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« Modélisation et commande d’une turbine a gaz»
Résumé :
Cette thése propose une méthodologie en matiére de modélisation, commande et optimisation afin d’améliorer les
performances d’une turbines a gaz. Pour rester dans ce contexte, la commande active est choisie pour satisfaire nos
exigences. Le modele de la turbine a gaz qui est développé dans cette thése prend en considération la dynamique de
fonctionnement, les plages de fonctionnement, et les ’instabilités de chaque composant constituant la turbine a gaz.
L'analyse du modele de compresseur axial a vitesse variable est nécessaire afin d’étudier 1'impact de la dynamique de
la vitesse sur la stabilité des points de fonctionnement efficaces du compresseur et sur la dynamique de la température,
de ce fait nos connaissances sur la réponse transitoire du mod¢le seront élargis et d’ailleurs qui sont d’une importance
majeure. Nos connaissances sur les incertitudes du modéle et les caractéristiques dynamiques de la TAG favorisent la
synthése d’une loi de commande robuste. Une conception d’une loi de commande robuste d’ordre
entier/fractionnaire/floue basée sur le mode glissant optimisé est implémentée pour satisfaire un cahier de charge
restreint. Les parametres de la commande effective sont réglés en fonction des spécifications pratiques et des zones de
stabilité fonctionnelles et de la conception du modéle utilisé. Des comparaisons sont effectuées entre les performances
dynamiques de tous les contrdleurs implémentes.
Mots clés: Turbine a gaz, Compresseur axial, Instabilités, commande par mode glissant, Dérivée fractionnaire,
Optimisation multi-objectifs.
« Modeling and control of a gas turbine »
Abstract :
This thesis proposes a methodology for modeling, control and optimization in order to improve the performance of a
gas turbine. To stay within this context, the active command is chosen to meet our requirements. The model of the gas
turbine that is developed in this thesis takes into account the operating dynamics, the operating ranges, and the
"instabilities" of each component constituting the gas turbine. Analysis of the variable speed axial compressor model is
necessary in order to study the impact of speed dynamics on the stability of the effective operating points of the
compressor and on the temperature dynamics, hence our knowledge of the transient response of the model will be
expanded and moreover that are of major importance. Our knowledge of the model uncertainties and the dynamic
characteristics of the TAG favors the synthesis of a robust control law. A robust integer order/ fractional order / fuzzy
design based on the optimized sliding mode is implemented to satisfy a restricted specification. The parameters of the
effective control are set according to the practical specifications and functional stability zones and the design of the
model used. Comparisons are made between the dynamic performances of all implemented controllers.
Keywords : Gas turbine, Axial compressor, Instabilities, sliding mode control, fractional calculus, Multi-objective

optimization.
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INTRODUCTION GENERALE

L’ALGERIE produit 99% de son électricité a partir du gaz naturel. Les centrales
thermiques peuvent étre a vapeur ou a gaz ou a cycle combiné. Le gaz naturel a un réle
primordial a jouer dans le mix énergétique durable de demain en tant que source d’énergie
peu polluante car il offre des avantages considérables en raison notamment de sa disponibilité,
son accessibilité et sa flexibilité qui peut compléter les ressources d’énergies renouvelables et
alternatives émergentes [1]. L’ALGERIE peut exporter ’énergie électrique excédentaire vers
I’Europe a travers I’Espagne et 1’Italie. Pour rester dans le contexte de L’ ALGERIE notre

motivation s’est portée sur la modélisation et la commande d’une turbine & gaz (TAG).

La turbine a gaz est une machine motrice tournante a écoulement continu, équipée d'un
compresseur (axial ou centrifuge) et des chambres de combustion ; elle est en mesure de
produire elle-méme un fluide sous pression a température trés élevee qui, en subissant sa
phase d'expansion dans les déférents étages de la turbine, fournie de I'énergie mécanique a

I'extérieur. C'est une veéritable unité autonome qui suffit a elle-méme [1].

La turbine a gaz est cependant assujettie a des phénomenes non linéaires de natures
différentes : aérodynamiques (pompage et décrochage tournant)[2], d'aéroélasticité (le
Flottement), et de combustion qui ne permettent pas son bon fonctionnement [2]. D'ou la
nécessité de développer des outils susceptibles d'améliorer ses performances.

Ce travail permet tout d'abord de mieux comprendre le comportement qualitatif des
compresseurs axiaux a vitesse variable a l'aide du modéle de Gravdahl [3]. Les variations de
vitesse provoquent non seulement des développements décrochage tournant temporaire et des
chutes de pression, mais peuvent également conduire a un décrochage tournant complétement
développé ou a un pompage profond. La conception de la commande active robuste
développée et appliquée aux CAVV assouplit considérablement les hypotheses sur les
perturbations, qui sont généralement censées disparaitre [3]. Il est démontré que la commande
peut amortir le décrochage tournant temporaire lors des variations de vitesse et stabiliser le
compresseur a un point de fonctionnement efficace a proximité d'une zone instable.

Le modéle modulaire proposé a été construit pour obtenir une comprehension
approfondie du comportement non-linéaire et de la dynamique complexe des turbines a gaz
[4]. Il a été un outil puissant pour l'optimisation des performances thermodynamiques,
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I'amélioration des performances aérodynamiques, l'amélioration de la puissance et de
I'efficacité via une commande active.

Par conséquent, la sécurité, la stabilité et I'efficacité du systeme de commande de turbine
a gaz ont une importance vitale dans le fonctionnement d'installations industrielles entiéres.
Cependant, en tant qu'installation industrielle complexe, la non-linéarité, l'incertitude et le
couplage du systéeme de turbine a gaz ont fait un grand obstacle dans la conception de son
contréleur. Par conséquent, il est d'une grande importance de concevoir une stratégie avancée
pour une commande robuste [4], économique et efficace du systeme de turbine a gaz.

Dans la commande la turbine a gaz, les lois de commande classique peuvent étre
insuffisantes car elles sont non robustes due aux exigences et caractéristiques dynamiques la
turbine a gaz qui sont strictes. La commande par mode de glissement (CMG) fait partie de la
famille des contréleurs a structure variable, c.a.d. des commandes commutant entre plusieurs lois de
commande différentes. L’ importance de CMG réside dans : la grande précision, la réponse
dynamique rapide, la stabilité, la simplicité de la conception et I’implantation, et la robustesse
vis-a-vis la variation des perturbations et incertitudes. Toutefois, la commande par mode de
glissement induit en pratiqgue des commutations haute fréquence connue sous le nom de
Broutement (Chattering) [3,4]. 1l existe déférentes méthodes pour diminuer ce phénomene
dont I’une consiste a remplacer la fonction signe par une approximation continue au voisinage
de la surface de glissement (fonction saturation ou fonction sigmoide) ou par logique floue.
Une autre méthode consiste a utiliser les modes glissants d’ordre supérieur, dont le principe
est de rejeter les discontinuités au niveau des dérivées supérieures de ’entrée du systéme [3],
et une troisieme méthode qui fait recours au calcul fractionnaire.

Le mode glissant d'ordre entier d’ordre supérieur au sens de Filippov, dordre
fractionnaire et floue sont utilisés pour commander la turbine & gaz. L'efficacité de
I'architecture des commandes choisies est testée pour ces performances temporelles, le rejet
des perturbations et l'analyse de l'incertitude. Ce probleme est efficacement géré par une
combinaison de la logique floue ou de calcul fractionnaire. Le réglage des parametres de la
commande joue un réle essentiel dans la conception parfaite de stratégies proposées. Une
commande correctement ajustée optimise une fonction objectif (ou des fonctions) du systéeme
global et elle assure la poursuite de de cosigne souhaitée ainsi que réduire l'effet des
perturbations agissant sur le systeme.

La capacité remarquable des méthodes proposees a résoudre le probléme d'optimisation
complexe avait été prouvée par des simulations de comparaison. En outre, OMOEP, qui a

introduit le front de Pareto, a été concu pour des applications techniques et s'est révélé
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exceptionnel en termes de vitesse de convergence et de qualité de la solution. Pour ce faire,

nous avons décomposé notre travail en quatre principaux chapitres :

Le chapitre 1: présente un apercu complet de la littérature dans le domaine de la
modélisation, de la simulation et de la commande des turbines a gaz. Il couvre uniquement
les modeles de connaissance. Ce chapitre explore les sources scientifiques et les activités de
recherche les plus pertinentes pour différents types de TAG, y compris les centrales de

faible puissance, les centrales industrielles et les turbines & gaz aérodynamiques.

Le chapitre 2 : présente la modélisation modulaire de la turbine Mercury 50 a l'aide du
Simulink. Lors de la premiere étape, le modele Simulink est construit sur la base des
équations de thermodynamique et de bilan énergétique dans I’environnement MATLAB.
Les composants de la turbine a gaz seront développés en commencant par le compresseur a
flux axial et vitesse variable. Il s’agit d’un modele dynamique complexe qui peut étre
utilise pour simuler des conditions de pompage et décrochage tournant. Il calculera
également le debit et la pression a travers le compresseur, ainsi que la vitesse angulaire du
compresseur. Cette vitesse angulaire sera également la vitesse angulaire de la turbine
puisqu'elles sont couplées rigidement. Un modele de chambre de combustion sera
développé dans ce chapitre. Il est basé sur un modele de «réacteur bien agité» qui utilise le
méthane et I’air comme réactifs. Il calcule les fractions massiques de réactifs et de produits
dans le réacteur ainsi que I'élévation de la température de sortie des produits de
combustion. Le chapitre développera un modele qui calcule la puissance de sortie de la
turbine et le couple développé. Ce couple sera réinjecté dans le modéle de compresseur et

entrainera le compresseur.

Le chapitre 3 : Constitue une premiére contribution de ce travail de thése, en effet I’objectif
est d’étudié de maniere approfondie le comportement qualitatif des compresseurs axiaux a
vitesse variable (VSAC) en effectuant une analyse de bifurcation numérique basée sur la
méthode de continuation et par effectuer des simulations dans le domaine temporel. Dans ce
chapitre nous avons étudiés deux approches de commande : Commande robuste non linéaire
optimisée et commande par mode glissant robuste optimisé. Dans la premiere partie, nous

proposons une commande robuste non linéaire optimisée par des AG pour faire face aux



incertitudes et aux perturbations du systéme, pour la deuxiéme partie, nous avons établis une
conception d’une loi de commande robuste par mode glissant optimisée par des AG et OEP
basée sur I’inégalité matricielle linéaire en présence des incertitudes et des perturbations

externes inconnu.

Le chapitre 4 : Constitue une deuxiéme contribution de ce travail de thése, en effet 1’objectif
est de proposer un nouveau modele modulaire a base des connaissances et des fiches
technique du constructeur. Le modéle développé est capable d'expliquer les instabilités
aérodynamiques (pompage, décrochage tournant) dont souffre le compresseur, la dynamique
des réactions chimique au niveau de chambre de combustion, ainsi que les interactions
thermodynamique et énergétique au niveau de la détente. Nous avons opté pour une synthese
de commande par mode glissant qui combine les avantages de la logique floue (souplesse) et
le calcule fractionnaire des intégrales/dérivées (filtration en basse fréquence) avec une
optimisation par essaim de particules multi-objectives pour garantir un rejet des perturbations,
amélioration des performances aérodynamiques (pompage, décrochage tournant),
performances thermodynamiques (rendement, énergie), les performances de poursuite, une

dynamique des actionneurs souple, et une rapidité de convergence.



CHAPITRE 1

ETAT DE L’ART SUR LA MODELISATION ET
COMMANDE DES TAG

Les turbines a gaz sont I’une des parties importantes de 1’industrie moderne. Ils jouent
un role clé dans I’industrie aéronautique, la production d’énergie et sont les principaux
moteurs de la mécanique des grandes pompes et des compresseurs. La modélisation et
la commande de turbines a gaz ont toujours été un outil puissant pour l'optimisation des
performances de ce type d'équipement. Des activités de recherche remarquables ont été
menées dans ce domaine et une variété de modeles analytiques et expérimentaux ont eté
construits jusqu'a présent pour approfondir la compréhension du comportement non
linéaire et de la dynamique complexe de ces systemes. Cependant, la nécessité
délaborer des modeéles précis et fiables de turbines a gaz pour différents objectifs et
applications a incité fortement les chercheurs a continuer de travailler dans ce domaine
de recherche fascinant. L'étude dans ce domaine comprend les modéles a boite blanche
et a base de boite noire et leurs applications dans les systemes de commande. En outre,
en raison de la forte demande du marché de 1’électricité, les producteurs d’électricité
sont impatients d’envisager de nouvelles méthodes d’optimisation pour la conception, la
fabrication, la commande et la maintenance des turbines a gaz.

La turbine a gaz est un moteur a combustion interne qui utilise 1’énergie gazeuse pour
convertir I’énergie chimique du carburant en énergie mécanique. Il est congu pour
extraire le plus possible d’énergie du combustible [1]. Le service des turbines a gaz dans
les équipements industriels et publics situés sur des centrales électriques et des plates-
formes offshore a été accru au cours des 50 dernieres années. Cette forte demande est en
raison de leur faible poids, de leur compacité et de leurs multiples applications en
combustible [1]. Bien que I'histoire des turbines a gaz ait pris racine dans I'histoire, ce
n'est qu'en 1930 que la premiére TAG pratique fut développé par Frank Whittle et ses
collegues britanniques pour un moteur d'avion a réaction [1]. Les turbines a gaz se sont
développées rapidement apres la Seconde Guerre mondiale et sont devenues le premier

choix pour de nombreuses applications. Cela est di en particulier aux améliorations



apportées a différents domaines scientifiques tels que 1’aérodynamique, les systémes de
refroidissement et les matériaux a haute température, qui ont considérablement amélioré
I’efficacité du moteur. Ensuite, il n’est pas surprenant que les turbines a gaz gagnent en
popularité année apres année. lls ont la capacité de fournir un fonctionnement fiable et
continu. Le fonctionnement de presque tous les équipements et machines mécaniques et
électriques disponibles dans les installations industrielles telles que les usines
pétrochimiques, les plates-formes pétroliéres, les stations-service et les raffineries
dépend de la puissance produite par les turbines a gaz. La large utilisation des turbines a
gaz dans le monde, en particulier dans les installations électriques, est due a leur
fiabilité, leur disponibilité, leur adaptabilité, leur capacité de démarrage rapide, leur
faible codt initial et leur délai de livraison court [1]. lls sont faciles a réduire au silence,
indépendamment de 1’eau de refroidissement et peuvent fonctionnent avec une variété
de carburants. Les turbines a gaz fournissent des taux élevés de croissance de la charge
en été et réagissez rapidement aux modifications de charge [1]. Ces derniéres années,
des activités de recherche considérables ont été menées, notamment dans le domaine de
la modélisation et de la commande de turbines a gaz. C'est simplement parce que le
besoin et l'utilisation de TAG sont devenus plus évidents dans I'industrie moderne. La
conception de modéles de turbines a gaz et de leurs systemes de commande connexes
s'est avéré une stratégie technique utile et économique pour optimiser les performances
de I'équipement avant le processus de conception finale et la fabrication. Les modeéles et
les simulateurs TAG peuvent étre utilises pour la prévision de performance hors
conception, la détérioration de performance, I'évaluation des émissions, la durée de
fluage de la turbine et le systtme de contrble du moteur [2]. La modélisation
mathématique est considéréee comme une méthodologie générale pour la modélisation
de systeme. Il utilise un langage mathématique pour décrire et prédire le comportement
d'un systéme. De grands efforts ont été déployés pour mettre au point des TAG afin de
surmonter les problémes économiques et d’ingénierie auxquels ils sont confrontés [2] et
d’avoir une conception fiable et économique [2]. L'une des meilleures approches pour
optimiser la conception, les performances et la maintenance des turbines a gaz est la
modeélisation et la simulation hors ligne. Il aide les fabricants et les utilisateurs de
différentes maniéres. Les fabricants peuvent évaluer et optimiser les performances d'un
modele spécifique de turbine a gaz au cours des processus de conception et de
fabrication. Les modeles peuvent également étre utilisés en ligne sur les sites par les

opérateurs et les ingénieurs de site pour la surveillance des conditions, la validation de
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capteurs, la détection de pannes, le dépannage, etc. Une variété de modéles analytiques
et expérimentaux de TAG a été construite jusqu'a présent. Cependant, le besoin de
modeéles optimises pour différents objectifs et applications a fortement motivé les
chercheurs a poursuivre leurs travaux dans ce domaine. Ce chapitre explique
brievement les principes de performance d’une turbine a gaz typique. Ensuite, une
classification des turbines a gaz est présentée. Les principales considérations a prendre
en compte dans la modélisation des turbines a gaz, notamment les types et
configurations de TAG, les méthodes de modélisation, les types et les configurations de
systéemes de contréle, ainsi que les objectifs et les approches en matiére de modélisation,
sont expliquées aux étapes suivantes. La définition du probleme, les objectifs de cette
recherche et les grandes lignes de la thése constituent les prochaines sections de ce

chapitre.

1.1. Les performances des TAG

La puissance fournie par une TAG dépend en premier lieu du débit d’air qui la traverse,
qui conditionne sa taille et son encombrement. Le rendement thermodynamique est une
fonction directe du taux de compression du compresseur et de la température a la sortie
de la chambre de combustion. Consécutivement, les chambres de combustion doivent
supporter la pression fournis par le compresseur (ou Récupérateur), les aubes directrices
et les ailettes du premier étage de la turbine de détente doivent supporter la température
TRIT [3].

1.1.1. Rendement thermique

La croissance du rapport de pression et la température de combustion est parallele, car
ces deux croissances sont nécessaires pour atteindre l'efficacité thermique optimale.
L'augmentation du rapport de pression augmente l'efficacité thermique de la turbine a
gaz lorsqu'elle s'accompagne d'une augmentation de la température de combustion de la
turbine [3]. La Figure 1.1 montre l'effet sur l'efficacité globale du cycle de
l'augmentation du rapport de pression et de la température de combustion.
L'augmentation du rapport de pression augmente I'efficacité globale a une température
donnée; cependant, l'augmentation du rapport de pression au-dela d'une certaine valeur
a n'importe quelle température de combustion donnée peut en fait entrainer une baisse

de I'efficacité globale du cycle.
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Figure 1.1. Rendement thermique du cycle TAG [3].

Le facteur limitant pour la plupart des turbines a gaz a été la température d'entrée de la
turbine TRIT. Avec de nouvelles techniques de refroidissement, utilisant de la vapeur
ou de l'air conditionné, et des percées dans la metallurgie des pales, des températures de
turbine plus élevées ont été atteintes. Les nouvelles turbines a gaz ont des températures
d’allumage qui pouvant atteindre 2600°F (1427°C) et un rapport de pression de 40:1

avec des rendements de 45% et plus [3].

1.1.2. Les Performances aérodynamiques du compresseur

Le role du compresseur est de ramener I’air d’amont de la machine de la pression
ambiante a une pression élevée. Il convient de noter que les rapports de pression trés
élevés tendent a réduire la plage de fonctionnement et ne permettent pas son bon
fonctionnement du compresseur. Par consequent, ce point de fonctionnement efficace
est assujetti a des phénomenes non linéaires de nature aérodynamique : pompage et
décrochage tournant [3]. Ces deux phénomenes limitent les performances et peuvent
causer une extinction de flamme, des sollicitations mécaniques importantes, une
réduction de la durée de vie, du bruit et des vibrations. De plus, dans les compresseurs
axiaux a vitesse est variable (CAVV), la variation de vitesse affecte la stabilité des
systemes et peuvent entrainer ces deux instabilités. Cela limite le taux de variation de

vitesse et pénalise les performances [3].

1.1.3. Les performances de combustion



La combustion est une réaction chimique pendant laquelle un combustible est oxydé et
une grande quantité d’énergie est libérée [3]. Dans la littérature, on distingue la
combustion compléte et la combustion incomplete. 11 est souvent utile d’étudier la
combustion d’un combustible en supposant que la combustion est complete. Cependant,
en traitant les processus réels de combustion on se rend compte qu’ils sont trés souvent
inachevés. La combustion traditionnelle dans les turbines a gaz utilise une flamme de
diffusion ou le combustible est pulvérisé dans le centre d’un jet d’air. Des mélanges du
carburant avec de ’air par une diffusion turbulente a eu lieu et I’avant de la flamme peut
étre considéré comme le lieu du mélange steechiométrique ou les températures
atteignent les valeurs maximales. L'effet de la température de combustion est tres
prédominant; pour chaque augmentation de température de 100°F (55,5°C), le
rendement de travail augmente d'environ 10% et donne une augmentation d'environ 0,5
a 1% de l'efficacité [3].

1.2. Classification des TAG

Les turbines a gaz peuvent étre divisées en deux catégories principales: les turbines a
gaz aéronautiques et les turbines a gaz stationnaires. Dans I’industrie aéronautique, la
turbine a gaz est utilisée comme systeme de propulsion pour effectuer la poussée et
déplacer un avion dans les airs. La poussée est généralement générée sur la base de la
troisiéme loi d’action et de réaction de Newton. Il existe différentes variétés de turbines
a gaz aéronautiques, notamment les turboréacteurs, les turbo-ventilateur et les
turbopropulseurs. Dans les turbines a gaz fixes, le générateur de gaz peut étre associé a
des générateurs électriques, a de grandes pompes ou a des compresseurs afin de
fabriquer des turbogénérateurs, des turbopompes ou des turbocompresseurs. Si l'arbre
principal du générateur de gaz est connecté a un générateur électrique, il peut étre utilisé
pour produire de I'énergie électrique. Dans une autre classification, les turbines a gaz
peuvent étre divisées en cing groupes [3], en fonction de leur structure, de leur
application et de leur puissance de sortie (MW):

*Micro-turbines a gaz (MTAG), avec une puissance de sortie de 20-350 KW.

* Petites turbines a gaz pour applications a cycle simple, avec une puissance de sortie de
0,54 2,5 MW et un rendement de 15 a 25%.

« Turboréacteur pour l'industrie aérospatiale, avec une puissance de sortie de 2,5 a 50
MW et un rendement de 35 a 45%.



* Turbines a gaz a usage intensif de type chéassis (TAGUI) pour les grandes unités de
production d'énergie, avec une puissance de sortie de 3-480 MW et un rendement de 30
a 46%.

» Turbines a gaz industriel largement utilisées dans les usines pétrochimiques, d’une
puissance de sortie de 2,5 a 15 MW et d’un rendement de 30 a 39%.

Dans cette étude, les micros et petites turbines a gaz sont considérées comme des
turbines a gaz de faible puissance, et les types industriels ainsi que les TAGUI utilisés
dans les centrales électriques produisant de I'électricité sont appelés turbines a gaz de
centrales électrique industrielles (TAGCE). Les TAGCE jouent un réle clé dans la
production d’énergie, en particulier pour les centrales ¢loignées des champs de pétrole
et des sites offshore ou il n’existe aucune possibilité de connexion au réseau électrique

général.

1.3. Modélisation des TAG dans la littérature

La modélisation des turbines a gaz jouent un role clé dans la fabrication des turbines a
gaz les plus efficaces, fiables et durables. En outre, les modéles TAG peuvent
également étre utilisés sur des sites industriels pour I'optimisation, la surveillance des
conditions, la validation de capteurs, la détection de pannes, le dépannage, etc. Ces
facteurs ont fortement motivé les scientifiques a poursuivre leurs recherches dans ce
domaine. Il existe de nombreuses sources concernant la modélisation et le contréle des
turbines a gaz dans la littérature et une variété de modeéles TAG a été construite jusqu'a
présent sous différents angles et a différentes fins. Bien que certains chercheurs tels que
Visser et al. [4] ont essayé d'introduire un modele générique pour les turbines a gaz en
utilisant un logiciel commercial. Les modeles présentés dans la littérature sont bases sur
une variété de méthodologies et d'approches. Cette partie présente un apercu complet
des études les plus significatives dans le domaine de la modélisation des turbines a gaz,
sur la base de la classification des TAG [3-4]. Il couvre uniquement les modeles des
connaissances (Boite Blanche), comprend des modéles de turbines a gaz de faible
puissance, de turbines a gaz de centrales industrielles et de turbines a gaz aéronautiques.
Les modeles des connaissances peuvent étre classes en modéles de turbine a gaz de
faible puissance, de turbine a gaz pour centrale électrique (TAGCE) et de turbine a gaz
aérodynamique. Dans une TAGCE, la puissance mécanique générée par la turbine a gaz

peut étre utilisée par un alternateur pour produire de I'énergie électrique. Cependant,
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dans une turbine a gaz aéronautique, le fluide gazeux sortant peut étre utilisé pour

génerer une propulsion.

1.3.1. Les turbines a gaz de faible puissance

L'idée principale développée par Ailer [5] dans ces études était d'améliorer la réponse
dynamique de la turbine par la mise en ceuvre et développement d'un contréleur non
linéaire. Le modele a été développe et simulé dans le logiciel Simulink-MATLAB, basé
sur les principes d'ingénierie, la dynamique des turbines a gaz et les équations
algébriques constitutives. La Vérification du modele a été effectuée par des simulations
en boucle ouverte comparant I'expérience opeérationnelle qualitative et l'intuition
technique. Les chercheurs ont examiné plusieurs hypotheses au cours du processus de
modélisation afin de simplifier le modele non linéaire compliqué et d'obtenir un modéle
dynamique d'ordre inférieur. Bien que les hypothéses aient rendu le modéle approprié a
des fins de contrdle, certains aspects importants de la dynamique du TAG ont été
négligés lors de leur processus de simplification.

Abdollahi et VVahedi [6] ont développé un modele dynamique de systémes de génération
de micro-turbines a un arbre. Ils ont essayé de présenter un modele général pouvant étre
utilisé dans différentes plages opérationnelles. Les chercheurs ont mis l'accent sur la
fonctionnalité et la précision de chacun des composants MTAG et du modele complet.
Ils ont fourni un modéle dynamique pour chaque composant de la micro turbine. Ils ont
montré que les modeles étaient adaptés a lI'analyse dynamique de micro-turbines dans
différentes conditions et ont recommandé que le modele soit également utile pour
étudier l'effet des micro-turbines sur le partage de la charge dans un réseau de
distribution d'énergie.

Aguiar et al. [7] ont étudié la modélisation et la simulation d'une micro-turbine a base
de gaz naturel a l'aide de MATLAB. L'objectif de la recherche était de présenter une
analyse technique et économique de lutilisation des MTAG pour les complexes
résidentiels basée sur un modele de simulation quotidien et en fonction des conditions
environnementales. Pour évaluer [l'utilisation de la technologie MTAG dans les
batiments résidentiels, les chercheurs ont examiné et analysé deux configurations
différentes, basées sur le fait que le systéeme était dimensionné pour répondre a la
demande thermique ou électrique. Les résultats de I'analyse pourraient étre utiles aux
investisseurs intéressés a prevoir le codt des investissements, de l'exploitation et de la

maintenance de ces turbines pour la production d'électricité.
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Ofualagba [8] a présenté la modélisation d'un systeme de génération de MGT a arbre
unique adapté a la gestion de la consommation dans des applications de production
distribuée. Une modélisation mathématique détaillée des systemes de contrdle a été
étudiée et une simulation du systeme MGT développé a été réalisée a I'aide de Simulink
IMATLAB. Le modéle développé avait la capacit¢ de s’adapter aux besoins en
puissance de la charge, dans les limites de la classification de MTAG.

Une expression approximative de la performance a charge partielle d’une unité¢ de
récupération de chaleur a systéme combiné de chaleur et d’alimentation était identifiée
par Rachtan et Malinowski [9]. IIs ont déclaré que cette expression pourrait grandement
faciliter la modélisation mathématique, la conception et I'exploitation de centrales de
cogenération basées sur les MTAG et aider a la prévision de la puissance thermique
disponible.

Malinowski et Lewandowska [10] ont exploré un modele analytique d'un MTAG pour
une opération a charge partielle. 1ls ont calculé la destruction d'exergie ou la perte pour
chaque composant MGT. En thermodynamique, I'exergie est le rendement théorique
souhaité d'un systéme au cours d'un processus lorsqu'il interagit avec I'équilibre [11].

IIs ont utilisé des formules universelles a coefficients ajustables pour résoudre les
problémes causés par le manque d'informations sur les cartes de performances du
compresseur et de la turbine; qui ne sont généralement pas divulgués par les fabricants.
Hosseinalipour et al. [12] ont developpé des modeles statiques et dynamiques linéaires
d'un MGT. lIs ont utilisé des équations thermodynamiques et des cartes des composants
MGT pour construire le modele statique. Des équations statiques et dynamiques et une
méthodologie de linéarisation ont été utilisées pour configurer le modéle dynamique
linéaire. Les modeles ont été valides et une comparaison a été faite entre les résultats du

modele statique et ceux du modele dynamique pour I'état d'‘équilibre.

1.3.2. Les turbines a gaz des centrales électriques (TAGCE)

Rowen [13] a présenté un modele mathématique simplifié d'une turbine a gaz mono-
arbre a usage intensif. L’objectif de son étude était d’étudier la stabilité¢ du systeme
¢lectrique, d’¢élaborer une stratégie de répartition et d’établir un plan d’urgence pour les
perturbations du systeme [13]. Dans un autre effort, Rowen [14] a étudié un modele
mathématique simplifié pour une méme turbine a gaz présentant des caractéristiques qui
affectent 1’application de ce type de turbine a gaz aux services d’entrainement

mécanique a vitesse variable. Najjar [15] a étudié les performances des TAG dans les
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modes de fonctionnement a un ou deux arbres en utilisant un modele de turbine a gaz a
puissance libre entrainant un dynamomeétre électrique. Les données opérationnelles du
TAG et les courbes associées pour des parameétres importants tels que I'efficacité
thermique, la consommation spécifique de carburant et la puissance de sortie nette ont
été prises en compte afin d'estimer les performances du TAG.

Bettocchi et al. [16], et Binachi et al. [17] ont respectivement exploré des modeles
dynamiques de turbines a gaz a un ou plusieurs arbres pour la production d'énergie. Une
étude sur l'utilisation des gaz d'échappement d'une turbine a gaz a deux arbres a cycle
ouvert a été réalisée par Mostafavi et al. [18]. lls ont effectué une analyse
thermodynamique et ont conclu qu’a des rapports de température bas, le pré-
refroidissement pouvait augmenter 1’efficacité et le réseau spécifique du cycle. Un
modéle de turbine & gaz a deux arbres a été estimé par Hannett et al. [19]. lls ont mené
un programme d'essais sur le terrain afin d'obtenir les données nécessaires a la
simulation du modeéle et a I'évaluation de la réponse du régulateur TAG aux
perturbations.

Ricketts [20] a développé un modele dynamique pour une turbine & gaz a double arbre
basé sur une méthodologie générique et en utilisant des données de conception et de
performances. Crosa et al. [21] ont exploré un modele physique non linéaire afin de
prédire le comportement dynamique non conforme et en régime permanent d'une
turbine a gaz a un arbre pour service intense utilisant Simulink-MATLAB. Nagpal et al.
[22] ont présenté leurs expériences de terrain en matiére d'essais et de validation des
modeéles dynamiques des turbines et des régulateurs associés pour les TAGCE lorsqu'ils
étaient en service. Kaikko et al. [23] ont présenté un modele non linéaire a I'état
d'équilibre d'une turbine a gaz industrielle a deux arbres et son application au systeme
de surveillance et de diagnostic en ligne. lls ont utilisé des parameétres d'état pour
évaluer I'état du moteur et I'impact des écarts de performance sur les codts.

Al-Hamdan et al. [24] ont examiné la modélisation et la simulation d'un moteur a
turbine a gaz a un arbre pour la production dénergie en fonction de la structure
dynamique et des performances de ses composants. lls ont utilisé les équations
thermodynamiques de base d'une turbine a gaz a un arbre pour modéliser le systeme. La
figure 1.2 illustre les variations de température dans différentes sections de la TAG
modélisée par rapport a la puissance nette. TO2, TO3 et T04 sont respectivement les
températures de sortie du compresseur, de la chambre de combustion et de la turbine
[24].
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. Figure 1.2. Variations de température en fonction de la puissance nette [24].

Zhu et Frey ont mis au point un modele simplifié de performances de simulation d'une
turbine a gaz mono-arbre a usage intensif typique des systémes de production d'énergie
[25].

Camporeale et al. [26] ont étudié un modele aérothermique pour deux turbines a gaz de
centrales électriques avec un niveau de précision relativement élevé. lls ont présenté
une nouvelle méthodologie permettant de développer un code temps réel haute-fidélité
dans Simulink-MATLAB en utilisant une approche orientée objet pour la simulation de
turbines a gaz. La figure 1.3 montre comment le logiciel de simulation en temps réel

interagissait avec les dispositifs de contr6le du matériel des TAG [26].
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Figure 1.3. Interaction de la simulation avec les dispositifs de contréle [26].
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Un simulateur complet de turbine a gaz a été développé et mis en ceuvre par Klang et
Lindholm [27]. Le développement d'un modele dynamique de turbine a gaz a un arbre
pour une centrale électrique a cycle combiné (CECC) a été étudié par Mantzaris et
Vournas [28]. s ont utilisé Simulink-MATLAB pour étudier la stabilité de la turbine et
de son systéeme de contr6le contre la surchauffe ainsi que les changements de fréquence
et de charge. Yee et al. [29] ont effectué une analyse comparative et une vue d'ensemble
des différents modeles de turbines a gaz de centrales électriques. Ils ont identifié,
présenté et discuté de divers types de modeéles TAG en termes d’application, de
précision et de complexité. Une étude similaire a été réalisée par Shalan et al. [30] pour
les turbines a gaz dans les (CECC). lls ont effectué une analyse complémentaire et
comparative de la réponse de différents modeles de turbines a gaz en termes
d'applications et de précision. Dans un autre effort, Liang et al. [31] ont réalisé une
étude sur les modeles de performance simulés de turbines & gaz. L'objectif était
d'améliorer la précision des modeles de simulation non linéaires de TAG.

Hosseini et al. [32] ont utilisé une méthodologie systématique pour construire une
structure a plusieurs modeles d'un prototype d'IPGT dans des conditions normales.
Lazzaretto et Toffolo [33] ont mis au point un modéle de simulation a zéro dimension
pour les performances de conception et hors conception d'une turbine a gaz a double
arbre. Le but de 1’étude était de gérer correctement le fonctionnement des turbines a gaz
des centrales electriques et leurs réactions aux variations de charge et de la température
ambiante.

Razali [34] a développé un modele analytique d'une turbine a gaz pour simuler la
tendance réelle des performances du TAG et prédire sa dégradation. La composition
réelle des gaz de travail et la variation de la chaleur spécifique en fonction de la
température sont prises en compte pour simuler le modeéle. Khosravi-el-hossani et
Dorosti [35] ont présenté une méthodologie modifiée pour déterminer [I'énergie
d'‘échappement dans la nouvelle édition de 'ASME PTC 22, qui traite du débit de gaz
de combustion. Les paramétres d’un HDGT a arbre unique ont été estimés par Tavakoli
et al. [36] a 1’aide de ses données opérationnelles basées sur le modele de Rowen. lls
ont appliqué des lois physiques simples et des hypothéses thermodynamiques afin de
dériver les parameétres du TAG a l'aide de données opérationnelles. La Figure 1.4
présente le schéma fonctionnel du modele de Rowen, y compris les systemes de

carburant et de controle, utilise par les chercheurs ([13],[36]).
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Des modéles simples des systéemes pour un simulateur des centrales électriques ont été
développés par Roldan-Villasana et al. [37], basé sur les principes de masse, de quantité

de mouvement et d'énergie.
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Figure 1.4. Modeéle de Rowen pour des turbines a gaz a usage intensif ([13], [36]).

Yadav et al. [38] ont appliqué l'approche des réseaux de graphes pour analyser et
modéliser une turbine a gaz a cycle ouvert a arbre unique. lls ont utilisé la théorie des
graphes et des algorithmes pour identifier les baisses de pression et de température, les
taux de transfert de travail, le taux de chaleur et d'autres propriétés du systeme. Rahman
et al. ([39], [40]) ont développé des modeles informatiques d'une turbine a gaz de
centrale électrique en environnement MATLAB. lls ont étudié I'effet des conditions de
fonctionnement (rapport du compresseur, rapport air / carburant, températures d'entrée
et de sortie de la turbine, efficacité du compresseur et de la turbine) sur les
performances de la centrale (travail du compresseur, puissance calorifique, rendement
thermique, consommation spécifique de carburant). Shalan et al. [41], dans un autre
effort, a utilis¢ une méthodologie simple pour estimer les parametres d’un modele de
Rowen pour les turbines a gaz a un arbre a usage intensif. Liu et Su [42] ont développé
un modele non linéaire d'un IPGT a des fins de diagnostic des défauts. La turbine a gaz
faisait partie d'une unité de production a cycle combiné. L'objectif de la recherche était
de construire un modeéle thermodynamique basé sur la surveillance de fonctionnement

pour expliquer de maniere quantitative le phénomene de dégradation des composants du
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circuit de gaz des turbines a gaz. Afin d'étudier les possibilités d'amélioration du
rendement a charge partielle des turbines a gaz fonctionnant a vitesse variable, le
modele de turbine a gaz dynamique pour moteurs a un ou deux arbres a été étudie par
Thirunavukarasu [43]. Wiese et al. [44] ont développé un modéle dynamique base sur la
physique d'une turbine a gaz et I'ont validé par rapport a des données de test transitoires.
Il a été conclu que la dynamique globale du systeme pouvait étre bien capturée et que le
modele dynamique pouvait étre utilisé dans une loi de commande basé sur un modele.

Al-Sood et al. [45] ont exploré un cycle de Brayton irréversible dans une turbine a gaz
en développant un modéle mathématique général. Le cycle comprenait un compresseur,

une turbine a gaz, un refroidisseur intermédiaire, un réchauffeur et un régénérateur.

1.3.3. Les turbines a gaz aéronautiques

Kim et al. [46] ont développé un modele de turboréacteur a un arbre utilisant Simulink-
MATLAB. Le comportement transitoire et les modifications de différents parameétres
du moteur ont été prédits par le modeéle en fonction des variations du débit de carburant.
Les chercheurs ont envisagé différentes conditions de vol dans leur simulation, telles
que la coupure de carburant. La comparaison de la sortie de simulation avec un autre
software dynamique pour les turbines a gaz a donné des résultats satisfaisants.

Evans et al. [47] ont présenté le modele linéaire multi-variable d'une turbine a gaz
aérodynamique a deux arbres typiques de I'appareil a double flux militaire de type Rolls
Royce Spey utilisant une technique d'identification dans le domaine fréquentiel. La
technique a été utilisée pour estimer des modéles multi-variables & domaine s
directement a partir de données de test. Les chercheurs ont examiné la relation
dynamique entre le débit de carburant et la vitesse de rotation sous la forme d’une
entrée unique et d’une sortie multiple (SIMO). La Figure 1.5 montre le moteur Rolls
Royce Spey modélisé par Evans et al. [47].

Arkov et al. [48] ont discuté d'un support de cycle de vie pour la modélisation
dynamique des turbines a gaz des réacteurs d'avion. Ils ont étudié différents modeles
mathématiques et leurs applications aux étapes du cycle de vie des régulateurs du
réacteur.

IIs ont mis au point une technologie unifiée de I’information et un espace unifié¢e
d’information pour la création et 1’utilisation de mod¢les mathématiques du TAG aux

étapes du cycle de vie. Des méthodologies standard pour la modélisation du systeme et
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des logiciels appropriés ont été utilisées pour la mise en ceuvre de ce nouveau concept

et, par conséquent, I'amélioration des performances du systéeme de controle.
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Figure 1.5. La TAG Rolls Royce Spey [47].

Riegler et al. [49] ont exploré la modelisation du comportement des compresseurs dans
les calculs de performance des turbines a gaz en utilisant une méthodologie
d'extrapolation des cartes de compresseurs. La recherche a porté sur le régime extréme
de charge partielle du fonctionnement du compresseur. L'utilisation du couple corrigé
au lieu de l'efficacité dans les cartes pourrait faciliter le calcul du comportement de la
turbine a gaz pour les conditions de fonctionnement. Les chercheurs ont déclaré que la
méthodologie utilisée dans cette étude pourrait également étre utilisée pour les relations
typiques des turbomachines dans les turbines.

Behbahani et al. [50] ont utilisé Simulink-MATLAB pour développer un modéle
dynamique non linéaire de turbomachine & deux arbres a des fins de diagnostic et de
pronostic. Le modele peut s'adapter avec succés a divers moteurs a turbine. lls ont
également congu un contréleur pour contrbler la vitesse du rotor. Une étude des
techniques de pronostic pour les moteurs a turbine a également été realisee dans le
cadre de la recherche. Pourfarzaneh et al. ont proposé une nouvelle approche de
modélisation sans dimension pour la prévision de la performance des parametres de
moteurs de turbines a gaz [51]. Ils ont mis en place une série systématique
d'expériences sur le moteur pour obtenir les parameétres fonctionnels des composants du
GT. Les résultats ont montré un tres bon accord entre les valeurs théoriques et

expérimentales. Une nouvelle méthodologie d'analyse flexible pour la linéarisation d'un
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modeéle de moteur de turbine a gaz a été étudiée et développée par Chung et al [52].
Abbasfard [53] a exploré un multi- modele linéaire modifié pour une turbine a gaz a
arbre unique en utilisant une nouvelle méthodologie basee sur le calcul symbolique
pour la linéarisation du systeme. Les résultats de la simulation ont montré que la
méthode proposée avait la capacité de résoudre les problemes de détection de défaut et
d’isolation. Lu et al [54] ont proposé un modele de moteur a turbine a gaz aéronautique
a des fins de diagnostic des pannes de capteurs. L'architecture du modele était
composée de deux modeles de moteur non linéaires comprenant des performances
adaptatives en temps réel et des modeles de base intégrés. lls ont également présenté
une nouvelle approche du seuil de défaillance des capteurs basée sur les erreurs de
modele et le niveau de bruit. Les chercheurs ont conclu que l'approche proposée était
facile a concevoir et a adapter a la dégradation des moteurs a long terme. Dans un autre
effort, Lu et al. [55] ont utilisé une approche basée sur un modele pour I'estimation des
paramétres d'un moteur de turbine a gaz aéronautique et ont déclaré que la

méthodologie suggeérée était efficace.

1.4. La commande des TAG dans la littérature

Différentes stratégies de commande et divers régulateurs peuvent étre utilisés et testés
sur des modeles de turbines a gaz avant leur mise en ceuvre sur des systémes réels. Cette
section explique les principales activités de recherche dans ce domaine et montre
comment les modeles de turbines a gaz peuvent ameliorer les systtmes de commande
TAG et éviter les colits énormes associés a la mise en ceuvre de commande sur des
systémes réels.

Ricketts [20] a montré que le modéle dynamique développé pour une turbine a gaz a
deux arbres en utilisant une méthodologie générique et des ensembles de données de
performance pourrait représenter une application idéale pour les schémas de commande
adaptative. Ailer et al. [56] ont mené différentes recherches pour concevoir et
développer des systtmes de commande pour une turbine a gaz industrielle de faible
puissance sur la base des résultats déja obtenus dans la modélisation non linéaire du
TAG. lIs ont utilisé la méthodologie de modelisation non linéaire sur la base d'équations
thermodynamiques pour modéliser le systéme. Ils ont linéarisé le modele pour pouvoir

concevoir différents types de loi de commande.
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Ashikaga et al. [57] ont mené une étude sur la commande non linéaire des turbines a
gaz. lls ont rapporté deux applications de contrdle non linéaire. Le premier était le
controle de démarrage utilisant le contréleur flou, et le second était I’application de la
méthode d’optimisation de la vanne statorique variable (VSV). L'objectif était
d'accroitre l'efficacité thermique et de réduire les émissions d'oxydes d'azote.
Cependant, les algorithmes permettant de résoudre les probléemes d'optimisation étaient
compliqués, prenaient du temps et étaient trop volumineux pour étre installés facilement
sur des ordinateurs. Sari et al. [58] ont proposé la modélisation et le contrle non
linéaire d'une turbine a gaz sur la base des études antérieures dans la littérature. Ils ont
déclaré que leur méthodologie pourrait offrir plus de flexibilité dans la conception des
stratégies de commande des instabilités aérodynamiques en vitesse variable.

Pongraz et al. [59] ont utilisé une méthode de linéarisation entrée-sortie pour concevoir
une loi de commande adaptative de poursuite destinée a un modéle de turbine a gaz de
faible puissance. Ils ont discuté d'un modele d'espace d'états non linéaire de troisieme
ordre pour une Véritable turbine a gaz a un arbre a faible puissance basé sur les
équations dynamiques du systéeme. Dans leur modele, le débit massique du combustible
et la vitesse de rotation ont été considérés respectivement en entrée et en sortie. La
robustesse suffisante du systeme par rapport aux incertitudes des parameétres du modele
et aux perturbations environnementales a également été examinée et approuvée.

Tong et Yu [60] ont présenté un modele dynamique de micro-turbine et de son
contréleur PID non linéaire. Leur objectif de recherche était d'améliorer la stabilité du
systeme de micro-turbine. Les résultats de la simulation ont montré que, méme si le
contrbleur PID non linéaire présente une meilleure adaptabilité et une meilleure
robustesse que le PID classique, le systtme de micro-turbine ne peut pas fonctionner
correctement dans tous les modes de fonctionnement. Par conséquent, ils ont suggeré
que pour obtenir de meilleures performances, il était nécessaire d'utiliser a la fois les
méthodes de commande de rejet de perturbation et de commande non linéaire robuste
coordonnée.

Bonfiglio et al. [61] ont développé une commande robuste et efficace de la puissance et
de la température des gaz d'échappement évitant une dynamique indésirable et
dangereuse de la variable interne du systeme. La simulation a mis en évidence les
bonnes performances de commande linéarisant par feedback proposé et sa robustesse

par rapport aux incertitudes du systéme consideré.
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Lin al. [62] ont étudié la modélisation et la conception du contrdleur d'une micro-
turbine a gaz. Le modele non linéaire proposé est réalisé dans l'environnement
MATLAB / Simulink, des contréleurs de réjection de perturbations actives non linéaires
et linaires et un contréleur PID sont congus respectivement. Le contrdleur de réjection
de perturbation active non linéaire a les meilleures performances. Les chercheurs ont
conclu que la conception d’un modele précis possédant les caractéristiques dynamiques
complexes d'une micro-turbine a gaz est primordiale pour le design d’une loi de
commande performante.

Jafarian et al. [63] ont congu une commande prédictive non linéaire multi-objectif
intelligente. En fait, ils ont utilisé la combinaison de techniques de calcul intelligentes
telles que lI'optimisation d'essaim de particules multi-objectif dans la mise en ceuvre et
l'application de ’'NMPC. L'évaluation de cette méthode a indiqué que l'utilisation de
schémas d’optimisation multi-objectif on-line, tels que MOEP dans la structure NMPC,
améliore considérablement ses performances. Hou et al. [64] ont proposé une méthode
de commande prédictive du modele économique multi-objectif basé sur la quantique
simultanée. La fonction objectif est formulée simultanément en tenant compte des
indices économiques, de la fonction de colt terminal et des contraintes de stabilité. Les
indices économiques reflétent le changement de la consommation d'énergie et la perte
de la vanne de charge en temps réel, tandis que la fonction de colt terminal et la
contrainte de stabilité garantissent la précision du suivi sous point de fonctionnement

variable et perturbations externes.

1.5. Des conclusions sur la littérature

Comme il ressort de la littérature, les résultats des recherches dans les domaines de la
modeélisation, de la simulation et la commande des turbines a gaz ont été tres efficaces
pour 1’évaluation et 1’optimisation des performances du TAG avant les processus de
conception et de fabrication finaux. Cependant, le besoin d'optimisation du systéme est
encore grand. Pour approcher le plus fidelement possible un modele optimal, les
chercheurs doivent découvrir les inconnues du comportement dynamique non linéaire
compliqué de ces systémes afin de minimiser les événements indésirables tels que les
arréts imprévisibles, les surchauffes et la survitesse lors de I'exploitation du TAG. Par
conséquent, comme il en a été discuté dans ce chapitre, de nouvelles activités de

recherche et développement doivent étre menées dans ce domaine.
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Comme il est souhaitable de concevoir des turbines a gaz offrant des performances, une
fiabilité et une rentabilité élevées, il reste encore beaucoup a faire pour comprendre leur
dynamique complexe et leurs parameétres couplés. Par exemple, les perturbations du
systeme résultant de pannes ou de fluctuations de la charge dans le réseau électrique des
turbines a gaz de centrales électriques peuvent entrainer 1’instabilité des TAG. Explorer
la réaction des turbines a gaz aux perturbations du systeme et aux modifications des
conditions environnementales reste un défi. Par consequent, il existe une demande
croissante de modéles dynamiques précis pour étudier la réponse du systéme aux
perturbations et améliorer les systémes de contréle existants. Les modeles et systemes
de contr6le étudiés, construits sur la base d'équations simplifiées et / ou linéarisées, ne
sont pas assez précis pour capturer avec précision la dynamique du systéeme. Par
conséquent, une analyse précise des problemes que la linéarisation peut poser pour la
modélisation et le contrle des turbines a gaz doit étre réalisée [65]. Il y a aussi des
modeéles des connaissances concernant la simulation du comportement transitoire de
chaque composant de la turbine a gaz, tels que le compresseur, pouvant étre
efficacement appliqués a des turbines a gaz [66]. Par conséquent, en raison de
I’importance et de la sensibilité de ces procédures tout au long de la vie du TAG, il est
nécessaire de poursuivre les recherches dans ce domaine. Discussion sur les détails de
I'ensemble du répertoire de recherche dans cette thése n'est pas possible. Bien que les
turbines a gaz aéronautique et les turbines a gaz stationnaires aient les mémes structures
de base, elles ont beaucoup de différences dans les détails. En raison I'optimisation des
turbines & gaz de centrales électriques et de la nécessité de mener des recherches
approfondies sur la modélisation et la commande de ces types de turbines a gaz, une

attention particuliére doit étre accordée a ce domaine.

1.6. Les objectifs de la modélisation

Il existe différents objectifs pour la modélisation de la turbines a gaz, tels que la
supervision, la détection et le diagnostic des défauts, la validation des capteurs,
I'identification du systéme ainsi que la conception et lI'optimisation du systéeme de
contréle. Ainsi, un énoncé clair des objectifs de modelisation est nécessaire pour réussir
une mod¢lisation d’une turbine a gaz.

1.6.1 La supervision

L'un des objectifs de la modéelisation de TAG peut étre la supervision. La supervision

est considérée comme une partie importante de la maintenance prédictive. Il évalue le
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bon fonctionnement des TAG et indique a l'avance le ou les avertissements de
défaillance potentiels qui aident les opérateurs a prendre les mesures appropriées
prévues dans le programme de maintenance préventive [2,3,4].

1.6.2. Détection de pannes et diagnostic

Un modele de turbine a gaz peut étre créé afin de prédire et de détecter les défaillances
du systéme. Le diagnostic de pannes est un outil important et efficace lorsque les
opérateurs souhaitent passer de la maintenance préventive a la maintenance prédictive
afin de réduire les codts de maintenance [2,3,4]. Il s'agit de surveiller un systeme pour
identifier le moment ou une panne s'est produite, ainsi que pour déterminer le type et

I'emplacement de la panne.

1.6.3. Validation des capteurs

Les modeles a turbine a gaz peuvent étre utilisés a des fins de validation du capteur. Les
capteurs sont des éléments essentiels de tout équipement industriel. Sans capteurs
fiables et précis, le systeme de surveillance et de contréle de I'équipement ne peut pas
fonctionner correctement et peut méme étre arrété. La validation du capteur concerne la
détection, I’isolation et la reconstruction d’un capteur défectueux.

1.6.4. Identification du systéme

L'un des principaux objectifs de la modélisation des turbines a gaz est I'identification du
systeme. L'identification du systéme implique une description mathématique qui est un
modele d'un systeme dynamique & partir d'une série de mesures du systéeme [2,3,4].
Malgré les nombreuses recherches effectuées dans ce domaine au cours des derniéres
décennies, il existe toujours un besoin de modéles TAG avec un degré plus élevé de
précision et de fiabilité pour Il'identification du systeme. Ceci est di a la nature non
linéaire et complexe de la dynamique de TAG.

1.6.5. Conception et optimisation du systéme de commande

Des modeles de turbines a gaz peuvent étre créés pour concevoir ou optimiser les
systemes de commande de la TAG. Il est évident que tout systeme de commande
devrait pouvoir mesurer la sortie du systeme a l'aide de dispositifs de détection et
prendre les mesures correctives requises si la valeur des données mesurées s'écarte de la
valeur correspondante souhaitée [2,3,4]. La commande en tant qu’une branche de
I’ingénierie, traite du comportement des systémes dynamiques. Les performances de
sortie de I'équipement sous contrble sont mesurées par des capteurs. Ces mesures

peuvent étre utilisées pour donner un retour d'information aux actionneurs d'entrée afin
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d'apporter des corrections en vue des performances souhaitées. 1l existe de plus en plus
de demandes de modeles dynamiques et de contréleurs précis pour étudier la réponse du
systéme aux perturbations et améliorer les systemes de contr6le existants. L'utilisation
de nouveau concept de modélisation peut toujours étre étudiée dans le cadre du

processus d'optimisation.

1.7. Le systéme de commande
L'un des facteurs les plus importants dans la modélisation et la commande des turbines
a gaz est le type et la configuration de leur systeme de commande. Le systeme de

commande est une partie vitale de tout équipement industriel.

1.7.1. Configuration du system de commande

Le type et la configuration d'un systtme de commande sont étroitement liés a la
complexité de la dynamique du systeme et aux taches définies tout au long de la période
de performance. L'absence d'un systeme de commande approprié peut entrainer de
graves problémes tels qu'un pompage, ou décrochage tournant du compresseur, une
surchauffe de chambre de combustion, perte de flamme, une survitesse, etc. [2,3,4].
L'effet final de ces problémes peut étre un arrét du systéme et des dommages graves aux
composants principaux de TAG. Le type de commande dépend de l'utilisation de la
turbine : turbocompresseur, turbopompe ou turboalternateur.

Dans notre cas, la commande agit sur les deux vannes: CCV, Vanne de contrble
(Throttle), et le débit de combustible, tout en surveillant :

- Vitesse de rotation maximale.

- Température de la chambre de combustion, en fonction de la température a l'entrée
des roues de la turbine (TRIT).

- Pompage du compresseur axial.

- Décrochage tournant du compresseur axial.

- Les perturbations extérieures de I’environnement et de la charge.

Les fonctions principales de commande de la turbine a gaz: est «contrble du
démarrage», «contrdle en régime permanent ou opérationnel» et «contrble de la
protection contre la surchauffe, la survitesse, la surcharge. Au démarrage, n'ayant pas
d‘air comburant, le turbine a gaz doit étre démarrée par une machine auxiliaire (moteur
électrique) jusqu'a une vitesse suffisante, environ moitié de la vitesse nominale, pour

que le compresseur soit opérationnel. L'injection et l'allumage du combustible ont lieu a
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ce moment, puis la turbine s'auto-entretient, le démarreur est désaccouplé. La montée en
puissance, rapide par rapport a une installation a vapeur, suit une rampe donnée par le

constructeur.

1.7.2. Amelioration des performances via un system de commande

Des solutions industrielles ont été proposées et sont basées sur le principe qui consiste a
éviter au systeme d'entrer dans des zones d’hors fonctionnement ou d'instabilité, en
gardant le point de fonctionnement dans la marge de sécurité. Ceci est accompli en
agissant sur des actionneurs (vanne anti-pompage ou de recyclage). Cette maniére de
faire est connue sous le nom de contréle passif. Quoique la méthode classique (contréle
passif) soit capable d'assurer un bon fonctionnement de la turbine a gaz, il était
nécessaire de développer des techniques de la commande qui stabilisent la turbine a gaz,
aussi bien a droite qu'a gauche de la ligne de fonctionnement, permettant ainsi a la
machine de travailler a des débits massiques plus faibles. Cette approche a suscité
beaucoup d'intérét et est connue sous le nom de contréle actif, ceci fera I'objet de notre

étude.

1.8. La problématique

L’étude de la littérature montre qu’il existe une riche source d’activités de recherche
dans les domaines de la modélisation, de la simulation et la commande des turbines a
gaz. Cependant, malgré tous les efforts déja déployés dans ce domaine, une attention
particuliere doit encore étre accordée afin de résoudre les problémes rencontrés lors des
processus de conception, de fabrication, de fonctionnement et de maintenance des
turbines a gaz.

- Les composants actuels de la TAG sont congus avec de grandes marges de sécurité
pour assurer un fonctionnement sdr dans le pire des cas, la détérioration et les
conditions de fonctionnement. Les potentielles performances disponibles des
composants de la TAG ne sont souvent pas exploitables en raison du fait que différentes
limites et marges doivent étre prises en compte durant la conception [66]. Une facon de
surmonter cette situation est l'utilisation d'éléments actifs dans les TAG. L'idée derriére
la commande active est la capacité de détecter I'état actuel et de réagir avec une action
de commande. Une TAG activement commandeée offrira les meilleures performances

possibles dans toutes les conditions et a tout moment. Le processus physique est
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déterminé par un modé¢le modulaire illustrant 1’interaction de différents phénomeénes et
composants.

- L’un des problémes de la conception du modele modulaire est qu’il doit exister un
moyen de controler la puissance de sortie de I'ensemble de la TAG, ainsi que de
protéger les composants individuels des conditions instables pourrait endommager le
systeme. Cela implique de comprendre la dynamique de chacun des composants utilisés
dans le systéeme hybride et contr6lant la puissance de sortie de toute l'installation [66].
Celles-ci les composants comprennent un compresseur, une chambre de combustion,
une turbine, et un récupérateur.

- Les méthodes de modélisation et de commande basées sur un modele mathématique
régis par des équations aérodynamiques, thermodynamiques et de bilan énergétique
couplées présentant un degré élevé de non-linéarité. Par conséquent, il est inévitable de
prendre en compte des hypotheses et d’utiliser des méthodes de linéarisation pour
simplifier et résoudre ces dynamiques complexes. Par conséquent, les modeles et les
systemes de commande basés sur de telles équations simplifiées et/ou linéarisées ne
sont pas assez précis pour représenter avec précision la dynamique du systeme.

- Les principales instabilités des TAG sont le décrochage tournant et le pompage. Le
décrochage tournant est une condition ou le débit sur les pales individuelles du
compresseur n'est pas constant. Si une condition de décrochage se développe dans I’un
des canaux, une diminution du débit a travers ce canal se produira. Le décrochage
tournant deviendra alors induit dans le canal adjacent lors de la récupération dans le
canal d'origine. Le décrochage tournant se propage autour de 1’axe du compresseur et
affecte le débit global a travers le compresseur [66]. Le pompage est également une
condition instable courante en ecoulement axial des compresseurs; c'est la que le débit a
travers tout le compresseur est inversé en raison de la chute de pression est dans le sens
opposé du débit. Cela peut gravement endommager les compresseurs et affecter le cycle
de puissance globale [66].

- Qutre les problemes des compresseurs, les chambres de combustion doivent étre
maintenues a des températures et pressions spécifiques pour un fonctionnement sdr et
efficace [66].

- Cela entraine a son tour des problemes imprévisibles, tels que des arréts soudains, en
particulier lors du fonctionnement des turbines a gaz construites sur ou utilisant de tels
modeles. Ces faits demontrent la nécessité d'utiliser des techniques non-linéaire

dépendantes de la dynamique du systéeme. En outre, les algorithmes de commande

26



classiques pourrait étre difficile a traiter dans des processus hautement non linéaires et
variant dans le temps [30]. Les techniques de commande non-linéaire ont la capacité de
capturer de maniere importante la dynamique complexe des turbines a gaz. Cependant,
la nécessité de recherches dans ce domaine est évidente.

- Les composants des turbines a gaz, tels que d'autres équipements mécaniques, se
détériorent progressivement et perdent leur fonctionnalité et leur efficacité avec le
temps. Apres quelques années de service dans 1’industrie, les relations
thermodynamiques idéales, et par conséquent, les modeles mathématiques
correspondants sont soumis & des modifications importantes. Il est donc trés difficile de
prédire le comportement des anciennes turbines a gaz. D'autre part, le remplacement des
anciens TAG par les nouveaux nécessite d'importantes sources de financement et, dans
la plupart des cas, n'est pas rentable. Heureusement, les techniques de commande
robuste sont trés utiles dans ce cas en raison de capacité face des incertitudes,
perturbations et aux déférents conditions d’exploitations.

-La modélisation, la simulation et la commande des turbines a gaz couvrent un large
éventail d'activités de recherche. Il existe différents types de turbines a gaz et diverses
méthodes de modélisation et systemes de contrdle. Méme dans le domaine de la
modélisation et commande robuste, il existe une variété d'approches qui n'ont pas

encore été explorées.

1.9. Les objectif et les contributions

L'objectif principal de cette étude est de fournir et de développer de nouvelles approches
et méthodologies en matiére de modélisation, et commande active des turbines a gaz. Le
modele est développé a base des équations thermodynamiques, de relations de bilan
énergétique et d'une analyse mathématique. Les simulations proposées utilisent des
outils de Cantera, Simulink/MATLAB, et les boites a outils d’optimisation. Compte
tenu des résultats de la littérature et des faits déja abordés dans ce chapitre, les objectifs
de recherche suivants sont définis:

-Développement d'un modéle modulaire de la turbine a gaz, en prenant en considération
la dynamique, les plages de fonctionnement, et d’instabilit¢é de chaque composant
constituant la TAG.

-Modélisation et simulation d'une TAG en utilisant le Matlab, Cantera. Le modéle
Simulink est construit sur la base des équations de thermodynamique et de bilan
énergétique.
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-L'analyse de bifurcation du modéle du compresseur axial CAVV afin d’étudier
I'impact de la dynamique de la vitesse sur la stabilité de points de fonctionnement
efficaces élargissent aussi nos connaissances sur la réponse transitoire du modele, qui
est d’une importance majeure.

-Conception d’une loi de commande intelligente pour une turbine & gaz Mercury 50,
différents architectures de commande basées sur le mode glissant, logique floue, calcul
fractionnaire comprenant I’optimisation multi-objectif pour satisfaire un cahier de
charge restreint. Les paramétres de commande correspondants sont réglés en fonction
des spécifications et zone de stabilités fonctionnelles de la conception du modéle
proposée et des comparaisons sont effectuées entre les performances de tous les

contréleurs.

1.10. Conclusion

Ce chapitre présente les performances et les classifications des TAG et les principales
considérations de la modélisation des turbines a gaz. Le chapitre explique brievement
les criteres et considérations les plus importants au début du processus de
modélisation des turbines a gaz, y compris les types et configurations de TAG, les
méthodes de modélisation, les types et les configurations de systemes de contréle,
ainsi gque les objectifs et les approches de modélisation.

Le chapitre a également défini les problémes actuels en matiére de modélisation, de
simulation et de contrble des turbines a gaz, en examinant les sources scientifiques les
plus pertinentes et les activités de recherche significatives menées dans ce domaine pour
différents types de turbines a gaz. Les modéles des connaissances principaux et leurs
applications aux systemes de commande ont été étudiés pour les turbines a gaz a faible
puissance, aéronautique et pour centrales électriques.

Il a été démontré que malgré dimportantes études dans ce domaine, des recherches
supplémentaires devaient étre menées pour résoudre les probléemes imprévisibles liés
aux processus de fabrication ou a I'exploitation d'installations industrielles. Ces défis
peuvent étre rencontrés dans divers domaines tels que la conception, la mise en service,
et la commande. Enfin, la contribution et les principaux objectifs de cette étude et les

grandes lignes de la thése ont été brievement présentés.
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CHAPITRE 2

MODELISATION MATHEMATIQUE DE LA TAG

Les composants d’une turbine a gaz typique seront développés dans cette section. Ces
composants inclure un compresseur, une chambre de combustion et une turbine. Le fluide de
travail (généralement I’air) entre dans compresseur ou le travail est ajouté pour I'amener a une
pression et une température plus élevées. Il entre ensuite dans une chambre de combustion ou
il est brdlé avec du carburant pour le porter a une température et a une enthalpie plus élevées.
Il se dilate ensuite dans la turbine et crée de 1’énergie mécanique. Une partie de 1'énergie
produit est utilisé pour faire fonctionner le compresseur qui est couplé rigidement a la turbine.
Les modéles développés ici sont un compresseur a flux axial (CAVV), un récupérateur
(Echangeur), une chambre de combustion (WSR) et une turbine (Détente). Le compresseur a
flux axial contiendra la dynamique de la vitesse du rotor, qui est le compresseur, la turbine et

la charge couplés.

2.1. Cycles de puissance et cycle thermodynamique de la TAG

Les centrales de turbines a gaz peuvent travailler avec un cycle de Brayton. Le cycle de
Brayton est un cycle thermodynamique a caloporteur gaz. Il est aussi connu sous le nom
du cycle de Joule. Pour un but d’analyse du cycle, on suppose une centrale a turbine a gaz
fonctionne avec un circuit a récupération, bien que dans la pratique le cycle de Joule soit

utilisé également a une station d’un circuit ouvert comme le montre la Figure 2.1
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Figure 2.1. Schéma simple d’un circuit ouvert d’une centrale de turbine a gaz.
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La conversion de la chaleur dégagée de la combustion du carburant en énergie mécanique
dans une turbine a gaz est réalisée suivant le cycle de Brayton montré dans un diagramme h-s

comme 1’indique la Figure 2.2,
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Figure 2.2. Diagramme h-s d’un cycle de Brayton [67].

L’air est comprimé dans le compresseur de la TAG de la position 1 a la position 2. La
chaleur ajoutée dans la chambre de combustion ramene le cycle de 2 a 3. Les gaz chauds
alors se détendent. Dans une TAG a un seul arbre, la détente s’effectue de 3 a 7, alors que
dans une TAG a deux arbres, les gaz se détendent de 3 a 5 dans la turbine de générateur de
gaz et apres de 5 a 7 dans la turbine de puissance. La différence entre les travaux spécifiques
de détente 3-7 et de compression 1-2 constitue le travail utile de la turbine, la majeure partie
du travail de la détente 3-7 est employee pour fournir le travail 1-2 de compression. Dans
une TAG a deux arbres, les distances de 1 a 2 et de 3 a 5 doivent étre approximativement
égales, parce que le travail du compresseur doit étre fourni par la turbine de générateur de

gaz. La ligne 5-7 décrit le travail net de la turbine de puissance.

2.1.1. Cycle idéal de Brayton

Le cycle idéal de travail d’une turbine a gaz est le cycle de Brayton, il se compose de deux
adiabatiques réversibles (isentropique) et de deux processus a pression constante Figure 2.3.
Le gaz est comprime isentropiquement du point 1 a 2, le chauffage a la pression constante de
2 a 3, et alors une détente isentropique dans la turbine du point 3 a 4. Le refroidissement se
produit du point 4 au point 1, dans un échangeur de chaleur (cycle fermé¢) ou a I’atmosphére
(cycle ouvert)[67].

La puissance développée dans la turbine, avec une variation relativement négligeable de

I’énergie cinétique du gaz, P, est égale a la chute d’enthalpie, est exprimée par :
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Figure 2.3. Diagrammes P-v et T-s pour un cycle idéal de Brayton.

|PT|: Ha_H4 :m(hs _h4)

(2.1)

Dans le cas ou la chaleur spécifique est en fonction de la température, cette équation peut étre

récrite sous la forme :

T
[Py|=m[c,(T)dT
T3

Et le taux de détente a travers la turbine est donné par :

Ce qui est lié au rapport de température absolue a travers la turbine par :

=
— k
=0,

La combinaison des équations (2.3) et (2.4) et en remplacant dans (2.1) :

. 1
|PT|:me l—ﬁ
o,

Le taux de compression a travers le compresseur est donné aussi par :

(2.2)

(2.3)

(2.4)

(2.5)

(2.6)

(2.7)



Et

k-1
Lok (2.8)

La puissance du compresseur serait également indiquée par :
1
k-1
ok

Supposons que o, =o; =0, c’est-a-dire, aucune perte de pression dans le cycle, une

Pc = ma(hl - h2)= manTZ 1- (29)

condition commune dans le cas idéal, le travail net du cycle est donné par:

1
=
o k

Fut :|PT|_Pc :mcp(T3 -T,)1- (2.10)
La premiére expression entre parenthéses du coté droit de I’équation (2.10) est évidemment la

chaleur amenée par la combustion :
Q=ric,(T,-T,) (2.11)

La deuxieme expression doit alors étre le rendement thermique du cycle qui est une fonction
de oetde k:
1
Ny =1-—7 (2.12)
"
Bien que les équations ci-dessus concernent les gaz dont la chaleur spécifique est constante,
les tendances qu’elles prévoient s’appliquent a tous les gaz. Le rendement thermique du cycle

est une fonction de o et de k, est proportionnel avec o, et indépendant des températures T,

et T,du cycle, le travail spécifique peut étre déterminé en réécrivant 1’équation (2.10) en

termes de T, et T,, en utilisant I’équation (2.4) :

k-1
Wy, =C, Tl{l—akjﬂs 1—% (2.13)
o k
Pour n’importe quel gaz, une augmentation de o de sa valeur plus basse de 1.0 (ou le travail
est zéro) diminue un terme d’équation (2.13) et augmente I’autre. Le travail net passe ainsi par
un maximum pour une valeur optimale de o . Le taux de compression optimum peut étre

évalué pour le cycle idéal en différenciant le travail utile de I’équation (2.13) par rapport a T et

en égalisant la dérivée & zéro. Ceci donne une valeur de T, exprimée par :
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T, =TT, (2.14)

Et pour le méme taux de compression et de détente, on aura alors :

(Tz =T, )id =0T (2.15)

oy = | [T (2.16)
N Tl Tl .

2.1.2. Cycle non-idéal de Brayton

Et

Le cycle de Brayton compte tenu du frottement du fluide est représenté sur les diagrammes P-
v et T-s a la Figure 2.5 par 1-2-3-4. Les processus de compression et de détente en présence
du frottement du fluide sont représentés par la ligne 1-2 et 3-4, on constate une augmentation
d’entropie par rapport aux processus idéaux correspondants.

r

P T4
b

Figure 2.4. Diagrammes P-v et T-s pour un cycle non-idéal de Brayton [67].

Les baisses de pression pendant 1’addition de la chaleur (2-3) et le rejet de la chaleur (4-1)
sont négligées dans cette analyse, on considere aussi que le taux de détente dans la turbine
égal au taux de compression du compresseur comme précédemment. Les processus de
compression et de détente avec le frottement du fluide peuvent étre assignés a des
polytropiques, également caractérisées par des rendements adiabatiques ou isentropiques,
comme suit :

Rendement polytropique du compresseur :

hz _hl
=25 1 2.17
= h, (2.17)
Si nous supposons que la chaleur spécifique est constante :
p =t (2.18)
Tz _Tl
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Pour le rendement polytropique de la turbine nous avons :

h,—h,
=31 2.19
Uas h,—h, ( )
Et pour la chaleur spécifique constante, le rendement thermique sera :
T,-T,
=31 2.20
Ui T, T, ( )

La puissance utile du cycle est exprimée par :

P, = mc{(Tg ~T, ), — (uﬂ (2.21)
n

c

Cette équation peut étre écrite en fonction des températures extrémes du cycle (Tq et T3) et

des rendements du compresseur et de la turbine :

k
; T. okt 1
Py =me,T|| 77 =5 - 1-— (2.22)
Tl 770

oK1
La deuxiéme quantité entre parentheses peut étre identifiée au rendement du cycle idéal
correspondant, c.-a-d., en ayant le méme taux de compression et le méme fluide. Comme dans

le cas du cycle idéal, la puissance spécifique du cycle non-idéal, W%, atteint une valeur
maximale a un certain taux de compression et il est une fonction directe de la chaleur
specifique du gaz utilisé. La chaleur supplémentaire dans le cycle, Q, est donnée par:
k.
okt -1

e

Q, :mcp(T3 _TZ):me (T3 _Tl)_ T (2.23)
Le rendement du cycle non-idéal peut étre obtenu en divisant 1’équation (2.22) par 1’équation
(2.23).

k-1

T, o 1
k

77th,rel = k-1 (224)

Bien que le rendement du cycle idéal soit indépendant des températures du cycle, a moins
qu’elles peuvent affecter k, est en augmentation asymptotique avec le o, le rendement du
cycle réel est une fonction des températures du cycle. Les deux taux de compression

optimums, pour la puissance utile et pour le rendement, ne sont pas identiques. Un autre effet
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du cycle non-idéal est le frottement du fluide dans les échangeurs de chaleur, la tuyauterie,
etc... Ces resultats entrainent une chute de pression entre 2 et 3 (Figure 2.4) et la pression en 4

est plus grande qu’en 1. En d’autres termes le taux de compression o, a travers le

compresseur serait plus grand que le taux de détente a travers la turbine o, . D’autres effets

tels que les pertes mécaniques dues aux frottements de roulements et les auxiliaires, pertes de
chaleur, formes des chambres de combustion et déviation d’air pour refroidir les aubes de

turbine sont a signaler dans le cycle réel.

2.1.3. Cycle de Brayton avec régénération

La régénération est 1’échange interne de la chaleur dans le cycle. La régénération, donc, est
employée pour préchauffer le gaz comprimé a 2 par les gaz d’échappement a 5 dans un
échangeur de chaleur extérieur appelé le régénérateur ou, parfois, le récupérateur. Le modele
est basé sur un cycle non-idéal de Brayton (modifié). Un diagramme température-entropie est
présenté pour un cycle de Brayton [68] a la Figure 2.5. La masse d'air pénétre dans le systeme
a la station 1 (Voir la Figure 2.6). Le compresseur effectue un travail sur la masse dair et
augmente sa pression et sa température de maniére adiabatique jusqu'a la sortie du
compresseur & la station 2. La ligne verticale 1 & 2 représente compression isentropique
idéale. En réalité, il y a une augmentation de I'entropie du flux de processus. La compression
n'est pas isentropique et le processus peut étre représenté par la ligne 1 a 2s. L'addition de
chaleur a lieu dans le récupérateur comme illustré par la ligne 2s & 3. De la chaleur
supplémentaire est ajoutée au deébit a pression constante dans la chambre de combustion
représentée par la ligne 3 a 4. Une détente isentropique supplémentaire de la masse d‘air a lieu

dans la turbine au fur et a mesure que le travail se fait par le débit (ligne 4 a 5). Encore une

A
T

Ligne de 4
compression Detente

1 Ligne de te_mperature
Ambiante

v

Figure 2.5. Diagrammes T-s pour un cycle de Brayton avec régénération.
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fois, le processus n'est pas idéalement isentropique, de sorte que la ligne de processus se
penche vers la droite. L'aire la courbe T-s est proportionnelle au travail utile dérivé du
systeme [68]. Le rendement thermique du cycle avec régénération [67] est une fonction de o
etdek:

T <
T rel =l1-“Lok (225)
) T4

Par conséquent, pour un cycle de Brayton avec régénération, le rendement thermique dépend

non seulement du taux de compression, mais également du rapport de température [I—l] Un
4

point important a noter qui est contraire a un cycle simple de Brayton, le rendement thermique

du cycle avec régénération diminue avec I’augmentation du taux de compression.

2.2 Interaction des composants d’une TAG (Mercury 50)

Quand le compresseur, le plenum, chambre de combustion, et la turbine sont combinés dans
une turbine a gaz, le fonctionnement de chaque composant subit certaines contraintes de
fonctionnement, qui sont provoquées par l’interaction entre les composants [68,108]. Par
exemple, le compresseur comprime une certaine masse d’air d’écoulement, qui quitte le
compresseur avec une pression nécessaire pour forcer la masse a traverser la section turbine.
Un plénum est introduit dans le modele de la TAG qui agit comme un condensateur de masse.
D’autre part, la turbine doit produire une puissance suffisante pour entrainer le générateur. La
puissance produite par la turbine est liée a la température d’allumage, et celle-ci a un effet sur
la pression de débit nécessaire du compresseur. Les composants sont congus pour un
fonctionnement global a leurs rendements plus élevés a un point de conception optimal, mais
le fonctionnement des composants 1’'un a 1’autre doit également étre considéré au point de
conception. Les contraintes et les conditions sont différentes pour le cas d’un seul arbre et a
deux arbres. Une TAG avec un seul arbre se compose d’un compresseur d’air, plenum, d’une
chambre de combustion et d’une turbine. Le compresseur produit de 1’air a une haute
pression, qui est introduit dans la chambre de combustion ou le carburant est brilé. Les
produits et les gaz de combustion laissent la chambre de combustion a la pression et a la
température élevées. Ces gaz sont détendus dans la turbine de générateur de gaz qui fournit la
puissance a I’entrainement du compresseur d’air. La puissance restante est utilisée comme
moyen d’entrainement la charge. La plupart des turbines a un seul arbre sont utilisées pour

entrainer les générateurs électriques aux vitesses constantes.
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Figure 2.6. Interaction entre les composants d’une turbine a gaz (Mercury 50).
Le fonctionnement des composants exige les conditions suivantes [68]:

* Vitesse du compresseur = vitesse de la turbine de détente.

» Débit massique traversant la turbine = débit massique traversant le compresseur -

le débit massique de purge + débit massique du carburant.

» Puissance du compresseur < puissance de la turbine.
Le fait que le fonctionnement de la turbine a gaz s’effectue avec une vitesse moyenne
constante pour n’importe quel point de fonctionnement du compresseur de moteur se trouve
sur une ligne de vitesse simple (pour des conditions ambiantes données). Des augmentations
de charge sont initiées par [’augmentation du débit de carburant, qui augmente la température
d’allumage. Etant donné que la premiére tuyére de la turbine est habituellement saturée
(Choking), le point de fonctionnement du compresseur se déplace a un taux de compression
plus élevé pour compenser la densité réduite (de la température plus élevée d’allumage). Dans
le cas du moteur a un axe entrainant un générateur, la diminution de la puissance de sortie est
due aux changements minutieux du débit massique du compresseur et a une certaine réduction

du taux de compression de compresseur [69].
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2.3. Le Compresseur Axial (Plenum Inclus)

De par la nature de I’écoulement dans les compresseurs, ces machines sont soumises a des
risques mécaniques importants. Le gradient de pression, dirigé de 1’aval vers 1’amont, impose
une force qui s’oppose au sens de I’écoulement. Lorsque les forces de pression augmentent
(débits faibles), il existe alors un risque de perte de stabilité pour la machine. Les phénomenes
associes sont encore actuellement difficilement prévisibles et représentent un danger potentiel
pour la machine [69]. La notion de stabilité est donc un parametre déterminant dans la

conception d’une machine de compression.

2.3.1 La stabilité aérodynamique

La stabilité d’un compresseur est définie par la réponse de la machine lorsque son point de
fonctionnement est modifié par une perturbation transitoire. Le compresseur est stable si le
systeme retourne a son état initial. Dans le cas contraire, le systeme est instable.
Classiquement, on distingue deux types de stabilité [70] :

Le premier concerne la stabilité opérationnelle, qui est relative au couplage des
caractéristiques des différents éléments du systéeme (étages de compresseurs et de turbines,
entrées d’air, tuyeres et chambres de combustion).

Le deuxiéme type est la stabilité aérodynamique de la machine. Cette notion correspond a la
possibilité pour le compresseur de fonctionner de fagon quasi stationnaire sur un point de sa
caracteristique.

Un compresseur est caractérisé par 1’évolution de son taux de pression en fonction du débit.
La caractéristique d’une machine de compression est deécrite Figure 2.7 pour une vitesse de
rotation fixée. Lorsque le débit diminue du point A au point B, le taux de pression délivré par
la machine résulte de deux effets antagonistes: d’une part le travail augmente (théoreme
d’Euler), d’autre part les pertes augmentent aussi.

Le rendement définit par une fonction du type 1(pertes/travail) passe donc par un maximum
entre les points A et B. Au point B, ’augmentation des pertes compense 1’augmentation
d’énergie fournit par le compresseur : ¢’est le point ou le taux de pression est maximum.
Lorsque la machine dépasse ce point, le taux de pression diminue car 1’énergie fournit par le
rotor ne suffit plus a compenser les pertes, la pente de la caractéristique devient positive.
Cette région est la plus sujette a I’émergence d’instabilités. Le point C correspond a un point
de fonctionnement théoriquement instable, car situé a gauche du maximum de taux de

pression (point B).
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Figure 2.7. Caractéristique Pression-Débit a vitesse de rotation fixée.

2.3.2. Le décrochage tournant

Le décrochage tournant est une perturbation rencontrée dans la plupart des turbomachines. Il
se manifeste sous la forme d'une cascade de structures tournantes non stationnaires de
distribution non uniforme qui se propagent a travers lI'anneau du compresseur (élément sur
lequel s'attachent les aubes du stator) avec une vitesse qui varie entre 20-70 % de la vitesse de
rotation du rotor. Ce phénoméne prend naissance au niveau des aubes du compresseur.
Chaque aube peut étre comparée a une aile d'avion qui, lorsqu'elle présente un angle d'attaque
éleve, décroche [70].

Le phénomene de décrochage tournant est représenté sur la figure suivante. On suppose que le
passage 3-4 est bloqué partiellement. Ceci est caractérisé par la création d'une zone non
stationnaire, dd a l'augmentation de l'incidence a l'entrée. L'incidence dans le passage 4-5
décroit alors que celle du passage 2-3 croit, initiant ainsi le blocage dans ce passage [70].
Donc les structures non stationnaires se déplacent de la droite vers la gauche, au sens
contraire de la direction de rotation. Le décrochage tournant cause une réduction de pression
et de débit considérables qui limite les performances du systéme de compression. En pratique
on peut avoir une combinaison du pompage et du décrochage, connu sous le nom de pompage

modifié.

Figure 2.8. Illustration du phénomene de décrochage tournant.
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2.3.3 Le phénomene de pompage
Le pompage est une instabilitt mono dimensionnelle axiale qui affecte le systéme de
compression de facon globale. Si le debit diminue, les pertes ont tendance a augmenter dans
le compresseur. Quand le point de fonctionnement traverse la ligne de pompage, la machine
n’arrive plus a fournir suffisamment d’énergie pour contrer les gradients de pression adverses
et I’écoulement est affecté par une onde de pression basse fréquence qui se déplace de 1’aval
vers I’amont... Lorsque la machine fonctionne dans un tel régime, de fortes fluctuations du
débit moyen peuvent étre observées, pouvant méme aller jusqu’a une inversion totale du sens
de I’écoulement. La fatigue extréme supportée par les aubages rend ce phénomeéne tres
dangereux pour le compresseur Figure 2.9. Cette instabilité posséde également une forte
hystérésis. Bien souvent, pour sortir d’un régime de pompage, la seule solution consiste a
augmenter trés fortement le débit dans la machine (ou a la redémarrer quand c’est possible).
Dans la littérature, trois types de pompages sont observeés, en fonction des caractéristiques du
systeme de compression [70]:

e Le pompage classique.

e Le pompage profond.

e Le pompage modifie.

[N

cHM
o 1
Ll

Figure 2.9. Endommagement d'une aube lié au pompage (Stein).

2.3.3.1. Le pompage classique

Le pompage classique consiste en une onde de pression qui vient moduler le débit moyen. Il
n’y a pas d’inversion de 1’écoulement mais les fortes contraintes exercées sur les aubes restent
une source de fatigue importante. La Figure 2.10 présente 1’évolution d’un cycle de pompage
classique et I’évolution temporelle du débit moyen. Il est possible de définir un point de
fonctionnement moyen autour duquel le débit oscille. Ce point se situe sur la partie positive
de la caractéristique. Bien qu’étant instable par nature, ce phénomene peut toutefois s’établir
de facon périodique. Le pompage classique se rencontre dans les machines caractérisees par
un faible taux de compression, et aussi bien dans les compresseurs axiaux [70] que dans les

compresseurs centrifuges [70].
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Figure 2.10. Représentation d’un cycle de pompage classique

2.3.3.2. Le pompage profond

Le pompage profond est une version plus énergétique du pompage classique. La Figure 2.11
décrive le cycle de ce type d’instabilité. Une partie du cycle se situe nécessairement dans les
débits négatifs. Une perturbation axiale engendre une fluctuation du débit qui s’amplifie dans
le temps, jusqu’a imposer un écoulement de retour dans la totalité du systeme de compression.
Lors de cette phase, les couches limites des aubes décollent en bloc et les performances de la
machine s’effondrent. La pression diminue alors rapidement a 1’aval et lorsque I’équilibre est
atteint 1’écoulement rechange de sens pour amorcer un nouveau cycle de pompage. Les
machines industrielles (centrifuges ou axiales) qui mettent en jeu des pressions élevées sont

particuliérement sujettes a ce genre de pompage [70].

Taux de D?Ent
Pression .
N Maximum du taux de . Période .
-~ pression w .
» Temps
) Db Débits— |

négatifs

Figure 2.11. Représentation d’un cycle de pompage profond

2.3.4.3. Le pompage modifié

Le phénoméne de pompage est parfois précédé par un décollement important au niveau du
carter [70]. Ce phénoméne marque le franchissement de la limite de stabilité de la machine et
peut évoluer vers un decrochage tournant a plusieurs cellules [70]. Lorsque le pompage

apparait, les cellules ne disparaissent pas toujours et on voit s’établir un régime de pompage
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modifié. Cette instabilité est observée aussi bien dans les compresseurs centrifuges que dans
les compresseurs axiaux [70].
L’¢évolution de ce phénomene se fait en plusieurs étapes :

e Apparition du décrochage tournant.

e Diminution du débit et du taux de pression (lié aux pertes).

e Apparition du pompage.

e Fonctionnement de la machine en régime périodique autour d’un point moyen.
Lorsque le phénoméne est bien établi, I’écoulement dans le compresseur est donc soumis a

des perturbations périodiques axiales (pompage) et circonférentielles (décrochage tournant).

2.3.5. Le modéle de Gravdahl

En 1998, Gravdahl [70] considérait la vitesse du rotor comme une variable d'état et
introduisait un nouveau modeéle pour les compresseurs axiaux a vitesse variable (CAVV).
Cette extension du modéle de Moore-Greitzer inclut également des harmoniques plus élevés
(modes) du décrochage tournant. Les premiers travaux de Gravdahl [70] ont brievement décrit
certains comportements exclusifs des CAVV, qui ne peuvent pas étre capturés par des
modeles a vitesse constante tels que Moore-Greitzer. Les résultats de sa simulation dans le
domaine temporel ont montré que contrairement aux previsions de MMG, le décrochage
tournant peut se développer temporairement pendant les transitions de vitesse, méme en
fonctionnant loin de la zone instable définie traditionnellement en termes de point de
décrochage ou de ligne de pompage. Le probleme de la conception des commandes de
compresseurs a vitesse variable est 1’un des sujets proposés dans plusieurs travaux [71].
Gravdahl a souligné la nécessité d'un contréle simultané de la vitesse et des instabilités afin de
garantir les performances des systemes de compression en fonctionnement normal et lors des
transitions de vitesse. Bien que les efforts consacrés a la stabilisation des compresseurs axiaux
soient basés sur I’hypothése de vitesse constante, la commande simultanée de la vitesse et des
instabilités dans les CAVV est resté un probléme ouvert [71]. Le modéle fortement non
linéaire de CAVV représente un probléeme complexe pour la conception de commande. De
plus, les incertitudes liées au modele (il est difficile d'estimer avec précision les parametres du
modele, en particulier dans la zone instable) et les perturbations externes rendent le probléme
encore plus difficile. Enfin, I'amplitude au carré des modes de décrochage utilisés en tant que
variables d'état est difficile a mesurer sur le plan expérimental et le retour a I'état complet ne

peut pas étre pris en compte dans la conception de la commande.
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2.3.5. 1. Spécifications du modéle

Le modéle développé par Gravdahl [70] consideére la vitesse du rotor comme une variable
d'état. Le modéle inclut également les harmoniques d'ordre supérieur de décrochage en
rotation et la viscosité du gaz en tant que parameétre du modele. Le systeme de compression
comprend une conduite d’admission, des aubes directrices IGV, compresseur axial a vitesse
variable, une conduit de sortie, une vanne couplée CCV, volume du plénum et une vanne de
est la

controle (Throttle Valve). est la pression total en amont du compresseur et P,

tOt sta

pression statique dans le plénum. Le flux est supposé incompressible dans le compresseur.
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Figure 2.12. La schématique du compresseur axial [70,71]

Le plénum augmente (ou absorbe) hypothétiquement de la masse dair afin de maintenir un
débit massique constant [69,70]. Par conséquent, le bilan massique instable est modélisé
par une capacité adiabatique (plénum) sans énergie impliquée.

En appliquant une approximation de Galerkin [70], le modele d'origine sous forme des
équations aux derivées partielles est remplacé par quatre équations différentielles ordinaires
données par les équations :

dﬂﬁ'F{W“H?_%+“ﬂ%ﬁv%41k£%%

ﬁww q{ww)
2 W H

(2.26)
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dy(¢) 4, 5 U(@)+Y,

G Uy MO OV 2A =S )+ (¢
+24, o () e(§6) + @, Y - 4(6) 02
) _ A, U(©) +U,)20,(0) - AU +U, ) (@) + B,)?

dg (2.29)

Avec

U, 1 W7 _aw
Ic(é/) U(t) ’ () (1 m U(C) ’ 1_2H7V2 ’ CZ_3HI
G Yohle o _ W 20, (ms —1W
" bH % 3aH T 3Hb

Ou U est la vitesse tangentielle du compresseur, ¢ est le débit massique moyen dans le
compresseur, 1 est l'augmentation de pression dans le compresseur, J,est I'amplitude au carré
de la premiere harmonique de décrochage tournant. Les commandes sont définies
respectivement comme suit: u, la chute de pression CCV, u, le gain de la vanne de controle et

u,le couple de turbine utilisé pour augmenter la vitesse. La définition des parametres de

1 . _8H
Ic S (1_mua)N

des parameétres positifs non nuls, peuvent étre trouvés dans la nomenclature. Dans le modele,

modele restants H, W,y ,,7, , A A, Mg, b, 4, & p, = qui sont tous

A, =@, +d, et4 =¥,+d, incluent les incertitudes du modele et les perturbations

externes. La perturbation du débit massique @ (&) et la perturbation de la pression ¥, (&)
sont a la fois considéré comme défini par [70]. Les perturbations varient dans le temps et sont

limitées (|®,|| et |¥,] existent). En plus des perturbations variables dans le temps, on

introduit également des offsets d,, d, constants. Ceux-ci peuvent étre respectivement

considérés comme une incertitude dans les caractéristiques du compresseur et de la vanne de

contrdle.

2.3.5.2. Spécifications des actionneurs CCV et vanne de controle (Throttle)

44



L’équation de la caractéristique du compresseur %, (@) est une fonction non linéaire du débit

massique et une forme cubique de cette fonction (2.30) est largement utilisée dans la

[1.3(2 _q) L2 _q)
¥ (@)=y,+H (Hz(w 1) z(w 1” 2.30

ou H est le facteur de hauteur caractéristiqgue du compresseur, W est le facteur de la largeur

littérature.

caractéristique du compresseur et y ,correspond a le sommet darrét (elles sont toutes

constantes) [70,71]. y, est le gain de CCV qui est proportionnel a I’ouverture de la vanne

CCV et détermine sa caractéristique ¥, (@)= — @*, tandis que la caractéristique de la vanne

v

de controle, qui peut étre donnée par ¥; (cD)= —2¢2 . La figure 2.13, les trois caractéristiques
e

v (@), (@), % (@) ainsi que la caractéristique dite équivalente du compresseur (définie
par: ¥ (®)=¥,(®)-¥,(®), la somme de pression du compresseur et de la chute de

pression au niveau de la CCV) sont présentés. On peut voir comment la chute de pression au

niveau de la CCV peut modifier l'augmentation équivalente de la pression.

ST
P

0.7

o~
\

A\

o
«

o
IS
I

' Taux de pression

o
w

— Wc(®P) La carte de Compresseur

o
N

Ws(®) Dechrochage tournant

@(¥) Vanne de controle

o
[

—©— Wwec(d) La carte compresseur equivalent ||

—©— wes (@) Decrochage tournant equivalent
F F F F hwa

]
o

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

@ Debit masique

Figure 2.13. La caractéristique équivalente du compresseur

La Figure 2.13 montre la localisation du pic de cartes équivalente de compresseur pour une
plage de variation de CCV. La Figure 2.13 montre également le point de fonctionnement (OP)
du systeme de compression, qui est l'intersection de la caractéristique de la vanne de contrdle
et de la carte équivalente du compresseur. La chute de pression au niveau de la CCV et la
vanne de controle peut étre utilisée pour changer le (OP) et stabilise le systeme. De maniére

générale, lorsqu'un OP est situé dans la zone de pente négative de la carte équivalente du
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compresseur, il est stable [70]. On peut voir que I'OP initialement instable (P1) dans la zone
de pente positive de la carte d'origine du compresseur est remplacée par un OP stable (P2)
dans la zone de pente négative de la carte équivalente du compresseur en raison de la chute de
pression au niveau de CCV. Tous les OP situés a droite de ce locus sont stables. La
commande de la vanne de contrble peut également modifier la pente de la caractéristique de
la vanne de contréle et déplace le point de fonctionnement. De plus, étant donné que le gain
de la vanne de controle et du CCV est pratiquement limité (y; €[y .. .75, ], 7 € [O,yVmaX]),
la zone de fonctionnement stable est également limitée a ces limites. Dans ce travail, ces deux
actionneurs sont utilisés pour éliminer les non-linéarités en présence de perturbations externes
et les variations de paramétres de modéle au niveau d’un OP efficace situé en haut de la carte

du compresseur.

Pour ¢ =y = J, =0, conduit & deux équilibres: J_, =0 ol le compresseur est dans son point

2
de fonctionnement actif, ou J, :4(1—(2—1) - ;\QVQZ
e

W J , lorsque le systéme développe

un décrochage tournant complet. En utilisant J.,, on peut obtenir la caractéristique de

décrochage tournant équivalent ¥, (@) donnée par:

3 2
7@)=pa {103 1) 30| e S m(o)- 1o M e @an
2\W 2\W H Hy 3H?%y,

Notez que cette caractéristique est également modifiée par la chute de pression sur le CCV.
Les caractéristiques originaux et équivalentes de décrochage tournant (avec et sans CCV) sont

toutes deux illustrées a la Figures 2.13.

2.3.5.2. Le calcul dimensionnel du modele

Pour le calcul dimensionnel prenant :

P-P, T W
— = IT=—— U=— 2.32
#= pA:U T 0.5p Uzg PARU? R (2.32)

Comme représenté sur la Figure 2.13, les condltlons aux limites incluent la pression en entrée,

P,, la température en entrée température T,, la pression de sortie du compresseur P, et

tempeérature de sortie du compresseur T, .
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m; =m; my=m,

—— ﬁ
— Compresseur )
ﬁ ﬁ
Pl I:)2
Tl T2

Figure 2.14. Block diagramme du compresseur

La variation de la température globale du sous-systeme du compresseur peut étre obtenue

comme suit:

2
T, -1, =" (2.33)

Ou ¢ est le coefficient de température du compresseur déterminé empiriquement. c,, est la
capacité thermique spécifique de la masse d'air entrant. Le rapport de compression du sous-

systeme compresseur est donné par :

_ ko1
Bfqppl=h (2.34)
R T

2.4. Le Récupérateur (Echangeur de chaleur)

Le récupérateur est le nom donné a l'échangeur de chaleur dans une turbine a gaz, ou
I'échange de chaleur a lieu entre le flux chaud et le flux froid a travers un mur de séparation.
Le récupérateur a été modélise comme un volume de contréle, avec les conditions aux limites,
T, est la température d'échappement de la turbine d'admission. Les variables P, et T, sont la
pression et la température de stagnation de sortie, respectivement. A l'intérieur du
récupérateur, I'échappement chaud de la turbine rejet la chaleur et I’air de décharge frais du
compresseur 1’absorbe. En supposant la masse I'écoulement est constant, I'équation du taux

d'échange thermique est donnée comme :

Cpa(T3 _Te): Cpg(TS _Tz) (2.35)

Ou Tgest la temperature des gaz evacues du récuperateur vers atmosphere, et c  est la

capacité calorifique spécifique des gaz d'échappement. Due aux échanges de chaleur, le
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récupérateur augmente la température de l'air de décharge a la sortir du compresseur. La
température de sortie du récupérateur peut étre exprimée en :

T, =T, +7,(T; - T,) (2.36)
Ou n, est I'efficacité du récupérateur ou l'efficacité thermique.
L’efficacité thermique peut étre augmentée en augmentant le volume des échanges de chaleur
afin d'obtenir un taux de transfert de chaleur plus élevé. 1l y a aussi une perte de charge, APR

dans le récupérateur et la pression de sortie, P, est donnée comme :

APRJ (2.37)

2

a:g@—

Les pertes de pression a l'intérieur du récupérateur sont inévitables mais peuvent étre

minimisées en réduisant la vitesse d'écoulement.

mp; =my ms
—p o e
—_— Récupérateur I
—p e
P, P,
T T5 T3

Figure 2.15. Block diagramme du récupérateur

2.5. La Chambre de combustion

La chambre de combustion de la TAG est I’endroit ou le carburant est injecté dans 1’air
comprimé par le compresseur entrainant la combustion et I’augmentation de la température de
gaz. La température des gaz a la sortie de la chambre de combustion n’est pas mesurable car

elle trop hétérogene et tres élevée.

2.5.1. La température de flamme
La connaissance de température conditionne la durée de vie des parties chaudes en effet :

- La temperature entrée turbine 1SO (telle que définie par la norme ISO 2314) qui suppose
que tout le débit d’air entrée turbine a gaz passe dans la chambre de combustion, qu’il n’y a
pas de prélevement d’air sur le compresseur et que ’entrée d’air et son échappement
s’effectuent sans perte de charge. C’est la valeur la plus basse.

- La température d’entrée du rotor de la turbine (TRIT) qui est calculée en considérant que

I’air sortie chambre de combustion est parfaitement melangée avec 1’air de refroidissement de
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la directrice d’entrée. C’est une valeur intermédiaire d’environ 80°C plus élevée que la
précédente, ce qui signifie que le débit d’air de refroidissement des aubes et cavités en aval est
de I’ordre de 8 % du débit total.

- La température sortie de chambre combustion qui est calculée avec le débit d’air qui
traverse les tubes a flamme, soit environ 80 % du débit d’air entrée compresseur. C’est la plus
¢levée environ 80 a 100 °C d’écart avec la précédente (Figure 2.16). Le débit d’air qui
traverse les tubes a flamme est accessible par la mesure de la courbe débit-réduit/perte de

charge d’un tube a flamme au banc d’essai.

Ty > Tg 2 T; .
" SE @ Température de sortie

® @ de chambre de combustion Ta.

l- Température entrée
g

de roue de turbine Tg.

©

© Température
de flamme ISO T¢

——————— . -t

Deébit de refroidissement
réintroduit fictivement.

Figure 2.16. Définitions des températures de flamme [67].

Dans le brileur, la température des gaz est élevée de T3 a T, afin d’optimiser la combustion,
on doit doser correctement le rapport carburant/air défini par :

_ m fuel

f (2.38)

m

a

Le probléeme consiste a déterminer le rapport f requis pour transformer une unité de masse

d’air a T3 et f unité de masse de carburant & Ty en (1+f) unité de produits de combustion & T3.

2.5.2 Efficacité de la combustion
Le rapport ainsi déterminé a été calculé pour des conditions idéales d’une combustion

compléte. Pour comptabiliser les différentes pertes, on introduit :

fi
ncmb = f : (239)
rel
Avec : fig est le rapport idéal du carburant-air pour un AT donnée.
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frel est le rapport réel du carburant-air pour un A7 donnée.

2.5.3 Vitesse de propagation d’une flamme dans un mélange laminaire
Plusieurs approches ont été faites pour essayer de prédire cette vitesse de propagation, les
théories thermiques montraient que la vitesse de flamme était proportionnelle a la racine de la

diffusivité thermique et a la racine du temps de réaction moyen [67].

s ~ |2 (2.40)
mpTrC

Avec A la conductivite thermique et r, le temps chimique nécessaire a la réaction,
inversement proportionnel au taux de réaction moyen (w) :

T = i (2.41)
®

(2.42)

Ou a, est la diffusivité thermique des gaz chauds.

2.5.4 Consommation spécifique
Bien que le concept de rendement thermique soit utile pour la comparaison de cycles
thermodynamiques, il est plus pratique d’utiliser une mesure de la performance qui inclut le
débit du carburant. Ainsi, la performance des turbines a gaz est trés souvent exprimée par la
consommation spécifique, appelée SFC (Specific Fuel Consumption) :

SFC= m (2.43)

net
2.5.5 Profile de température dans une chambre de combustion

Le profil de la température dans une chambre de combustion typique est montré sur la Figure
2.15. Les températures locales sont plus élevées dans la zone de flamme. Le refroidissement
du recouvrement de la chambre de combustion et 1’addition ultérieure d’air réduisent la
température de gaz de sortie de chambre de combustion a une température acceptable.

L’écoulement subit également une perte de pression due au frottement et au mélange.
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Figure 2.17. Profil de la température axiale dans la chambre de combustion [67].

2.5.6. Processus d’une combustion compléte

La combustion est une réaction chimique pendant laquelle un carburant est oxydé et une
grande quantité d’énergie est libérée [67]. Dans la littérature, on distingue la combustion
complete et la combustion incomplete. Il est souvent utile d’étudier la combustion d’un
carburant en supposant que la combustion est complete. Cependant, en traitant les processus
réels de combustion on se rend compte qu’ils sont trés souvent inachevés. Un processus de
combustion est complet si tout le carbone dans le carburant est completement brilé [67]. La
forme générale de 1’équation d’une combustion compléte et steechiométrique est donnée par

[67]:
C,H, +(x+%)(02 +3.76N,) — xCO, +% H,0 +3.76(x+%)N2 (2.44)

Le coefficient steechiométrique f_ .. est défini par :

stoec

stoec

y
f =X+ 2.45
4 ( )

La quantité¢ d’air au-dessus de la quantité¢ steechiométrique s’appelle exces d’air. Il est

également exprimé a ’aide du rapport d’équivalence ¢,, defini par :

FA,
=2 2.46
¢eq FA ( )

stoec

Le rapport steechiométrique combustible/air est défini :
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FA 0 = (2.47)

Le rapport réel combustible/air peut étre trouvé de 1’écoulement de la masse réel d’air et de

carburant :

ek (2.48)

2.5.7. Processus d’une combustion incompléte

La combustion est incompléte si les produits de combustion contiennent les composants

suivants : C, Hp, CO, NO, ou OH. La réaction chimique du processus s’effectue d’apres [67]
par :

i
C,.H, {ﬂ}(oz +3.76N,) — n,CO, +n,H,0 +n,N, +n,0, +n,CO

X
€q

(2.49)

+ngH, +n,H +n,0+nyOH +n, ;NO

Pour trouver les produitsn, —n,,, a I’ensemble d’équations est appliqué un bilan de

10°

conservation de masse [67].

2.5.8. Modeéle de combustion
Lorsque la température d’un mélange combustible/oxydant s’éléve au-dessus de la
température d’inflammabilité du mélange, il se crée une réaction exothermique produisant
localement des especes réactives. La chaleur et ces especes diffusent alors vers les gaz frais
conduisant ainsi a la propagation de flamme de proche en proche. Celle-ci consomme alors
les réactifs et laisse derriere elle des produits de combustion. Cette réaction appelée
Combustion peut se schématiser de la maniere suivante :
combustible + oxydant — prouduits + chaleur

Dans ce cas, le combustible CH, réagissant avec de I’air :

CH, + 2(0, + 3.76N,) = CO, + 2(H,0 + 3.76N,) (2.50)

D’apres la théorie de Mallard et Le Chatelier (1883), la zone intermédiaire a I’interface des
gaz brulés et des gaz frais peut étre séparée en deux zones : la zone de réaction et la zone de
préchauffage comme décrit sur la Figure 2.18. Dans la zone de réaction, les phénomenes de
réactions chimiques et de diffusion sont prédominants et vont générer des flux de chaleur vers

les gaz frais situés en amont. Le pic de dégagement de chaleur dans cette zone est produit par
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les réactions chimiques. Dans la zone de préchauffage, la température augmente jusqu’a
atteindre la température d’activation du mélange et ainsi déclencher les réactions chimiques.

Le modele de la chambre de combustion utilisé a été développe par Fannin [72]. On I'appelle
un réacteur bien agité (WSR). Il assume le méthane CH, comme combustible et I'air comme

oxydant.

1
Zone de | Zonede
préchauffage :

reaction

Taux de dégagement de chaleur

~—_ Taux de réaction

A J

» L t

Figure 2.18. Description du front de flamme laminaire pré mélangée [67]

Un modele d'espace d'état non linéaire peut étre construit en utilisant la conservation des
especes et de I'énergie le volume de contrble de la chambre de combustion. La conservation
des equations d'especes est basée sur trois especes présentes a l'intérieur de la chambre de
combustion. 1ls sont le combustible (fuel: Méthane), I'oxydant (air), et les produits de la
combustion. Une équation de conservation peut étre écrite pour chaque espéce en termes de

fractions massiques a l'intérieur de la chambre de combustion:

m
fuel
quel = = (251)
mfuel + moxyd + mproduits
m
d
Yoxyde = - (252)
mfuel + moxyd + mproduits
m .
_ produits
Yprduits - (253)

mfuel + moxyd +m

produits

OuY Youde €1 Yproauits SONt les fractions massiques du combustible, oxydant, et produits a

fuel ?

I'intérieur de la chambre de combustion. m, , m m sont les masses de fuel,

oxyde 2 produits

oxydant et produits a I'intérieur du volume de contrdle. La conservation de I'équation d'espéce
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est énoncée : La variation de la quantité d'espéces dans la chambre de combustion est égale a
la quantité entrante d'especes, moins la quantité sortante d'especes, plus la quantité produite
d'especes. La quantité produite d'oxydant et de combustible a l'intérieur de la chambre de
combustion sera décroissante. Pour les produits de combustion, la quantité d'especes créées
sera croissante.

Chambre de combustion

Sortie
Entrée . Combustible
combustible ———¥] Combustible L e
(CH (CHa) Produits )
resultants | f——> Produits
Entrée | Oxy_dant Sortie
oxydant (air) (air) Oxydant (air

Figure 2.19. Conservation des espéces dans la chambre de
combustion

La quantité d'especes produite dans le volume sera déterminée par le terme de taux

d'Arrhenius pour la cinétique chimique de la combustion. La conservation des équations

d'espéces pour le combustible et I'oxydant sont les suivants :

dy, . (t) Y 1) -Y, . (t MW
fuel( ) — fueI,O( ) fuel( ) m4 + fuel d)fue| (t) (254)
dt Voo
dYox t Yo (t) _Yo (t) . MW ue Yox (t) .
yd( ) — xyd,0 xyd m4 + fuel yd,0 a)fue| (t) (255)
dt Ve P Yieolt)
-15098
(e () = —24100 Y 1 (1) *°(0.233Y (1))} €70 (2.56)

p : Densité a l'intérieur de la chambre de combustion

V : Volume de la chambre de combustion
R, : Constant génerale des gazes

M, = My, =M, =M, +mM,, - Débit massique total dans la chambre de combustion.

MW ., : Masse moléculaire du carburant (méthane).

@y - Terme d'Arrhenius pour la consommation d'especes dues a la combustion.

En raison de la définition de la fraction massique, I'équation pour la fraction massique des

produits est simplement :
Yproducts(t) =1- quel (t) - Yoxyd (t) (257)
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Et elle n'est pas une équation différentielle. Les variables d'état du systéeme jusqu'a ce point

sont le carburant Y, (t) et I’oxydant Y, (t) .

La troisieme variable d'état sera la tempeérature et est décrite par I'équation d'énergie.
L'équation de conservation de I'énergie complete le modele et est décrite comme la quantité
de I'énergie entrant dans la chambre de combustion moins la quantité d'énergie laissant la
chambre de combustion équilibrée par un terme de stockage.

ZY t)e ( oxyd lnhoxyd in quel in' “fuel, |n) 4ZY i, out (258)

e, (t): Energie interne spécifique pour i = 1-Carburant, 2-Oxydant, 3-Produits.

Nowain > Nuarin - Enthalpie spécifique de 1’oxydant et combustible dans la chambre de
combustion.
h.« : Enthalpie spécifique pour i = 1-carburant, 2-oxydant, 3-produits en chambre de
combustion.

Le c6té droit de I'équation (2.58) est le changement total de I'énergie interne des trois espéces
a l'intérieur la chambre de combustion. Le c6té gauche est I'énergie associée a I'enthalpie des
espéces d'entrée et les espéces de sortie. Toutes ces quantités dépendent de la température, ce
qui est le variable de sortie du modéle de chambre de combustion. Par conséquent, I'équation
(2.58) est convertie en termes de température plutdt que de I'énergie interne et de I'enthalpie.
Comme indiqué ci-dessus, le coté gauche de I'équation (2.58) représente la variation de
I'énergie interne des espéces a l'intérieur de la chambre de combustion. Afin de faire de ce

terme une expression de température seulement (et non Y, (t) et Y, ,(t)), il est supposé que

la majorité des espéces a l'intérieur de la chambre de combustion sont des produits (CO,, H,O

et N,), tels que :

Ze ( oxyd |nhoxyd in _quel in" 'fuel, |n) m ZY i, out (259)

Un ajustement de courbe linéaire basé sur les propriétés de gazes parfaites des produits peut
étre approché la relation entre I'énergie interne spécifique et la température des produits de la
chambre de combustion. Cette méme technique peut étre appliquée aux termes d'enthalpie du
coté droit de I'équation (2.58) (Voir table A23 au niveau de [73]). Par conséquent, lI'équation
(2.58) peut étre analysée en termes de température (T4) en fonction du temps. Ce sera la
troisieme variable d'état et complétera le modéle de la combustion. Les ajustements de courbe

linéaires des données d'énergie interne et d'enthalpie [72]. Les données réelles ont été
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obtenues a partir de tableaux de gaz parfaits [72] et une équation linéaire était adaptée aux
données. Ces équations seront incorporées dans I'équation (2.59) pour obtenir une équation
d'état pour Temperature. L'enthalpie et I'énergie interne des produits peuvent étre obtenues en
additionnant des contributions de I'espéce produit en fraction massique. Les fractions
massiques des especes de produit (CO,, H,O et N,) peuvent étre obtenues en utilisant la
stichométrie de I'équation (2.50) avec leurs masses moléculaires respectives [72]. L’equation

de I’enthalpie utiliseé¢ pour le modéle du combustible (méthane) est la suivante :

hfuel = hf +Cp,fue|T4 (2.60)
Ou h,,, : Enthalpie de formation.
C, we - La chaleur specifique du combustible.

L’equation (2.59) deviendra (2.61):

3

d g , ,
chc Ezei (t) =m, (Yoxyd,inhoxyd,in _quel,inhfuel,in)_ m4(§ ,Yi (t)hi,out(t)+Yl(t)(h1 + Cp,fueIT4 )j (2-61)
=

i=2

mf’ Tf | m4 = mf + :rhoxyd

moxvd
Chambre de
— combustion —
 ——  ——
Ps P,
T, T,

Figure 2.20. Block diagramme de la chambre de combustion

Il y a une perte de pression dans la chambre de combustion en raison de la résistance
aérodynamique interne et des changements d’impulsion produits par les réactions de
combustion. Cette chute de pression a été intégrée au modele et a été évaluée a 1’aide de

I’effet Rayleigh. La pression de sortie peut étre exprimée en

S f(% j (262)

En regle génerale, lI'analyse de Rayleigh indique que chaque fois que la température de
stagnation, augmente dans un écoulement a un nombre de Mach donné, il doit y avoir une
perte associee. La perte de charge est proportionnelle a la température (c’est-a-dire
I’augmentation de la température de stagnation) et elle est plus importante pour des nombres

de Mach proches de I’unité.
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2.6. La détente (Turbine)

Le modele de la turbine est nécessaire pour simuler le couple appliqué au compresseur et la
charge, ainsi que pour déterminer la part de la puissance totale développée par la TAG. Le
couple se développe dans la turbine lorsque le fluide de travail se dilate et exerce une force
sur les aubes de la turbine (Figure 2.21). Le fluide de travail pénetre dans le stator de la
turbine avec une vitesse CT1 et en sort avec une vitesse CT2. Lorsque le fluide passe a travers
I’étage du rotor de turbine, le changement de direction du fluide vers CT3 transmet un effort
au rotor, qui fournit le couple au compresseur et au générateur et fait tourner le rotor a une
vitesse U. Contrairement au modéle a compresseur, les turbines sont relativement stables et ne
subissent pas de pompage. Cela est dd au fait que la perte de charge se situe dans le méme
sens que I’écoulement du fluide. Il n'y a donc pas de force pour inverser le flux comme dans

le compresseur [4,73].

/@V/%
SN N

Figure 2.21. Un exemple des etages de la turbine

Le modele de turbine utilisé ici sera en fait une fonction algébrique plutét qu'un espace
d'état modéle différentiel. Puisque le compresseur et la turbine sont rigidement couplés, la
vitesse de la turbine est extraite du modéle de compresseur. Le compresseur modéle utilise
le couple de la turbine pour calculer la vitesse du rotor en fonction de la rotation I'équilibre
de la quantité de mouvement. La puissance développée par la turbine est calculée en
utilisant le changement d'enthalpie dans le travail fluide. Cette enthalpie est basée sur la
relation d'enthalpie linéarisée des produits de combustion développé pour le modele de
chambre de combustion. L’hypothése que 1’air a travers la directrice d’entrée dans la
turbine est généralement employée par les constructeurs et les conditions chaudes amont
sont prises a I’entrée de la roue de turbine. Cependant, le plus simple est de calculer aux

conditions ISO puisque les débits d’air de refroidissement sont considérés négligeables.
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Des gaz chauds & la pression P, et a la température T, sont fournis & la turbine ou les gaz

chauds se dilatent et agissent sur les aubes de la turbine. La puissance produite par les gaz

en expansion est donnée par :

Pr =11 (mf + m3Xh:1 —hg)= 777 Cpq (mf + m3XT4' -T5) (2.63)
Ou P; : Puissance développée par la turbine.

m, =m, +m, : Débit massique total dans la turbine.

n, : Rendement isentropique de la turbine.
h,: Enthalpie spécifique totale du fluide de travail dans la turbine, T, est la température TRIT

en fonction de la température de combustion (\Voir section 2.5.1).

h, : Enthalpie spécifique totale du fluide de travail a la sortie de la turbine.

La température de sortie de la turbine est donnée par :

kg1

, P %
To =T, 1-n;|1-] =~ (2.64)

F:'4
Par équation (2.64), une différence plus grande entre les températures d'entrée et de sortie de
la turbine permet d'extraire davantage de travail des gaz en expansion. Cependant, la valeur de
la température d'entrée de la turbine est limitée en raison de contraintes de matériaux et de
conception. Par conséquent, une température de sortie basse peut étre désirée. Figure 2.21

montre le schéma fonctionnel du sous-systéme de la turbine avec variables d'entrée et de

sortie
m3 + mf m5
: ﬁ
— Turbine B ———
4: —
P 4 P5
Ta T5

Figure 2.22. Block diagramme de la turbine

La puissance produite par la turbine (détente) P est

P =zw (2.65)
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7, est le couple de la turbine et w est la vitesse angulaire de 1’ensemble Compresseur-

Turbine-Génératrice.
2.7. La dynamique d’arbre

Le modeéle de dynamique d'arbre prend en compte les entrées / sorties de couple de la turbine,
du compresseur, du démarreur, du générateur, ainsi que le frottement. L’application de la loi
de Newton offre 1’équation suivante:
an(t) 1
dt J

€q

(TT T T Thric — TL) (2.66)

ou J, =J; +J.+J, +J_ estl'inertie localisee du compresseur, de la turbine, démarreur et

générateur. L’équation (2.66) montre les différents couples agissant sur la turbine & gaz
stationnaire. Ces moments d'inertie se rapportent a lI'axe de l'arbre de la turbine. 74, Ty, T,
Tpric» T, SONt respectivement les couples total développé par la turbine, le démarreur, le

compresseur, frottement, générateur.

2.8. Conclusion

Dans ce chapitre, on a vu la modélisation mathématique d'un systéme de turbine a gaz
Mercury 50 composé d'un compresseur, une chambre de combustion et une turbine. La plage
de fonctionnement utile dans un compresseur axial qui fait partie de la turbine a gaz, est
limitée par les instabilités aérodynamiques qui sont le pompage et le décrochage tournant.
Plusieurs modeles mathématiques ont été développés pour expliquer le fonctionnement de la
turbine a gaz. Ces modéles donnent une bonne compréhension du systéme, offrant ainsi un
moyen efficace pour développer des stratégies de contrdle afin d'augmenter le domaine de

fonctionnement et améliorer les performances de la turbine a gaz.
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CHAPITRE 3

AMELIORATION DES PERFORMANCES
AERODYNAMIQUE DE LA TAG

En 1997, Gravdahl et Egeland ont développé un modele et ils ont étudié la commande
de pompage et de la vitesse du compresseur. Pour la premiére fois, le modele
développé par Gravdahl pour les compresseurs axiaux considérait le paramétre B (le
proportionnel a la vitesse du compresseur) comme un état et incluait également des
harmoniques supérieures de décrochage tournant [70]. Contrairement au modeéle de
Gravdahl a vitesse variable, le modele original de Moore-Greitzer n'implique aucun
développement de décrochage tournant, car le point de fonctionnement est situé a une
distance suffisante de la ligne de blocage [70]. Ce développement temporaire de
décrochage tournant et cette chute de pression peuvent poser des problemes pour le
fonctionnement normal des turbomachines. De plus, les incertitudes liées au modele
(I'estimation preécise des parametres du modéle, en particulier dans la zone instable est
difficile) et les perturbations externes rendent le probléme encore plus complexe [70],
[71,74]. Enfin, l'amplitude au carré des modes de décrochage utilisés en tant que
variables d'état est difficile a mesurer sur le plan expérimental et le retour a I'état
complet ne peut pas étre pris en compte dans la conception de la commande. Afin de
remédier a ce probléme, deux actionneurs : une vanne de contrdle (Throttle) et une
vanne couplée (CCV) sont utilisés pour garantir la stabilité, et un couple
d'entrainement est appliqué pour augmenter la vitesse du rotor. La CCV est considéré
comme 1’'une des méthodes d’actionnement les plus prometteuses [71,74].
L’investigation de la dynamique du modele rend de la commande robuste la stratégie
de commande préférée, bien connu pour sa grande précision, sa réponse dynamique
rapide, sa stabilité, sa simplicité de mise en ceuvre et sa robustesse face a la variation
des incertitudes et des perturbations de systéeme [71,74]. De plus, la condition de
correspondance et la forme affine de la loi de commande ne peuvent pas étre garanties
pour tous les états instables, en présence des incertitudes et du décrochage tournant.
La motivation de ce chapitre provient du fait que le compresseur axial et leurs

instabilités aérodynamique occupe un rdle crucial dans la conception, le bon
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fonctionnement et dans I’amélioration des performances de la TAG, et les études
antérieurs proposent des hypothéses prudentes qui rendent la commande efficace dans
une plage de fonctionnement tres restreinte, comme indiqué dans [71,74,75]. Pour
accomplir la motivation mentionnée précédemment, I’optimisation des parameétres de
la commande est utilisée pour concevoir une commande robuste afin de garantir la
stabilité en point de fonctionnement critique. Par conséquent, I’analyse détaillée du
modeéle du compresseur et certaines hypothéses de commande conduit a une meilleure

compréhension des approches de commande réalisables dans le prochain chapitre.

3.1. Outils d’analyse de la stabilité et de la robustesse
Nous présentons ici les outils théoriques permettant I’analyse de la stabilité et de la
robustesse de systemes non linéaires. La plupart de ces outils sont liées a la notion
d’ISS. Aprés un bref rappel des notions de base nécessaires, nous étudions
successivement des systémes dynamiques isolés en présence de perturbations
exogenes.
3.1.1. Contexte
3.1.1.1. Stabilité
De nombreuses applications de commande peuvent étre formulées comme un
probléme de stabilisation de 1’origine d’un systéme dynamique. Typiquement, on
désire que I’erreur entre le comportement désiré et le comportement réel reste bornée
et de faible amplitude, tout au moins a partir d’erreurs initiales suffisamment petites :
en d’autres termes, on désire la stabilité de 1’origine pour la dynamique régissant cette
erreur. Par ailleurs, dans la mesure du possible, il est souhaitable que cette erreur
converge vers zéro, ce qui nous amené a la notion d’attractivité de 1’origine. Lorsque
I’origine est a la fois stable et attractive, on la dit asymptotiquement stable. Suivant
que le domaine des conditions initiales a partir desquelles les solutions convergent
vers I’origine soit I’espace d’état tout entier ou non, cette stabilité asymptotique sera
appelée globale ou locale.
Afin de formaliser ces notions, nous considerons un systeme dynamique de dimension
finie dont la représentation d"état s"écrit :

x = f(x) (3.1)
Ou xeR",neN,;, xest I”état du systeme, et f : R" — R" désigne une fonction

localement Lipschitzienne satisfaisant f(0)=0.
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Nous rappelons alors les définitions suivantes, dans lesquelles y — R" désigne,

partout ou elle est définie, un voisinage de 1’origine et x(:; xo) désigne la solution de

(3.1) partant de x e R"a I’ instant t = 0. Plus de détails peuvent étre trouvés dans
[76].

Définition 3.1 (Stabilité, attractivite, stabilité asymptotique) L origine du systeme
(3.1) est dite :

— stable sur y s'il existe une fonction a de classe K telle que, pour toutx € y,
Ix(t; %, ) < e(%|). vt >0
— attractive sur y si, pour toutx, € y,

lim x(t,x,)=0

toow

— asymptotiquement stable sur y s’il existe une fonction [ de classe K. telle
que,

pour tout x, € y,
Ix(t; %, ) < B(%|t) vt =0
— exponentiellement stable sur y s’il existe des constantes k,,k, >0, telles

que, pour toutx, € y,

—kot

IX(t; %, ) S kyfX%o| vt =0

Si, de plus, y =R" alors ces propriétés sont dites globales.

Il est a noter que la définition de stabilité proposée ci-dessus est plus forte que sa
version “e — §” généralement utilisée pour définir la stabilité au sens de Lyapunov.
Elle impose en effet que toute solution partant de I’ensemble y reste bornée au cours
du temps. Cette définition, comme la plupart du contenu de ce chapitre, fait usage de
fonctions de comparaison (classes K et classe KL). Cette formulation, popularisée par
Hahn, s’avére en effet trés commode a 1’usage et permet de quantifier gains et taux
de convergence lies au comportement des solutions. Les fonctions de Lyapunov
constituent un outil central pour 1’analyse de la stabilité et de 1’attractivité. Elles
tiennent leur nom de la méthode d’analyse d’enveloppée par A.M. Lyapunov, qui se
base sur I’é¢tude du comportement d’une fonction définie positive le long des
trajectoires du systeme considéré. Toute la puissance de cette méthode réside dans sa

capacité a réduire 1’étude d’un systéme dynamique de dimension n a celle d’une
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fonction scalaire dont le comportement est “suffisamment representatif” de celui du

systeme considéré. Nous utiliserons par la suite la terminologie suivante.

Définition 3.2 (Fonction de Lyapunov candidate) Une fonction V : R" — R.," est
appelée fonction de Lyapunov candidate si elle est continument différentiable, définie

positive (c.a.d V(0)=0et V(x)=0 pour toutx =0) et radialement non bornée ().

lim V (x) = o).

‘X‘—)oo
Notons que cette notion peut egalement étre d'écrite par des fonctions de

comparaison. En effet, IV est une fonction de Lyapunov candidate si et seulement si
elle est continument différentiable et il existe deux fonctions « et de classe K., telles
que :

al|x) <V (x) < a(x) vx e "
L’utilisation de cet outil fondamental est décrite dans de nombreux ouvrages : voir par

exemple [76,77]. A titre illustratif, nous rappelons que la stabilit¢é globale

asymptotique de 1’origine du systéme 3.1 est équivalente a I’existence d’une fonction

de Lyapunov candidateV : R, x R" — R.," et d’une fonction ade classe K telles

que, pour tout x e R",

3.1.1.2 Robustesse a des signaux exogenes
Les résultats d’analyse par la seconde méthode de Lyapunov Se cantonnent toutefois a
des systémes sans entrée. Or, nombre de systemes physiques sont affectés de
perturbations exogénes, de dynamiques difficilement modélisables ou encore
d’incertitudes paramétriques. Un formalisme particuliérement intéressant pour
I’analyse de la robustesse des systémes non-linéaires est celui proposé par la stabilité
entrée-état (ISS). Cette propriété concerne les systemes non-linéaires de la forme:

x = f(x,u) 3.2)

OuxeR" représente I’état du systéme et X € R™ représente une entrée exogene. En
termes informels, la propriété d’ISS introduite par Sontag dans [78] impose que la

norme de I'état a chaque instant soit bornée par la somme d’une fonction de
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I’amplitude du signal exogéne appliqué et d’un terme proportionnel a la norme de
I’état initial tendant vers zéro avec le temps.
Définition 3.3 (ISS) Le systéme (3.2) est dit stable entrée-étar (ISS) s'il existe une

fonction S de classe KL et une fonction y de classe K., (appelée gain ISS) telles que,

pour toute condition initiale x, € R" et toute entrée admissibleu , sa solution satisfait

IX(t; %, ,u) < ﬁQxO|,t)+ 7/Q|u||) vt>0 (3.3)
Ce paradigme permet de prendre en considération trois propriétés. D’une part, si
I’entrée est identiquement nulle, alors 1’origine est globalement asymptotiquement
stable (0-g.a.s). D’autre part, I’erreur en régime permanent est arbitrairement petite
pourvu que I’entrée appliquée soit d’amplitude suffisamment faible. Enfin, pour toute
entrée bornée, 1’état est lui-méme borné. D’une maniére génerale, les travaux sur
I’ISS ont constitué des avancées majeures pour 1’analyse de la stabilité des systéemes
non-linéaires, et ont donné lieu a des retombées théoriques et applicatives dans des
domaines aussi variés que la commande sous contraintes de communication, la
stabilisation par retour de sortie, la commande optimale, I’étude des systémes
hybrides ou a commutations, la commande prédictive, la robotique, la production
manufacturiere, les transports, les réseaux de neurones, les systémes chaotiques, les
réseaux biochimiques, ou encore les neurosciences [78]. Malgré cet indéniable
succes, le fait que l'état soit borné pour tout signal d’entrée borné constitue une
contrainte trés forte en pratique. Une alternative a I’ISS est la stabilité entrée-état
intégrale (ilSS), introduite dans, qui évalue I’impact de I’énergie du signal appliqué

(plutét que son amplitude) sur le systéme considéré.

Définition 3.4 (ilSS) Le systeme (3.2) est dit intégralement stable entrée-érat s’il

existe une fonction fde class Kz, et deux fonctions u,, 1, de classe K telles que,

pour toute condition initiale X, € R" et toute entrée admissible u, sa solution satisfait

Ix(t; %0} < A%, t)+ /,zl(jg,uz(}u(s))ds), vVt >0

L, est alors appelée gain ilSS de (3.2).

Tout systéme ISS est iISS. L’iISS constitue en réalité¢ une propriété bien plus générale

que I’ISS. Elle implique elle aussi la 0-g.a.s et garantit de la robustesse vis-a-vis de
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certains signaux perturbateurs dont 1’énergie est bornée [78]. Plus précisément, elle

garantit I’implication suivante, pour tout X, € R" :

J';yzﬂu(s))ds <+oo=> lim x(t;x,,u)<0,vt>0

[X|—>0
Cependant, I’iISS ne garantit en rien la robustesse vis-a-vis d’entrée bornées, méme
de faible amplitude. De nombreux systémes ilSS peuvent en effet étre déstabilisés par

une entrée d’amplitude arbitrairement petite ou par des signaux tendant vers zéro [ 78].

3.1.2 Notion d’iISS forte

3.1.2.1 Définition

Entre la contraignante ISS et la parfois trop faible iISS, nombre de systemes non-
linéaires sont robustes vis-a-vis d’entrées suffisamment petites méme s’ils deviennent
instables sous I’action de signaux trop amples. Ceci nous a amené a introduire une

notion intermédiaire, appelée ilSS Forte [79].

Définition 3.5 (ilSS forte) Le systeme (3.2) est dit Fortement iISS s’il est a la fois
i1SS, et ISS vis-a-vis des petites entrées ; en d’autres termes, s'il existe une fonction [

de classe Kz, trois fonctions s, 1, , ¥ € K €t une constante R > 0 telles que, pour
toute condition initiale et x, € R" toute entrée admissible u, sa solution satisfait les

propriétés suivantes a tout instantt >0 :

Ix(t; %,u) < Bl |:t)+ yl(fot,uZQU(sj)ds), vt >0

Jull < R =[xt u) < A(x;].t) + (Ju])
L’ISS est ainsi un cas particulier de I’iISS forte, qui elle-méme implique 1’iISS.
Notons que I’iISS est a son tour plus restrictive que I’ISS locale (LISS) telle que
définie dans [80], qui ne garantit que des propriétés locales a la fois dans 1’état et dans
I’entrée(et, en particulier, n’implique pas la 0-g.a.s). Ces inclusions sont résumées

graphiguement par la Figure 3.1[79].

3.1.2.2. Conditions de Lyapunov
L’une des grandes forces de I’ISS et de I'iISS réside dans leurs caractérisations en
termes de fonctions de dissipation, inspirées par les fonctions de Lyapunov. Ces

caractérisations ont été respectivement établies dans [80]. Elles reposent toutes deux
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Css 2
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petite
entrée

Figure 3.1. Hiérarchie schématique entre différentes variantes de 1’ISS.

sur une fonction de Lyapunov candidate V dont la d"dérivée le long des trajectoires

du systeme (3.2) considéré satisfait, pour tout,

oV (x)

o f(x) < —a(x)+ (u]) (3.4)

ou y désigne une fonction de classe K. L’existence d’une telle fonction est
équivalente a I’ISS si le taux de dissipation a est de classe %, et & I’iISS si « est de
classe @D. Dans le cas de I’ISS, puisque a est non-bornée, on constate que, pour toute
valeur de u donnée, la fonction de dissipation V devient d’ecroissante si x devient
trop grand : nous retrouvons bien la propriété garantie par I’ISS qu’a chaque entrée
bornée correspond une solution bornée. A I’inverse, comme a n’est que de classe @D
dans le cas de I’iISS, elle peut tendre vers zéro pour des grandes valeurs de|x|. Dans
ce cas, toute valeur de unon-nulle rend V croissante si la norme de |état est
suffisamment grande, ce qui illustre bien le fait qu’aucune propriété de bornitude des
solutions n’est généralement garantie par I’iISS en présence d’une perturbation non-
nulle. Au vu de ces caractérisations, une conjecture naturelle serait que 1’iISS Forte
soit équivalente a I’existence d’une fonction de dissipation V' vérifiant (3.4) avec un
taux de dissipation a de classe ¥, comme le suggére schématiquement la Figure 3.2.
L’iISS serait en effet garantie par le fait que toute fonction de classe K est aussi de

classe @D et que, puisque a ne tend pas vers zéro pour des grandes valeurs de |x| la

fonction V serait décroissante tant que |u|demeure sous un certain seuil et pour une

norme de 1’état suffisamment grande.
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Figure 3.2. Différents types de taux de dissipationa.

Théoréme 3.1 (Taux de dissipation K = ilSS Forte) S’il existe une fonction de
Lyapunov candidateV : R" — R_," satisfaisant (3.4) pour toutV : R" —R_," et tout
ueR™, ou o désignent respectivement des fonctions de classes K et X ., alors le

systeme (3.2) est Fortement ilSS. Nous avons d’enveloppé d’autres conditions

suffisantes pour l'ilSS Forte.

Théoréme 3.2 S'il existe une fonction de Lyapunov candidate V : R" — R.," et des
fonctions p e PD, 17 € K., et kK € K telles que, pour toutx € R", et tout u € R"

oV (x

N 3 <)+l ) @5

alors le systéme (3.2) est Fortement ilSS.

La condition (3.5) peut étre écrite, de maniere équivalente, sous la forme décomposée

suivante :
8\(/3)((x) f(x,u) < —p(x|)+ 7(u]) (3.6)
U < x(x)= 6\(/3)((x) f(x,u) < —p(x|) (3.7)

Il est & noter que, contrairement au Théoréme 3.1, il n’est pas requis que p soit de

classe K, La premicre de ces deux inégalités correspond a la caractérisation de I’iISS
proposée dans [79], tandis que la seconde garantit I’ISS vis-a-vis de petites entrées.

Théoreme 3.3 [76] Pour D c R™un domaine contenant [’origine et

V[0,00)x D — " est une fonction continuellement différentiable pour

a, (1)) <V (x) < &, (|x]) (3.8)

v, av)((x)

= f(t,x) < -W,(x) Vx| = x>0 (3.9)
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vVt >0et Vxe D, ol a,et a, désignent des fonctions de classes % , et W,(x) est une
fonction continuellement definie positive. Prenant r>0tel que B, — Davec
B, = {x eR" ¥ < r} et supposant que
p<a; (ey(r)) (3.10)
Il existe une fonction Bde classe K. et pour chaque état initial x(t, ), satisfaisant
Ix(t )] < & * (e (r)), ily a T >0(dépendante x(t, )et )telle que la solution de (3.1)
satisfaisant :
Ixt) < Alx ) t-t) Wt <t<t,+T (3.11)
Xt < ot (e (w)) VEz=t, +T (3.12)
En outre, siD =R"et a,est de classe K., puis (3.11) et (3.12) tenir pour n'importe
quel état initial x(t, ), avec sans restriction sur /’intervalle de 1 .
Théoréme 3.4 [76] Pour V :[0,00)x®R" — Rest une fonction continuellement
differentiable tel que
a, (|¥)) <V (x) < a, (|x]) (3.13)

oV oV
VA )W, (39 2 pll) >0 (3.14)

V(t,x,u)e[0,0)x R" xR™oU «,,, désignent des fonctions de classes K .. et p
désigne une fonctions de classe %, et W,(x) est une fonction continuellement définie

positive dans R" .Puis, Le systéme (3.2) est ISSavecy =, o, o p.

3.1.3. Stabilité de Lyapunov et inégalités matricielles linéaires (LMIs)

L'origine des inégalités matricielles affines (LMIs, Linear Matrix Inequalities) date de
1890. Cette année-la, Lyapunov a introduit I'inégalité de Lyapunov pour Vérifier la
stabilité d'un systéme linéaire invariant et continu. En automatique, ces inégalités
étaient utilisées par Lur'e, Yakubovich, Popov et Kalman. Dans un premier temps, les
LMIs étaient résolues d'une maniére analytique pour les systemes d'ordre réduit. Dans
un deuxieme temps et avec I'‘établissement du lemme borné réel, des solutions
graphiques furent proposées [81]. A la fin des années 60, une classe de LMIs a été
résolue en utilisant les équations algébriques de Ricatti. Au début des années 80,
Pyatnitskiy et al. [81] ont remarqué que les problemes d'optimisation avec contraintes

LMIs peuvent se formuler sous la forme de problémes d'optimisation convexe.
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L'intérét des méthodes basées sur les LMIs vient donc du fait que ces dernieres
peuvent étre résolues en utilisant la programmation convexe. Avec cette approche, on
n'est plus limité aux problémes ayant une solution analytique. En résolvant ces
inégalités, on obtient un domaine de solutions faisables, c'est-a-dire de solutions
satisfaisant ces LMIs, plus vaste que celui généré par la recherche de solutions
analytiques. En utilisant le fait qu'une inégalité possede davantage de solutions qu'une
équation, il est possible d'employer les degrés de liberté supplémentaires pour inclure
d'autres objectifs que ceux initialement retenus. Les travaux actuels se concentrent sur
les formulations possibles des problemes d'automatique en tant que probléme
d'optimisation convexe sous contrainte LMI et I'amélioration des méthodes
numériques de réesolution des LMIs. Ces dernieres concernent la minimisation des
temps de calcul qui restent encore importants, et les problémes de convergence lorsque

la taille du probléme (dimension des matrices, nombre des inégalités) devient grande.

3.1.3.1. Analyse convexe et optimisation convexe
La notion de convexité joue un rdle important dans ce mémoire de thése. En effet, les
problémes d'analyse et de synthése évoqués seront formulés, lorsque cela est possible,
en termes d'optimisation convexe. L'optimisation convexe permet de garantir que tout
minimum local est global et que le temps de résolution de ces problémes croit
polynémiallement plutdt qu'exponentiellement avec la taille du probléme.
Définition 3.6 (Ensemble convexe). [82] Un sous-ensemble S de R"est dit convexe
s'il contient tout segment passant par deux de ses points. Cela est mathématiquement
équivalent a :
S={x+(@-2)y [xyesS,2el] (3.15)

Définition 3.7 (Fonction convexe). Une fonction f : S < R" — R" est dite convexe si
et seulement si

vx,yeS,VAe[0il]= f(Ax+(@1—-A)y)<af (x)+(1-2)f(y)  (3.16)
Ainsi, étant donné S un ensemble convexe, fet g,:i=1,...,n des fonctions
convexes, un probleme d'optimisation convexe peut se mettre sous la forme suivante

Minimiser,  f (x)

) . (3.17)
Sous les contraintes g,(x)<0,i=1,...,n

69



Un des avantages des problemes d'optimisation convexe est que toute optimisation
d'une fonction convexe sous contraintes convexes sur un ensemble convexe peut se
traiter localement, car toute solution locale est globale. Une classe importante de
problémes d'optimisation convexe est la classe des inégalités matricielles affines.

3.1.3.2. Problémes d'optimisation LMIs
Une LMI stricte est une inégalité matricielle affine de la forme suivante :
F(x)=F,+>. xF >0 (3.18)

T

-x = (x1, %5, 00, X)) T ER™ X = (X1,1X21""Xn) e R"est le vecteur des variables

appelées de décision.

-Fy,F,F,....,F, € R™"sont des matrices symétriques F, =F,j=0,...,n

Une inégalit¢ matricielle affine non-stricte s'obtient en remplagant l'inegalité
matricielle (3.18) par F(x)>0. Remarquons que lensemble défini par
E ={x e®R,F(x)>0} est convexe, ce qui nous améne & considérer une contrainte
LMI comme une contrainte convexe.

Un ensemble de plusieurs LMIs F*(x)>0,F?(x)>0,...,F™(x)> 0 peut &tre exprimé

comme étant une seule LMI, formée par une matrice diagonale avec les contraintes

LMIs sur la diagonale principale comme suit

F'(x) 0 0
0 F*x) :
; . F(x) 0 (3.19)
0 0  F"(x)

Les problémes d'optimisation convexe sous contraintes LMIs sont alors de la forme
suivante.

Définition 3.8 (Probléme d'optimisation convexe sous contraintes LMIs).

Considérons la fonction convexe h : R™ — R alors le probléme

Minimiser f(x)
3.20
Sous les contraintes F(x)=F, + > xF >0 (3:20)

représente un probléme d'optimisation convexe sous contraintes LMIs.

Définition 3.9 (Inégalité matricielle bilinéaire (BMI)). Une contrainte BMI est

une contrainte sur x e R™, y e R" de la forme suivante
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FOGy)=FRo+ 20 xR+ yH +>7 > xyFH; >0 (321)

aveck =F' e R™ et H, =H] e R™. Les BMIs ne sont pas convexes. D'oli des

i
difficultés dans leur résolution. De récents travaux ont donné lieu a des algorithmes
de résolution.
1.3.3.3 Analyse et synthese de la stabilité de Lyapunov par LMIs
Soit le systeme linéaire invariant continu défini par la représentation d'état suivante

X = AX (3.22)
Théoreme 3.5 (caractérisation de la stabilité asymptotique par LMIs).Le systéeme

(3.22) est asymptotiqguement stable en temps fini si et seulement s'il existe une matrice

P vérifiant
_pT
P=P >0 (3.23)
A"P+PA<0
Soit le systeme linéaire continu perturbé décrit par
X = AX + Bw
G:= (3.24)
z=Cx+Dw

ol x € R"est le vecteur d'état, z € RP le vecteur de sortie etw € R™ celui de I'entrée
exogene.
Définition 3.10 (Norme H ). La norme H,, du systéeme (3.24), stable ou instable,
est définie par

[Gl,. = SPGB (= W)= s, 5(G (W) (3.25)
La norme H,, d'une fonction de transfert représente le maximum sur toute la bande
de fréquence considérée de la valeur singuliére maximale de la réponse fréquentielle

du systéme considéré.
Définition 3.11 (Norme L, sur les signaux).Pour un signal u(t)a valeurs dansR", la

norme L, est définie par

Jull, =] u" @u(t)dt (3.26)

La norme L, permet de définir le gain £, d'un systeme asymptotiquement stable, qui

correspond a sa norme H..

Définition 3.12 (GainL,). Si le systéme (3.24) est asymptotiquement stable alors

we L, impliquez e L, et, pour x(O): 0, le gain L, du systeme (3.24) est donné par
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I
G|, =SSPy, 7 (3.27)
(Gl = S0Pt oy

Le gain L, sert a mesurer la quantité d'énergie transmise par le systéme. Si ce gain
est inférieur a 1, on dit que le systeme est contractif ou non expansif. Ainsi, la notion
de gain L, est utile pour quantifier la fagon dont le systéme rejette les perturbations

externes.

Théoreme 3.5 (Lemme borné réel).Les trois propositions suivantes sont équivalentes

(i) le systéme (3.24) est stable et|G| <y

(i)IP =P" >0 telle que
R=y’1-D'D>0 (3.28)
AP +PA+CTC+(PB+C'DR(PB+C'DJ <0 (3.29)
(iii) 3P = P" > Otelle que
A'P+PA PB C'
B'"P -4’1 D' (3.30)
C D -1
Considérons le systéme linéaire invariant suivant
X = AX + Bu (3.31)
oux € R"le vecteur d'état et x e R™ le vecteur de commande. Nous cherchons a
synthétiser une loi de commande par retour d'état statique u = Kx assurant la stabilité
du systeme (3.31). Ce probléme a été résolu dans la littérature en résolvant le

probléme LMIs suivant.
Théoréme 3.6 (Stabilisation par retour d'état statique et LMIs).Le systéme (3.31) est

stabilisable par un retour d'état linaire u = Kx, s'il existe deux matricesQ = Q" etY
telles que
Q>0 (3.32)
AQ+QA" +Y'BT +BY <0 (3.33)
La matrice gain est donnée par K =YQ ™.

A l'instar des deux théoremes précédents, il existe dans la littérature de nombreux
résultats de stabilité et de stabilisation au sens de Lyapunov (ou asymptotique) de

différentes classes de systemes dynamiques sous forme de LMIs.
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3.2. Complexité de synthése et recours a I’optimisation

De nombreux critéres de 1’automatique s’expriment mathématiquement de maniere
simple sous la forme d’inégalités matricielles affines (LMI), la fonction de codt et les
contraintes sont alors des fonctions affines de x. Dans ce cas, le calcul du correcteur
optimal est alors réalis¢ numériquement par des solveurs performants d’optimisation
sous contraintes LMI. La convexité des problemes formulés rend possible la
détermination de la solution globale, bien que cela s’accompagne d’un temps de
calcul conséquent et de possibles probléemes numériques lorsque le nombre de
variables de décisions est important (typiquement quelques milliers) [83].

Lorsque les critéres sont plus compliqués a exprimer, la mise en ceuvre de telles
techniques s’avére la plupart du temps infructueuse car la solution, quand elle est
trouvée, n’est optimale que localement. L’emploi de techniques de descente nécessite
la formulation du gradient ce qui n’est pas toujours possible. D’autres techniques ne
nécessitant pas la formulation du gradient existent mais elles ne convergent souvent
que localement [83]. L’émergence de nombreuses méta-heuristiques avec une
ambition commune : résoudre au mieux les problémes d’optimisation difficiles. Ainsi
deux sortes de problémes regoivent dans la littérature I’appellation comme étant «
d’optimisation difficile » :

- Certains problémes d’optimisation discréte, pour lesquels on ne connait pas
d’algorithme exact polynomial (c’est-a-dire dont le temps de calcul est
proportionnel & une puissance de n, ou n est le nombre d’inconnues du
probléme). C’est le cas en particulier des problémes dits « NP difficiles », pour
les quels on conjecture ou on sait qu’il n’existe pas d’algorithme dont le temps
de résolution soit borné par un polynéme de degré n.

- Certains problémes d’optimisation a variables continues, pour lesquels on ne
connait pas d’algorithme permettant de repérer un optimum global (c’est-a-dire
la meilleure solution possible) a coup sar et en un nombre fini de calculs.

Les méta-heuristiques se révelent étre un outil industriel précieux pour résoudre les
problémes d’optimisation posés ici, car ces méthodes ne préjugent pas de la forme de
la fonction de codt f(x) a minimiser, ce qui permet de prendre en compte finalement
des spécifications posées sous toute forme, notamment les contraintes sur la
dispersion du systéme, sur n’importe quel systéme, simplifiant de fait la phase de
déclinaison ou de reformulation du cahier des charges dans un cadre mathématique

adapté et réduisant donc I’impact de 1’expérience du concepteur sur la robustesse
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finale : la formulation du gradient n’est pas nécessaire, la seule contrainte étant la
capacité a pouvoir évaluer la fonction de codt f(x), qui peut avoir une forme
quelconque. A la différence des méthodes type simplex, elles sont stochastiques ce qui
¢vite I’explosion combinatoire des possibilités pour trouver le minimum global de
f(x). [83] montre clairement I’avantage a tirer de I’optimisation par méta-heuristiques
qui permet de remédier au probléme du piégeage d’un algorithme itératif « classique »
dans un minimum local.

Le principe d’un algorithme classique d’amélioration itérative est le suivant ; on part
d’une configuration initiale Xo, choisie au hasard. On essaie alors une modification
élémentaire, souvent appelé mouvement, et on compare les valeurs de la fonction
objectif f(x) avant et aprés modification. Si le changement conduit a une diminution
de la fonction objectif f(x;) < f(Xo), alors il est accepté et la configuration x; sert de
point de départ pour le prochain essai. Dans le cas contraire, on revient a la condition
précédente avant de refaire une tentative. Le processus est itéré jusqu’a ce que tout
essai rende le résultat moins bon. La Figure 3.3 montre que les méthodes classiques
ou méthode de descente ou méthode de la plus grande pente ne conduisent souvent
qu’a un minimum local X, qui constitue la meilleure solution possible compte tenu de
la condition initiale xo. Méme en appliquant plusieurs fois la procédure avec des
conditions initiales différentes, on ne peut pas étre certain de trouver la configuration
optimale Xopt.

4 Jx)

Xp Ry Xn Xopt

Figure 3.3. Une fonction multimodale a minimiser

Pour surmonter 1’obstacle des minimums locaux, une autre idée s’est montrée trés
fructueuse au point qu’elle est a la base de nombreuses méta-heuristiques : il s’agit
d’autoriser de temps en temps des remontées, ¢’est-a-dire d’accepter une dégradation
temporaire de la situation lors du changement de la configuration courante. C’est le

cas si I’on passe de Xn a X" (Figure 3.4). Un mécanisme de contrdle des dégradations,
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specifique a chaque méta-heuristique, permet d’éviter la divergence du procédé. Il
devient des lors possible de s’extraire du piége que représente un minimum local,
pour partir explorer une autre « vallée » plus prometteuse. C’est ce principe que nous
souhaitons exploiter pour déterminer un correcteur vis-a-vis d’une spécification
systeme complexe. Plusieurs travaux montrent une application intéressante et
prometteuse des méta-heuristiques pour le réglage automatique des paramétres d’une
loi de commande robuste. Ces travaux montrent notamment comment satisfaire cahier

des charges temporels et fréquentiels pour le réglage des correcteurs : les méta-

4 J&)

v

X0 X1 XX, Xopt

Figure 3.4. Extraction des minimums locaux

heuristiques considérées sont alors vue comme une surcouche intelligente de la

méthode de synthese employée [83].

3.3. Analyse de bifurcation du modele

L’interface graphique de Matlab appelé Matcont est destiné a I’analyse de
continuation et de la bifurcation des systémes dynamiques [84]. Dans notre travail,
cette interface est utilisée pour effectuer les calculs et I’analyse de bifurcation. Les
parametres pertinents du modele sont donnés dans Tableau 3.1. Le diagramme de

bifurcation est calculé pour le débit massique et la premiere harmonique du
décrochage tournant en fonction du gain de la vanne de contréle y;comme un
paramétre de bifurcation, pour U, =65m/s et U, =90m/s. La figure 3.5 montre

I'un des diagrammes de bifurcation du modeéle ou I'équilibre d'un systéme de

compression axiale a vitesse constante et non constante est représenté en fonction du
gain de vanne de controle (paramétre de bifurcation). ¢, (1//): ;/T\/; est connue sous

le nom de I’état d’équilibres de la courbe caractéristique du compresseur qui

75



représente la relation non linéaire entre la pression a la sortie du compresseur et le
débit massique. La figure 3.5 contient des informations sur tous les états stables et
leur stabilite, et identifie les points de bifurcation (BP) ou les états stables échangent
de la stabilité et de nouveaux états stables sont créés ou les états stables existants
disparaissent. Le point de bifurcation sous-critique (BP) représente la valeur
maximale de la pression lorsque le débit axisymétrique perd sa stabilité. Les cycles
limites provenant du point de bifurcation de Hopf H (inférieur) représentent un

pompage classique pour J, >0. Les cycles de pompage classiques ne se produisent

que pour une plage de valeurs du parametre y; et sont donc tracés séparément sur la
Figure 3.5.b) .d) .f) .h) k) sur une échelle d’axe de paramétre différente. Les cycles
limites a partir du point H de Hopf (supérieur) ne sont pas tracés, car ils se révelent
avoir un J,négatif et sont donc non physiques. Les diagrammes de bifurcation, tels
que celui de la Figure 3.5, peuvent étre utilises pour identifier les régions de
parameétres de différents comportements de stabilité globale [85]. Afin d’étudier les

effets des variations de vitesse sur le comportement du systéme, un simple contréleur
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Figure 3.5. Analyse de la bifurcation. (a), (b), (c), (d): comportement a vitesse
constante, (e), (f), (g), (h), (i), (k): comportement & vitesse variable avec des lignes en
gras montrent des lignes stables et en pointillés montrent des variétés instables.

de vitesse proportionnel de la formeI; = K (Ud -U ) avec U, est la vitesse souhaitée

et K,est le gain proportionnel.

Plus haut (plus bas) entraine des gain de variation de vitesse plus rapides (plus lents).
La Figure 3.5.e), f), g), h), i), k), est illustrée pour deux vitesses d'accélération
différentes et les vitesses souhaitées, montre que la variation de la vitesse
d'accélération modifie les points de bifurcation au-dela des limites physiques

max(y;) =1, ce qui peut entrainer l’infaisabilit¢ de la loi de commande. La

modification de la forme des manifolds peut modifier le comportement du systeme de
différentes manieres, y compris le type et I'étendue des instabilités, ainsi que le
domaine dattractions correspondant. Le comportement du systéme dans l'intervalle
entre le point limite (LP) et le point de bifurcation (BP) revét une importance
considérable. Le changement de forme indique également que I'amplitude du
décrochage pleinement développé et I'amplitude des cycles limites correspondant aux

pompages varient en raison des variations du taux d‘accélération.

3.4. Conception d’une loi de commande robuste pour des perturbations connues
a priori

Considérons le modele du systeme avec les équations (2.25), (2.26), (2.27), (2.28) et

(2.29) comme suit:
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x=f(£,J,,@,%,U,u) (3.34)
ou f est une fonction non linéaire continuellement différentiable, avec les variables
d'état appartenant a R*. Les variables de commande sont uj, U, et uz sont définies
respectivement par la chute de pression au niveau de la CCV, le gain de la vanne de

contréle et le couple d'entrainement non dimensionnel produit par la turbine.

3.4.1. Conception de la loi de commande
Considérons les variables de commande suivants qui peuvent stabiliser le systeme non
linéaire (2.25), (2.26), (2.27), (2.28) et (2.29) en coordonnées d'erreur [71,75]:

3
U =y ¥ +y, +H +3TH(%—1J—E(%—1) +G,H(p+d,)

W 2 (3.35)
KU +1.K,¢
2y +¥, (U +U, )}
o, =0+ Y (U +Us) KU+ Ky (3.36)
Jw + ¥ A, Jy + ¥
u, =c(g+®,) —KU (3.37)
Le systeme d’équation (3.1) peut étre écrit :
d
%z—Kl¢+§1 (3.38)
dJ +@, |\
d_é} = le(Jl,(zﬁ,l//,U): Jllzl_(%_lj _j_Gz —G,us +Gsc(¢+@o)z
(3.39)
1 3aH
-—=C,9+
oo
dy A,
——=——2(-K,w+0 3.40
dZ U +U0( ¥ 2) (3.40)
du 2
F =AU +U, KU +5, (3.41)
ou K;sont les variables de décision, et & est donné par
H( 1 3),(p+@ |
—| =CJ, ——2| —2-1|+
% |c[y3“ 4(W jA’”j
o0=|0,|= — 4, (3.42)
0, 0

3.4.2. Stabilisation du systeme a I'origine

78



Le résultat final du systeme peut étre écrit comme suit:

x=1(S.8pU.K)+5(¢,3,.4)
‘jl = fJ1(J11¢1U)

f, et f,, sont des fonctions non linéaires continument différentiables sur le domaine

(3.43)

dintérét D. Ici, le domaine d'intérét est un sous-ensemble D < R* oli y+ %, >0 et le

débit massique des compresseurs est toujours lié¢ @ @, <P+DPy <Pyore OU Byoe €S

la valeur de blocage du débit massique et correspond au débit massique minimum
négative durant le pompage profond (voir [70] pour plus de détails). Dans la

litterature [86], il existe également d'autres hypothéses sur la vitesse du rotor qui

affirment que U, <U,+U<U_, . fJI(J1,¢,l//,U) est continument différentiable

dans le domaine D et f,,(0,0,0,0)=0.

Lemme 3.1: L’objectif de la loi de commande proposée dans les équations (3.35),
(3.36), (3.37) est de trouver la solution appropriée K, >0 pour que le systéme
d’équations (3.38), (3.39), (3.40), (3.41) converge vers un sous-ensemble D résiduel
autour de I'origine et qui soit bornés. Cet objectif ne peut étre atteint que si :
Hypothése 1: & est bornée [5(¢,J,.¢)|<e . Hypothése 2: J, =f,(3,,4,U)est
globalement entrée-état stable dans D.

sont vérifiés.

3.4.3. Synthese de loi de commande robuste

L’amplitude du décrochage tournant, qui ne peut étre mesurée est considéréee comme
une perturbation. Cette hypothése étant appuyée par la preuve de la limite de
perturbation simplifie considérablement la conception.

3.4.3.1. La stabilité entrée-état du décrochage tournant

Selon le Théoréme 3.4, J, = f,,(J,,4,U) est entrée-état stable s'il existe une fonction

continuellement différentiable V, :R—>R :

A RACHEEA(M) (3.44)
% fu(Qu V) <-We(3y) V3= (g [U]) =0 (3.45)

with a, eta, sont des fonctions de classe K .., p est une fonction de classe ¥ et comme

: . 1
approuve dans [76], le choix de la fonction de Lyapunov V1(31)=2—312 avec
2
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<1, conduit a une fonction positive qui prouve la stabilité entrée-

" em U ())N

étatde J, = f,,(J,,¢,,U). A partir de I'équation (3.44), on obtient que:

0‘1(“‘]1”)SV1(‘]1):

) <a, (“31”) avec 0<p, :Ld (3.46)

1
2p, " (L-m, (U )a

L’équation dynamique (3.39) d’état non mesurable J; est reformulée comme suit:

dJ, 3aHJ, [ J, }
= M, ——+M,U +M,¢
d¢ @Q-myUaw | " 4 ’ ’ (3.47)
avec
2y, @
Ml :_¢V\/—20+2W0_7LZCZCDO_G2 <0 (348)
2U,A,T'(m-1
M, =G,K, = 20 13H(: )NK3>O (3.49)
1 2 2
M3 :_}/_ZCZ +W—V\7q)o (350)
Preuve de I’hypothese 1 :
2
&, —L=p,J {M 4 —2+M U+M3¢} [M —J—+f()}<p2|\/|1\]1—@+p2|\/|\]1EaJl—ﬂsz
d¢ 4 4 4 (3.51)

Ou pB* ;%et M est telle que M >|f(t) pour t>0, sans perte de généralité,

prenant de telle sorte que, & = p, (3, + M )est non zéro. Il résulte donc des théorémes
de comparaison [71,75] que:

J(t)<r@) vt=0

F(t) = ar(t) - B%r® (3.52)
r) = ‘]10
Dont la solution est donnée par:
a e
rit) =— — pourt>0
B°C,+e (3.53)
a
CO = 1(‘]10 # 0)

108 (3.54)

Maintenant, la limite supérieure de r(t) est monotone puisque:
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a Cpe”

Ft) = ——2— (3.55)
B (c, +e )
Par conséquent, r(t) n'a pas de temps d'échappement fini. Par conséquent:
3. < max(Jlo,%j (3.56)

La délimitation de Ay, Ay, 5, € [7min’7max]’ et J; conduit a la délimitation de AA ala

suite de I'nypothese 1.
Preuve de I’hypothése 2 :

De I'équation (3.13), la dérivation de la fonction de Lyapunov \/1:

V. J J?
M fn(Jl,qﬁ,U)=Jf[M1 -2 +M,U + M3¢}= M, I+ (=J, +4M,U +4M ., 9)
ad, 4 4 (3.57)
Pour une vitesse U et un débit massique ¢ bornés:
4AM,U +4M 4 < 4M, U] +4M; ¢ (3.58)

Prenant M , I’équation (3.58) sera ecrit comme :

23max

(M, M) et [[U.¢] =

AM,LU +4M ¢ <4M ;. ||u||

(3.59)
L'équation (3.58) a une nouvelle borne supérieure :
oV J?
a_\]l f,(J,0,U)< M1J12 + Il (-3, +4M 23max||U||)
1 (3.60)

avec J; est une fonction définie positive, M, <0, on obtient M,J;” est une fonction
définie négative , alors a condition que —J, +4M ;. [v] <0i.e. |3y = 4M . |l - ce

qui donne

oV.
"2 f,(3,4U) <M, 7 Y3, = 4M 550 0] 2 O

aJ, (3.61)

L'équation (3.61) conduit a I'équation (3.45) du Théoreme 3.4, complétant ainsi le test

de I'nypothése 2.

3.4.3.2. La stabilité robuste de la boucle fermée

La fonction de Lyapunov fournit une condition suffisante pour la stabilité robuste
entrée-état. La notion de stabilité entrée-état est définie pour le cas global ou I'état
initial et I'entrée peuvent étre arbitrairement grandes [76].
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Preuve du lemme 3.1: Prenant v=[pp U] et Vz(u)zéuTu une fonction de
Lyapunov candidate définie positive:

V,(0)= 0" = K2 + 5,8+ 2 (CKp? +6w)- AU +U, KU
U +U,) (3.62)

A
< —K,¢° +||51||¢+(U+—2UO)(— Koy ? +[8,w ) - A, (U +U, P KU?

La vérification des deux hypothéses 1 et 2, implique que la commande par retour
d’état robuste donné en (3.35),(3.36),(3.37) gouverne les états du systeme a un
voisinage de 1’origine et ces états sont bornés, pour

N

U0 )(— Kow? + 16, Jw]) - AU +U, KU <0 (3.63)
0

=~ Kyg® +[ol] +

L'équation (3.63) est strictement négative, implique que Vz(u)s—Ws(u), ouW, (v) est
une fonction définie positive et continue [71,75,76]. D'apres le théoreme 3.4, compte
tenu des incertitudes liées |5(¢,J;,v) <& (de I'hypothése 1) et de I'application du
théoréme 3.3 [76], il apparait que dans un temps fini ¢, il existe un positifc tel que:
o], sce ¥ & =&y, une petite valeur de ¢ peut étre garanti par le choix optimal du K;
sous la condition de robustesse (3.63). La stabilité entrée-état de I'état non mesurable
J, = 1,,(3,,4U)conduit a:

[N, < B9, =0 J+ Asuplol¢ ), ¢ = &)< B9, ~ ¢ J+ Acz)  avec
L est une fonction de classe K ety est une fonction de classe ... Par consequent, la
limite ultime |J,,¢],du décrochage tournant peut étre exprimée par
||Jl(§,u]|2 < Cg+g+;/(Cg). Cela prouve que la commande proposé fait converger les

variables d'état vers un voisinage de l'origine. Ceci termine la preuve de lemmel.
3.4.3.3. LMI adaptée pour une conception de commande robuste

La programmation linéaire est une optimisation convexe utilisée pour trouver les
parametres K, optimaux soumis a des conditions de stabilité robustes. Le probléme

d'optimisation étant écrit comme suit :
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Min K,
Sous les contraint es
(a) —Kgp*+|ol¢ <0

(3.64)
(b) 2 (—Kyp? 4[5,y ) <0

U +U,)
(¢) —AU+U,)KU?<0
(d) K,>0

Pour tous ¢ >0, la conception de la commande proposée conduit a une solution

faisable K; pour chaque contrainte séparément. Pour ¢, y, d,et 6, bornés, et la

condition (a) conduit & l'inégalité —K, +|| 1” < Opour un parameétre positif faisable

|5

K, > 12 " 1" la condition (b) conduit a l'inégalité — K, +7—= ” ”

el
||| 2|||| et la condition (c) conduit a une inégalité
W

< Opour un paramétre

positif  faisable K, >|

—Al(U +U0)2K3<O pour tout parametre positif réalisable K,. Le probleme

d'optimisation (3.64) est converti en une optimisation convexe réalisable sous la

formulation inégalités matricielles linéaires [75]:

Min K,
Sous les contraint es

— K, + 2 <0
i (3.65)

- K, +” 2||<O
|

- AU +U, VK, <0
K,>0
L'algorithme de point intérieur qui a était utilisé pour résoudre I'équation (3.65) est
considéree comme l'algorithme le plus efficace pour résoudre 1’inégalité matricielle

linéaire générés par une conception de commande robuste.

3.4.4. Reformulation du probléme en optimisation AG sous contraintes
L'algorithme génetique (AG) est une approche heuristique permettant de résoudre un
probléme d'optimisation non linéaire, qui repose essentiellement sur la théorie de la

sélection naturelle, processus a l'origine de I'évolution biologique. Dans tout probleme
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de recherche globale, il existe un probléeme d'optimisation consistant a maximiser ou
minimiser une fonction objectif pour un espace donné de dimension arbitraire [86]. La
formulation d’une commande optimisée implique quatre taches [86], commence par le
choix de 1’architecture de la loi de commande et I’identification des paramétres sous-
jacents du contréleur, la seconde consiste a identifier les contraintes associées. Dans
ce travail, les contraintes représentent des criteres de robustesse d’un contréle non
linéaire, des instabilités de vitesse variables et certaines limites d’actionneurs. La
troisieme tache de la procédure de formulation consiste a trouver la fonction objective
en termes de paramétres de contrleur et d’autres paramétres problématiques. La
tache finale de la procédure de formulation consiste a définir les limites minimale et
maximale de chaque parametre du contréleur [86,87]. La condition de stabilité
robuste (3.63) est equivalente a :
A2

2U +U,)

1 A
K" =AU +U,f KM—[2 Ky* ‘51¢+z(ufu)('<2‘”2 —w)] <0 (3.66)
0

1
_EK1¢2_

Ainsi, la recherche qui fournit une borne sur V,(v)peut étre fait en résolvant un

probléme d'optimisation possible (3.67):

K - K= AU +U PRUE | ZK G =[50+ ——2—(K =[5, ) | < ~=K ¢
) X 2(U+U0) W 1( + o) 3 [2 X H 1H¢+2(U +U0)( W H 2‘//)] ) 9
A (3.67)
- LKy - AU +U KU
TETA AR

Pour tout ¢ >0 et K, >0, la faisabilité de I’optimisation (3.66) est garantie pour

1 A
K2
e 2U +U,)

De plus, il peut étre optimisé pour un K, positif en recherchant la plus petite limite.

Kyp? — A, (U +U, Y K,U? une fonction définie négative [71].

(Minimisation de f (K;,K,,K,)), implique clairement un gain de retour élevé. Le
probléme d'optimisation est écrit comme suit:
. 1 A
Min f(K,,K,,K;)=—=K¢* ———2——
( 1 2 3) 2 1¢ 2(U+UO)
Sous les contraint es

Kap? _Al(U +Uo)2 KU

(a) —% K.p? +||o.|p <0

AZ 2
(b) m(_Kz'l/ +||52||l//)<0
(c) —A,(U+U,)KU?<0 (3.68)
d) K,>0
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) AU +U, KU?+6, <7,

(f ) C(¢+CD0)2 -KU < Vtorque
Les contraintes (a), (b) et (c) ont pour objectif de garantir la stabilité de la boucle
fermée en présence des incertitudes et de la non-linéarité du systeme. Comme indiqué
dans la section 3.3, la transition de vitesse affecte la stabilit¢ du systéme de
compression et les contraintes physiques qui pésent sur la chute de pression au niveau
de la CCV et le gain de la vanne de contréle. Pour cette raison, nous avons introduit

une nouvelle contrainte clé (e) et (f) sur I’accélération et le couple de la turbine,

appelée contraintes d’instabilités a vitesse variable. Le choix approprié dey,. et
Yorque PETMet d'obtenir de meilleures performances en termes de dynamique de

commande et vise a éliminer l'effet de la transition de vitesse. Les parameétres utilisés
pour les algorithmes génétiques réalisés dans la présente étude sont donnés dans
(Tableau 3.1).

Tableau 3.1. Les parameétres du AG utilisés

Parametres Valeur Parametres Valeur
Population 40 Function objective ~ Equation (3.35)
N Générations 150 Contraintes Pénalité
Sélection Roulette wheel Mutation Adapt feasible
Crossover Intermediate Ratio de Crossover 0.8

3.4.5. Simulation et résultats

Pour réaliser I’optimisation des fonctions (3.65) et (3.68), nous avons utilisées la boite
a outils de la commande robuste et de l'optimisation globale du Matlab. Dans ce
travail, nous avons utilisé la méthode projective de Nesterov et Nemirovski pour
résoudre les inégalités matricielles linéaires [82] et l'optimisation de l'algorithme
génétique sous contraintes utilisant la fonction de pénalités [87,88]. Comme a été
indiqué précédemment, la fonction objective provient de la simulation dans le
domaine temporel du modele. Les parametres pertinents du modele sont donnés dans
le Tableau 3.2. Pour effectuer les tests de simulation, deux types de perturbations sont
appliqués au systeme, considérés respectivement comme des perturbations de débit
massique et de pression, et représentent l'incertitude de la caractéristique du
compresseur et des caractéristiques de la vanne de contrdle.

Tableau 3.2: Les valeurs numériques utilisées dans la simulation

Symbole Valeur Symbole Valeur Symbole Valeur
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W 025 4 ()=w,(¢) 0.01sin(0.2%) . 8
H 0.18 | 2 c 0.7
u 0.01 d, —0.05 Ve 0.3
b 96.17 d 0.02 a 0.3

74

M, 1.75 A, 2.1685*10™ R 0.1

| 3 A, 0.0189 a 0.3

C

Dans les simulations temporelles suivantes, la commande de la vitesse du rotor sans

commander le pompage et décrochage tournant est appelé commande en boucle
ouverte, alors que la commande simultanée de la vitesse et du décrochage tournant est

appelé commande en boucle fermée. Ici, nous sommes intéressés a faire fonctionner le

systtme dans un  sous-ensemble  stabilisable  sous-contraintesIl R,

0<y+¥ <% (®)ou¥, (@) setrouve les caractéristiques du compresseur. Le débit
massique du compresseur est toujours limité a ¢, <@+ D, <@, .. 0U Py SE trouve

la valeur d'étouffement du débit massique et @, correspond au débit massique

4
/, a/
v P >¢
03] -
P A6
d 0 LMHOFF
Pl 0 LMION
- — ()
- === ys(0)
- - 's(d)
- — ()
o= ee(d)
————— Pse(®)
r =)

0 01 02 03 04 05 06

Figure 3.6. Les caractéristiques du systeme en boucle fermée (Simulation 1).

minimum négatif lors d’un pompage profond (voir [71] pour plus de détails). Les
signaux de commande sont limités aux contraintes physiques, le signal de commande

u, la pression a travers la vanne CCV sous la contrainte maxu, (¢} < max#(¢), U2 le gain

d’ouverture de la vanne de contréle (0: complétement fermé, 1: compléetement ouvert)
sous la contrainte O0<u, <1, u, le couple de la turbine respectent les limites. Pour

¢ =0, le controleur est activé en boucle fermee.
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Figure 3.7: La dynamique du system en boucle fermée (Simulation 1).

En examinant la réponse temporelle illustrée aux Figures 3.6 et 3.7 pour les trois
controleurs proposés: la recherche des parametres de la commande pour chaque
instant en ligne (LMI-on), la recherche d’un seul vecteur de parametres hors ligne
(LMI-off), algorithme génétique hors ligne (AG), nous avons constaté que la
dynamique du systeme en boucle fermée reste proche du rapport de pression et débit
massique efficace exposé a la transition de la vitesse de démarrage, des incertitudes et

30
AG
LMI-OFF
-5 LMI-ON !

Temps

BTN T
s [\/\/ e
o ‘I = LMI-OFF [
LMI-ON

Temps

2000
2 1000 \ AG
LMI-OFF
LMI-ON

Temps

Figure 3.8. Les signaux de commande en boucle fermée (Simulation 1).

des perturbations. Au niveau de la Figure 3.7 et le Tableau 3.3, on peut noter que la
conception de l'algorithme génétique proposée fournit un signal de commande sous
les limites des contraintes physiques, par contre, le signal de commande fourni par le

contrdleur LMI-on et le contrleur LMI-off dépasse les limites physiques de la chute
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de pressionu, au niveau de la vanne CCV et I’ouverture de la vanne de contrdle u,,

ce qui peut causer la saturation des actionneurs.

= LMIOFF
— LMION

Figure 3.9. Le décrochage tournant en boucle fermée (Simulation 1).

Le décrochage tournant est immédiatement amortie comme illustré dans la Figure 3.9

et la référence [71,76], il convient de fermer la vanne de controle afin d’accroitre la

résistance du systeme lorsque le changement de débit est positif et que le taux de

pression n’est pas négatif.

Tableau 3.3. Les résultats obtenus pour la premiére simulation

GA LMI-ON LMI-OFF
Max Min Max Min Max Min
ul 0 -0.182 0 -4.885 0 -1.172
u2 0.616 0.541 0.616 -0.28 0.615 0.029
u3 99.445 0.175 3385 0.175 812.892 0.173
Temps de rejet Temps de rejet Temps de rejet
J 0.4 0.4 0.81

Comme indiqué dans [70,71,74,76], pour les faibles vitesses, le systtme passe en

décrochage tournant et pour les hautes vitesses, il génere un pompage profond. Dans

la seconde simulation proposée, nous examinons le cas du fonctionnement a faible

vitesse (35 m/s) et démontrons la capacité des contrbleurs proposés a rejeter les

perturbations et & garantir la stabilité du systeme dans un sous-ensemble stabilisable

sous contrainte /7 c R®.
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Figure 3.10. Les caractéristiques du systéme en boucle fermée (Simulation 2).

Les Figures 3.10 et 3.11 montrent la capacité des trois contrbleurs proposés a
stabiliser le systeme a proximité du deuxieme point de fonctionnement OP2 (basse
vitesse), ainsi que I’incapacité la commande LMI-OFF a atténuer les effets de la

perturbationy,(£)=0.01sin(0.2¢ ). En conséquence, dans la Figure 3.12 et le

Tableau 3.4, le contréleur LMI Off-Line fournit un signal de commande alterné, et le
controleur LMI On-Line présente une stabilité robuste et des performances
temporelles acceptées, au détriment de la faisabilité de la commande, qui peuvent

provoquer des dommages mécaniques.

o5
s 04
= Debit desiré
AG
03 ——LMIOFF
0 50 100 150 200 250 omon | 30
Temps
—— Pression desirée
AG [T
06 —— LMIOFF
k LMI-ON
3 05\
0.4
03
0 50 100 150 200 250 300
Temps
40
) —— Vitesse desirée
52 AG H
4____——-— —— LMIOFF
LMI-ON

o 50 100 150 200 250 300
Temps

Figure 3.11. La dynamique du system en boucle fermée (Simulation 2).
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Figure 3.12. Les signaux de commande en boucle fermée (Simulation 2).

GA
= LMIOFF
—LMLON

2\
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N

(4 10 20 20 40 50 60
Temps.

Figure 3.13. Le décrochage tournant en boucle fermée (Simulation 2).

En ce qui concerne le décrochage tournant, le temps de rejet est satisfaisant pour un

o R R .
temps dimensionnel t =7, avec /Jd <1 (Figure. 3.13).

Tableau 3.4. Les résultats obtenus pour la deuxiéme simulation

GA LMI-ON LMI-OFF
Max Min Max Min Max Min
ul 0 -0.18 0 -1.05 0 -0.312
u2  0.659 0.612 0.634 0.542 0.71 0.612
u3 34 0.121 646.833 0.044 3 ).121
Temps de rejet Temps de rejet Temps de rejet

J 44 43 36

Temps de réponse Temps de réponse Temps de réponse
U 9 12.75 262

3.5. Conception d’une loi de commande robuste pour des perturbations

inconnues a priori
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3.5.1. Le synthese robuste

X(1) = (A+AA())x(t) + B(u(t) + 4,(1))

= CH(E) (3.69)

J, est un variable non-mesurable d’état du modéle; de plus, sa nature en tant que

perturbation traduit I'idée qu'il peut étre considéré comme un terme incertain. Cette
approche simplifie la conception de la commande et rend la méthode de commande

proposée pertinente [89]. AetB sont respectivement la matrice d'état et de commande
du systeme a l'origine (¢0,1//0,U0) [89], les variables d'état x:(Jl,my,U)
appartiennent & R lci, 4A(t)= fl((bo Wo ,U) est Dl’incertitude dans la matrice
dynamique correspondant au comportement a vitesse variable, 4 (t)= fz(J1,¢,1//,U)
est les incertitudes et les perturbations du systeme avec des bornes inconnues.
y= (¢,l//,U) R est un vecteur de sortie mesurable. Notre objectif est de stabiliser le
point de fonctionnement efficace (J1=O,¢=0.5,1//=O.66)pour deux vitesses

variables différentes, vitesse faible (U, =40m/s) et vitesse élevée (U, =150m/s)

Hypothése 3.3: fl(¢0 ,y/O,U) et f,(J,,4,w,U) sont des fonctions continues et bornées
contenant les incertitudes, les perturbations et le décrochage tournant J; . En raison

de la bornitude du J; (Voir section 3.4.3.1), ¢ etU, [I'hypothése 3.3 est satisfaite

comme il a été prouve dans [71,75,76].

3.5.1.1. Commande par mode glissant équivalent

Considérons la surface de glissement continu linéaire suivante [90]:

o (t)=Sx(t) = BTPx(t) (3.70)

Ou S eR¥*™et PeR¥™est une matrice symétrique définie positive. De 1’équation
(3.69) et (3.70), la loi de commande équivalente peut étre obtenue comme suit:

Uy (t) = —(SB) ™ SAX(t) (3.71)

Avec S =B'PetSB n'est pas singulier. Il convient de noter que la loi de commande
obtenue contient des termes incertains, qui peuvent étre déduits d'un systeme non
linéaire, ce qui peut conduire a une commande pratique. La partie non linéaire de la

commande appelée commutation (Switching) sera considérée comme [90]:
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unI (t) = uswitching(t) = _(88)71 (|SB|§f + 8O)Sign(o-x (t)) (372)

Ou |Ax(t)|§5f et g,est un nombre positif [90]. Sélectionnez la fonction Lyapunov

donnée par [90,91]:

ACREAC V, () =0, (05, () (373)
A partir des équations (3.38), (3.39) et (3.40), pour t>0(avec t,=0), la variable

glissante o, (t) =Sx(t)=0mene a SA,(t)x(t)=0, les expressions suivantes sont

obtenues:
G, (t) =—(SB|5; +&,)sign(o, (1)) + SBA, (t) (3.74)

V, (1) ==(SB|S, +&,)|o, ()| + o, (t)SBA, (1) < —&,|o, (t) (3.75)

Comme a été prouvé dans [90], —&,|o, (t)|est asymptotiquement stable pour&, >0 et

A, (t) bornée.

3.5.1.2. Retour d’état auxiliaire et analyse de la stabilité
Pour résoudre ce probleme, la loi de commande par mode glissement sera congue

avec une commande de rétroaction comme suit:

u(t) =—Kx(t)+v(t)=uy,(t)+u,(t) (3.76)
K est choisi pour obtenir A= A+ AA(t)—BK = A+ AA(t)stable en boucle fermée

[90,91]. Sélection de la fonction du Lyapunov comme [91]:

V(t) = 2x" () Px(t) = 2x" (t)P(;&X(t) +B(v(t)+A, (1))
= 2x" (t)PAX(t) + 2xT (t)PAAL)X(t) + 2x" ()PB(v(t) + A, (1)) (3.77)
=2x" (t)P(A + AA(D))X(t) + 2x" PB(v(t) + A, (1))

Pour t>t,, la variable glissante o (t)=B"Px(t)=0 qui implique

2xX" ()PB(v(t) + A (1)) =0.

Théoreme 3.6: La dynamique de glissement incertaine dans (3.77) est

asymptotiquement stable en boucle fermée avec un retour d'état, pour la fonction
candidate de Lyapunov V (t) = X" (t)Px(t), s'il existe une matrice symétrique P >0,

satisfaisant la LMI suivante:
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(A+ AA(t) - BK)Q +Q(A+ AA(t)—BK )" +2aQ <0
Q>0 (3.78)
a>0

Avec Q =P, La matrice du systéme en boucle fermée ait des valeurs propres dans

le plan gauche de la ligne « dans le plan complexe.

3.5.1.3. Synthese de loi de commande robuste
L'équation (3.78) est I'inégalité matricielle non linéaire, difficile & résoudre étant non
convexe, peut étre résolu en augmentant o« afin de déplacer les valeurs propres de

A+ AA(t)— BK progressivement vers un plan stable. Cependant, afin de rendre la loi
de commande plus robuste face aux incertitudes et aux non-linéarités du modele, nous
proposerons une conception robuste [90,91]. La matrice incertaine AA(t) = MA(t)N ,
ol M et N sont connus, A(t)est une matrice inconnue satisfaisante A(t)" A(t) <1
[92]. Notez que cette transformation de congruence ne change pas le caractére

définitif de Alt).

Théoreme 3.7: La dynamique de glissement incertaine dans (3.45) peut étre
robustement stabilisée s'il en existte Q' >0, K>0et «>0 satisfaisant LMI

suivante:

AQ + QA" —BKQ-Q'K'B" +20Q + &,MM NQ

<0 (3.79)
Q'NT —gl
Preuve: en remplacant AA par MA(t)N dans (3.78), il donne
AQ + QA" — BKQ — QBK + 2aQ + MA(t)NQ (3.80)

+Q'NTAMMT <0

Avec I’hypothése A(t)" A(t) < | —>[A(t)[| < I, comme indiqué dans [91,92], il s'ensuit
que:

MAMNQ+Q'NTAMNMT™ <&'MMT +£NQQ'NT (3.81)
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Avec g >0, l'inégalité (3.79) est satisfaite si I'équation suivante est vérifiée:

AQ + QA" — BKQ —QBK +20Q + &,'MM "

(3.82)
+&,NQQ'N' <0

En utilisant le complément Schur, on peut mettre (3.82) sous la forme (3.79) comme
on le souhaite. La loi de commande robuste en mode glissement proposé peut étre
construite de maniére similaire a 1’algorithme précédent en remplacant (3.78) par
(3.79).

3.5.1.4. Réduction du broutement (Chattering)

La loi de commande en mode glissant de 1’équation (3.76), avec des contraintes LMI
(3.79), garantit la stabilité asymptotique en coordonnées d'erreur, éliminant ainsi
I'effet des incertitudes et des perturbations sur les variables d'état du systeme. Afin de

limiter les phénomenes de broutement, une fonction continue ko, (t) peut étre choisie
a la place de la fonction discontinue sign(o, (t)) [91,92]. La partie non linéaire de la

loi de commande peut étre exprimée comme suit:
u,(t)=—(SB)™ (|SB|5f +&4)ko, (1) (3.83)

avec k>0 .

3.5.2. Synthese de I'approche robuste basée sur I’optimisation AG / OEP

Du point de vue théorique, ’approche proposée peut étre considéré comme une
optimisation d’une loi de commande robuste en mode glissant. L’optimisation des
parameétres de la commande joue un rdle essentiel dans la conception parfaite d’une
loi de commande par mode glissant. Une commande correctement optimisée essaie
de minimiser une fonction objective appropriée et assure une bonne poursuite de la
consigne souhaitée ainsi que réduire I’effet des perturbations sur les sorties du
systeme. Pour optimiser une commande par mode glissant, aucune méthode n’a été
spécifiée dans 1’étude de la littérature [93]. Dans le présent chapitre, AG et OEP sont
utilisés pour optimiser les parametres du contrbleur. Les étapes a suivre pour la
synthese de la loi de commande robuste par mode glissant basé sur une optimisation
AG/OEP sont les suivantes:

Phase A : Commande robuste par mode glissant:
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Etape A.1: Synthése d’une loi de commande équivalente et commutative, comme
illustré dans les équations (3.71) et (3.72).

Etape A.2: Assurer la stabilité asymptotique du contrdleur proposé, comme illustré
dans les équations (3.75) et (3.77).

Etape A.3: Conception de la surface de glissement robuste et entrainement le
systemes sur la surface de glissement, et y rester. Le probléme résultant de I'équation
(3.77) peut étre transformé en optimisation des inégalités matricielles linéaires (LMI)
comme indique dans I'équation (3.79). Ces problémes d’optimisation peuvent étre
résolus numériquement trés efficacement a 1’aide des méthodes de points intérieurs

développées dans le logiciel MATLAB.

Phase B: Optimisation du mode glissant robuste:

Etape B.4: Dans la commande par mode glissant robuste conventionnel, il est
primordial de disposer des ‘information sur les incertitudes afin de concevoir une loi
de commande avec une partie de commutation qui domine I'effet des perturbations
[93]. Pour résoudre ce probléeme, nous proposons dans cette section d’optimiser les
parametres de la commande utilisant 1’algorithme génétique (AG) et I’optimisation de
I’essaim de particules (OEP) en se basant sur les équations (3.75) et (3.83), ainsi que

le schéma de principe de la Figure.3.14.

Synthése LMI

) Rob
(0, wo0,.Uo) obuste
1
: RGASMC/RPSOSMC !
P ! !
! 1 1
| o ((R72Y))
1 | ,
U...:
Surface de ! equivalent —¢ !
glissement : . . TAG R
' * ! VSAC
: .
! Uswitching :
y : A .
Synthese
AG/OEP S5, &

Figure 3.14. Schéma fonctionnel de la loi de commandes proposée
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La fonction objective est composée de criteres de performance et de la stabilité
robuste, qui sont nécessaires pour 1’optimisation de la partic non linéaire de la

commande. La fonction objective est donnée par I'équation (3.84).

min £(5,,6,K)=U(S, &.K) U(S, &,.K)
sous contraintes — (|SB|J, + &, )k, ’(t) +0,SBA(t) <0---(a)

Uy > 0rserereeeseresene s (b) (3.84)
5f S0 ceeere it i i i e (C)
& > 0 (d)

Dans I'équation (3.84), la contrainte (a) est nécessaire pour générer la borne de
stabilité robuste pour les spécifications du modéle et d'incertitudes de systeme de
compression a l'aide de la courbe caractéristiqgue du compresseur et de la dynamique
de la vanne de contréle. La contrainte (a) peut conduire a une optimisation faisable
—(|SB|S, + &, ko 2(t)+0,SBA(t) < —oka, (1), car & >0avec ko,’(t)est une

fonction définie positive [90,91,94].

Tableau 3.5. Les paramétres du AG Tableau 3.6. Les paramétres du OEP
Parameétre Valeur Parameétre Valeur
Population 40 Maximum itération 50
Générations 50 Population 40
Type de sélection Roulette wheel Dimension 2
Type de Crossover Intermediate K2 2.0
Function de fitness Equation (3.84) Cy 2
Gestion des contraintes Function de pénalité C, 2.05
Type de mutation adapt feasible Inertie Maximum 0.90
Ratio de Crossover 0.8 Inertie Minimum 0.40

Function de fitness Equation (3.84)

R T i T

peuvent étre utilisées directement dans une optimisation en ligne de variables de
décision J,,&,et k est une constante positive considéré comme un gain adaptatif.
3.5.3. Simulation et résultats

Le but de cette simulation est de démontrer l'efficacité et la robustesse des lois de
commande proposés pour empécher le compresseur de développer un décrochage

tournant temporaireJ, >0, en un point de fonctionnement efficace (Le pic de la

courbe caractéristique), et dans les conditions de fonctionnement suivantes:

1.La contrainte sur I’ouverture de la vanne de contrdle (u, > 0): Il est intéressant
de noter que dans [69,70,71,74,75], il est signalé que I’effort saturé sur la vanne de

contrble peut causer un décrochage tournant temporaire.
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2- Transition de vitesse: Comme indiqué dans [70,71,74,75,89], lorsque la vitesse
varie a un point de fonctionnement efficace (0.5,0.66), le développement de

décrochage tournant temporaires peux conduire a un décrochage tournant complet.

3-Perturbations: Les résultats précédemment rapportés dans [70,71,74,75] montrent
que les perturbations externes de pression et de débit peuvent détruire la stabilité des
compresseurs a un point de fonctionnement efficace (0.5,0.66) et conduire a un
décrochage tournant ou a un pompage profond dépendent de la vitesse du rotor (c-a-d,
pour des vitesses faibles le systeme passe a un décrochage tournant, et pour les
vitesses élevées, il génére un pompage profond). Deux types de perturbations
(ajoutées a A, (t)) sont appliqués au systeme noté par ¢(t)=¥(t)=0.01sin(0.2t) sont
considérés respectivement comme des perturbations de débit massique et de pression
et dg, dy représentent l'incertitude de la caractéristique du compresseur et de la
caractéristique de la vanne de contrdle . A t=1000, une amplitude de perturbation plus
elevee  @y(t)=%,(t)=0.1sin(0.2t) est appliquée au systeme pour verifier le
comportement robuste et adaptatif des trois commandes proposées. Les valeurs
numériques de la simulation sont données dans le Tableau 3.2 [70,71,74,75].

Dans la Simulationl, les perturbations sont appliquées et les contraintes sont prises
en compte. On considere une faible vitesse souhaitée Us=40 m/s de la turbine. Dans la
Simulation 2, les perturbations sont appliquées et les contraintes sont prises en
compte. Une vitesse élevée souhaitée Us=150m/s de la turbine est prise en compte.
Afin d'illustrer les avantages de la loi de commande en mode glissant robuste sans
optimisation (RSMC), loi de commande en mode glissant robuste optimisée par des
algorithmes génétiques (RGASMC) et loi de commande en mode glissant robuste

~<|

-
-

Figure 3.15. Les caractéristiques du systeme en boucle fermée (Simulation 1).
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optimisé pour I’essaim de particules (RPSOSMC), une simulation comparative est

réalisée a l'aide de 1’outil Simulink de Matlab .

- RSHC
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Figure 3.16. Les caractéristiques du systeme en boucle fermée (Simulation 2).

Pour les simulations 1 et 2, les Figures 3.15 et 3.16 montrent les variables @ et ¥ dans
I'espace des phases ainsi que les caractéristigues du compresseur et les
caractéristiques du décrochage tournant. Le systeme fonctionne a partir d'un point de
fonctionnement initial efficace (OP) en haut de la carte caractéristique du

compresseur.
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Figure 3.17. La dynamique du system en boucle fermée (Simulation 1).

A t=0, la commande est activée en boucle fermée. En examinant les Figure 3.16 et
Figure 3.17, nous avons constaté que la dynamique du systéeme pour les trois lois de
commande proposés en boucle fermée reste proche du point de pression le plus
efficace sous I’effet de la variation de la vitesse de démarrage, limitant ainsi le

coefficient d’ouverture de la vanne de contréle qui doit étre toujours étre positif.
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Figure 3.18. La dynamique du system en boucle fermée (Simulation 2).

Dans la Figure 3.17 et Figure 3.18, nous avons constaté que le RGASMC et le
RPSOSMC en boucle fermée restent proches de son point de fonctionnement efficace
(®,¥) = (0.5,0.66) en présence des incertitudes, des perturbations (variation

négligeable).

Temps
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\ = RGASMC
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Figure 3.19. Les signaux de commande en boucle fermée (Simulation 1).

La commande en mode glissant robuste (RSMC) ne peut pas rejeter 1’effet de la
perturbation, s’explique par la nécessité de connaitre au préalable la limite supérieure
des perturbations et des incertitudes. Par rapport a la loi de commande (RSMC) et a
de nombreuses stratégies de commande proposees dans la littérature précédente, un
des avantages des lois de commande RGASMC et RPSOSMC proposés dans le
présent travail est sa capacité a étre appliquée a une application réelle sans avoir

besoin de connaissances préalables sur les perturbations et les incertitudes. Figure
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3.19 et Figure 3.20, nous avons noté une variation au niveau de la vanne de contrdle,
malgré le fait que le systeme reste proche du point de fonctionnement (OP), ou la
pression est suffisamment élevée pour permettre le fonctionnement normal de la

turbine a gaz.
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Figure 3.20. Les signaux de commande en boucle fermée (Simulation 2).
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Figure 3.21. Le décrochage tournant en boucle fermée (Simulation 1).

La diminution du gain de la vanne de contrdle est due a la valeur élevée de
perturbation sur le taux de pression, conséquence de la faible vitesse de la turbine
pendant la phase de démarrage (9,617 m /s). Le décrochage tournant est amortit
immediatement et, comme illustré dans [71,74], il convient de baisser la vanne de
contrdle afin d'ajouter une certaine résistance au systeme lorsque le changement de
débit est positif et que le changement de pression n'est pas encore négative. On peut
voir que le gain de la vanne de contréle pour les trois lois de commande est toujours

positif et inférieur a un 0 <u, <1.
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Figure 3.22. Le décrochage tournant en boucle fermée (Simulation 2).

La Figure 3.21 et la Figure 3.22 montrent I’efficacité de la loi de commande proposée
vis-a-vis le décrochage tournant. Il est a noter que, méme si le temps de calcul cumulé
augmente linéairement avec le nombre de générations pour OEP et AG, le temps de

calcul pour AG est faible par rapport a I'algorithme d'optimisation OEP.

3.6. Conclusion

La premiére partie a présenté une reformulation d’une commande par retour d’état
basé sur une conception robuste. L’approche proposée est appliqué aux turbines a gaz
soumises a deux instabilités aérodynamiques distinctes, le décrochage tournant et le
pompage, associées a des phénomenes de bifurcation. L’outil Simulink de MATLAB
est utilisé pour comparer et vérifier les trois approches proposées, afin de traiter les
non-linéarités (Bifurcation), les instabilités (pompage et décrochage tournant) dans
des conditions de fonctionnement spéciales (contrainte de conception, limites
physiques). Dans ’ensemble, les résultats de la simulation indiquent la capacité de
I’architecture proposée a résoudre ces problemes, en raison de leur capacité de gestion
des contraintes dans des zones de solution restreintes. La contribution de cette partie
de travail est d’intégrer les contraintes non linéaires sur 1’accélération du compresseur
et le couple de la turbine, et le choix approprié de ces contraintes est la clé pour
atteindre des solutions réalisables et des performances acceptées. Les performances
robustes obtenues de la loi de commande optimisée par AG pour faire face aux
incertitudes et aux perturbations du systeme, montrent sa grande applicabilité dans un
prototype reel.

La deuxieme partie mettre en preuve une autre conception basee sur le mode glissant
optimisée par des AG et OEP basée sur les LMIs. L'ajout d'incertitudes et des

perturbations externes inconnues a priori ainsi que l'impossibilité davoir une
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commande par retour d’état complet (dont le décrochage tournant est un état non
mesurable) constituera un défi de commande. La conception commande optimisée ne
nécessite pas une connaissance précise de la caractéristique du compresseur, la limite
supérieure des incertitudes et des perturbations. Les simulations temporelle ont
montré que les commandes optimisées sont toujours stables, proches des
performances souhaitées et atténuent les instabilités du systeme, notamment le

pompage et le décrochage tournant.
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CHAPITRE 4
OPTIMISATION DE LA COMMANDE DE LA TAG

La croissance de la demande délectricité fiable a incité la conception de turbines a gaz

stationnaires qui fonctionnent avec des carburants multiples tels que le diesel, le gaz naturel.
Pour mieux surveiller et contréler ces machines complexes, une analyse pour prédire le
régime transitoire est nécessaire avec un modele mathématique. Les turbines a gaz en régime
transitoire dues aux démarrages, des instabilités aérodynamiques qui peuvent mener a la
dégradation du systéeme sur une période de temps. Pour comprendre le comportement
dynamique de la turbine, ces instabilités doivent étre analysées (Chapitre précédent).
Souvent, il n'est pas possible d'effectuer des expériences sur banc d'essai en raison de
problémes de sécurité et de codts. En créant un modéle mathématique qui peut simuler le
comportement réel du system pour résoudre le probléeme de mise en pratique, aussi le besoin a
un systeme de maintenance peut étre réduit. Par conséquent, les modéles physiques de ces
systemes complexes doivent étre développés qui simulent le fonctionnement réel du systéeme
de la TAG sur une gamme de différents scénarios d'exploitation. Ces modeles caractérisent la
dynamique de la turbine avec différents degrés de précision. Bien que divers modéles ont été
créé pour les TAG, ils sont principalement utilisés pour simuler I'état stationnaire, et par
conséquent, ils négligent le fait que les questions liées aux codts est fortement influencé par le
régime transitoire d'une TAG.
Autant de préoccupations surgissent au sein de conception des TAG, il est important de
développer des commandes intelligentes pour l'avenir afin de limiter les restrictions des
plages de fonctionnement (Compresseur) et I'amélioration des performances opérationnelles
globales. Le modéle proposé simule le régime transitoire et les conditions de fonctionnement
nominales de la TAG. Le modeéle présenté dans ce chapitre fait partie d'une stratégie visant a
introduire des commandes intelligentes qui optimisent les performances aérodynamiques,
thermodynamiques et la conversion d’énergie au niveau de la TAG. Ces stratégies offriraient
une fiabilité, une securité et une efficacité accrues en matiére de fonctionnement. Due a
I’importance du compresseur dans une TAG, les méthodes de commande proposées sont
basées sur I’analyse de comportement qualitative du compresseur (Bifurcation), des
hypothéses de robustesse vis-a-vis le pompage et le décrochage tournant développée au
chapitre précedent.
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4.1. Les hypothéses de modélisation

La fiabilité d'une simulation d’un systeme physique dépend d’exactitude du modé¢le. La
modélisation quantitative d'un processus dynamique nécessite la connaissance du processus,
et la capacité de le représenter mathématiquement en utilisant les équations différentielles et
algébriques, et les parameétres disponibles du systéme. Le modéle mathématique non-linéaire
basé sur des relations analytiques et empiriques, a été créé pour estimer le fonctionnement de
la de turbine (Figure.4.1) [68].

Moteur de Générateur
démarrage ‘T

T

™
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La dynamique d’arbre
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chappement ms T, Wr
\ 4 \ 4
— Chambre de :
Compresseur »| Plenum » Récupeérateur ™ combustion » Turbine
m1 mZ Th3 A )
my
s

Combustible CH,4

Figure 4.1. Diagramme des sous-systemes de la turbine reflétant la direction des débits
Comme le modeéle a une structure modulaire, des sous-systéemes supplémentaires peuvent étre
incorporés pour modéliser un systeme différent configuration [68]. La Figure 4.1 montre les
composants de base d'une turbine a gaz Mercury 50 qui ont été utilisés pour la modélisation.
Chaque sous-systeme de l'installation de la turbine a gaz a été modélisé séparément, y
compris le compresseur, le récupérateur, la chambre de combustion, la turbine. Une série des
hypothéses [68] ont été imposées pour développer ce modele:

A.1. Les gaz ont un comportement du gaz parfait.

A.2. Toute la puissance est absorbée par le rotor. Le stator ne fait que transformer 1’énergie
cinétique en une augmentation de la pression statique.

A.3. Le debit massique a l'intérieur du compresseur est variable.

A.4. Le processus de compression est adiabatique.

A.5. La vitesse axiale du débit massique d'air a I'intérieur du compresseur est variable.

A.6. Aucune purge d‘air ne se produit au niveau du compresseur.
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A.7. La chambre de combustion est modélisée comme un réacteur bien agité.

A.8. Le processus de détente dans la turbine est adiabatique.

A.9. La valeur moyenne des chaleurs spécifiques pour chaque sous-systeme.

A.10. L’augmentation de la pression de stagnation est entiérement réalisée dans le rotor.
A.11. L'angle du flux d'entrée est de 11° et I'angle de la lame de sortie est de 51°.

A.12. La vitesse axiale est supposée étre variable tout au long de 1’étage du compresseur.
A.13. La compression est un processus isentropique.

A.14. Le frottement des fluides est négligé.

A.15. Il n’y a aucune perte de pression de stagnation dans 1’étage du stator.

A.16. Les flux sont unidimensionnels.

4.2 Les spécifications techniques de la turbine Mercury 50

La turbine a gaz Mercury 50, illustrée a la Figure 4.2, est utilisée par I'université de Clemson
pour fournir une alimentation électrique supplémentaire au campus. C'est une turbine a gaz de
petite taille a haut rendement et a faibles émissions. Cette turbine est utilisée pendant les
heures de pointe en hiver et pendant I'apres-midi en été.

La TAG Mercury 50 a une capacité de production de 4,5 MW avec une vitesse de rotation
maximale d’environ 14 800 tr/min. Elle contient un compresseur a dix étages et deux étages
de turbine. Il se compose d'un moteur a cycle récupéré et un arbre unique, d'un générateur
avec accessoires et systemes auxiliaires.

Le taux de chaleur d'un Mercury 50 est de 35 kJ / kWh avec une efficacité électrique de
38,5%. Contrairement a la plupart des turbines a faible puissance, la TAG Mercury 50 integre
un échangeur de chaleur. L'entrée du compresseur est au centre du systéme avec la chambre
de combustion a la fin pour faciliter la maintenance et le lavage du compresseur.

Le fonctionnement de la turbine stationnaire Mercury 50 peut étre enregistré a la station de
travail informatique de 1’Université de Clemson pour déterminer 1’état de fonctionnement de
la turbine a gaz, y compris les températures du systéme, les pressions, niveaux de vibration, et
la puissance de sortie.

Une variété de signaux dentrée/sortie de modeéle peut étre considérés (180 capteurs), y
compris la puissance du générateur, la vitesse de l'arbre, le débit de carburant, la pression de
sortie du compresseur et température de chambre de combustion (en fonction TRIT) [68]. La
liste des parametres et des spécifications techniques utilisées pour la modélisation, la

simulation et la commande est mentionnés dans 1’annexe A.
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Figure 4.2. La turbine a gaz Mercury 50 [110]

4.3 Caractéristique généralisée du compresseur axial

La caracteristique généralisée du taux de pression représente la relation entre le coefficient de
taux de pression et le coefficient de débit non dimensionnel. La carte standard de la pression
de compresseur est transformée en une forme géneéralisée a la Figure 4.3 sur la base du

schéma de conversion utilisant I’équation (2.32).
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Figure 4.3. La carte du compresseur pour différents vitesses de rotation
Sur la base de la recommandation de Moore et Greitzer [94] pour la norme générale de
I'expression des caractéristiques généralisées de taux de pression, une courbe polynomiale est
réalisée, a partir de laquelle les parametres pertinents du modéle d’Egeland-Gravdahl sont
obtenues H =258bar , W =8.35kg/s , w,, =4.95bar . Une représentation physiquement
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réaliste et couramment utilisée de la caractéristique généralisée est la loi proposée par Moore
& Greitzer [94] -

. . 3
P_Ij:(//w_{_H* 1+§ i_l _1 i_
U 2\ WU 2\ WU

4.3.1. Régime de pompage du point de fonctionnement efficace

(4.1)

On considere la méme caractéristique du compresseur, le méme mode de fonctionnement et le
gain de la vanne de contréle y; :

1. On choisit y; =0.5 tel que le point déquilibre soit situé a gauche du maximum local la
caracteristique (zone instable). D'apres les reférences [71,94], une commande proportionnelle
est utilisée pour contréler la vitesse. La simulation du systeme est représentée sur la Figure
4.4, bien que la vitesse se stabilise @ w=14176tr / min. En évoluant de 9512.90tr / min
jusqu'a 9512.90tr / min, le compresseur entre en pompage caractérisé par des oscillations en

pression et débit massique. Ceci est bien illustré dans le plan de phase.
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Figure 4.4. La dynamique du compresseur en presence de pompage profond y; =0.5

2. On choisit y; =0.65 tel que le point d'‘équilibre soit situé a droite du maximum local de la
caractéristique (zone stable). Dans ce cas, la pression et le débit massique convergent vers le
point d'équilibre comme illustré sur le plan de phase.

D'aprés les simulations précédentes, la commande utilisée par Gravdahl-Egland contrdle la
vitesse mais elle na aucun contrdle sur les non linéarités, a savoir le pompage et le

décrochage tournant.
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Figure 4.5. La dynamique du compresseur en présence de pompage profond y, =0.65

4.3.2. Régime de décrochage tournant du point de fonctionnement efficace

En simulant le systeme pour les deux cas : 7, =0.5 et ;. =0.65. La simulation est représentée

sur la Figure 4.6 et Figure 4.7, bien que la vitesse se stabilise a w=14176tr /min . En

évoluant de 9512.90tr /min jusqu'a 14179tr/min , le compresseur entre en décrochage

tournant entre t = 0s et t =1000s.

14 14 14 14 14

11 11

Le decrochage tournant:
Le decrochage tournant:
Le decrochage tournant:
Le decrochage tournant:
Le decrochage tournant:

lere harmonique
2eme harmonique r
3eme harmonique
deme harmonique -
5eme harmonique

Le decrochage tournant Jn

[e) Y

-0.5° = >
o 500 1000

r r r r r
1500 2000 2500 3000 3500

Temps (s)

L
4000 4500 5000

Figure 4.6. La dynamique du compresseur en présence du décrochage tournant y, = 0.5

Les figures 4.6 et 4.7 montrent I’évolution des différents états du modele. On remarque que 1'

amplitude de J; et J, qui sont la premiére et la deuxiéme harmonique sont supérieurs a celle

de /5, /4, Js défini dans la section précédente, du fait qu'en allant d'un mode au suivant,

I'amplitude diminue, due a la présence du paramétre de viscosité dans le modele. Les deux
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modes J; et J, sont trés proches. Ceci montre que l'utilisation d'un modéle du premier mode

permet une bonne compréhension du systeme.

4 4 4 4 4 14 14 14
Le decrochage tournant: lere harmonique
3.5 Le decrochage tournant: 2eme harmonique ||
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-
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S 25—
=
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©
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o 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000
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Figure 4.7. La dynamique du compresseur en présence du décrochage tournant y, = 0.65

4.4. Le modele de combustion

GR-Mech3.0 est un mécanisme de réaction chimique et une base de données
thermodynamiques polynomiales de la NASA sont supposes étre utilisée avec Cantera. Il
présume I'équation d'état du gaz idéal et utilise la paramétrisation polynomiale de la NASA
pour caractériser les propriétés thermodynamiques des gazes. Apres le calcul de la
composition du mélange dentrée du réacteur bien agité (WSR) a partir des données
empiriques, le modéle mathematique de combustion sera validé. Dans un réacteur bien agite,
la combustion est considérée comme un équilibre entre le taux de génération de chaleur par la
réaction et le taux auquel la chaleur est extraite du réacteur par un mouvement de fluide (les
propriétés de transport ne sont pas prises en compte); ainsi, la combustion se produit si le

terme de transfert de chaleur n’est pas excessif par rapport au terme de production de chaleur.

deueI( ) quel,o(t) _quel (t) m + MW fuel

I
dt Ve i, ) 4.2)
dYoxyd (t) _ Yoxyd,O (t) _Yoxyd (t) M. + MW fuel oxyd 0 (t) (t)
- 4 fuel
dt Ve P Yiao® (4.3)

-15098

))1.3 eRuTs (t)

a)fuel (t) - _24100pruel( ) > 3(0 233Yoxyd

(4.4)

dTgt(t) L (ZY,O( )jm —C—Zh )t)MW,

pp pp i=1 (45)
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=<

Fraction molaire de la i*™ espéce.

t Temps (S) ‘

Y,,  Fraction massique de la i"™ espéce a I'état d'entrée.

4 Temps moyen de séjour du fluide dans le réacteur (s) avecz = pV, /m,.

@, Tauxde production molaire de la i°™ espéce par réaction chimique (mol / m*.s).
Masse moléculaire de la i®™ espéce (g/mol).

p Masse volumique (g / m°).
Capacité thermique spécifique & pression constante (cal K~ * mol™ ).

c

T, Température (K).

h,  Enthalpie spécifique de la i*™espéce a I'état d'entrée (cal mol™*).
Enthalpie spécifique de la i*™ espéce (cal mol %).

ju

4.4.1. La classe de flamme

Une flamme peut étre laminaire ou turbulente en fonction des propriétés du flux de réactifs
entrant et peut étre divisée en flammes a diffusion, totalement pré-mélangées ou partiellement
pré-mélangées, en fonction de la réaction du combustible et de l'oxydant. La flamme
principale dans une turbine a gaz a faibles émissions séche (DLE) est souvent simplifiée en
tant que flamme totalement pré-mélangée ou le combustible et I’oxydant sont parfaitement
pré-melangés et ou un mélange homogene est acheminé vers la zone de flamme. La structure
de la zone de réaction dans ces flammes est modélisée en réacteurs bien agités (WSR) ou
réacteur a écoulement de type piston (PIFR).

La flamme pilote est une flamme relativement riche qui est utilisée pour entretenir la flamme
principale et se comporte plutét comme une flamme non pre-mélangée (& diffusion ou
partiellement pré-mélangée). En mode pilote, le combustible et 1’air peuvent étre peu pré-
mélangés en aval, mais le mélange n’est pas parfait en raison de la longueur réduite du
mélange et le mélange n’est donc pas homogene. Par conséquent, différentes parties de la
flamme brdlent dans différents états thermodynamiques, ce qui fait que la flamme présente un
comportement hybride de flammes pré-mélangées et non pré-mélangées [3]. Ce régime a été
introduit il y a une vingtaine d'années et l'interaction entre les deux régimes n'est pas encore
trés développée. Dans cette these, les flammes sont simplifiées en modeles entierement preé-

mélangés.

4.4.2. Température et fraction massique de la combustion
Premiérement, une validation des données est effectuée afin de sélectionner un mécanisme de
réaction chimique optimisé pouvant étre utilisé en toute sécurité avec les carburants d'intérét

dans les turbines a gaz. Les résultats montrent que GRI-Mech 3.0 fonctionne bien dans la
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plupart des cas. Deuxiéemement, la composition du combustible, les fractions molaires, le ratio
d’équivalence, et la température de flamme est calculée en utilisant GRI-Mech 3.0 aux
conditions 1SO de la TAG Mercury 50. Les calculs sont effectués sur une plage de ratios
d'équivalence et de fractions molaire des composants dans les conditions atmosphériques de
fonctionnement de la TAG. Les résultats sont affichés dans Figures 4.8 et 4.9. Les sorties du
systeme sont la température de la chambre de combustion, qui est supposé étre la température
de sortie, et les fractions massiques du combustible et de 1’oxydant a l'intérieur de la chambre
de combustion (Figures 4.8 et 4.9, respectivement). Cette simulation utilise CH4 comme
combustible et 1’air comme oxydant avec un débit d’entrée constants. Les parameétres de la
simulation sont résumés dans le tableau 4.1.

Tableau 4.1. Les parametres de simulation

Débit massique du combustible (kg/s) 0.23

Débit massique d'oxydant (kg/s) 3.93
Temperature du combustible (K) 300
Temperature d'oxydant (K) 600
Conditions Initiales
Y combustible 0.056
Y oxydant 0.943
1500 ¢ S
1400
1300
1200 //
§ 1100 /
‘é)- 1000
=
900 I
800 l
700
600O 0.(-)5 O.-l O.;LS O.-2 O.-25 0.-3 O.:3>5 0.4 0.45 0.5
Temps(s)

Figure 4.8. La température de la chambre de combustion
La température augmente extrémement rapidement jusqu'a la température de la flamme
adiabatique 1480K en moins de 0.2 ms. Cette élévation rapide de la température et cette
consommation rapide du combustible sont les caractéristiques d'une explosion thermique, ou
I'énergie libérée et l'augmentation de la température résultante de la réaction sont renvoyées
pour produire des vitesses de réaction toujours plus grandes en raison de la température qui

dépend de la vitesse de réaction.
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Figure 4.9. Les fractions massiques au niveau de la chambre de combustion

4.4.3. Le Ratio d’équivalence

Le modéele de flamme est obtenu en utilisant une méthode hybride entre les procédures de
Newton et lintégration temporelle [95] pour une flamme pré-mélangée adiabatique a
propagation libre et a une dimension déja mise en ceuvre dans Cantera. La génération de
chaleur ayant des délais associés, la combustion ne réussira que si le temps de séjour est
supérieur au temps nécessaire a la réaction et, pour cette raison, le temps de séjour de la
décharge est considéré comme un parameétre permettant de mesurer la stabilité de la flamme.
L'un des termes les plus couramment utilisés dans I'analyse des performances la combustion

est le ratio d'équivalence, défini comme le rapport entre le combustible et l'air dans les

mcomb
ma Steec

Dans des conditions steechiométriques, la quantité d'air est juste suffisante pour briler

proportions stoechiométrique:

¢eq =

completement le combustible ¢,, =1. Un mélange est appelé "riche” s'il y a un exces de
reactif, et donc ¢,, >1. Dans une condition dans laquelle il y a un exces d'air, 4,, <let le

mélange s'appelle «maigre». Dans les turbines a gaz, I’objectif est de briler le combustible
dans des conditions de mélange maigre afin d’avoir des flammes plus froides et de réduire les
émissions de NOx. La température de la chambre de combustion est I'un des parametres a

prendre en compte lors de la commande d'une turbine a gaz, car une température excessive
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peut endommager la turbine. Dans les mélanges air-combustible, il est possible de controler la

température de sortie en modifiant le ratio d'équivalence.

2400 - 10°
T QHA=600K

o

HA=500K
HA=400K

o

2200
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Temperature (K)
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1000

U : £ c
0.5 1 15 2 25 3 0.5 CN 1 HCNO 1.5 2 25
Rapport d'equivalence Rapport dedgivalence CH2(s)

I

Figure 4.10. Fraction molaire et temperature en fonction du ratio d’equivalence

4.5. Architecture de commande vitesse/température

La dynamique de la turbine est constituée essentiellement des blocs de fonctions et des retards
associés au transport des gaz d'‘échappement et le processus de combustion avec une constante
de temps qui a été déterminé dans [96]. Le couple de la turbine et la température
d'échappement sont modifiés simultanément [97]. Suivant [97], la régulation de la
température d’échappement, entraine une réponse beaucoup plus oscillante du systéme dans
son ensemble. Le modele proposé par Rowen qui a été étudié et analyser par plusieurs auteurs
[98] est donc sensible aux variations des coefficients des équations dynamiques de la détente
[97]. Ceci est particulierement vrai pour I'équation du couple. Le changement des parametres
du modele du couple a un impact a la fois la puissance fournis et la température
d'échappement de la turbine & gaz. Les parametres du modéle de la température
d'échappement n'influencent pas les réponses de la turbine qu'a des niveaux de charge plus
élevés. L’architecture de commande proposée est inspirée du modele proposé par Rowen
[97].

4.6. La Stratégie de commande

Parmi les techniques de commande qui sont connues par leur efficacité pour contréler des
systemes complexes non linéaires, nous citons, la commande par mode glissant qui est devenu
tres populaire parmi les chercheurs et les scientifiques car elle montre un comportement
robuste intéressant. La turbine a gaz est un systéme multi-variable non linéaire ou

I’incertitude peut également étre rencontré, il représente toujours un défi pour les spécialiste
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et les ingénieurs de commande automatique. Plusieurs scientifiques ont suggéré le CMG

classique ainsi que CMG hybride avec des techniques intelligentes pour commander les
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Figure 4.11. Le modéle Simulink/modulaire de la turbine a gaz

systemes complexes. Bien que I’introduction de calcul fractionnaire dans la technique de
contrble CMG améliore la robustesse globale, le broutement au niveau de la sortie du
systeme. Pour bien gérer le compromis entre la robustesse et le broutement, 1’application
simultanée de calcul d'ordre fractionnaire et les techniques d’optimisation intelligentes est
rapportée. Récemment, une structure hybride de commande d'ordre fractionnaire et de
techniques intelligentes a été présentée comme une tendance récente. Plusieurs travaux sont
rapportés dans ce contexte qui implémente CMG et la logique floue. Un nouveau schéma
d’optimisation des parameétres a été concu. Ici, la surface de glissement combine la commande
a temps fini basé sur I'nomogénéité géométrique, qui a été introduit dans [99] pour la
stabilisation a temps fini d'une chaine d'intégrateur sans incertitude, avec une commande
discontinue basé sur CMG afin d'assurer la robustesse en présence d’incertitudes. De plus, en
raison de la grande liberté et de la facilité de la loi de commande, on peut accélérer ou ralentir

le processus transitoire a temps fini.
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4.6.1. Reformulation du probleme:

Soit le systeme multi-variable incertain suivant :

dlix= f(x)+ig(x)ui
Y = h(x)=0(x)

Y =y (X) = 07 () (4.7)
Ou x e R" = O, est vecteur du variables d’état et u=[u,,......,u, |' € R™ est le vecteur de
commande. Ici, f(x) and g(x)=[g,(X).......9(x),]' sont des fonctions incertaines.
o(x) =[oy(X)......,5(x), ] est le vecteur des sorties mesurables. >'1 est défini en

coordonnées derreur, I'objectif est d’atteindre la consigne en temps fini.

Supposition 4.1. Le vecteur de degré relatif r =[r,,......,r, |" € R™du systéme X1 par rapport

a o(x) est supposé constant et connu. Cela signifie que la matrice:

L, Li7oy(x) - L, Loy (X)
B(x)= : :
L, L7 0, (0) ... L, L' o, (X) 4.8)
est non-singuliére et ngka(ri(X)ZO, pour 1<i<m, 1<j<m et 0<k <r, —1. De plus, il est
supposé que la dynamique de zéro associée est asymptotiquement stable.
Définition 4.1. Considérant le systéme X1 et le variable de glissemento; (X). Supposons que

les dérivées temporelles ai,c}—i,...,ai(”’” pour i=1,..,m soient des fonctions continues. Le

manifold défini comme

0

o) =6,0= .. =0"Y(x)

L
Il
=

0

T (X) =6, (X) = . =" (x)
(4.9)

est appelé le rth ordre de I’ensemble glissant. S'il n'est pas vide et localement un ensemble
intégral au sens de Filippov [99], 3 est appelé le rth ordre du mode glissant rapport a la

variable de glissement &, . L’approche du rth ordre du mode glissant mode permet la

stabilisation en temps fini de chaque variable o; et de ses r,—1 dérivées premiéres en
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définissant une loi de commande discontinue appropriée. La rith dérivée temporelle de

chaque fonction o; donne:

(o).t ()] = Ax)+ B(xu
Avec A(x)=|Lio,(X),..., Lo, (%))

Supposition 4.2: Les solutions de I'équation différentielle d'état (4.10) avec le coté droit

(4.10)

discontinu sont définies au sens de Filippov [99,1007].

Supposition 4.3: Le vecteur A(x)et la matrice B(x):

A(x)= A(x)+A ,(x

B(x)=B(x)+A5(x)
sont partitionnés en partie nominale (A et B ), connu & priori et fonctions bornées incertaines
A, etA,. Matrice B est non singuliere. Nous supposons qu'il existe une constante connue a

priori p de telle sorte que la fonction incertaine A, satisfait I'inégalité suivante:

WAA(XXH <p XxeXcR"

(4.12)
X est un sous-ensemble ouvert de I'intérieur duquel la borne de 4, est assuré.
4.6.1.1. La dynamique du compresseur et boucle de vitesse
Rappelons que le modéle de systeme se présente sous la forme dimensionnel suivante :
dm2( ) U H 2Ac P IOAEV/COU+1+ ( Acuj_[_ AEUj CG zmg Ud 2/112C m23
dt  RI H p AU R p’A%U
_|Y I-IGm +UdAmU Cog ATy, — Y I-I/)A“l'lul— U”Helm ] AU e, AT, — UHJ, &—pACU
RI, R RI, H RI, R 2RI, 2 (W
(4.13)
I pAcUC1J1+AV/
dJ, (t N 1
dlt( ). le{l—(\z—lj —71—62 -Gy, +G,e? ——C,¢
v (4.14)
dP(t) _ AU, m, + 4cA, : L aAce | 2%{2/12/11U(,P . 2UG,/11UPJC AT, i,
dt  2RA, PEAU b URp2A? Rb R P9
_AUGN2pP - [24,A4U,P  2U,AUP B
u [ Rb + R CpgAT,sU; — 4, (4.15)
Avec
w? 4w Al
L=t Y m caem)Yeog, 0= ¢, =W g _Yodle
U a U 2Hy; 3H bH
2U m. -1 '
G2:ﬂ G, = OAi( ° )N ATy =T, =Ty
3aH 3Hb (4.16)
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Le coefficient de débit massique moyenné circonférentiellement, le coefficient de montée en

pression, le temps et les distances sont dimensionnés comme suit:

m, P T
= ) = IF:—l
?= AU 08,07 pARU

w
R (4.17)
Remplacant les équations (2.63),(2.65) dans (2.66), nous aboutissant a la dynamique du Rotor
ou vitesse suivante :
dw(t 1 1 . 1
—() = m3cpg77TAT45 + _CpgﬂTAT45mf - _(Tc + Thic + TL)

a  J;w Jrw Jr (4.18)
Calculant A(x) et §(X) du modele en utilisant (4.13)(4.15) et (4.18), conduita :

U H[-2A j | : u, 4
: cp Py g 3T p g LMo pay ] o g Y A€
RI. | UH H 2\ w 2\w PR R p?AZU

U H U
-[# G,m, +?dAlm2U]cpgAT45m2

MU | 4o gAcl, o [24,4UP 20,AUP
2RA, ° | pAUh URp*AZ| ¢ Rb R

C

}cpgﬁnsmz

1
_mscpgﬂTAT45

e

Pour examiner I'hypothése 4.1, & partir de (4.19), L Lo(x)= ngai(x) =0, le degré relatif

de sortie est donc égal a 2. D'aprés la méme équation, on peut voir que la matrice est non
singuliere pour la plage de fonctionnement du compresseur car tous les paramétres du modele

sont des constantes non nulles. De plus, nous supposons que le point de fonctionnement OP

[ U, H pAU UMH . . U .
_Fg—l% 0 _{F;—I Gy, + =& A,m,U }cpgm%
- CAMUG2pP [2A,AUP  2U,AUP
B = 0 >R b + CpgATys
1
0 0 N
pg’lT 45
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souhaité est situé au sommet de la carte du compresseur, ce qui est idéalement le cas en raison

de l'augmentation de pression maximale (Voir (71) pour plus d’informations).

4.6.1.2. La dynamique de la combustion/Boucle de température

Le probleme de commande que nous considérons est de stabiliser globalement la température
a un point de consigne donné avec un débit massique de carburant non négatif. Les

hypothéses fondamentales suivantes [101] seront déterminantes pour notre étude.
Supposition 4.4 (Principe de conservation de masse): Il existe un vecteur positif @, e R" ,
tel que w E = 0. Cela signifie que ce qui est produit par le systeme de réaction n'est pas plus

grand que ce qui est consommé. En conséquence, on peut montrer que I'ensemble compact

def
polyédrique C :{Y eR*: )] (Yi’0 —Yi)é 0,Y,20,1<i< 2} est positivement invariant sous la

dynamique du réacteur.

Supposition 4.5: (i) r(\(fue,,Yoxyd ,0)=0, ce qui implique qu'il n'y a pas d'activité de réaction &

la température zéro absolu (Kelvin), et (ii) ‘F(qud Y oy ,TJ Sp.poury eC etT,eR,.

Proposition 4.1 Soit la supposition 4.4 vérifiée (pour la preuve, voir [101]), avec un débit

massique limité dans la chambre de combustion, alors, il existe une température T, >0 de

telle sorte que l'intervalle des températures (Y, ~0,Y

oga =0,T;) est un domaine

positivement invariant. L'ensemble compact Dp:Cpx(Y ~0,Y zO,T;), peut étre

fuel oxyd
considéré comme le domaine physique d'existence de la combustion, et les conditions initiales
a stabiliser sont contenues dans un voisinage du point de fonctionnement.

Maintenant, nous sommes en mesure de formuler le probleme de commande. Soit

(\ﬁ,ﬂ)c D, qui désigne le point de fonctionnement constant souhaité:
lim, . (Y(t),,T,t))=(",.,T,) ou ¥,=0 pour i=12(fuel,oxyd) (4.20)
Prendre la température du réacteur T, comme la sortie observee du systeme. Introduisons le

changement de coordonnées X . =Y —Yia+ Xoga = Youa — Yowa+ and T =T, =T,. Dans

fuel

ce cadre de coordonnées, le systeme de combustion peut s'écrire comme suit:

AY o (1) Yo () =Yg (8 MW
fdu:I( ) = fuel’o( )V fuel( ) m4 + e beuel (t’queI Y
p cc

opar T ) (4.21)
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dYoxyd (t) _ Yoxyd,o (t) _Yoxyd (t) . MW fuel oxyd 0 (t)

dt - ,DVCC m, + 0 fuem( ) Dol (t quel ) oxyd'T *) (422)
-15098
(LY Y e T ) = =Y o (1) °2(0.233Y,., (1))24100 p 2 # 7 O4T:)
: o (4.23)

r(tY e Y oxyd!T* )

—Er(t quel )Yoxyd’T )

Yproducts(t) = 1_que| (t) _Yoxyd (t) (424)
dr (t ( )
- -— h oY, T)
dt pp [ -t )]m Z

>,
3
Yio

el

[im(.o | )jmf (4.25)

|0
i0 i )j __Zh Cl)(t, |’ I\/l\Ni-I_
CppP it CoP

A IR A . 1 (g

A= o @Y.o(.o | )j o %—p;hi(t)w(t,Yi,T MW, B = o [%:Yio(hiyo—hi(t))j
Ag=0,A, =4,

(4.26)

Pour examiner I'hypothese 4.1, a partir de (4.26), ng Lo (x)= ngai(x) =0, le degré relatif

de la sortie est donc égal a 2. D'aprés la méme équation, on peut voir que la matrice est non
singuliere pour la proposition 4.1 (la chambre de combustion est un systeme positif), et tous
les parametres sont des constantes de modéle non nulles. La dynamique du zéro et la
dynamique interne peuvent alors étre exprimés sous forme d'équation (4.21),(4.22),(4.23),

(4.24), ou la fonction de candidat de Lyapunov est:
V()= %a)rY 2(t)

V()= _ [a, év(t)jT o (1) @27)

& " oY (t) &

V(t)est une fonction de Lyapunov définie positive telle que sa dérivée temporelle est

. Y t)-Y. .(t MW .
V(t)= quel(t )[a)r fueI,O( ) fuel( ) m4 _ pfue| Er(t quel ’ oxyd,T ))J +

pV
Y, t)-Y, q(t MW, Y. t .
Yoxyd(t) a)r oxyd,O( ) oxyd( ) m4 _ fuel OXyd,O( ) El’(t quel, Oxyd,T )
pV P quel,o( )
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, Yoo () = Y (t MW .

v (t) = quel (t) @, L ( ) = ( ) rﬁ4 - - @, Er (t’queI 'Y oxyd’T )) +
pV p
<0 =0

Y t) = Yopa (t MW (., Y, t .
Yoxyd (t) a)r oxyd,o( ) oxyd ( ) m4 _ fuel oxyd,o( ) C!)r Er(t,que| ,Y Oxyd,T ) (4 28)
pV ,0 queI,O (t) '
<0 -0
V(t)<0
Pour un vecteur positive o, , Y, >0€tY, >0, et un débit massique d'entrée borné, la

dynamique du zéro associée est asymptotiquement stable (\Voir aussi [101]).

4.6.2. Commande par mode glissant robuste d’ordre entier
Soit les variables de glissement exprimées comme suit:

Oy =My =My

=P~ Fora (4.29)

Oy =W—W,

0, =T, —Tye
La loi de commande développée garantit I'évolution des trajectoires du systéeme vers les
collecteurs souhaités en temps fini et y stabilise le systtme de maniere robuste. La CMG
permet la stabilisation a temps fini de chaque sortie en définissant une loi de commande

discontinue appropriée.

4.6.2.1. Stabilisation a temps fini du systéme nominal

Considérons le systeme nominal (4.11) sans incertitudes (A, =0 A, =0) qui est représenté
par les chaines intégratrices indépendantes définies comme suit:

L1; = Zy;
Viell,....,m},
r-Li = Zri,i
Zri,i = Wnom,i (430)

avec 1<i<m ,1<j<r,z, =0, 7-|g,2,.2,| . z=[2,..2}]. La commande

préliminaire stabilisante a temps fini pour le systeme nominal (4.11) [99], est donnée comme
suit :

u=B(-A+w,) i=13 (4.31)

C
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w, =[w,..w, 1" eR" etw_ =w

i,nom

+ Wi giser Wi o AVEC est I'entrée auxiliaire de commande, on

peut découpler partiellement le systeme nominal (le systéme sans incertitudes).

Comme a été prouvé dans [99], la preuve de la stabilité asymptotique avec l'argument de

continuité w, . est basée sur l'existence d'un ensemble compact non vide qui est strictement

positivement invariant par rapport au champ vectoriel en boucle fermée.

Théoreme 4.1 [99,100]: Soit les constantes positives k,;,.....k, ; tel que le polynome

p“+kriyip“’1+...+k2jp+k1yi est Hurwitz. 1l y a ¢ €(01) de telle sorte que, pour chaque

Vv, € (1-¢;,1) systtme (4.30) est stabilisé a I'origine en temps fini par le feedback suivant:

Wnom,i (Zi ) = _kl,iSign(Zl,i )Zl,i - cee T _kri ,iSign(Zri i 1Zri 1 " (432)
Ou sign(.) est la fonction signev, ; ..., v, ;satisfaire
ViiViai : {2 }
Vj—l,i :ﬁavecje ""’ri ’ vr,Jrl,i =1, Vr,,i =V (433)

L T Y

L'équation (4.32) peut étre représentée par une chaine intégratrice indépendante [100],

stabilisée a l'origine en temps fini par le feedback suivant:

1/2

Wnom,i( Z,)= _kl,iSign( O; )|‘7i |Vl'I = _kl,iSign( O; )|‘7|| = _kl,i |‘7|| (4.34)

4.6.2.2. Commande robuste a temps fini

Dans le but de stabiliser le systéme incertain en un temps fini (4.11), la commande suivant est
proposé [99,100] :

(4.35)

Wo (2) = Wign (2) + Wese (2. 241
{

Z‘aux = _Wnom(z)

La fonction auxiliaire z,, e R™est utilisee pour concevoir la surface de glissement comme
suit:

s(z)= [zrl,1 2, ,...,zrlme+ Z,0 (4.36)
La dérivée temporelle de la surface de glissement pour les trajectoires du systeme:
S‘(Z):Wc _Wnom+AA :Wdisc+AA (437)

Pours(z)=0, la loi de commande W, garantit le mode glissant en présence des incertitudes
prend lI'expression suivante:
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W, i = —Kyisign(s;) =13 (4.38)
Oussign(s, ) =sign(o; + 2, ) et le gain satisfait k, > p; +7,with 77, > 0.

Théoreme 4.2 [99]: Considérons le systeme non linéaire 21 et supposons que les hypotheses

1-2 sont remplies. Ensuite, la loi de commande:

U = E_l(_ A + Wi hom +Wi,disc) =13

(4.39)

Ou w w. ...sont donnés respectivement en (4.34) et (4.35), garantissant I'établissement

i,nom ! i disc

d'un mode de glissement d'ordre supérieur par rapport au temps fini. Pour la preuve, voir
[101].

4.6.3. Commande par mode glissant robuste floue d’ordre entier

La fonction signe de la loi de commande (4.38) est remplacée par la logique floue. La
combinaison de la logique floue avec CMG conduit a une conception hybride pour préserver
les avantages de ces deux approches. La commande floue comprend trois étapes principales, a
savoir la fuzzification, I'évaluation des regles et la défuzzification. L'entrée du systeme flou
est la surface de glissement d'ordre entier, ainsi que la sortie du systeme flou est la commande

de commutation [93,102].

R1:1f 6, is NBthen g, is PB

R2:1f 6 is NM then . is PM

R3:1If 6 is NS then g, is PS

R4 :If 6 is ZE then g, is ZE (4.40)
R5:If 6, is PS then S, is NS

R6 : If & is PM then S, is NM

R7 :If 6, is PB then g, is NB

Dans I'étape de fuzzification, les sept fonctions d'appartenance triangulaires sont données
pour les entrées et les sorties. De plus, le regles IF-THEN du flou sont décrits comme, ou NB:
Négative Grand. NM: Négative Moyen. NS: Negative petit. ZE: Zero. PS: Positive Petit. PM:

Positive Moyen. PB: Positive Grand, sont les termes linguistiques de I'ensemble flou

antécédent.

122



v

'e‘\ -Gi/2 -6/2 Gi

NB NM NS e PS PM PB

v
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Figure. 4.12 (a) Les fonctions d'appartenance des entrée et (b) des sorties
4.6.4. Commande par mode glissant robuste d’ordre non-entier

Une breve description des opérateurs fractionnaires et du modeéle dynamique étudie est
présente.

4.6.4.1. Les opérateurs fractionnaires Differ-intégral

L'opérateur intégral de Riemann-Liouville est donné par [102]:

T0=D10) ﬁ) [t-¢) flo)ds, (441)

a

qui représente une intégrale fractionnaire d'ordre v e [0,1] de la fonction localement intégrable
f(t), avec E(v) la fonction Gamma qui étend analytiquement la factorielle d'un entier non
négatif. En outre, l'opérateur Caputo étendu suivant [102].
opr= 0@ v _[10-16), (4.42)
EL-v)(t-t,)" E(l-v)! (t-¢)™
est nécessaire pour démontrer que pour une fonction suffisamment réguliere f(t) et v € (0,1],

les relations suivantes sont valables:

N IOERIC (4.43)
JUIDU ()= (1) - ()

Les équations (4.41)-(4.43) deviennent instrumentales pour montrer les propriétés de stabilité
du systéme en boucle fermée de la commande proposée.

4.6.4.2. La Solution proposee

Motiveés par la commande par mode glissant d’ordre supérieur sans broutement qui supposent

une différentiabilité des incertitudes et des perturbations pour les systémes d’ordre entier en
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utilisant l'intégrale d’ordre entier de la fonction discontinu, nous proposons d'étendre [99,113]
au domaine du calcul fractionnaire pour se conformer a I'énoncé du probléme. Notez que la
dérivée temporelle de &(t) pour (4.10) et (4.11) est:

6 =Lz +(Lgo u+ L, o (4.44)

Soit la loi de commande continu suivante dans{2, :
(Lao ==k, |O'i| sign(c; )+ kv

t:i: Dtﬂv = Sign(ai)
(4.45)

ni v

Avec Lo, =%B, (Lyo;)#0, [Lyo,]" est bien définie sur Q,. Pour tout instant t

i

o,(ty) =0, «, g <[01] est l'ordre d'intégration fractionnaire pour v(t) = v(t,; }-, 1{sign(c; ) et
a est défini ci-dessous. Ainsi, I’implémentation de commande sans modéle (4.45) peut étre
réécrite sous la forme :

u=-k || sign(c;)—k,, 1/sign(c;)+ 4, (4.46)
aveck, =k;[Lsa ], k, =ky[Leai ", 7 =ky;[Lgo; | 'v. La loi de commande (4.46) expose une
structure Pl avec une intégrale d’ordre fractionnaire, puis il est structurellement similaire a la
commande Super-Twisting, qui utilise une intégrale d’ordre entier [99,101,102]. Il est
important de souligner que la commande (4.46) garantit la robustesse vis-a-vis des
perturbations et des incertitudes. Néanmoins, la régularité de la commande dépend de 1’ordre
£, qui doit étre inférieur a I'exposant critique de la perturbation. Cela établit un compromis
entre robustesse et régularité qui est négligé dans la théorie standard de CMG d’ordre entier
[104,105].

4.6.4.3. La convergence en temps fini

Le remplacement de 1’équation (4.45) par 1’équation (4.46), donne
6; = Lyo; —kyloi|"sign(c; )+ kv + L, o (4.47)
Notez que & (t,)={Ls0; + Ly, 01f_ +kyV(t,;) , pour t, est un temps od o(t,)=0. Pour,

(Lo, )u|t:tni =kyV(t,). Ensuite, en I'écrivant dans (4.47), Lo, +L, 0 :{LAUiJ"—AAGi}t:tanA
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avec A,= 1/ °Df Lo, + LAAGi} etv(t)=v(t, )} 1/sign(c;), il en résulte la dynamique
d’attractivité suivante :
6, = Lo, + L, o —ky|o|" sign(a ) + kv(t)
= Lo+ L, o, }t:tni + 4, —ky|o| " sign(o; ) + k,v(t)
= Lo+ LAAU.} T Ak |“sign(c; )+ kyv(t,;)— ky, 1/sign(o;) (4.48)

= {on'i +L, O'i} + k2iv(tni)_ Ky |Gi |a5ign(o'i )_ Kaiv,, ItﬁSign(O'i)"' A,

t=t,;
= O'( ) k1||o'| Slgn( ) k2itn, ItﬂSign(O-i)_'_ZA

L'existence de solutions pour les équations différentielles d’ordre fractionnaire discontinue,

est basée sur I'extension de la méthode de régularisation de Filippov [104]. Les propriétés de

la conception proposée sont données dans le théoréme principal suivant :

Theoreme 4.3 Considérant le systéme en boucle fermée (4.46). Soit k, ; =sup, ,

CHAT
a D AAL:b

pour a =1+ 47", k1i<(1—;()(k2i—kAAi)”/ﬂ et k, >k, ;(3+3)/1-p). Il existe alors un

temps fini borné donné par

|<-f<toxE</x+1>Tﬁ

1
t, <t,+
T 1-;;“{ k,; —k

al B
Tel que (o,(t),5,(t)) =0Vt >t ou T=x+ klia{%} <1 et
2i

A,

(4.49)

A

=(B+1)ky +k, ; )/(ky —k, ;)-1<1.Par conséquent, x — x,, quand t — oo.

ref
Preuve:

Les propriétés de robustesse et de stabilité du systéeme (4.48) peuvent étre obtenues en
étendant le théorémel de [104,105], dans lequel le lecteur intéressé est référé. Par conséquent,

seul un croquis de la preuve est présenté ici comme suit:
Les propriétés topologiques de o, (t)permettent de définir les séquences i facn, €t 1t focn, 2
laquelle o (t )=0et 0( )=0, respectivement.

Premierement, considérons l'intervalle de temps |, :(toi,tli) et sans perte de généralité
supposons o (t0)>0 donc o; (t)>0 dans |,:

of (t):di(toi)_kligia _kzitOi ItﬁSign(O'i)"'A_A =di(t0i)_k1i0ia Ky (t(ﬁtm 1) It to; DﬁA (4.50)
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L’équation (4.50) a été trouvée en utilisant 1I’équation (4.41) et les propriétés de la fonction
Gama E.

of (t)= of (tOi)_ kyoi" — (t to.) o Itﬂt(,? DtﬁA_A

(ﬂ+ 1)
:d'i(tOi)_kliGia_%(t_tm)ﬁ"'ﬁil)(t_tm)ﬁ
. a k2i_kAAi .
zo'i(tOi)_kliO'i _m(t tOi)ﬂ (451)

Désormais, les inégalités suivantes se maintiennent pour o; (tm)> Oet o, (t) >0

Ht-t, )

6(t)< 6ty ) - (,B+1) (4.52)

t
De cette maniére, l'intégrale d'ordre entier de (4.52) (_[di (t)dt ) donne

toi

ai(t) <6t Nt —t))- &ﬂkdﬁi)(t_tf” i (4.53)

Deuxiemement, en résolvant pour tl,( (t ) 0)et tl,( (t ) 0) , on obtient

(t 1) <0,(t,) EL+2)

k2| - kA i
(1, 1) <o:(t) 2L+
Ko =Ky (4.54)

Par conséquent, on a que |6;(t; ) < 7|6 (ty ) . En supposant que le méme est valide sur
I, = (t|i’t(|+1)i) pour un arbitraire |, cela implique que ces conditions sont également preservees

l,.., ainsi sur Pintervalle 1, pour | € Ny. Par conséquent | (t; | < 7'[6 (t, | — O pour | — o0,

cela conduit a
. 1
(t(l+1)i _tli)ﬂ < O-(t“>l:k (’8: )}

< 7'[5 (t )IE (6 JkrAl). } (4.55)

Maintenant, afin d'estimer le temps de convergence t  =t, +Z ( 12) t,i)est fini car la
série est géométrique.

(Z |+1 u )ﬂ ZI =0 kEz(Ifr(_l)

i TR, |

o ) E(B+1
< leoﬂld(tm c (Ifk )
| Rai 450 |
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1B
N N P E(f+1
Z.:o (t(’|+1)i —t”) < Z.:Oﬂ Po(t,, ){%}

A
1/ p
- 1 st E(p+1)
T o1-7Y7 Tk, —k, (4.56)
2i Api '

pour 7 <1, dou di(t)zO Vt >t . Enfin, par les théoremes fondamental du calcul

fractionnaire, o, (t1i ) =0Vt>t,.

4.6.5. Optimisation de la commande par essaim de particules

Les essaims de particules forment une approche d’intelligence collective permettant de
résoudre des problémes d’optimisation. L’idée directrice de cette méthode est de simuler le
comportement collectif des oiseaux a I’intérieur d’une nuée : leur capacité a voler de fagon
synchrone et leur aptitude a changer brusquement de direction, tout en restant en une
formation optimale. L’algorithme de cette approche, comme il a été développé, est basé sur un
simple concept et peut étre implémenté en quelques lignes de code. De plus, il n’utilise que

des opérateurs mathématiques primaires (pas de gradients).

2.6.5.1 Essaim

Le terme essaim est basé sur cing principes. Le premier principe est celui de proximite : la
population devrait étre capable d’effectuer de simples calculs de temps et d’espace. Le second
est celui de qualité : la population devrait étre capable de répondre aux facteurs de qualité
dans I’environnement. Le troisiéme principe est celui de réponse diverse : la population ne
devrait pas recommencer ses activités, excessivement, en suivant les mémes chemins a
chaque fois. Le quatrieme est celui de stabilité : la population ne devrait pas changer son
mode de comportement chaque fois qu’il y a un changement d’environnement. Le dernier
principe est celui d’adaptabilité : la population doit étre capable de changer son mode de
comportement quand cela en vaut la peine (en termes de complexité spatiale et temporelle).

2.6.5.2 Le voisinage

Le voisinage constitue la structure du réseau social. Les particules a 1’intérieur d’un voisinage
communiquent entre elles. Différents voisinages ont été étudiés et représentent
essentiellement les topologies suivantes :

» Topologie en étoile : le réseau social est complet, chaque particule est attirée vers la

meilleure particule notée X et communique avec les autres.

gbest
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* Topologie en anneau : chaque particule communique avec n voisines immédiates. Chaque

particule tend a se déplacer vers la meilleure dans son voisinage local notée X ...

 Topologie en rayon : une particule centrale est connectée a toutes les autres. Seule cette
particule ajuste sa position, si cela provoque une amélioration, I’information est communiquée

aux autres.

2.6.5.3 La version standard de I’algorithme OEP

Cette approche a été introduite par James Kennedy et Russel Eberhart en 1995. Elle part
d’une population de particules ou d’individus se déplagant dans I’espace de recherche. Le
processus de recherche suit les régles suivantes [106] :

* Chaque particule est dotée d’une mémoire qui lui permet de mémoriser le meilleur point par
lequel elle est déja passée et elle a tendance a retourner vers ce point.

* Chaque particule appartient a un voisinage. Ce dernier a une influence sur son
comportement. Cela signifie qu’une particule sera affectée par le meilleur point trouvé par
n’importe quel membre de son voisinage topologique. Elle va tendre a aller vers ce point.
Pour cela, chaque particule est dotée d’une position, la valeur de la fonction objectif pour
cette position, une vitesse, une mémoire personnelle retenant la meilleure position visitée et
une mémoire collective retenant la meilleure position visitée par le voisinage. Les particules
dans ce cas changent leur vitesse en se basant sur leur mouvement actuel, leur mémoire
personnelle et leur mémoire collective. La position change en appliquant cette vitesse a la
position courante. De ce fait, le comportement de la particule est un compromis entre les trois

possibilités suivantes :
* La particule suit son chemin personnel.
* La particule tend a retourner vers sa meilleure position.
* La particule tend a suivre la meilleure position trouvée par le voisinage.
Ce compromis est décrit par le formalisme suivant :

V' =QV,! +c, rand,( X

— X} )+c, rand,( X X!) (4.57)

pbest gbest — “Ni

Xit+1 — Xlt +Wit+1 (458)

c1 et ¢, sont des constants positives, randl et rand2 sont des nombres aléatoires dans

Iintervalle [0-1], et Q est le poids d’inertie. x ' représente la position de la i*™ particule et
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V,' est leur vitesse. Les positions des particules sont actualisé a l'aide de I'équation (4.58),
avec X!*! est la nouvelle position de la i*™ particule dans un espace de recherche de

dimension m. Ce processus se répéte tant que le critére de convergence n’est pas atteint. Cela
peut étre :

— Un nombre fixe d’itérations.

— En fonction de la fonction objectif.

— Lorsque la variation de vitesse est proche de 0.

Notons que ces équations de déplacement ne sont pas les seules. En effet, les stratégies de
déplacement peuvent étre divisées en deux catégories: une premiére catégorie contenant les
stratégies utilisant une distribution indépendante pour chaque dimension (équations de
déplacement classiques) et une deuxiéme catégorie contenant les stratégies qui dependent
uniquement des positions des particules. L’algorithme de I’OEP est caractérisé par
I’interaction entre les différentes particules. Le mécanisme responsable de la génération de
nouvelles solutions potentielles est 1’imitation du comportement global du voisinage. Nous
constatons que les paramétres qui interviennent dans cet algorithme sont :

— La dimension du probléme.

— Le nombre de particules.

— Les valeurs des coefficients c etc, .

— La taille du voisinage.

— La vitesse.

Pseudo-Code Algorithme 1 : OEP

N le nombre de particules

F la fonction objectif

[Initialisations]

/Nnitialiser aléatoirement la population

Init_population(P)

/I Evaluer la performance de chaque particule dans la population
Evaluer(P)

[Traitements]

Répéter

PouridelaN

Il trouver le voisinage de i

V< obtenir-voisinage(i)

/I sélectionner les sources d’influence du voisinage

Source < selection-source(i,V)

Il Générer une nouvelle position en se basant sur les sources d’influence
x <—Generer-nouvelle-pos(Source)

Evaluer(x)
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/] Tester si la nouvelle position est meilleure que 1’ancienne meilleure position déja visitée

2.5 La version multi-objectif de I’algorithme OMOEP

Pour appliquer I’optimisation par Essaim Particulaire sur les problemes multi-objectifs, il est
clair que le schéma global de I’OEP classique doit é&tre modifi¢ [106]. On doit
essentiellement:

— Maximiser le nombre d’éléments trouvés qui appartiennent a I’ensemble de Pareto optimal,
— Minimiser la distance entre le front de Pareto produit et le front de Pareto réel.

— Maintenir la diversité au sein de I’ensemble trouvé.

Pour ce faire, plusieurs problémes se posent et concernent particulierement :

-Le choix des guides (personnels et globaux) tout en favorisant le choix des particules non
dominées par rapport aux particules dominées.

-La maniére de retenir les particules non dominées pour qu’elles soient non seulement non
dominées vis-a-vis de la population courante mais aussi vis-a-vis des populations passees.

-Le maintien de la diversité au sein de I’essaim.

L algorithme proposé est basé sur la dominance de Pareto : chaque position non dominée
présente une candidate potentielle pour étre sélectionnée comme étant un leader. Une fonction
d’encombrement est également utilisée pour filtrer I’ensemble des leaders. En effet, I’essaim
est divisé en trois sous essaims de méme taille : dans chaque sous essaim, on applique une
technique de mutation différente. En fait, la mutation est utilisée pour promouvoir la diversité
dans I’essaim. Pour chaque particule, le leader est choisi arbitrairement dans 1’ensemble des
leaders existants avec une probabilité Pes. Sinon il est sélectionné avec une probabilité (1-Pes)
en se basant sur la fonction d’encombrement. De plus, I’ensemble des leaders est sauvegardé
dans une archive externe dont la mise a jour est basée sur la fonction d’encombrement et ceci
pour favoriser le maintien des individus se situant dans les zones les moins encombrées. Cette

approche intégre aussi le concept de 1’ £ -dominance pour fixer la taille de I’archive [106].

Pseudo-Code Algorithme 2 : OMOEP

Initialiser aléatoirement la population et initialiser I' £ -archive
Calculer la valeur de la fonction d'encombrement pour chaque leader
Répéter

Pour chaque particule

Choisir le leader

Effectuer le déplacement

Effectuer la mutation

Evaluer la particule

Mettre a jour la meilleure performance de la particule

FinPour
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Mettre a jour I' ¢ -archive
Mettre a jour les valeurs de la fonction d'encombrement pour chaque leader
Jusqu'a Nombre Maximal d’itérations atteint

Les parameétres qui interviennent sont:
-la taille de I’essaim.
-la probabilité Pes pour choisir le leader.

-les parametres c et c, .

-le facteur d'inertie Q.

-le nombre maximal d’itérations.

L’auteur a effectué une étude permettant de définir I’impact de chaque parameétre sur la
performance de son approche. Il a considéré plusieurs combinaisons possibles en faisant
varier les valeurs pour chaque paramétre. Le critere choisi pour comparer les différentes
variantes de son approche est le taux de succes.

Les résultats trouvés sont les suivants:

-Pour la taille de ’essaim et le nombre maximal d’itérations, les grandes valeurs

donnent les meilleurs résultats.

-Pour les paramétres Pe, ¢, et w les grandes valeurs donnent les meilleurs résultats.
-Le parametre c n’a pas d'effet sur la performance de I’algorithme.

Les meilleures valeurs pour chaque parametre sont les suivantes:
-Pour Pg: entre 0,8 et 0,97.

-Pour c, :entre 1,9 et 2.

-Pour Q:entre 0,4 et 0,5.

4.6.5.5. Les fonctions objectifs et les contraintes

Cette étude examine la conception de la commande CMG d’ordre entier/fractionnaire basée
sur l'optimisation multi-objectif. Dans de nombreux cas, le probleme de la conception est
formulé de telle maniere qu'il se concentre sur la minimisation d'un seul objectif et tente
d'obtenir des résultats acceptables pour certains objectifs particuliers, par exemple
performances temporelles ou robustesse paramétrique, etc. Mais dans tout probléme pratique
de commande, il y aura toujours des compromis entre les différents objectifs. Par exemple, il
est naturel qu'un simple contréleur ne donne pas le temps de stabilisation le plus rapide avec
la meilleure robustesse paramétrique (c'est-a-dire le temps de stabilisation minimum pour
toutes les conditions de fonctionnement ou les asymétries des paramétres). Par conséquent, il

est nécessaire de formuler une stratégie de sorte que de nombreuses solutions différentes
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puissent étre obtenues sur une frontiére de Pareto pour étudier leurs compromis. La frontiére
de Pareto est une surface sur I'espace des fonctions objectifs du probléeme, de sorte que, pour
des solutions se trouvant a la surface, il n'est pas possible d'obtenir une meilleure solution qui
a simultanément une valeur inférieure pour tous les objectifs que la présente. En d'autres
termes, toute nouvelle tentative de diminution d'une fonction objectif entrainerait une
augmentation des autres objectifs. Ensuite, le concepteur devrait étre en mesure de choisir la
commande approprié parmi le compromis entre ces objectifs contradictoires selon son
exigence spécifique pour le probleme [106].

Nombreux facteurs affectent les performances de TAG, par conséquent, il existe plusieurs
méthodes pour améliorer les performances d’un cycle d’une TAG. Chacune de ces méthodes
ont des effets différents sur la puissance de sortie, I'efficacité et la consommation spécifique
de carburant. La sélection d'une méthode particuliere dépend du type de modéle, des
conditions de fonctionnement, de la maniére dont elle affecte la performance du cycle de la
TAG, et des mesures qui sera prises.

La méthode d'optimisation utilisée dans cette étude peut choisir efficacement les gains des
parametres appropriés pour les lois de commande en fonction de plusieurs fonctions objectifs
proposées ci-dessous. Il vise a atteindre le plus haut niveau de puissance, de couple,

d'efficacité de conversion du carburant et de la consommation économique [106]:
t0

p 4
1- Performances de poursuite: min f,(t)= j t[ o, (t)zjdt
0 \i<d

top

2- Variables de commande : min f,(t)= jt [(1—;/V(t))2 +(1-y ()) +u32(t)]dt

0

top 3
3-Variation des variables de commande /Fluctuation/Broutement min f,(t)= _[t > Au?(t)dt
0o i

top
4- puissance min f, (t)=— [t R,*(t)dt
0

Le critere FT-ITSE, ou la fonction objectif fi(t) est pénalisée lorsque le tempst augmente.
C'est-a-dire que le critére est plus adapté a notre thése, car f, (t)est obligé a atteint la valeur
minimale en un temps fini. t, est le temps fini d'optimisation, peut étre utilisé a la place pour

se rapprocher du critere ITSE, t, est sélectionné supérieur au temps de réponse de sorte que

i) Op
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I'intégrale apres t,, peut avoir une contribution minimale au total valeur de l'intégrale ITSE

[106]. Le Schéma fonctionnel de I'algorithme de commande est illustré a la figure 4.13.

Recherche hors ligne

OMOEP ¢ — — —

1
PR l Performances

Parametres
Point de ' ! |

fonctionnement ~ — r

Commande

v

v

Figure. 4.13 Schéma fonctionnel de I'algorithme de commande

Le probleme d'optimisation conduit a résoudre I'équation de minimisation suivante:
Min f,(ky Kk, )ou min f,(ky ky,B) j=14 i=13
sous contraintes

0 Uy < Leveeemmmrnneeen i (a)

0 < Uy < Levmrrmeeeiiieei (b)

N et S Mg SN gy mee s oeeeemmmmmeeeenneees (C) (4.59)
Ty STy veereeeeeeeerereeessemns e (d)

0 < B Lveernemneeeaseeaieeii i (e)

ky < (1 Z)(kzi K, )’“ﬂ ........................... (f)
k2i>kAA(3+ﬂ)/(l_ﬂ) .............................. (9)

Une vanne 0: Fermée (0%), 1: Ouverte (100%). Il est important de noter que l'ordre de
Differ-intégral joue un ro6le critigue non seulement dans le probleme de rejet des
perturbations, mais aussi dans la régularité du signal de commande. Les contraintes (e),(f),(q9)

concerne uniquement la loi de commande d’ordre fractionnaire.

4.7. Résultat et Simulation :

Afin d'illustrer les performances exceptionnelles de la stratégie proposée, nous avons
considéré Mercury 50 (Solar/TurboMach/Caterpillar Company). Les données du modéle de
la TAG sont données par le constructeur dans les conditions ISO [107-110] (Voir Annexe 1).
La simulation dans cette partie comprend le test de performance temporelle de la poursuite,

I’amélioration des performances aérodynamique, 1’amélioration des performances
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thermodynamiques, robustesse de la commande proposée [111-112]. En outre, les
performances de la commande concue dans ce domaine seront comparées a cing autres
méthodes basées sur la CMG, a savoir

RSMC: Commande par mode glissant d’ordre entier.

FRSMC: Commande par mode glissant Floue d’ordre entier.

FORSMC: Commande par mode glissant d’ordre fractionnaire.

ORSMC: Commande par mode glissant d’ordre entier optimisée par OMOEP.

OFRSMC: Commande par mode glissant floue d’ordre entier optimisée par OMOEP .
OFORSMC: Commande par mode glissant d’ordre fractionnaire optimisée par OMOEP .

La simulation a été programmée en Simulink/Matlab, basé sur l'intégrateur Euler, avec une
étape fondamentale de 0,1 ms pour résoudre les équations dynamiques. La méthode CRONE a
été considérée comme approximant numériquement l'intégrale de Riemann-Liouville, avec

une fonction de transfert d'ordre 5 dans le domaine fréquentiel [0,001, 1000] rad/s [105].

4.7.1. Perturbations et incertitudes

Etant donné qu'il existe diverses perturbations externes dans le processus de production
d'énergie, il est important de vérifier la capacité de rejet des perturbations de la loi de
commande et les performances temporelles de ce processus. Le vecteur des variables d’entrée
u(t)=[u,(t)u,(t)u,(t) ] , représente la vanne de commande CCV, la vanne de controle
(Throttle), le débit du carburant, le vecteur variable de sortie se référe au débit du
compresseur, la pression du compresseur, a la vitesse de la turbine (compresseur), a la
température CC respectivement.

La promotion des performances dans la commande de la TAG dépend principalement des
pertes (Throttle) et de la consommation du combustible. Théoriquement et pratiquement, plus
I'ouverture des aubes des vannes est grande, plus les pertes de puissance sont faibles (Couple
de résistant pour le compresseur), et en attendant, plus le debit de carburant est faible, moins

la consommation du combustible est importante.

Définissez les indices de performance du processus de commande comme fi(t) qui
représentent les fonctions d'optimisation. Les consignes de vitesse et de température sont
respectivement 1484.82rd / s(~14179tr / min) et 1480.15K(~1207°C) , et les limites des

variables ~de commande sont définies comme suit O0<u,(t)<100% et

0.2kg/ s£u3(t)£0.25 kg/s. A t=1000s, deux types de perturbations (ajoutées a A,(t))

sont appliqués au systeme noté par pert(t)=[0.33sin(0.2t) 0.14sin(0.2t) sin(0.2t) rand(-
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278.17,278.15)] sont considérés respectivement comme des perturbations de débit massique ,
pression, vitesse et température, d(t)=[-1.6 0.28 -10 278.15] représentent l'incertitude de la
caractéristique du compresseur et de la caractéristique de la vanne de contréle, la charge de la

turbine, et les coefficients thermodynamiques.

4.7.2. Simulation 1: Avant ’optimisation

Les sélections raisonnables des parametres dans l'algorithme de commande ont un grand effet
sur I’amélioration des performances de la commande congu. La condition de robustesse est
une méthode de sélection de parametres couramment utilisée dans la commande robuste pour
sa mise en ceuvre facile. Par conséquent, on se basant sur cette méthode pour la commande

d’ordre entiers, premiérement, la commande CMG d’ordre entier discontinue et floue, avec le
gain k;; =[0.7,0.81.41], k,; > p,+7;avec 7, >0. Deuxiémement, la commande CMG

d'ordre fractionnaire est défini dans I'équation (4.46), les paramétres de commande sont réglés

conformément au théoréme 4.3 comme suit: #=0.6 , =037, k,  =[0.3,0.27 11,95],

Ky >k, 3+ B)(A-p), x<1ky <(1- ;()(k2i —k,, )"'62.

Comme le montrent les légendes des Figures 4.14-4.15, les lignes de couleurs et de types de
lignes différents réevelent les réponses du systeme commandé par les diverses techniques de
commande mentionnées précédemment. Comme le montre la Figure 4.15, les variables de
sortie du systeme sous le contréle de la commande CMG proposée peuvent atteindre le point
d'équilibre avec moins de dépassement et de temps de stabilisation, ce qui a démontré son

excellente précision de poursuite et sa vitesse de convergence.

12 /
Vitesse tr/min =14178.3439
Decrochage tournant

2 O Point Critique
Vanne de controle

Pression compresseur (bar)
>

RSMC
m— ERSMC
m— FORSMC

T
0 5 10 15 20 25
Debit masique compresseur (kg/s)

Figure. 4.14. La dynamique du compresseur-Simulation 1
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Figure. 4.16 Les variables de commande - Simulation 1

De plus, les variables manipulées dans la Figure 4.16 sont considérées comme des reflets de

I'amélioration des performances, qui maintiennent toujours des ouvertures des vannes plus

grandes (Throttle-CCV) et une consommation du combustible inférieure avec la commande

de variables manipulées du systéme par deux autres méthodes par rapport a la consommation

nominale de débit massique du combustible .
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Figure. 4.17 Fraction massique du combustible/Air-Simulation 1
Dans la Figure 4.17, il n'y a que trois contréleurs (RSMC, FRSMC, FORSMC) sélectionnés

dans la comparaison des réponses des variables d'état pour la clarté des graphiques tout en

3000

maintenant la fiabilité des résultats de la comparaison. Les réponses des variables d'état lisses
ont indiqué la stabilité exceptionnelle des états de l'algorithme adopté. Les fractions

massiques du combustible et de I'oxydant chutent rapidement et finissent par se stabiliser. Ce

résultat implique que le combustible et I'oxydant sont convertis en produits, ce qui correspond

au rapport du combustible et de I'oxydant, qui a été choisi pour étre proche de la valeur

stoechiométrique.
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Figure. 4.18 Le décrochage tournant - Simulation 1
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Le coefficient de décrochage tournant positif J; est amorti, cela peut étre vu par la Figure
4.18. Lorsque la turbine prend de la vitesse, le décrochage s'amortit et la turbine entre dans un
état d'équilibre. Le débit massique, la vitesse et la pression se stabilisent tous a une valeur
constante avec le coefficient de décrochage a zéro. Par conséquent, le modele peut simuler le
régime transitoire ainsi que I'état stationnaire. Ces résultats reproduisent ceux donnés dans les
travaux précédents et donnent I'assurance que le modeéle proposé est suffisant pour modéliser
I'ensemble de la turbine a gaz.

Le modéle proposeé est soumis a une perturbation importante de la température et de la vitesse,
ce qui rend la commande plus importante. Ceci est illustré sur la Figure 4.19 ou de faibles
variations d'amplitude sont obtenues simultanément en puissance et en couple. Dans ce cas, la
boucle de régulation de température domine fortement la réponse de la turbine a gaz et

influence de maniére significative la sortie de la turbine a gaz. Dans ces conditions, les
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Figure. 4.19 Puissance net, rendement thermique, et couple de la turbine- Simulation 1
performances de contrble de température sont essentielles pour atteindre la puissance

nominale.

4.6.2. Simulation 2: Apres I’optimisation

Dans la méthode OMOEP précitée, I'ajout de l'indicateur de combustion et thermodynamique
dans la fonction multi-objectif peut garantir I'amélioration du rendement des turbines a gaz.
En outre, la haute précision de poursuite et la fluidité de la commande optimisée peuvent étre

assurées par 1’existence de la fonction dynamique de variation et fluctuation des variables de
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Tableau 4.2 Les paramétres de OMOEP

Parametres Valeur Parameétres Valeur
N° Itérations 40 Inertie Q 0.5

N° Particules 200 N° Grille 30
Dimension 8 Dépot(Archive) 100

Cy 2 Ratio de Mutation 0.7

Cy 2.05 Fonctions de fitness f1,12,13,f4
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commande, la contrainte de stabilité, qui reposaient sur le probleme d'optimisation multi-
objectif. Afin de favoriser la rapidité de convergence du processus de résolution de ces
problemes de commande, le probléme de commande d’optimisations multi-objectif est choisi.
Comme pour l'analyse de commande précédant de la simulation 1, la Figure 4.20 et la Figure
4.21 montrent bien que la méthode proposée puisse atteindre le plus petit temps de réponse et
dépassement de toutes les variables de sortie, ses performances globales sont évidentes
optimaux. En plus, la dynamique des variables de commande résultante des algorithmes
optimisés est souple, avec une bonne stabilité du compresseur en respect des limites

physiques des actionneurs (Figure 4.22).
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Figure. 4.22 Les variables de commande - Simulation 2

Par conséquent, les contrbleurs optimisés de cette simulation révelent la précision de
poursuite désirée, la conversion maximale du combustible (Figure 4.23), I'optimisation de la
puissance souhaitée pour tous les contréleurs en comparaison (Figure 4.25).

De plus, les reponses de rejet du décrochage tournant de la Figure 4.24 ont démontré la bonne

stabilité aérodynamique des approches proposees.
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Figure. 4.25 Puissance net, rendement thermique, et couple de la turbine

Apres avoir effectué tous les simulations qui clarifient 1’amélioration des performances
aérodynamiques et thermodynamiques en basant sur OMOEP, nous avons opté pour prendre
le temps de réponse, et fy, f,, f3, f4 comme des indicateurs de qualité et de supériorité des trois
algorithmes optimisés (Lois de commande). Les résultats de contraste entre les différents
algorithmes sont illustrés dans la Figure 4.26 et Figure 4.27.

Temps de reponse-vitesse(s)
Temps de reponse-Temperature(s)

o
RSMC FRSMC FORSMC ORSMC OFRSMC ~ OFORSMC RSMC FRSMC FORSMC ORSMC OFRSMC ~ OFORSMC

Figure. 4.26 La comparaison des temps de réponse

Comme le montre la Figure 4.26 et Figure 4.27, la reformulation du probléme présenté en

méthode d'optimisation multi-objectif converge avec le temps de réponse le plus court parmi
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tous les algorithmes. De plus, 1’algorithme OFOSMC peut faire un compromis raisonnable
entre les différents indices de performance et atteindre les performances optimales avec moins

de dépassement, de perte de puissance et de consommation du combustible.
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Figure. 4.27 La comparaison des fonctions objectifs
Par conséquent, la bonne dynamique de commande et I’amélioration de la puissance de la
TAG obtenu par ’application des stratégies de commande optimisées sont toujours
maintenues lorsque le systeme est soumis a des incertitudes et a des perturbations, ce qui
démontre la remarquable robustesse des algorithmes. De plus, la Figure 4.29 est donnée pour
les analyses antérieurs de I'optimisation multi-objectif superposée sur la surface de Pareto. Il
est évident que la Figure 4.29 comprend les résultats du test de performance aérodynamique et

thermodynamiques pour chaque loi de commande. Cependant, I’OFORSMC proposé révele
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Figure. 4.28 L’évolution des paramétres en fonction des itérations

des performances optimales en ce qui concerne la prise en compte complete des pertes,

fluctuations, et consommation du combustible. En outre, la supériorité des performances

d’OFORSMC peut également étre démontrée a partir de la surface de Pareto.
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Figure 4.29 Le front Pareto pour les différents algorithmes de commande

Par conséquent, la conception robuste en un temps fini de 1’approche OFORSMC est
toujours en mesure de maintenir une dynamique souplesse des actionneurs, avec les
performances aérodynamique/ thermodynamique souhaitées, ce qui est bénéfique pour la
protection des équipements et la conservation de I'énergie du processus de production. En ce
sens, les outils d’ordre fractionnaire fournissent un apercu supplémentaire sur la dynamique

de la boucle fermée en considérant des conceptions plus précises en fonction des

spécifications du modeéle.

4.8 Conclusion
L’étude proposée dans ce chapitre a pour objectif de décrire une turbines a gaz (Mercury 50)

et d’appréhender les techniques pour la modélisation de cette derniére toutes en se basant sur
les phénomenes d’instabilités aérodynamique qui affect généralement le compresseur et la
chambre de combustion, sachant qu’ils constituent la plus grande partie de celle-ci. Plusieurs
modeles ont été développés pour expliquer la non-linéarité de la turbine a gaz. Dans le but
d'améliorer les performances de commande par mode glissant d’ordre entier, floue et d’ordre
fractionnaire, une optimisation d’essaim de particules multi-objectif basée sur le front de

Pareto est adoptée pour optimiser les paramétres des contréleurs.

Dans la conception des lois de commande optimisées, quatre fonctions objectif sont pris en
compte dans la fonction multi-objectif d'optimisation pour garantir les performances du
processus de commande. De plus, la fonction d’énergie et la contrainte physique et de
stabilité sont introduites dans le probleme d'optimisation pour une précision de poursuite du

systeme en un point de fonctionnement efficace et des perturbations externes.

Par conséquent, I’OM peut concilier simultanément la précision de commande et le bon

comportement des actionneurs. De plus, pour favoriser la rapidité de convergence de I’OM, le
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front de Pareto est appliqué dans le processus de résolution du probleme d'optimisation OM.
De plus, I'utilisation des fonctions objectifs et la réduction des nombres des contraintes
favorisent une certaine flexibilité de recherche et une localisation rapide de I'espace de
recherche proche de la valeur optimale, ainsi que le calcul de la solution non-dominante du
front de Pareto favoriseront davantage la vitesse d'optimisation.

Par conséquent, la combinaison des avantages la logique floue (souplesse) et le calcule
fractionnaire des intégral/dérivée avec une optimisation multi-objectif peut garantir le rejet de
perturbations, performances aérodynamiques (pompage, décrochage tournant), performances
thermodynamique (rendement, énergie), les performances de poursuite, une dynamique des
actionneurs souple, et la rapidité de convergence. De plus, en prenant la perte de la vanne de
contréle (Throttle) et la consommation de carburant comme indices économiques, la stratégie
présenté est appliqué au processus de commande de la TAG et se démarque un rendement
thermique exceptionnelles. Cependant, il y a peu d'applications de l'algorithme proposé dans
d'autres domaines, par conséquent, afin de démontrer I'efficacité et l'universalité de la
technique présentée, les applications dans plus de domaines seront incluses dans les travaux

futurs.
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Conclusion générale et perspectives

La Modélisation des composants de la turbine a gaz Mercury50 a été développée en utilisant
le logiciel MATLAB. Les principales composants sont un compresseur axial, chambre de
combustion, turbine, échangeur de chaleur. Cette modularité crée un cadre flexible qui peut
étre utilisé pour créer virtuellement un nombre illimité de combinaisons.

La puissance générée par la turbine est directement proportionnelle au changement d'enthalpie
de la fluide, la puissance de sortie, et la vitesse du rotor de la turbine a gaz peut étre contrélée.
Ce scénario a été implémenté sur le modéle modulaire a l'aide de différentes stratégies de
commande (Calcule Entier, fractionnaire, Floue) basées sur un mode glissant. Il a été trouve,
aprés optimisation des parametres des commandes en utilisant les algorithmes génétique,
essaim des particules standards et multi-objectives, que les stratégies de commande proposée
sont capables d’assurer un rejet des instabilités aérodynamiques, une poursuite de vitesse et
température. L'analyse des commandes effectuées dans cette étude est n'est pas destiné a étre
exhaustif, mais plutdt a donner un apercu préliminaire des méthodes de commande possibles
et les directions. Les principales conclusions de cette etude est :

v Le développement de ce modeéle modulaire pourrait étre utilisé pour une étude
d'efficacité de diverses configurations hybrides dans des futures recherches. Cela
pourrait impliquer de combiner plusicurs autres sources d’énergie hybride (Pile
combustible) ou a énergie renouvelable (Récepteur solaire) et turbines a gaz avec
divers échangeurs de chaleur. L'étude pourrait également étre élargi pour inclure les
méthodes de distribution d’énergie, telles que synchrone vs non synchrone des
turbines.

v' Des études supplémentaires pourraient étre effectuées sur I’identification des
parametres du modele pour chaque composant, et en différents régimes de
fonctionnement (Démarrage et arrét).

v’ Le commande proposée n'a pas besoin d’une connaissance précise des
caractéristiques du compresseur et nutilise pas de retour d'état complet. La seule
hypothese clé est la borne des perturbations externes et des incertitudes du modele.
Sous cette hypothése que la loi de commande développée peut garantir la stabilité

asymptotique globale du modeéle.
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v’ Les stratégies de commande développées, nous a donné un résultat encourageant vu
que le systeme est maintenu a fonctionner en un point de fonctionnent critique, qui
permet de minimiser le dimensionnement des turbomachines (précisément en
aeronautique).

v D'autres commandes pourraient également étre analysés et simulés. Bien que l'impact
de la dynamique des deux actionneurs (Throttle et CCV) soit aborde, il doit étre
soigneusement étudié. Les travaux futurs sur ce sujet incluent le développement d'une
méthode de commande adaptative pour satisfaire les exigences de transition de vitesse
opérationnelle et empécher le systéme d'aller vers des zones saturées d'actionneurs qui
limitent les performances de la commande.

En mettant en évidence les faits mentionnés ci-dessus, des améliorations remarquables

peuvent encore étre réalisées dans le processus de modélisation, de simulation et de

commande des turbines a gaz. Les méthodologies peuvent étre améliorées et développées
de maniere a pouvoir sappliquer a une large gamme de conditions d'exploitation pour
diverses turbines a gaz. lls pourraient également étre capables d'identifier les paramétres
des turbines a gaz et de prédire leur comportement dynamique complexe aussi
précisément que possible. Les résultats de recherche a venir dans ce domaine peuvent
aider efficacement a concevoir, fabriquer, exploiter et entretenir des turbines a gaz dans
des conditions souhaitables. Les efforts futurs apporteront des avancées technologiques et
peuvent conduire a la fabrication de turbines a gaz avec une consommation d'énergie

minimale et donc une efficacité maximale.
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Annexe A

Les spécifications techniques Mercury 50

A.l.Les parametres de la turbine [68,107-110]

Symbole  Valeur  Unités
a 0.3 [-] N
Ac 0.19 m? P,
b 96.17 [-] PR
Cra 1005 JKg-k AP
Cpg 1148 JKg-k R
Cy 150 m/s Ry
c 0.7 [-] Uqg
H 0.18 [-] Tox
hy 4.6%10° JIKg Vee
JEq 0.4 Kgm? Vp
kg 1.4 [-] w
kg 1.33 [-] 7
(R 3 m A
e 8 [-] A,
l 2 [-] le
50.7 MJ/K
LHV 3.9 (kVVhﬁLg) Ve
Mg 1.75 ['] TFric
M 1 Kg Y
m 16.7 Kals p
n 10 [-]

A.2.Les spécifications techniques [108]

Compresseur

Efficacité isentropique [%]
Efficacité mécanique [%]
Pression entrée [bar]
Pression de sortie [bar]
Débit d’air (kg/s)

Perte de pression delta P d’entrée ( kPa)
Rapport de compression
Humidité relative (%)
Perte en débit (kg/s)
Combustion

Temperature de sortie (°C)
Temperature TRIT (°C)
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Symbole

Valeur

14171
101.3

19

3%

0.1

287.4

150

298

0.059

1.5

0.25

0.01
2.1685*10™

0.0189
8
0.3

30

0.35
1.5

90.0
98.0
1.013
9.45
16.6
0
9.33
60
0.09

Unités
tr/min
KPa
[-]

[-]

m

J/IKg-k
m/s

Nm

[-]
Kg/m

1207-Int/1193-Cont
1163-Int/1150-Cont



Haat Rate { Btu/kW-hr)

Débit du combustible (kg/s) 0.23

Perte de pression delta P (%) 3.0
Efficacité de la chambre de combustion (%) 95
Récupérateur

Efficacité du récupérateur(%) 92
Temperature d’air en sortie 621-Int/611-Cont
Debit d’air (kg/s) 16.7
La turbine (Expansion)

Efficacité isentropique [%)] 88.0
Efficacité mécanique [%] 98.
Pression d’entrée bar] 8.814
Pression de sortie [bar] 1.013
Perte delta P d’échappement (%) 3.8
Générateur

Efficacité de la génératrice (%) 97
Efficacité de I’accouplement (%) 98.7

A.3.Les courbes caractéristiques [110]
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