statique de sortie fixée a P = 12000 Pa,P = 14000 Pa, P = 15000 Pa et P = 16000 Pa
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P =12000 Pa; N =17 000 tr/min P =14000 Pa ; N =17 000 tr/min

(.

P =16000 Pa ; N =17 000 tr/min P =17000 Pa ; N =17 000 tr/min
Figure. 1V.8: Effet de la vitesse de rotation sur la répartition prssion dans le compresseur
pour une vitesse de rotation fixée a 17 000 tr/min. Quatre conditions sont comparées : pressions
de sortie de 12 000 Pa, 14 000 Pa, 15 000 Pa et 16 000 Pa

Cette figure illustre I’influence de la pression statique de sortie sur la répartition spatiale de
la pression au sein du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, pour une vitesse de rotation
fixée a 17 000 tr/min. Quatre conditions sont comparées : pressions de sortie de 12 000 Pa, 14 000
Pa, 15 000 Pa et 16 000 Pa. Pour la condition la plus basse (12 000 Pa), la pression reste
globalement faible dans tout le compresseur, avec des gradients peu marqués entre I’entrée et la
sortie, indiquant un faible taux de compression et probablement un fonctionnement en régime
déchargé. Lorsque la pression de sortie augmente a 14 000 Pa puis 15 000 Pa, on observe une
élévation progressive des niveaux de pression en aval du rotor et surtout dans le stator, avec
I’apparition de zones de pression plus élevée (couleurs chaudes) localisées pres du bord de fuite du
stator et a la sortie. A 16 000 Pa, la pression atteint son niveau maximal, avec un contraste spatial
marqué : des basses pressions persistent a ’entrée du rotor (aspiration), tandis que des hautes

pressions se développent dans tout le stator et en sortie. L’augmentation de la pression de sortie
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accroit donc le taux de compression global, mais peut également générer des gradients de pression
plus raides, notamment au niveau du stator, risquant de provoquer un décollement de couche limite
en cas de contre-pression trop €levée. Cette série de figures permet ainsi d’analyser 1’évolution du
champ de pression en fonction de la charge du compresseur, et d’identifier la pression de sortie
maximale admissible avant I’apparition de phénomenes de pompage ou de décrochage pour le

NASA Stage 37 a 17 000 tr/min.

1\V.9 Effet de la vitesse de rotation sur la répartition de la pression au sein du

compresseur

Cette figure illustre I'influence de la pression de rotation sur la répartition spatiale de la
pression au sein du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, pour une pression statique de
sortie fixée a 12 000 Pa. Quatre vitesses de rotation sont comparées : 13 000 tr/min, 15 000 tr/min,
19 000 tr/min et 21 000 tr/min. A 13 000 tr/min (vitesse la plus basse),

P =12000 Pa ; N =13 000 tr/min P =12000 Pa ; N =15 000 tr/min

P =12000 Pa ; N =19 000 tr/min P =12000 Pa ; N =21 000 tr/min
Figure. 1\V.9: Effet de la vitesse sur la répartition pression dans le compresseur pour une

pression statique de sortie fixée a 12 000 Pa. Quatre vitesses de rotation sont comparées : 13 000

tr/min, 15 000 tr/min, 19 000 tr/min et 21 000 tr/min
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A la vitesse la plus faible (13 000 tr/min), la pression reste globalement faible et uniforme
dans tout le compresseur, avec une légére augmentation de 1’entrée vers la sortie, traduisant un
faible taux de compression. Lorsque la vitesse augmente a 15 000 tr/min, on observe une élévation
progressive des niveaux de pression, particulierement dans la partie aval du rotor et dans le stator,
indiquant une meilleure compression liée & I’accélération tangentielle des aubes mobiles. A 19 000
tr/min, le contraste spatial s’accentue nettement : des zones de pression plus €levée apparaissent en
sortie de rotor et dans I’ensemble du stator, tandis que I’entrée du rotor reste a basse pression,
créant un gradient de pression marqué caractéristique d’une charge aérodynamique plus élevée.
Enfin, a 21 000 tr/min (vitesse maximale testée), la pression atteint son niveau le plus élevé en
sortie, avec une zone de haute pression bien établie dans tout le stator. Cependant, cette
augmentation excessive de la vitesse peut générer des gradients de pression trés raides, augmentant
les risques de décollement de couche limite ou de blocage aérodynamique si le compresseur
s’approche de sa limite de pompage. Cette série de figures démontre clairement qu’a pression de
sortie constante (12 000 Pa), I’augmentation de la vitesse de rotation accroit le taux de compression
et modifie profondément la répartition spatiale des pressions, avec des effets plus marqués dans le
stator que dans le rotor. L’analyse de ces figures permet ainsi d’identifier le régime de rotation
optimal pour atteindre une pression de sortie donnée sans dégrader la stabilité de 1’écoulement dans

le compresseur NASA Stage 37.
1VV.10 Effet de la vitesse sur la répartition de la température au sein du compresseur

Cette figure illustre I'influence de la vitesse sur la répartition spatiale de la température au
sein du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, pour une pression statique de sortie fixée
a 12 000 Pa. Quatre vitesses de rotation sont comparées : 13 000 tr/min, 15 000 tr/min, 19 000
tr/min et 21 000 tr/min.
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P =12000 Pa ; N = 13 000 tr/min P =12000 Pa ; N =15 000 tr/min

P =12000 Pa ; N =19 000 tr/min P =12000 Pa ; N =21 000 tr/min
Figure. 1\V.10: Effet de la pression de sortie sur la répartition de la température dans le

compresseur pour une pression statique de sortie fixée a 12 000 Pa. Quatre vitesses de rotation
sont comparées : 13 000 tr/min, 15 000 tr/min, 19 000 tr/min et 21 000 tr/min

A la vitesse la plus faible (13 000 tr/min), la température augmente modérément de I'entrée
vers la sortie, avec des valeurs relativement uniformes et un échauffement limité di au faible travail
de compression fourni par le rotor. Lorsque la vitesse augmente a 15 000 tr/min, on observe une
élévation thermique plus marquée, particulierement dans la zone du rotor et au niveau du stator,
traduisant une conversion accrue d'énergie mécanique en énergie interne. A 19 000 tr/min, le
contraste spatial s'accentue nettement : des températures plus élevées apparaissent en sortie de rotor
et dans I'ensemble du stator, tandis que I'entrée du rotor reste relativement froide, créant un gradient
thermique important caractéristique d'une compression plus intense. Enfin, a 21 000 tr/min (vitesse
maximale testée), la température atteint son niveau le plus élevé en sortie du compresseur, avec
une zone chaude bien établie dans tout le stator, témoignant d'un échauffement significatif par
compression et dissipation visqueuse. L'augmentation de la vitesse de rotation accroit donc
directement I'élévation de température a travers le compresseur, conformément aux principes
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thermodynamiques (la température de sortie augmente avec le taux de compression). Cependant, a
pression de sortie constante (12 000 Pa), une vitesse excessive (21 000 tr/min) peut générer des
températures localement trés élevées, susceptibles d'affecter la tenue mécanique des aubes et de
réduire le rendement en raison des pertes thermiques. Cette série de figures permet ainsi d'identifier
le régime de rotation optimal pour maitriser I'échauffement tout en atteignant la pression de sortie
souhaitée dans le compresseur NASA Stage 37.

IVV.11 Effet de la pressions de sortie sur la répartition de la température au sein du

compresseur

La figure suivante montre 1’influence de la température sur la répartition spatiale de la
pression au sein d’un compresseur, pour une vitesse de rotation fixée de 17 000 tr/min et des

pression statique de sortie fixée a P = 12000 Pa,P = 14000 Pa, P = 15000 Pa et P = 16000 Pa

P =12000 Pa ; N =17 000 tr/min P = 14000 Pa ; N = 17 000 tr/min

P =15000 Pa ; N = 17 000 tr/min P =16000 Pa ; N =17 000 tr/min
Figure. I\V.11: Effet de la pressions de sortie sur la répartition de la température dans le

compresseur
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pour une vitesse de rotation fixée a 17 000 tr/min. Quatre conditions sont comparees : pressions de
sortie de 12 000 Pa, 14 000 Pa, 15 000 Pa et 16 000 Pa

Pour la pression de sortie la plus basse (12 000 Pa), I'élévation de température de I'entrée
vers la sortie est modérée, car le faible taux de compression génére peu d'échauffement par
conversion d'énergie mécanique en énergie interne. Lorsque la pression de sortie augmente a 14
000 Pa, on observe une hausse progressive des températures, particulierement dans la partie aval
du rotor et dans le stator, traduisant un travail de compression plus important fourni par le rotor. A
15 000 Pa, le contraste thermique s'accentue nettement : des zones plus chaudes apparaissent en
sortie de rotor et dans I'ensemble du stator, tandis que I'entrée du rotor reste relativement froide,
créant un gradient de température marqué. Enfin, a 16 000 Pa (pression de sortie maximale testee),
la température atteint son niveau le plus élevé dans tout le stator et en sortie de compresseur,
témoignant d'un échauffement significatif par compression et dissipation visqueuse.
L'augmentation de la pression de sortie accroit donc directement I'élévation de température a
travers le compresseur, conformément aux principes thermodynamiques : plus le taux de
compression est elevé, plus la température de sortie augmente. Cependant, une pression de sortie
trop élevée (16 000 Pa) peut génerer des températures localement trés élevées, notamment au
niveau du stator, risquant d'affecter la tenue mécanique des aubes et de réduire le rendement
volumétrique. Cette série de figures permet ainsi d'identifier la pression de sortie maximale
admissible pour maitriser I'échauffement tout en maintenant un écoulement stable dans le
compresseur NASA Stage 37 a 17 000 tr/min.

1V.11 Effet de la viteese de rotation sur la répartition de la vitesse au sein du

compresseur

Cette figure illustre I'influence de la vitesse de rotation sur la répartition spatiale de la vitesse
au sein du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, pour une pression statique de sortie
fixée a 12 000 Pa. Quatre vitesses de rotation sont comparées : 13 000 tr/min, 15 000 tr/min, 19
000 tr/min et 21 000 tr/min.
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P =12000 Pa ; N = 15 000 tr/min

P =12000 Pa ; N =19 000 tr/min P =12000 Pa ; N =21 000 tr/min
Figure. 1\V.11: Effet de la vitesse de rotation sur la répartition de vitesse dans le

compresseur pour une pression statique de sortie fixée a 12 000 Pa. Quatre vitesses de rotation
sont comparées : 13 000 tr/min, 15 000 tr/min, 19 000 tr/min et 21 000 tr/min

A la vitesse la plus faible (13 000 tr/min), les vitesses d'écoulement restent modérées dans
I'ensemble du compresseur, avec un gradient limité entre I'entrée du rotor et la sortie du stator,
traduisant une accélération faible et un régime subsonique prédominant. Lorsque la vitesse
augmente a 15 000 tr/min, on observe une hausse progressive des vitesses, particulierement en téte
de pale (tip) du rotor, ou I'effet centrifuge génére des valeurs locales plus élevées, sans toutefois
atteindre le régime transsonique. A 19 000 tr/min, le contraste spatial s'accentue nettement : des
vitesses élevées apparaissent sur une large partie de I'extrados du rotor, tandis que le stator montre
des vitesses plus modérées, indiquant une transition vers un régime transsonique avec apparition
probable d'ondes de choc locales. Enfin, a 21 000 tr/min (vitesse maximale testée), les vitesses
atteignent leur niveau le plus élevé en téte de pale du rotor, avec des valeurs pouvant dépasser
localement la vitesse du son, signant un fonctionnement clairement transsonique. Cependant, cette

accélération excessive peut générer des ondes de choc intenses, responsables de pertes
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aérodynamiques importantes et de risques de décollement de couche limite. L'augmentation de la
vitesse de rotation accroit donc directement les niveaux de vitesse dans le rotor, modifie
profondément la répartition spatiale et peut faire basculer I'écoulement du régime subsonique vers
un régime transsonique. Cette série de figures permet ainsi d'identifier la vitesse de rotation limite
au-dela de laquelle les pertes par ondes de choc deviennent prépondérantes dans le compresseur

NASA Stage 37, pour une pression de sortie donnée de 12 000 Pa.

I\VV.12 Effet de la pressions de sortie sur la répartition de la vitesse au sein du

compresseur

La figure suivante montre ’influence de la température sur la répartition spatiale de la
vitesse au sein d’un compresseur, pour une vitesse de rotation fixée de 17 000 tr/min et des pression
statique de sortie fixée a P = 12000 Pa,P = 14000 Pa, P = 15000 Pa et P = 16000 Pa

P =12000 Pa ; N =13 000 tr/min P = 14000 Pa ; N =17 000 tr/min

" 00000400 \ : E \
mst1]

P =15000 Pa ; N =17 000 tr/min P =16000 Pa ; N =17 000 tr/min
Figure. 1\V.12: Effet de la vitesse de rotation sur la répartition de la vitesse dans le

W

compresseur pour une vitesse de rotation fixée a 17 000 tr/min. Quatre conditions sont comparées
: pressions de sortie de 12 000 Pa, 14 000 Pa, 15 000 Pa et 16 000 Pa
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Pour la pression de sortie la plus basse (12 000 Pa), les vitesses d'écoulement sont
relativement élevées dans tout le compresseur, car la faible contre-pression favorise I'accélération
du fluide, particulierement en téte de pale du rotor ou les vitesses peuvent atteindre le régime
transsonique. Lorsque la pression de sortie augmente a 14 000 Pa, on observe une diminution
modérée des vitesses, notamment dans le stator ol la recompression ralentit I'écoulement. A 15
000 Pa, le contraste spatial s'accentue : les vitesses restent élevées dans le rotor (zone
d'accélération) mais chutent nettement dans le stator, traduisant un effet de diffusion plus marqué.
Enfin, a 16 000 Pa (pression de sortie maximale testée), les vitesses dans le stator deviennent trés
faibles, tandis que le rotor maintient des vitesses encore significatives. L'augmentation de la
pression de sortie réduit donc globalement les niveaux de vitesse, particulierement dans la partie
aval du compresseur, en raison de l'effet de freinage exercé par la contre-pression élevée.
Cependant, une pression de sortie trop élevée (16 000 Pa) peut genérer des gradients de vitesse
défavorables, favorisant les risques de décollement de couche limite dans le stator et réduisant la
plage de fonctionnement stable du compresseur NASA Stage 37 & 17 000 tr/min. Cette série de
figures permet ainsi d'identifier la pression de sortie maximale admissible avant I'apparition de

phénomenes de décrochage ou de pompage.

4.3 Effet de la viteese de rotation sur la répartition du nombre de Mach du

compresseur

Cette figure illustre I'influence de la vitesse de rotation sur la répartition du nombre de
Mach au sein du compresseur axial transsonique NASA Stage 37, pour une pression statique de
sortie fixée a 12 000 Pa. Quatre vitesses de rotation sont comparées : 13 000 tr/min, 15 000 tr/min,
19 000 tr/min et 21 000 tr/min.
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P =12000 Pa ; N = 13 000 tr/min P =12000 Pa ; N = 15 000 tr/min

P =12000 Pa ; N =19 000 tr/min P =12000 Pa ; N =21 000 tr/min

Figure. 1V.13: Effet de la vitesse de rotation sur le nombre de Mach du compresseur pour

une pression statique de sortie fixée a 12 000 Pa. Quatre vitesses de rotation sont compareées :
13 000 tr/min, 15 000 tr/min, 19 000 tr/min et 21 000 tr/min

A la vitesse la plus faible (13 000 tr/min), le nombre de Mach reste globalement inférieur a
0,8 dans I'ensemble du compresseur, indiquant un écoulement purement subsonique sans formation
d'onde de choc. Lorsque la vitesse augmente a 15 000 tr/min, on observe une élévation progressive
du nombre de Mach, particuliérement en téte de pale (tip) du rotor, ou les valeurs approchent
localement de 1,0, signant I'amorce d'un régime transsonique naissant. A 19 000 tr/min, le contraste
spatial s'accentue nettement : des zones supersoniques (Mach > 1,0) apparaissent clairement sur
I'extrados du rotor et en téte de pale, avec des valeurs pouvant atteindre environ Mach 1,2 a 1,3,
accompagnées d'une onde de choc matérialisée par une brusque décélération (passage de Mach >
1 a Mach < 1). Enfin, a 21 000 tr/min (vitesse maximale testée), le nombre de Mach atteint son
niveau le plus élevé, avec des zones supersoniques étendues en téte de rotor (Mach jusqu'a environ
1,5) et une onde de choc plus intense, tandis que le stator reste entierement subsonique (Mach <

0,7). L'augmentation de la vitesse de rotation accroit donc directement le nombre de Mach dans le
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rotor, faisant basculer I'écoulement d'un régime subsonique a un régime transsonique de plus en
plus marqué. Cependant, a pression de sortie constante (12 000 Pa), une vitesse excessive (21 000
tr/min) génere des ondes de choc trés intenses, responsables de pertes aérodynamiques importantes,
de risques de décollement de couche limite et d'une réduction du rendement. Cette série de
cartographies permet ainsi d'identifier la vitesse de rotation limite au-dela de laquelle les pertes par

ondes de choc deviennent prépondérantes dans le compresseur NASA Stage 37.

4.3 Effet de la pressions de sortie sur la répartition du nombre de Mach du

compresseur

La figure suivante montre I’influence de la température sur la répartition du nombre de
Mach au sein d’un compresseur, pour une vitesse de rotation fixée de 17 000 tr/min et des pression
statique de sortie fixée a P = 12000 Pa,P = 14000 Pa, P = 15000 Pa et P = 16000 Pa

P =12000 Pa; N =17 000 tr/min P = 14000 Pa ; N =17 000 tr/min

P =15000 Pa ; N =17 000 tr/min P =16000 Pa ; N =17 000 tr/min
Figure. 1V.14: Effet de la pression de rotation sur la répartition du nombre de Mach dans

le compresseur pour une vitesse de rotation fixée a 17 000 tr/min. Quatre conditions sont

comparées : pressions de sortie de 12 000 Pa, 14 000 Pa, 15 000 Pa et 16 000 Pa
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Pour la pression de sortie la plus basse (12 000 Pa), le nombre de Mach atteint ses valeurs
les plus élevées, avec des zones supersoniques étendues en téte de pale (tip) du rotor (Mach > 1,2
a 1,3), car la faible contre-pression favorise lI'accélération de I'écoulement. Lorsque la pression de
sortie augmente a 14 000 Pa, on observe une légére diminution des valeurs de Mach dans le rotor,
les zones supersoniques se réduisent et I'intensité de I'onde de choc diminue. A 15 000 Pa, le
contraste est plus marqué : le nombre de Mach maximal diminue significativement, les régions
supersoniques deviennent plus localisées, voire disparaissent partiellement, traduisant un
affaiblissement du régime transsonique. Enfin, a 16 000 Pa (pression de sortie maximale testée),
I'écoulement redevient entiérement subsonique dans tout le compresseur (Mach < 0,9), car la forte
contre-pression freine l'accélération du fluide et empéche I'apparition d'ondes de choc.
L'augmentation de la pression de sortie réduit donc directement le nombre de Mach dans le rotor,
en atténuant progressivement le caractéere transsonique de I'écoulement. Cependant, une pression
de sortie trop élevée (16 000 Pa) peut genérer des gradients de pression adverses importants dans
le stator, favorisant les risques de décollement de couche limite et de décrochage. Cette série de
cartographies permet ainsi d'identifier la pression de sortie maximale admissible pour maintenir un
écoulement stable sans décollement, tout en exploitant éventuellement l'effet de compression

transsonique dans le compresseur NASA Stage 37 a 17 000 tr/min.

Résultats comparatifs des champs aérodynamiques : air idéal versus azote pur dans le

compresseur NASA Stage 37

Les sections suivantes présentent une analyse comparative des résultats obtenus pour la
répartition de la pression, de la vitesse, de la température et du nombre de Mach, entre une
modélisation de I'air comme gaz idéal et une modélisation comme azote pur (N2), au sein du

compresseur NASA Stage 37

Comparaison de la répartition des pressions : air (gaz idéal) versus azote pur (N,) dans

le compresseur NASA Stage 37

La figure 4.2 compare la répartition spatiale de la pression au sein du compresseur axial
transsonique NASA Stage 37, obtenue avec deux modélisations du fluide : (A) l'air considéré
comme un gaz ideal, et (B) l'air considéré comme de I'azote pur (N2). Les deux simulations sont

réalisées pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée a
150 000 Pa.
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(A): de l'air en tant que gaz idéal. (B): de I'air en tant que gaz N2.

Répartition de la pression dans le compresseur axial transsonique NASA Stage 37 une

vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée a 150 000 Pa.
(A): de I'air en tant que gaz idéal et (B): de l'air en tant que gaz N2.

Dans le cas du gaz idéal (A), la répartition des pressions montre une augmentation
progressive et réguliére de I'entrée vers la sortie, avec un gradient de pression bien établi dans le
rotor et une recompression effective dans le stator, traduisant un comportement aérodynamique
conforme aux attentes pour ce compresseur. Dans le cas du N2 pur (B), la répartition spatiale de la
pression est globalement similaire, mais avec des différences notables : les niveaux de pression
sont légérement plus faibles (de I'ordre de 1 a 2 %) dans I'ensemble du compresseur, en raison de
la constante spécifique R 1égérement plus élevée du N2 (= 296,8 J/(kg-K)) par rapport a l'air (= 287
JI(kg-K)), ce qui modifie la relation entre pression, masse volumique et température. De plus, la
montée en pression dans le rotor est légérement moins rapide avec le N2, car sa viscosité
dynamique et sa conductivité thermique different tres Iégerement de celles de l'air. Cependant,
I'écart entre les deux modélisations reste faible (moins de 2 %), ce qui confirme que pour des
simulations aérodynamiques de ce type de compresseur, l'utilisation de N2 pur comme
approximation de l'air est acceptable pour des études préliminaires, mais moins précise que le
modele gaz idéal pour une analyse fine des performances. En conclusion, le modéle gaz idéal (air)
reste préférable pour une prédiction réaliste des champs de pression dans le NASA Stage 37, tandis
que le modéle N2 peut étre utilisé comme simplification raisonnable en I'absence de données
précises sur la composition de l'air.
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Comparaison de la répartition des températures : air (gaz idéal) versus azote pur (N32)

dans le compresseur NASA Stage 37

Cette figure compare la répartition spatiale de la température au sein du compresseur axial
transsonique NASA Stage 37, obtenue avec deux modélisations du fluide : (A) I'air considéré

comme un gaz idéal, et (B) I'air considéré comme de I'azote pur (N2). Les deux simulations sont

réalisées pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée a
150 000 Pa.

(A): de I'air en tant que gaz idéal. (B): de I'air en tant que gaz N2.

Répartition de la température dans le compresseur axial transsonique NASA Stage 37 une
vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée a 150 000 Pa.

(A): de I'air en tant que gaz idéal et (B): de l'air en tant que gaz N2.

Dans le cas du gaz idéal (A), la température augmente progressivement de I'entrée vers la
sortie, avec un échauffement marqué dans le rotor (conversion d'énergie mécanique en énergie
interne) et une légere élévation supplémentaire dans le stator, atteignant une température de sortie
typique d'environ 350 a 370 K pour ces conditions de fonctionnement. Dans le cas du N2 pur (B),
la répartition spatiale de la température est globalement similaire, mais avec des différences
notables : les températures sont légerement plus élevées (de lI'ordre de 1 a 3 %) dans I'ensemble du
compresseur, en raison de la chaleur spécifique Cp du N2 (= 1040 J/(kg-K)) légérement supérieure
a celle de l'air (= 1005 J/(kg-K)), ce qui modifie le bilan énergétique et la dissipation visqueuse.
De plus, I'élévation de température dans le rotor est légerement plus rapide avec le N2, car sa

viscosité dynamique differe trés legerement de celle de l'air, influencant les pertes par frottement.
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Cependant, I'écart entre les deux modélisations reste faible (moins de 3 %), ce qui confirme que
pour des simulations aérodynamiques de ce type de compresseur, l'utilisation de N2 pur comme
approximation de l'air est acceptable pour des études préliminaires, mais moins précise que le
modele gaz idéal pour une analyse fine des performances thermiques. En conclusion, le modéle
gaz idéal (air) reste préférable pour une prédiction réaliste des champs de température dans le
NASA Stage 37, tandis que le modéle N2 surestime légerement I'échauffement et peut étre utilisé

comme simplification raisonnable en I'absence de données précises.

Comparaison de la répartition des vitesses : air (gaz idéal) versus azote pur (N;) dans

le compresseur NASA Stage 37

Cette figure compare la répartition spatiale de la vitesse au sein du compresseur axial
transsonique NASA Stage 37, obtenue avec deux modélisations du fluide : (A) l'air considéré
comme un gaz idéal, et (B) I'air considéré comme de I'azote pur (N2). Les deux simulations sont

réalisées pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie

fixée a 140 000 Pa.

= I

(A): de l'air en tant que gaz idéal. (B): de Il'air en tant que gaz N2.

Répartition de la vitesse dans le compresseur axial transsonique NASA Stage 37 une
vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée a 140 000 Pa.

(A): de l'air en tant que gaz idéal et (B): de I'air en tant que gaz N2.

Dans le cas du gaz idéal (A), la vitesse présente un profil caractéristique : une forte
accélération dans le rotor, particulierement en téte de pale (tip) ou I'écoulement atteint le régime
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transsonique, suivie d'une décélération progressive dans le stator par effet de diffusion. Les vitesses
maximales observées sont de I'ordre de 450 a 500 m/s dans les zones supersoniques du rotor. Dans
le cas du N2 pur (B), la répartition spatiale de la vitesse est globalement similaire, mais avec des
différences notables : les vitesses sont légerement plus élevées (de lI'ordre de 1 a 2 %) dans les
mémes régions, en raison de la constante spécifique R du N2 (= 296,8 J/(kg-K)) supérieure a celle
de l'air (= 287 J/(kg-K)). Cette différence modifie la vitesse du son locale (a = V(yRT)), ce qui
influence directement le nombre de Mach et donc la dynamique de I'écoulement. De plus, la zone
supersonique dans le rotor est Iégérement plus étendue avec le N2, car la vitesse du son étant plus
élevée (pour une méme température), I'apparition du régime transsonique est légérement décalée.
L'écart entre les deux modélisations reste faible (moins de 2 %), ce qui confirme que pour des
simulations aérodynamiques de ce type de compresseur, l'utilisation de N2 pur comme
approximation de l'air est acceptable pour des études préliminaires. Cependant, pour une analyse
fine des phénomenes transsoniques (position exacte de I'onde de choc, niveau de pertes), le modéle
gaz ideal (air) reste préférable car il représente plus fidelement les propriétés réelles du fluide de
travail dans le compresseur NASA Stage 37.

Comparaison de la répartition du nombre de Mach : air (gaz idéal) versus azote pur
(N2) dans le compresseur NASA Stage 37

La figure 4.2 compare la répartition spatiale du nombre de Mach au sein du compresseur
axial transsonique NASA Stage 37, obtenue avec deux modélisations du fluide : (A) l'air considéré
comme un gaz idéal, et (B) l'air considéré comme de I'azote pur (N2). Les deux simulations sont

réalisées pour une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée a

150 000 Pa.
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(A): de I'air en tant que gaz idéal.

(B): de l'air en tant que gaz N2.
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Répartition du nombre de Mach dans le compresseur axial transsonique NASA Stage 37

une vitesse de rotation de 17 000 tr/min et une pression statique de sortie fixée a 140 000 Pa.
(A): de I'air en tant que gaz idéal et (B): de l'air en tant que gaz N2.

Dans le cas du gaz idéal (A), le nombre de Mach présente un profil caractéristique d'un
écoulement transsonique : des zones supersoniques (Mach > 1,0) apparaissent clairement en téte
de pale (tip) du rotor, avec des valeurs maximales atteignant environ Mach 1,3 a 1,4, suivies d'une
onde de choc matérialisée par une brusque décélération vers des valeurs subsoniques (Mach < 0,8).
Dans le cas du N2 pur (B), la répartition spatiale du nombre de Mach est globalement similaire,
mais avec des différences notables : les valeurs du nombre de Mach sont 1égérement plus faibles
(de l'ordre de 1 a 2 %) dans les zones supersoniques, et I'étendue des régions ou Mach > 1 est
légerement réduite. Cette différence s'explique par la constante spécifique R du N2 (= 296,8
J/(kg-K)) supérieure a celle de 1'air (= 287 J/(kg-K)), ce qui augmente la vitesse du son locale (a =
\/(yRT)) pour une méme température. A vitesse d'écoulement identique, un Mach plus élevé de la
vitesse du son se traduit donc par un nombre de Mach plus faible. Par conséquent, le régime
transsonique est Iégerement moins marqué avec le N2 qu'avec l'air, et I'onde de choc est Iégerement
décalée vers l'aval. L'écart entre les deux modélisations reste faible (moins de 2 %), ce qui confirme
que l'utilisation de N2 pur comme approximation de l'air est acceptable pour des études
préliminaires. Cependant, pour une analyse précise des phénomenes transsoniques (position exacte
de l'onde de choc, intensité des pertes), le modéle gaz idéal (air) reste préférable car il représente
plus fidélement les propriétés aérodynamiques réelles du compresseur NASA Stage 37.

4.11 Conclusion:

En conclusion, ce chapitre a permis d'analyser en détail le comportement des fluides au sein
du compresseur axial transsonique NASA Stage 37 a travers deux approches complémentaires.
Dans un premier temps, les simulations réalisées sous ANSYS CFX avec l'air modélisé comme gaz
idéal ont mis en évidence une forte dépendance des répartitions de pression, tempeérature, vitesse
et nombre de Mach vis-a-vis des parametres opératoires, a savoir la pression statique de sortie et la
vitesse de rotation. Dans un second temps, I'étude comparative entre l'air (gaz idéal) et I'azote pur
(N2) a montré que les différences observées sur ces mémes grandeurs restent faibles (de I'ordre de
1 a 3 %), ce qui valide l'utilisation du N> comme approximation acceptable pour des études
préliminaires, bien que le modeéle gaz idéal reste plus représentatif de la réalité physique.

L'ensemble de ces résultats contribue a une meilleure compréhension des phénomenes
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aérodynamiques et thermiques au sein de ce compresseur de référence, et fournit des éléments

utiles pour l'optimisation de ses performances et la prédiction de ses limites de fonctionnement.
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La presente étude s'appuie sur la simulation numérique des écoulements visqueux
compressibles, réalisee a I'aide du logiciel ANSYS Fluent, afin d'analyser de maniére approfondie
le comportement aérodynamique et thermique des fluides au sein du compresseur axial
transsonique de référence qu'est le NASA Stage 37. Ce compresseur, largement documenté dans la
littérature scientifique, constitue un cas test pertinent pour valider les approches numériques
appliquées aux turbomachines transsoniques. La résolution des équations de Navier-Stokes
moyennées (RANS), couplée a des modéles de turbulence adaptés (comme le modele Shear Stress
Transport, SST) et a des conditions aux limites représentatives du fonctionnement réel, permet
d'appréhender finement les phénomenes complexes d'ondes de choc, d'interaction rotor-stator, de
décollement de couche limite et d'échauffement par compression. Les résultats issus de ces
simulations sont ensuite examinés et comparés selon deux modélisations du fluide (air considéré
comme gaz parfait vs air N2 pur), afin d'évaluer leur influence sur les performances prédites du

compresseur.
Les principales conclusions de cette étude sont les suivantes :

Influence des paramétres opératoires : Les répartitions de la pression, de la température, de la
vitesse et du nombre de Mach dans le compresseur NASA Stage 37 dépendent fortement de la
vitesse de rotation et de la pression statique de sortie.

Effet de la vitesse de rotation : Une augmentation de la vitesse de rotation (de 13 000 a 21 000
tr/min) accroit le taux de compression, I'échauffement, les vitesses d'écoulement et le nombre de
Mach, faisant basculer I'écoulement du régime subsonique vers un régime transsonique avec
apparition d'ondes de choc.

Effet de la pression de sortie : Une augmentation de la pression statique de sortie (de 12 000 a 16
000 Pa) réduit les vitesses et le nombre de Mach dans le rotor, atténue le caractére transsonique,
mais peut générer des gradients adverses favorisant le décollement dans le stator.

Zones critiques identifiées : Les plus fortes sollicitations aérodynamiques et thermiques se situent
en téte de pale (tip) du rotor, ou les vitesses et le nombre de Mach sont maximaux, et ou se
développe I'onde de choc transsonique.

Comparaison air idéal vs N2 pur : Les écarts entre les deux modélisations restent faibles (1 a 3
% sur la pression, la température, la vitesse et le Mach), validant l'usage du N2 comme

approximation raisonnable pour des études préliminaires.
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Supériorité du modele gaz idéal : Le modele air (gaz idéal) reste plus représentatif de la realité
physique pour une analyse fine des performances, notamment pour la prédiction précise de la
position de I'onde de choc et des pertes aérodynamiques.

Apport des vues meridiennes : Les distributions axiales-radiales (vues méridiennes) ont permis
d'évaluer les gradients transversaux de pression et de température, essentiels pour détecter les
déséquilibres d'écoulement entre le moyeu (hub) et le carter (casing).

Validation de la simulation : L'ensemble des résultats obtenus sous ANSYS CFX est cohérent
avec les phénomenes physiques attendus dans un compresseur transsonique, confirmant la fiabilité
de I'approche numérique pour I'étude du NASA Stage 37.

Cette ¢tude prolonge les travaux antérieurs consacrés a la modélisation et a I’analyse des
performances du compresseur axial transsonique de type NASA Stage 37. L’objectif est d’évaluer
dans quelle mesure le choix du modele thermodynamique affecte les performances prédites,
notamment dans les régions critiques comme le rotor transsonique ou les gradients de pression et
de température sont élevés. Ainsi, cette étude contribue a une meilleure compréhension des

capacités et des limites des approches numériques appliquées au compresseur NASA Stage 37.
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