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RÉSUMÉ:

L'environnement est l'une des principales préoccupations de l'industrie
aérospatiale. La quantité d'émissions nocives produites dépend directement de
l'ef×cacité du moteur. La modélisation des moteurs à turbine à gaz doit être
améliorée a×n de réduire ces émissions. Le but de la présente étude est de
modéliser le moteur à l’aide de deux sorties : la poussée, ou force de propulsion, et
le débit de carburant utilisé pour produire la poussée. Ces sorties sont modélisées
à l'aide de trois entrées : le nombre de Mach, l'altitude et l'angle de levier
d’accélérateur. Les données nécessaires proviennent du simulateur de vol de
recherche de l’avion d’affaires Cessna Citation X du Laboratoire de recherche
appliquée en commande active, avionique et aéroservoélasticité (LARCASE). Mots
clés : moteur à double Øux, modélisation, tests en vol, identi×cation, validation

Introduction
L’environnement est l’une des principales préoccupations de l’industrie aérospatiale. La combustion du carburant
dans le moteur produit du dioxyde de carbone (CO2), responsable de l’effet de serre et, par extension, du
réchauffement climatique. Il produit également des substances nocives comme les NO . Le moyen le plus simple de
réduire ces émissions de particules est de réduire directement la consommation de carburant. Cette réduction peut
être réalisée en optimisant différents procédés. Par exemple, on peut accroître l’ef×cacité du moteur en améliorant
les modèles de ses différents composants ou la façon dont ils travaillent ensemble. Cependant, pour réaliser de telles
améliorations, les ingénieurs doivent mieux comprendre les moteurs, principalement les différents paramètres

x

inØuençant leur fonctionnement. Améliorer l’ef×cacité du moteur ou acquérir une meilleure compréhension du
système font tous deux appel au processus de modélisation. La modélisation est la description d’un système en reliant
ses entrées à ses sorties. Les entrées sont généralement les caractéristiques de l’air lors du fonctionnement des
moteurs, alors que les sorties sont les principaux paramètres du moteur comme le débit de carburant et la poussée.

Présentation du système et objectif du modèle
Les principes de base du fonctionnement du moteur sont décrits dans cette sous-section. L’air entrant dans le moteur
est comprimé et mélangé avec le carburant. L’ignition du carburant crée un débit à haute température. L’accélération
est la source d’une force appelée « poussée » qui sert à propulser l’avion. Ainsi, la vitesse de l’avion et les propriétés de
l’air inØuent grandement sur les performances du moteur. Dans cette étude, le nombre de Mach quanti×e la vitesse
de l’avion, et les propriétés de l’air varient avec l’altitude selon le modèle ISA. Le nombre de Mach et l’altitude sont
utilisés comme entrées dans le modèle.
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Fig. 1 Schéma d’un moteur à double Øux

Il a été choisi de modéliser le moteur à l’aide d’entrées comme l’altitude (H), le nombre de Mach (M) et 
 (TLA), et de sorties comme la poussée et le débit de carburant.

Choix du modèle
Comme mentionné précédemment, le but de cette étude était de créer un modèle de moteur permettant de prédire
la poussée et le débit de carburant pour toutes les conditions de vol (H, M) et toute position de la manette des gaz
(TLA). Un processus d’identi×cation et de validation a été utilisé pour obtenir ce modèle. Le processus d’identi×cation
appliqué au système moteur est présenté à la ×gure suivante :

l’angle de la manette des gaz

Fig. 2 Principes d’identi×cation du système relatifs au moteur
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Comme le montre la ×gure 2, le processus d’identi×cation nécessite un modèle mathématique, une équation par
exemple. Ensuite, la réponse du modèle numérique est comparée à la sortie expérimentale réelle du système.
L’algorithme d’estimation utilise la différence entre ces deux sorties, ou l’erreur. Le but de cet algorithme est d’af×ner
les paramètres de l’équation a×n de réduire l’erreur entre la sortie du modèle choisi et la sortie du système. La
précision du modèle est véri×ée à l’aide d’un processus de validation.

L’acquisition des données
Le processus d’identi×cation nécessite un ensemble de données pour dé×nir le modèle et un autre ensemble de
données pour le valider. Dans cette étude, les données proviennent de tests en vol effectués avec le simulateur de vol
de recherche pour l’avion d’affaires Cessna Citation X niveau D (RAFS) de CAE inc. Le niveau D est le plus haut niveau
de certi×cation de modélisation de la dynamique de vol attribué par les autorités de certi×cation selon la Federal
Aviation Administration (FAA).

Figure 3 Simulateur de vol de recherche pour le Cessna Citation X Niveau D (RAFS)

Ce niveau a été choisi pour effectuer des tests en vol adaptés au modèle choisi. Le modèle ne considère que la phase
de croisière, ce qui signi×e une altitude constante. En outre, seul l’état stationnaire est étudié où aucunes variations
de position de la manette des gaz ne sont permises. Par ailleurs, le TLA doit également demeurer constant. Les tests
en vol ont été effectués pour différentes valeurs de TLA et d’altitude, comme indiqué au tableau 1. Pourtant, on note
que l’échelle des TLA varie en fonction des valeurs d’altitude. Par exemple, 35 degrés est la valeur minimale requise
pour éviter le calage à 45 000 pi d’altitude.
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Tableau 1 Ventilation des dé×nitions (25) et des validations (92) des tests en vol

Comme le montre le tableau 1, un total de 25 tests en vol ont servi à déterminer le modèle (en rouge) et 92 tests en
vol à le valider (en bleu).

Méthodologie
Le modèle utilisé dans cette étude est inspiré de la méthode de modélisation par composants (CLM). Cette approche
consiste à déterminer un modèle pour chaque composant du moteur. Toutefois, le simulateur ne fournit pas assez
d’information sur les différentes valeurs de température et de pression pour ces composants. Le modèle a été divisé
en trois sous-modules, comme le montre la ×gure 4.

Fig. 4 Schéma de sous-modules du modèle de moteur
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Tableau 2 Poussée obtenue au moyen de 25 tests en vol (identi×cation) puis de 92 tests en vol (validation)

Deux approches différentes ont été utilisées : la « boîte noire » et la « boîte grise ». Une approche « boîte grise »
consiste à déterminer un modèle à l’aide de la combinaison d’un modèle mathématique et d’un algorithme
d’estimation. L’approche « boîte noire » n’utilise qu’un algorithme d’estimation. Le modèle du composant ventilateur-
compresseur-brûleur est de type « boîte noire », combinant la méthode des moindres carrés et l’algorithme
d’estimation de Levenberg-Marquardt. Le principe derrière la méthode des moindres carrés est d’exprimer une
fonction de coût comme la différence au carré entre la réponse du modèle et les données réelles (erreur). L’algorithme
ajuste les paramètres du modèle a×n de réduire cette erreur. Cet algorithme a l’avantage de fournir rapidement des
résultats précis. En ce qui concerne l’approche de la « boîte noire », le modèle mathématique prend la forme d’une
fonction polynomiale. Par conséquent, l’algorithme détermine les différents coef×cients d’une fonction polynomiale.
Une fonction polynomiale dépendant des trois entrées (H, M et TLA) a été élaborée pour chaque sortie du modèle
(FPR, EPR, ITT, Fn et Wf) FPR est le rapport de pression de soufØante, EPR, le rapport de pression moteur, ITT, la
température interne de la turbine, Fn, la force de propulsion nette, et Wf, est le débit de carburant.

Il existe beaucoup plus de modèles théoriques pour la poussée et le débit de carburant dans les documents de
référence que pour le FPR, l’EPR et l’ITT. Les modèles de Mattingly et de Torenbeek sont parmi les plus utilisés.
Toutefois, notre approche a été de modéliser les deux turbines et la tuyère à l’aide d’une équation thermodynamique
pour chaque composant, selon la modélisation par composants (CLM). Le débit de carburant a été modélisé comme
proportionnel à la poussée. Cependant, les équations de la méthode CLM ne peuvent pas être utilisées avec les
données du simulateur. Le simulateur de vol est un outil extrêmement utile pour acquérir des données, mais il ne
fournit pas les mesures de tous les paramètres associés comme, par exemple, l’ef×cacité des différents composants.
La solution a consisté à déterminer ces paramètres inconnus avec l’algorithme de Levenberg-Marquardt (LM). Ainsi,
la poussée et le débit de carburant sont déterminés par une approche « boîte grise » à l’aide de l’algorithme LM.

Résultats
La précision du modèle de dynamique des Øuides a été validée à l’aide des critères de la FAA. Le modèle est validé,
selon les critères de la FAA, lorsque la poussée et le débit de carburant sont prédits avec une erreur relative de 5 % ou
moins.



7/8

Tableau 3 Débit de carburant obtenu au moyen de 25 tests en vol (identi×cation) puis de 92 tests en vol (validation)

Le critère est appliqué à tous les tests en vol ayant servi à la validation du modèle, de façon à obtenir l’erreur relative
moyenne absolue pour ces tests.

Conclusion
L’approche « boîte noire » de poussée n’a été validé que dans 81,7 % des cas alors que l’approche « boîte grise » l’a été
dans 96,33 %. Ces différences sont causées par l’ef×cacité du modèle mathématique. Cependant, en ce qui concerne
le débit de carburant, les résultats n’étaient pas aussi précis que ceux obtenus pour la poussée. La principale raison de
cette différence est que le modèle de débit de carburant dépendait des résultats obtenus avec le modèle de poussée.
Par conséquent, l’erreur dans le modèle de poussée a entraîné une erreur dans les modèles de débit de carburant.
Pour la même raison, l’erreur du modèle de poussée augmente en raison de l’erreur obtenue sur les prédictions du
FPR, de l’EPR et du ITT. Par exemple, on a remarqué que si le FPR, l’EPR et l’ITT réels sont utilisés avec le modèle
« boîte grise », le modèle est validé à 100 % au lieu de 96,33 %. La multiplication des erreurs est un problème inhérent
à la modélisation CLM. Ainsi, une amélioration de la prédiction du FPR, du EPR et du ITT pourrait mener à une
amélioration considérable de la prédiction de la poussée et du débit de carburant par la modélisation CLM.

Par ailleurs, une autre différence entre les résultats de la poussée et ceux du débit de carburant résulte des modèles
mathématiques eux-mêmes : le modèle de poussée utilisé est beaucoup plus élaboré que le modèle de débit de
carburant, lequel dépend des résultats du modèle de poussée. C’est aussi la raison pourquoi les approches « boîte
grise » et « boîte noire » donnent des résultats similaires quant à la sortie de débit de carburant. Dans le but
d’améliorer les résultats, d’autres modèles mathématiques pourraient être utilisés, par exemple la méthode de calcul
par étage pour la modélisation FPR et EPR, ou les modèles de Mattingly et Torenbeek pour la modélisation de la
poussée et du débit de carburant. D’autres algorithmes d’estimation pourraient améliorer ces résultats, tels que
l’optimisation par essaims particulaires (PSO).

Information supplémentaire
Pour plus d’information sur ce projet de recherche, consulter l’article suivant :

Bardella, Paul Alexandre A., Botez, Ruxandra Mihaela and Pageaud, Pierre. 2017. « Cessna Citation X Engine Model
Experimental Validation ». In IASTED International Conference on Modelling, Identi×cation and Control (MIC)
(Innsbruck, Austria, Feb. 20-21, 2017), p. 81-88. Acta Press.

http://espace2.etsmtl.ca/id/eprint/15633/
https://substance.etsmtl.ca/author/paul-alexandre-bardela
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