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Résumé

Le turboréacteur est un élément indispensable des avions modernes, il fait I'objet de critiques
sur la pollution sonore et atmosphérique qu'il génere. Aujourd'hui, I'objectif est de réduire au
maximum la consommation de carburant et donc les rejets de gaz polluants des avions, au méme

temps, maximiser la poussée.

Ce Travail consiste en 1’analyse de l'influence du taux de dilution sur la performance d'un
turboréacteur double flux et double corps. On a réalisé un programme de calcul sous le logiciel
MATLAB pour faire ressortir par la voie de plusieurs simulations les graphiques qui traduisent
leurs variations. L'analyse montre que la poussée et la consommation spécifique sont tres

influencées par le taux de dilution et le nombre de Mach de vol

Mots clé : turboréacteur ; taux dilution ; la poussée spécifique ; la consommation spécifique
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Abstract

Turbojet engine is an essential element of modern aircraft; it is the subject of criticism on the
noise and atmospheric pollution it generates. Today, the objective is to reduce fuel consumption
and therefore polluting gas emissions from aircraft as much as possible, while at the same time,

maximizing thrust.

This work consists to analyses the influence of bypass flow rate on the performance of turbojet
double spool engine. A calculation program was carried out under the MATLAB software to
bring out through several simulations the graphs which reflect their variations. The analysis
shows that the thrust and the specific consumption are very influenced by the bypass rate and
the Mach number of flight

Keywords: turbojet; dilution rate; specific thrust; specific consumption
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I'a Le rapport des chaleurs massiques de I'air a pression et volume constant.
nis,c Le rendement isentropique du compresseur.

e Le rapport de pression total au niveau de compresseur.

Tm Le rapport de pression total au niveau de compresseur.

TC Le rapport de température total au niveau de compresseur.
ns,j Le rendement isentropique de I'étage " j .

TS,] Le rapport de pression total pour le pour I'étage " j "

1S,J Le rapport de température total pour I'étage " j ".

TS Le rapport de pression total par étage.

I)s Le rendement isentropique par étage.

nth,cc Le rendement thermique de la chambre de combustion pour les gaz parfaits.
Cpg La capacité calorifique massique des gaz brulés (J / kg.K).
f Le dosage de la chambre de combustion.

nis,t Le rendement isentropique de la turbine.

it Le rapport de pression total au niveau de la turbine.

Tt Le rapport de température total au niveau de la turbine.

np,t Le rendement polytropique de la turbine.
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1

Cpcc La capacité calorifique massique des gaz brulés de la post- combustion
(J/ kg.K).

Tyr Tuyere.

Nis,ty Le rendement isentropique d’une tuyére.

Tty Le rapport de pression total au niveau de la tuyére .

Tr,thy La température réduite au niveau de la tuyere .

M1 Le nombre de mach de I'avion.

M11 Le nombre de mach a la sortie de la tuyere d’éjection.

N|r Taux de la perte de pression total due aux ondes de choc M supérieur a 1.

1r,d La température réduite du diffuseur.

nr,d La pression réduite du diffuseur..

np,c Le rendement polytropique du compresseur.

Les abréviations

UPA (unité de puissance auxiliaire).

AGB ('accessory gearbox) boitier d'accessoires.

CIAM (Central Institute of Aviation Motors) Institut central des moteurs d'aviation.
OKB (OmpITHOE KOHCTpPYKTOpPCKOE Oropo) Bureau de conception.

GTR Groupe Turbo Réacteur.

Remarque

Dans le chapitre (I11) et (1V)les équations de chaque élément sont tirées des références [19] et
[20].
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Voler c’est le plus vieux réve de I’étre humain. Il est devenu réalité avec l'apparition de I'avion.
Au fur et @ mesure des découvertes, des formes et des structures ont été développées en vue
d'adapter I'avion a nos besoins. Depuis sa création, il y a un siécle exactement, I'avion a conquis
le monde pour devenir aujourd’hui un moyen de transport incontournable. D'abord utilisé
comme appareil de guerre lors des Premiére et Seconde Guerres Mondiales, il se transforme
tres rapidement en avion de ligne. Toujours plus puissants, plus rapides, plus grands, et plus
nombreux, les avions n'ont pas fini d'évoluer. Les moteurs d’avion sont des organes sensibles,
car tres complexes car il est en évolution permanente d'autant plus qu'il fait appel a diverses
technologies de pointe (mécanique, métallurgie, électronique,..)

Par ailleurs, l'industrie aéronautique est trés compétitive, elle s'intéresse surtout aux
turboréacteurs double flux doubles corps en vue de leur rendement et leur fiabilité, ils sont
considérablement améliorés depuis leurs débuts, cependant leur codt est tres important, et
représente en général pour un avion civil le tiers du codt total de I'appareil.

L'idée du turboréacteur est née, en 1928 (Frank Whittle). Breveté en 1930. Tournant au banc
d’essai le 12 avril 1937. Parallélement, un ingénieur allemand, Hans Joachim PABST VON
OHAIN, inventait le premier turboréacteur allemand. Son premier réacteur le HES 1,
comparable a celui de I'anglais Whittle, avait tourné au banc en septembre 1937. Le 27 ao(t
1939, une version améliorée, le HES 3B permettait le décollage du premier avion a
turboréacteur du monde : le Heinkel He-178 expérimental.

L'écologie actuellement, fait rage, le développement durable devient un enjeu capital. L'objectif
est maintenant de réduire au maximum la consommation de carburant et donc les rejets des gaz
polluants des avions. Pour cela, les ingénieurs et chercheurs travaillent activement sur ce moteur
dans le but de protéger I'environnement.

Notre travail consiste sur I'étude d'un turboréacteur double flux double corps ayant comme
objectifs I'analyse des différentes performances énergétiques, tel que I’influence deux taux de
dilution sur les rendements, la consommation spécifique, la poussé spécifique et I'influence des
differents parametres, comme le taux de compression et la température de combustion, sur ces
performances.

Notre travail est divisé en quatre chapitres : On a débuté avec une revue bibliographique dans
le premier chapitre ou on traite aussi les éléments composants du turboréacteur et son principe
de fonctionnement. Dans le deuxieme chapitre, nous allons traiter les déférent system du
turboréacteur pour un bon fonctionnement et aussi on ’a déterminé les expressions analytiques

des parameétres de performances d’un turboréacteur
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Le troisieme chapitre est consacré pour la présentation des méthodes de calcules qui élaboré
sur un programme MATLAB
Dans le quatrieme chapitre. On va faire une analyse et discussion sur les courbes obtenues

En fin, nous termineront notre travail par une conclusion générale.




Chapitre I Genéralites sur les moteurs a
réaction
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1.1 Principes de Propulsion

La propulsion & réaction c’est la mise en mouvement d’un corps, obtenue en produisant une

force de poussée pour les aéronefs cette poussée est obtenue par I’intermédiaire d’un moteur.

La propulsion des avions a réaction s’appuie principalement sur deux branches de la science

physique :

e Lamécanique : avec le principe de « I’action réaction ».
e L’aérodynamique : qui porte sur la compréhension et I'analyse des écoulements d'air,

ainsi que sur leurs effets sur des éléments solides qu’ils environnent. [7]

1.1.1 Action réaction

Le principe de propulsion a réaction et une technique permettent de faire avancer un avion, est
basé sur le principe d’action réaction de Newton en 1687, « la réaction est la conséquence de
I’action ». Par exemple les fusées des feux d’artifice sont propulsées grace a 1’injection des gaz
sous pression qui résultant de la réaction chimique interne d’un mélange solide de « carburant
» et de « comburant », les gaz qui s’échappent de la fusée créant une action, la fusée se déplace
par réaction. [7]

Réaction :

déplacement //
Y &4
-/

de la fusee

L7 / Action : jet
’ propulsif

Figure 1.1: exemple du principe d’action réaction
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1.1.2 Types de propulseurs a réaction

Les propulseurs sont des machines composées d’un moteur thermique qui fournit 1’énergie
Nécessaire a la propulsion de 1’avion et a I’entrainement des équipements et des servitudes a
bord de I’avion (production d’électricité, air)

On distingue principalement deux types de propulsions :

+«+ Propulsion a réaction directe : Les propulseurs directs, produisant une force dirigée vers
’avant, appelée poussée opposée a la trainée. Dans ces moteurs se trouve la famille des
turboréacteurs ainsi que des moteurs fusés.

% Propulsion a réaction indirecte : pour lesquels la force, appelée traction est produite par
un organe intermédiaire : I’hélice. Celui-ci transforme 1’énergie mécanique d’un moteur
thermique en énergie propulsive. [9]

On peut classer sur un organigramme les types de propulsion comme suivant :
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les différents
types de
propulsion

propulsion a
réaction
inderecte

propulseur a
réaction directe

les moteurs a les
pistons turbopropulseurs

les

les moteurs fusés
turboreacteurs

le turboréacteur le turboreacteur o erara e le pulsoréacteur
mono flux double flux

Figure 1.2 : organigramme des types de propulseurs

1.2 Groupe turboréacteurs (G.T.R)

1.2.1 Définition

Le turboréacteur ou bien ce qu'on appelle souvent le moteur d'avion est une machine de
propulsion qui transforme le potentiel d'énergie chimique contenu dans un carburant qui est
généralement du kéroséne associé a l'air ambiant qui représente le comburant, en énergie

cinétique permettant de générer une force de réaction dans un milieu élastique opposee au sens
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d'éjection. La poussée générée résulte de I'accélération d'une certaine quantité d'air entre I'entrée
(diffuseur) et la sortie (tuyere d'éjection)

Afin d'injecter une quantité d'air suffisante en masse, un accroissement de la pression a vitesse
a peu pres constante est assuré par le compresseur d'entrée. Le contact de l'air chaud avec le
carburant injecté au niveau de la chambre de combustion provoque la combustion qui génere
une quantité importante d'énergie sous forme des gaz chauds. Une partie de cette énergie
produite est récupérée par une turbine située juste aprés la chambre de combustion pour
entrainer certains accessoires, dont le compresseur fait partie. L'autre partie du flux chaud
produit la poussée ou une partie de cette poussée (selon le type de réacteur) par détente dans la

tuyere d’éjection. [1]

Figure 1.3 : Vue en coupe du CFM56-7B, le moteur d'avion civil le plus vendu au monde

1.2.2 Historigue de turboréacteurs

Dans les années 1930, grace a l'ingénieur britannique Frank Whittle et I'inventeur allemand
Hans von Ohain le monde a connu des nouveaux types de moteur d'avion, il s'agit donc des
turboréacteurs. A I'age de 22 ans, Frank Whittle imagine qu'un avion peut propulser pour la
premiere fois sans hélices et essaie sans succes d'obtenir un soutien financier de I'armée pour le
développement de son idée. Il persiste alors seul dans le développement de cette motorisation
et imagine I'utilisation de deux turbines, I'une a I'entrée pour amener l'air vers la chambre de

combustion et l'autre pour mélanger le carburant a I'air. En 1935, grace a des dons privés, il
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construit le premier prototype de turboréacteur (Le W1) afin de le tester a travers un banc d'essai
en avril 1937. [2]

Figure I. 4 : Le premier turboréacteur de Frank Whittle (W1)

En 1934 l'inventeur et le physicien allemand Hans von Ohain fait appel a I'Université de
Gottingen pour développer un nouveau type de propulseur aéronautique, il s'agit d'un moteur
dont la combustion se fait selon un cycle continu, ce moteur est similaire a celui de Whittle sur
le dessin, mais différent sur les éléments internes. VVon Ohain fait voler le premier turboréacteur
sur un « Heinkel He 178 » en 1939, premier aéronef congu pour étre propulsé par ce type de

moteurs

Les premiers turboréacteurs dessinés par Whittle et Von Ohain sont congus sur la technologie
des compresseurs centrifuges. Ces turboréacteurs nécessitent un moteur de grand diameétre a
I'entrée pour pouvoir comprimer correctement l'air, un inconvénient qui pénalise leurs
performances, en particulier leur vitesse maximale. En 1940, Anselm Franz développe un
turboréacteur fondé sur le principe des compresseurs axiaux, dont la section frontale est
beaucoup plus restreinte ce qui a permis d'avoir un rendement meilleur. Il construit en 1944 Le
« Junkers Jumo 004 », qui devient apres non seulement le premier turboréacteur moderne mais

également le premier produit aéronautique en série. [3]
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Figure 1.5 : Le Junkers Jumo 004

1.2.3 Principe de fonctionnement d’un turboréacteur

Un turboréacteur est forme d’un tube a I’intérieur duquel sont disposés, d’avant en arriere, un
Compresseur a aubes comportant plusieurs étages, une chambre a combustion disposes sur le
méme axe, une turbine a gaz et une tuyére de sortie. [9]

Le turboréacteur s’appuie sur le principe d’action-réaction : il s’agit d’accélérer une masse d’air
pour créer une force de poussée qui, par réaction, va propulser I'avion. Toutes les architectures
de turboréacteurs reposent sur les 3 mémes étapes, a savoir : Compression - Combustion -
Détente. Lorsque l'air traverse ces divers éléments, sa pression, sa température et sa vitesse
varient. Ces variations produisent les forces dont la résultante est la force de propulsion de l'avion.
Au démarrage, de I'air comprimé fourni par I'UPA (unité de puissance auxiliaire) ou par un groupe
pneumatique au sol, met en rotation un compresseur qui aspire et comprime I'air ambiant pour
I'envoyer vers les chambres de combustion. Simultanément une pompe entrainée par
I'intermédiaire d'un boitier d'accessoires ou AGB accessory gearbox (en anglais) injecte du
carburant (kéroséne). Ce mélange (air comprimé/carburant) est enflammé dans ces chambres par
une bougie d'allumage, ce qui permet de dilater fortement les gaz. Ces gaz traversent une ou
plusieurs turbines qui entrainent a I'aide d’un arbre rotatif le compresseur et les accessoires
indispensables au fonctionnement du réacteur (pompe a carburant, alternateur etc...) , ce qui
permet d’assurer la continuité du mouvement. Les gaz s’échappent ensuite dans une tuyére de

section convergente (ou convergente-divergente pour les vitesses supersonique) afin de les
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accélérer en sortie. Lorsque la vitesse de rotation du moteur est supérieure a un certain point,
grace au systéme de démarrage (le régime de rotation est suffisant), le moteur de démarrage est
désaccouplé et la bougie éteinte. Le moteur peut alors fonctionner de facon autonome pour

atteindre son régime de ralenti. [7]

ADMISSION COMPRESSION COMBUSTION ECHAPPEMENT

“lHlHl-

'H

tlmm i

,HH'H"',_A%:#I"

Entrée d'air Chambres de combustion Turbine

L J |\ J

Section froide Section chaude

Figure 1.6 : Fonctionnement d’un Turboréacteur

1.2.4 Cycle thermodynamique du turboréacteur

Le cycle thermodynamique de turboréacteur comprend quatre temps :
- L’admission.

- La compression.

- La combustion.

- La détente

On distingue de point 0 a 1 : la compression a base pression au niveau de diffuseur, de point 1
2 : la compression a haute pression au niveau de compresseur, De 2 a 3 : la combustion au
niveau de la chambre de combustion, aprés de 3 a 4 : une détente dans la turbine et de 4 jusqu’a

5 : une autre détente dans la tuyere propulsive. [12]

11
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Figure 1.7 : cycle thermodynamique d’un turboréacteur.

1.3 Les différents types de turboréacteur

1.3.1 Turboréacteur a compresseur centrifuge

Les premiers turboréacteurs, congus a partir du prototype mis au point par Whittle, Ce type de

turboréacteur comprend un compresseur centri

turbine, il offre I'avantage d'étre simple a fabriqu

fuge lié mécaniquement par un arbre & une

er (un seul étage de compression, un seul arbre

reliant turbine et compresseur). Sa faible longueur malgré son grand diamétre, a fait que ce type

devient un moteur compact idéal pour les hélicoptéres. Le turboréacteur a compresseur

centrifuge est moins performant que celle a compresseur axial, la raison pour laquelle, il est

rarement utilisé pour les avions. [15]

12
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Centrifugal impeller
(compressor) Shaft Turbine

Combustion Nozzle
chamber 5

Figure 1.8: Turboréacteur a compresseur centrifuge

1.3.2 Turboréacteurs a compresseur axial

1.3.2.1 Turboréacteurs simple flux mono-corps

Un turboréacteur est dit simple flux si un seul flux le traverse d'amont en aval et dit mono corps
si son compresseur est unique par opposition au double ou triple corps ou I'ensemble

compresseur est séparé en deux ou trois mobiles.

Ce cas est le plus simple elle constitue d’Un compresseur a plusieurs étages est lié
mécaniquement par un arbre a une turbine a un ou plusieurs étages. L'ensemble tourne a la
méme vitesse. Ce type de turboréacteur peut étre congu soit avec plusieurs chambres de
combustion, soit avec une seule chambre annulaire. [11]
Injecteur de
Aubes Aube du carburant

Palier du stator diffuseur
avant

— - =R
— lé LI LS : Eig!!E’I=!!!;il

Turbine

Tuyére

Compresseur Palier Stator

turbine

Vannes
d'entrée d'air

Chambre de
combustion

Figure 1.9: Turboréacteurs simple flux avec compresseur axiale.
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1.3.2.2 Turboréacteurs simple flux, double corps

Pour augmenter la puissance certains réacteurs ont un second compresseur relié a une seconde
turbine. L'ensemble turbine HP, compresseur HP constitue I'attelage haute pression. L'ensemble
turbine BP, compresseur BP constitue I'attelage basse pression. Les deux attelages sont liés par

des arbres d'entrainement différents et ont des vitesses de rotation différentes. [14]

A noter que l'arbre de l'attelage BP passe a l'intérieur de I'arbre de I'attelage HP.

Attelage basse pression
Compresseur et turbine BP

~

Manche ¢
3 air Compresseur et turbine HP

Attelage haute perssion

Figure 1.10: Turboréacteur simple flux double corps

1.3.2.3 Turboréacteur double flux, double corps, avec PC

Aprés la combustion normale du carburant qui a lieu dans la chambre de combustion, la
postcombustion appelée également réchauffe se fait dans un canal prolongeant la tuyére. Du
carburant (Kéroséne) injecté en fines gouttes se vaporise et se mélange dans I'écoulement a
forte vitesse qui sort de la tuyere du turboréacteur, et qui contient encore environ un tiers de
I'oxygene de l'air initial. Les flammes créées se stabilisent un peu plus loin dans une ou plusieurs
gouttieres toriques appelées "accroche-flammes™ qui maintiennent des noyaux de recirculation
des gaz dans leur sillage. Une poussée elevée est ainsi obtenue au détriment du potentiel des

mobiles tournants.

Les postcombustions peuvent étre installées sur les turboréacteurs simple flux et double flux. Il
n'est actuellement utilisé que dans les avions militaires supersoniques, principalement pour les
avions de combat rapides. Seuls deux avions civils l'utilisent, le Concorde franco-britannique
et le Tupolev Tu-144 russe. [15]
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Flux primaire  Injecteurs de Tuyére
Attelage BP post-combustion

réglable

E

Attelage HP Accroche-flammes Reafroidissement
Flux secondaire du canal de PC

Figure 1.11: Turboréacteur avec post combustion

1.3.2.4 Turboréacteur double flux mélangés

Sur ce type de turboréacteur on préléve une partie de I'énergie pour faire tourner une turbine
supplémentaire a un ou plusieurs étages qui entrainera un compresseur basse pression. Ce
dernier créera une poussée additionnelle en accélérant un flux secondaire.

Deux flux séparés vont alors traverser le turboréacteur. Le flux primaire ou flux chaud traverse
tout le réacteur en passant par le compresseur basse pression, par le compresseur haute pression,
les chambres de combustion et les turbines haute pression et basse pression. Le flux secondaire
ou flux froid (en bleu) contourne toute la partie chaude du réacteur. Les deux flux se rejoignent

et se melangent dans la tuyere avant d'étre éjectés. [11]

Flux secondaire (froid)

Aubage fixe
Flux primaire (chaud)

Manche Attelage HP ou N2

Attelage BP ou N1

Figure 1.12 : Turboréacteur double flux mélangés
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Sur certains réacteurs pour favoriser le mélange air secondaire (froid)/air primaire (air chaud),
un mélangeur (mixer) est rajouté au début de la tuyere. Ce qui produira une dilatation et une

accélération du flux secondaire afin d'optimiser la poussée totale.

1.3.2.5 Turboréacteur double flux avec soufflante

Sur ce type de turboréacteur une soufflante (ou fan en anglais) d'un diametre bien supérieur au
compresseur BP est rajoutée a I'avant de celui-ci. Ce qui permet d'obtenir du flux secondaire un
maximum de poussée. Cette soufflante est entrainée par le méme arbre que le compresseur BP.
[11]

Compresseur Turbine
Soufflante haute pression haute pression

Axe de turbine
haute pression

Axa de turbine
basse pression

Compresseur Chambre de  Turbine g
basse pression combustion  basse pression

Tuyeére

Figure 1.13 : Turboréacteurs double flux avec soufflante.

1.3.2.6 Turboréacteur double flux avec grande soufflante

La soufflante qui recoit la totalité de I’air est de grandes dimensions. La majeure partie de cet

air va constituer le flux secondaire, 1’autre partie va constituer le flux primaire.

Le flux secondaire est éjecté par une tuyére secondaire, le flux primaire par une tuyére primaire.
Dans un turboréacteur a simple flux une petite quantité d'air est accélérée trés fortement, ce qui
entraine une vitesse d'éjection élevée, creant de fortes turbulences en se mélangeant a l'air

ambiant d'ou un bruit important.

En revanche dans un turboréacteur a double flux la grande quantité d'air passant dans le flux

secondaire est faiblement accélérée et vient "gainer™ le flux primaire fortement accélére d'ou
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une diminution du bruit. Malheureusement la soufflante de fort diamétre engendre d'autres
bruits en aval et en amont notamment dans les phases d'approches lorsque la vitesse du jet est
réduite. [11]

1.3.2.7 Nouveaux turboréacteurs

Le PW 1000G

Pour augmenter le rendement d'un turboréacteur il faut accroitre la température dans la
chambre de combustion, accélérer la vitesse de rotation de la turbine donc du compresseur
tout en réduisant les masses. Comme il est inutile d'augmenter le débit d'air dans la chambre
de combustion et que la vitesse de rotation de la soufflante a ses limites, I'idée est de diminuer
la vitesse de la soufflante en I'équipant d'un réducteur. Ce moteur sera donc plus économe et
moins bruyant. [15]

Mais ce systeme n'a pas que des avantages et génere aussi des inconvénients : augmentation
du poids et complexité du réducteur.

Ci-dessous le PW 1000G de Pratt & Whitney en cours d'essali

N, S F e P~ . =~ ~ = % .\.
Source; Pratt & Whitney \ ,.. g E %

Reéducteur de vitesse du Fan

Figure 1.14 : le PW 1000G de Pratt & Whitney

Une autre option envisagée est un moteur de type "open rotor" c'est-a-dire avec une ou deux
soufflantes (hélices) non carénées qui consommerait de 20 a 25 % de kérosene en moins grace
a un rendement trés élevé. Mais ce concept ne sera pas prét avant 2020 a 2025.
Ci-dessous un moteur open rotor a deux soufflantes contrarotatives appelées également
Propfans. [15]
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N\ P/

Source : Snecma photo/dessin

Figure 1.15: Open rotor (Propfan)

1.4 Composants principaux d'un turboreéacteur et fonctionnement de chaque

composant

La conception d'un turboréacteur est trés complexe, passant par plusieurs étapes, aboutissant a
I'assemblage des différents éléments que I'on distingue essentiellement : diffuseur ; soufflante
(ventilateur) ; compresseur ; chambre de combustion ; turbine ; tuyére d'échappement ; palier

et paddocks ; accessoire boites, systemes de réglementation. [16]

compresseur chambre de turbine

BP combustion BP

diffuseur

souffiante

/ turbine
compresseur HP
HP

Figure 1.16 : Coupe longitudinal d'un réacteur double flux double corps

1.4.1 Le diffuseur

Aussi appelé "manchon d'admission™, généralement constitué d'un matériau qui absorbe le
bruit, le diffuseur représente le premier composant qui se connecte directement au flux dair.
Son role est de capter I'air dans les meilleures conditions pour rendre normal le flux d'air devant

le ventilateur FAN du premier compresseur. Il est congu en fonction du type de turbine. Une
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prise d'air de turboréacteur sera complétement différente d'une prise d'air de turbopropulseur.
Ces entrées axiales sont dégivrées par de I'air chaud, généralement issu d'un compresseur haute
pression. Si des ailettes de guidage d'admission d'air sont utilisées, elles auront également un
systéeme d'antigivrage. L'admission d'air contient également un matériau antibruit qui absorbe

le bruit du ventilateur et contribue a rendre le moteur plus silencieux. [16]

1.4.2 La soufflante

Dans la plupart des turboréacteurs a double flux, une soufflante est placée a l'avant du
compresseur basse pression. Elle est constituée de pales de grandes dimensions dont I'incidence
varie du pied de pale au bout de pale.

Son réle est d'assurer la compression initiale de I'air entrant dans le réacteur, ce flux va étre
séparé en deux. La majeure partie appelée flux secondaire ou flux froid contourne toute la partie
chaude du réacteur. L'autre partie appelée flux primaire ou flux chaud traverse tout le réacteur
en passant par le compresseur basse pression, le compresseur haute pression, les chambres de
combustion et les turbines haute pression et basse pression.
Sur la soufflante du turboréacteur GE 90 (photo ci-dessus), on voit nettement le redresseur

(aubages fixes) du flux secondaire, ainsi que le redresseur aubages fixes du flux primaire. [14]

Redresseur Secondaire

2
A
K- > \i Redresseur Primaire

Aubage mobile

i \I Bras supports

\ N Y
lt \h‘\\\}"‘\'f ,

Figure 1.17 : exemple d’une soufflante (CFM56)
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1.4.3 Les compresseurs

Le rble du compresseur est d'aspirer et de comprimer I'air pour I'amener a des : vitesse,
pression et température optimales a I'entrée de la chambre de combustion.
Il existe deux sortes principales de compresseurs :

- les compresseurs centrifuges

- les compresseurs axiaux

Il'y a également une solution mixte : le compresseur « axialo-centrifuge ». [17]
e Lescompresseurs centrifuges

Un compresseur centrifuge est composé d'un rouet (roue) a palettes radiales qui aspire 1’air
axialement et de deux diffuseurs. L'arbre du rouet tourne dans des roulements a billes ou a
rouleaux et soit commun a l'arbre de la turbine, soit divisé en son centre et relié par un

accouplement, qui est généralement concgu pour étre facilement détachable. [14]

i
3 Y
Entrada de aire 'f\\\;_\\ii\%{-
1 :_,r"

Ratar

Difusar

Colector

Figure 1.18: compresseur centrifuge.

e Lescompresseurs axiaux

Un turboréacteur est généralement composé :
- d’un compresseur basse pression

- d’un compresseur haute pression
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Figure 1.19: Compresseur axiale. [14]
1.4.4 La chambre de combustions
Située entre le compresseur HP et la turbine HP, la chambre de combustion est destinée alors a

chauffer I'air qui sort du dernier étage de compresseur HP afin de lui apporter I'énergie

nécessaire a faire mouvoir la ou les turbines et a donner suffisamment de poussée a 1’éjection.

Arrivee
Chambre de du carburant
combustion // Envelcppe externe

Aubes directrices

“ ~ de la turbis
Aubes rudrcssuusou/' o de la turbine

du compresseur

Passage de l'arbre
de liaison
compresseur-turbine

Arrivee Trous pour I’'alr
du carburant de dilution

Figure 1.20 : Chambre de combustion

Il est bien évident que le fonctionnement d'une chambre de combustion varie d'un constructeur
a un autre, mais le fonctionnement général reste relativement identique. L'air qui pénétre dans
la chambre de combustion se répartit en plusieurs circuits. Une grande partie passe par la téte
du foyer pour alimenter les systemes d'injection et donc contribuer a la combustion, tandis que
I'autre partie la contourne. L'air de contournement sert a la fois au refroidissement des parois, a
diluer et a bien mélanger I'écoulement dans le foyer (voir le schéma ci-dessous). La chambre
de combustion peut étre partagée en trois zones thermiques : une zone primaire, une zone
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secondaire et une zone de dilution. La température varie aux alentours de 2000°C entre la zone
primaire et la zone secondaire pour arriver a la sortie de la chambre avec une valeur d'environs
de 1200°C. [4]

Arrivée de Enviloppe exteme Alr de hird Distrbuteur
carburant ’ N

Alr pour la | Allumeur

combustion

turbine

refroidissement
Aube distributrice y

e fa turbine

¢ dilution
Air primaire f \ /\
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Figure 1.21 : Circuits d'air et zones thermiques dans la chambre de combustion

1.4.5 La Turbine

La turbine fournit le couple nécessaire pour entrainer le compresseur et d'autres systémes qui
sont connecteés comme les boitiers d'accessoires. En prélevant une partie d'énergie au jet de gaz

sortant de la chambre de combustion. Le reste sert a produire la propulsion.

La turbine est actionnée par les gaz chauds en explosion de la chambre de combustion.
L'explosion provogue une vitesse élevée du gaz en direction de la turbine et a cause de cela,
elle commence a tourner. Toute I'énergie de la chambre de combustion n'est pas utilisée pour
faire tourner la turbine, une autre partie est utilisée pour fournir la poussée. La plupart du temps
80 a 90% de I'énergie fournie par la chambre de combustion est utilisée pour entrainer la turbine

et seulement 10% reste pour la poussée. [10]
Sur de nombreux nouveaux turboréacteurs, il existe deux type de turbines différentes :

e Les turbines axiales : solution utilisée sur la majorité des turboréacteurs.
e Les turbines centripetes ou centrifuges, tres peu utilisees et uniquement pour le

réacteur de faibles puissances.
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5-1) Les turbines axiales

Une turbine axiale peut comporter un ou plusieurs étages selon les besoins en énergie,
un étage est constitué d'un aubage fixe (distributeur ou stator) suivi d'un aubage mobile
(roue mobile ou rotor). Sortant de la chambre de combustion les gaz de fin de
combustion vont se détendre dans le distributeur, ce qui va accélérer I'écoulement en le

déviant. Sous I'effet de cet écoulement la roue mobile tourne. [16]

arbre de transmission

du compresseur Aubage mobile

rotor

anneau intérieur
anneau extérieur
supportant ies
aubage fixe aubes fixes
stator

Figure 1.22 : Vue en coupe d'une turbine

Stator Rotor

$

5

Aubes fixes Aubes mobiles

Figure 1.23: Schéma de passage du flux d'air a travers un étage d'une turbine

5-2) Les turbines centripetes

Une turbine centripete comporte, en suivant le sens d'écoulement des gaz de fin de combustion
> un distributeur, une roue mobile et un diffuseur. Le r6le du distributeur est d'orienter et
d'accélérer le flux des gaz chauds. La roue doit étre centripéte ou hélico-centripéte mais toujours

ouverte afin de diminuer sa masse et son moment d'inertie. Elle doit étre calculée pour qu'au
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point d'adaptation le fluide sorte axialement afin d'entrer convenablement dans le diffuseur qui
relie entre la turbine et la tuyére d'éjection. [7]

Turbine
centripete

Figure 1.24 : Turbine centripéte

1.4.6 La Tuyere d'éjection

C’est un dispositif d'échappement qui fait passer les gaz de décharge de la turbine a
I'atmosphere et dans la direction requise pour générer la poussée. Les variations de la
vitesse et de la pression des gaz d'échappement créent la poussée dans le turboréacteur
mais dans un turbopropulseur les gaz d'échappement participent a la génération de la
pousséee vue que la majeure partie de I'énergie est absorbée par la turbine pour entrainer le
propulseur. La conception du dispositif d'échappement, exerce donc une influence

considérable sur la performance du moteur. [7]

Tuyere pour turboréacteur a double flux mélangés

Le systeme d'échappement doit étre capable de résister aux températures elevées des gaz et est
donc fabrigué en nickel ou en titane. Il est également nécessaire d'empécher tout transfert de
chaleur a la structure de I'avion qui I'entoure. Pour ce faire, on fait passer de l'air de

ventilation autour du tuyau d'éjection.

Les flux air secondaire air froid et air primaire air chaud se retrouvent dans la tuyere de maniere

a assurer un mélange complet des deux flux. [17]
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Figure 1.25 : Tuyeére d’un turboréacteur double flux mélangés

Sur certains réacteurs a double flux, pour favoriser ce mélange air froid /air chaud, un
mélangeur mixer est rajouté au début de la tuyere, ce qui produira une dilatation et une

accélération du flux secondaire afin d'optimiser la poussée totale. [17]

Source : http://lwww.pilote-virtuel.com /
Auteur photo Jujug

Figure 1.26 : exemple Tuyére de MD 83

Tuyere pour turboréacteur a double flux séparés

Les flux étant séparés chaque flux sont éjectés par une tuyere. Dans la figure si dessous En
bleu la tuyére du flux secondaire et en rouge la tuyére du flux primaire. [17]
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Source : Pilote-Virtuel.com/ Photo: Jujug Source ;2 Airbus S.A.S-2011/eXm Company/H.Goussé

Figure 1.28 : la tuyére du réacteur Trent XWB de I'A380

1.4.6.1 Les inverseurs de poussée

Le role d’un inverseur de poussée lors de I’atterrissage d’un avion est de diminuer la distance
De freinage en redirigeant vers 1’avant une partie de la poussée générée par le turboréacteur. 1ls
peuvent étre classés en trois catégories principales inverseurs a obstacles, inverseurs a portes,

inverseurs a grilles et un autre inverseur a cascade, on peut expliquer. [14]

e Inverseur a obstacles
Cet inverseur est utilisé sur des turboréacteurs a double flux mélangés. Il a une efficacité

supérieure aux inverseurs agissant uniguement sur le flux secondaire.
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L'inverseur actif, les portes dévient le flux d’air vers I'avant

Flux primaire

Flux secondaire

Figure (1.29) : schéma d’inverseur a obstacle. Figure (1.30) : Inverseurs a obstacle

e Inverseurs a porte
Ce type d’inverseur n’agir que sur le flux secondaire. Il a une conception simple et modulable,

et adaptable a tout type de turboréacteur.

L'nverseur est actif, la porte dévie le flux d'alr vers l'avant

Flux d'ai
ascondaire

primaire

Porte de 'inverseur fermée, I'alr clrcule normalement

Photo : F.Robert

Figure (1.31) : Schéma d’inverseur a porte. Figure (1.32) : Inverseurs & portes

1.4.7 Les boitiers d'accessoires

Chaque turboréacteur posséde un ou plusieurs boitiers d'accessoires ou AGB (Accessory
Gearbox). Ce boitier est entrainé par le moteur a l'aide d'un prélevement mécanique au moyen
d'un renvoi d'angle sur I’arbre du compresseur et sur lesquels viennent se coupler les différents
accessoires. [10] tels que :

e Les générateurs électriques ;

e Les pompes mécaniques pour I'hydraulique ;

e Les pompes de carburant haute pression ;

e Les pompes pour lubrification.
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Figure 1.33 : Boitiers d'accessoires (Accessory Gearbox)

1.5 Les autres types de propulseurs

1.5.1 Les statoréacteurs

Sont basés sur le méme principe de fonctionnement que les turboréacteurs, avec les 3 phases «
compression-combustion-détente » mais avec une différence fondamentale : ils ne comportent
pas de piéces mobiles. Il n’y a donc pas de compresseur ni de turbine. La compression est
assurée par la seule manche d’entrée, a condition que le statoréacteur soit en mouvement. Un
statoréacteur se présente comme un gros tuyau occupé en son centre par la chambre de

combustion.

Statoréacteur

Figure 1.34 : Schéma de principe d’un Statoréacteur

Ce type de propulseur ne peut donc pas démarrer au point fixe. Il faut ’amener a une

certaine vitesse d’avancement (environ 200 km/h) pour qu’il puisse commencer a

——

28

'
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fonctionner. En revanche, il est tres bien adapté aux tres grandes vitesses (Mach > 1),

quoique gourmand en carburant [4].

{
£y
=0 3,
e 4

Blackbird

Figure 1.35 : exemple des avions militaire équiper d’un statoréacteur

1.5.2 Les Pulsoréacteurs

Les pulsoréacteurs évitent cet inconvénient de ne pouvoir démarrer seul, en alternant une phase
d’admission, une phase de combustion et une phase d’¢éjection. Cette alternance est en général
animée par des volets mobiles ouvrant puis fermant I’arrivée d’air. On peut aussi utiliser le
principe de la résonance acoustique dans le tuyau (qui constitue 1’essentiel de la structure du
pulsoréacteur) , comme c’était le cas de I’Escopette de Snecma , il y a prés de cinquante ans.
Ces propulseurs ne sont pratiquement pas utilisés sauf sur certains engins. Ils présentent

I’inconvénient majeur d’étre trés bruyants (en plus d’étre gourmands). [4]

Pulsoréacteur, phases : 1) admission , 2) combustion/éjection

Figure 1.36 : Schéma de Principe d’un Pulsoréacteur
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1.5.3 Moteurs a fusée

Les moteurs fuses sont prévus pour fonctionner aussi bien hors de 1I’atmosphere terrestre qu’au
niveau du sol ou de la mer. Pour ce faire, ils embarquent leur comburant en plus de carburant
une fusée utilise un mélange chimique appelé propergol, le propergol brule sans utiliser
I’oxygéne de I’air et produit une grande quantité de gaz chauds utilises pour la propulsion.

Il existe principalement deux types de fusées, les fusées a propergol liquide et les fusées
propergol solide. [13]

L ERD } :

Figure 1.37 : Le moteur fusée RS-25 de la Navette spatiale américaine

Figure 1.38 : exemple Le moteur fusée RS-25 de la Navette spatiale américaine
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1.5.4 Les Turbopropulseurs

Le terme turboprop vient de l'anglais turbo et propeller (hélice)elle utilise les mémes «
génerateurs de gaz » que les turboréacteurs, peuvent étre considéres, soit comme le cas limite
des turboréacteurs a tres grands taux de dilution, mais sans carénage de la « soufflante », Le
turbopropulseur est généralement double-corps, c¢’est-a-dire qu'il dispose de deux turbines en
sortie qui font tourner deux arbres concentriques. La premiére turbine est reliée au compresseur,
la seconde a I’hélice qui fournit de I’énergie de propulsion.

Malheureusement cette énergie n'est pas totalement récupérée, il reste une poussée résiduelle
d'échappement des gaz de I'ordre de 10% environ. Pourtant la poussée produite par I'hélice a un
rendement supérieur a celle d un turboréacteur classique. Cette turbine a gaze peut-étre soit a
compresseur axiale, soit a compresseur centrifuge, soit a compresseur axiale-centrifuge

Le turbopropulseur est efficace pour les avions de petite taille et de taille moyen qui volent a
des vitesse inferieurs pour les avions a 750km/h

11y a deux flux dont I’un sert a brulé le carburent mais le taux de dilution est tee important ce
n’est pas la détente dans une tuyére qui est propulse I’avion mais une hélice

Sortie
Hélice Réducteur Compresseur Turbine d'echappement

-
\
[ ( |
=2 Axe Chambre de
Combustion
— >

Figure 1.39: Schéma de principe de fonctionnement d’un Turbopropulseur
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Figure 1.40 : L'Europrop International TP400-D6-

1.5.5 Les moteurs a pistons

Ce sont des moteurs equivalent & ceux des voitures avec le méme principe faire tourner un axe
en se disposant d’un piston dans lesquels procede une explosion qui actionne une hélice Appelé
aussi les moteurs a quatre temps parce que la transformation de I'énergie chimique du mélange
carbure en énergie mécanique s'opére en deux allés/retours de piston.

Ces quatre cycles sont comme suivants : 1’admission, la compression, la mise a feux, et
L’échappement. En aéronautique, I’arrive du turboréacteur a mis fin au moteur a piston. Ce

dernier occupe que les avions légers et les hélicoptéres de sport et divertissement.

1.6 Le domaine d’utilisation des Turboréacteurs

Les turboréacteurs sont utilisés sur tous les avions civils moyen et gros porteurs, car ils sont les
seuls a pouvoir atteindre des vitesses transsoniques (entre mach 0,8 et mach 1) de maniére
économique Seuls les petits avions de tourisme et les ULM sont encore équipés de moteurs a
explosion & pistons.

Dans l'aviation militaire, l'utilisation du turboréacteur s'est généralisée. Elle a permis de
dépasser le mur du son. Les turbopropulseurs équipent des avions d'entrainement et quelques
appareils de transport logistique peu rapides, mais capables de se passer de vraies pistes
d'atterrissage. [10]
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1.7 Avantages et inconvenients des Turboréacteurs

» Les avantages

e Maintenance a cout bas ;

e Un bon fonctionnement car la poussée produite est continue ;

e Lavitesse de vol n’est pas limitée et peut avoir des valeurs tres élevée

e Des combustibles a faible pouvoir calorifique peuvent étre utilisé (kéroséne, paraffine

...). Cela réduit le cout du combustible ;
e La possibilité d’augmente la poussée par la présence de la postcombustion.
e Rapport puissance / poids trés élevé par rapport aux moteurs alternatifs.
e Se déplace dans une seule direction, avec beaucoup moins de vibrations.
e Moins de pieces mobiles que les moteurs alternatifs.

e Faible pression de fonctionnement.

e Faible colt et consommation d'huile lubrifiante.
» Les inconvénients

e [’économie de carburant a faible vitesse de fonctionnement est extrémement pauvre ;

e Le codt est beaucoup plus élevé que pour un moteur alternatif de taille similaire car les
matériaux doivent étre plus solides et plus résistants a la chaleur.

e Les opérations d'usinage sont également plus complexes ;

e Habituellement moins efficace que les moteurs alternatifs, surtout au ralenti ;

e Réponse retardée aux modifications des paramétres d'alimentation ;

e Tres bruyant.
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1.8 Conclusion

A l'issu de ce chapitre, on a pris connaissance des différents types et classification du propulseur
aussi que de turboréacteur et nous pouvons comprendre le systéme turboréacteur ces composent
et son principe de fonctionnement ainsi que nous avons également vu les avantages et les
inconvenients du turboréacteur aves ses applications.

Pour s’avoir en plus sur 1’aspect thermodynamique de chaque composant de turboréacteur nous
aborder cet aspect des choses pour un Turboréacteur double flux double corps dans le chapitre

suivant.




Chapitre 11

Analyse des performances
thermodynamiques d'un Turboréacteur
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II.1 Introduction

Pour avoir un meilleur rendement les ingénieurs ont placé de différents systemes qui permettent
l'augmentions de ses performances. Dans ce chapitre en va traiter ces déférent system aussi
nous allons aborder 1’aspect thermodynamique du fonctionnement d’un turboréacteur double
corps double flux (mélanger). Les cycles thermodynamiques aussi les bilans énergétiques de

ces éléments.

I1.2 Caractéristiques générales des Systémes principaux de
turboréacteur

Les ingénieurs ont placé de différents systemes qui permettent l'augmentions de ses
performances Pour avoir un meilleur rendement d'un turboréacteur, a savoir :

e Systeme de lubrification

e Systeme de carburant et de régulation.

e Systeme d'air interne.

e Systéme de démarrage.

e Systéme d’allumage.

11.2.1 Systéme de lubrification

La lubrification et le refroidissement est trés importante, en particulier les roulements, qui
deviennent chauds lorsqu'ils tournent et doivent étre refroidis. L'huile empéche également
I'oxydation des composants du systeme de lubrification. Chaque roulement dispose d'un raccord
d'alimentation en huile et d'un raccord de retour d'huile pour la lubrification. En raison du faible
frottement, la lubrification des roulements est moins importante que leur refroidissement. [10]

Il existe 3 principaux systémes de lubrification :

e Systeme d'alimentation d’huile.

e Systéme de récupération d'huile.

e Systéme respiratoire.
Les turboréacteurs sont lubrifiés en circuit fermé par un systeme d'alimentation en huile sous
pression qui comprend des réservoirs, des pompes, des échangeurs de chaleur (refroidisseurs et

réchauffeurs d'huile), des filtres, des vannes et diverses commandes et protections du systeme
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et un compteur. Huile de lubrification des paliers principaux des turboréacteurs (évite le contact
métal sur métal en formant un film d'huile). Il fournit également de I'huile, de I'huile d'arrét et

de I'huile de démarrage au systeme hydraulique.

La tache du systeme de récupération d'huile est de renvoyer I'huile du roulement vers le
réservoir. Avant d'atteindre le réservoir d'huile, il passe d'abord par le systeme respiratoire, ou

I'air et I'nuile mélangés dans le roulement sont a nouveau séparés. [10]

En prenant comme un exemple la lubrification d’un palier Une chambre-palier est congue d'un
puisard (appelé “cavité humide™) avec des joints de type labyrinthe dans les zones chaudes,
celle-ci est généralement entourée d'une "cavité séche" qui est également scellée par des joints
de type labyrinthe. On obtient ainsi une double paroi. L'air sous pression pénétre dans la cavité
seche et se déplace de I'extérieur vers l'intérieur de la cavité humide pour retenir I'huile dans le
joint a labyrinthe. L'air se mélange avec I'huile dans la chambre (cavité humide), produisant un

Brouillard d'huile (mélange d'air et d'huile).

Une pompe de récupération permet par I'intermédiaire d'un conduit de récupérer ce brouillard
d'huile et de I'acheminer jusqu'a un séparateur centrifuge huile-air, apres lI'avoir refroidi dans
un dispositif de refroidissement approprié. A la sortie du séparateur, le liquide de lubrification
est ramené dans le réservoir d'huile, alors que l'air est évacué directement a I'extérieur par un
orifice d'échappement. La séparation de I'huile et de I'air est nécessaire car en séparant I'huile

et I'air, la quantité d'huile qui est évacuée a I'extérieur du moteur (drain) est minimisée. [17]

Arrivée
d’huile
— Vers le séprateur
huile 7/ air

Pressurisation
air

Gicleur

Joint labyrinthe
Arbre

Joint

labyrinthe Séparateur centrifuge

huile / air

Drain huile ;
Evacuation

/ de I'air

roulements

Pompe de/

réecuperation >
Echangeur de
refroidissement

Retour vers le
réservoir d’huile

Figure 11.1 : Systeme de lubrification des paliers
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11.2.1.1 Réservoir d'huile

L'huile du systéme de lubrification est stockee dans un réservoir. Le réservoir est monté sur la
structure externe du moteur et est tres accessible. Si nécessaire, il peut étre rempli grace a un
petit bouchon de remplissage de carburant sur le capot. Sur les petits turboréacteurs, le réservoir
de carburant et remplacé quelque part dans la boite a accessoires. Ce réservoir est installé contre
la structure extérieure du moteur et est trés facile d'accés. Il peut étre rechargé si nécessaire
grace a un petit bouchon de remplissage dans le capot moteur. Il est trés important que le
réservoir d'huile soit rempli jusqu'au bon niveau, si le réservoir est trop rempli, un débordement
est possible car I'huile se dilate a mesure que la température augmente. Par conséquent, le
réservoir d'huile n'est jamais rempli jusqu'au sommet. Pour Vérifier le niveau pendant le
remplissage, une jauge est utilisée ou il y a une indication sur le réservoir lui-méme. Certains
réservoirs ont des connexions spéciales pour un chariot de service d'huile sous pression, cette
connexion est située sur le réservoir d'une maniere telle qu'il est impossible de trop remplir le
réservoir. Trop d'huile retourne directement au chariot de service. Il est bon de savoir qu’il est
important de mesurer le niveau d’huile au bon moment, la plupart du temps cela signifie peu de
temps apres ’arrét du moteur. En effet, I'huile disparait dans les roulements lorsque le moteur

est a l'arrét, c'est ce qu'on appelle la dissimulation d’huile. [13]

11.2.1.2 La pompe a huile

La pompe & huile elle est important dans le system de lubrification elle pompe d’huile du
réservoir vers les roulements. Ces pompes sont entrainées par l'une des connexions du boitier
d'accessoires.

Il existe trois types de pompes a huile :

e Pompes a engrenages.

e Pompes Gerotor.

e Pompes a palettes rotatives.
Les pompes a engrenages et Gerotor sont utilisées pour alimenter I'huile en roulements afin
qu'elles soient situées dans la conduite d'alimentation du systeme de lubrification. Il existe

également des pompes qui sont utilisées dans la ligne de récupération du systéme, ces pompes

aspirent I'huile des roulements et la pompent vers le réservoir d'huile. Les pompes les plus
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utilisées dans cette partie sont les pompes Gerotor et Rotary vane. Une pompe a engrenages se
compose de deux engrenages qui s'accrochent I'un a lI'autre. La pompe est entrainée par le boitier
d'accessoires et est capable de faire pression sur I'huile, cela est nécessaire pour injecter I'huile
dans les roulements. Une pompe a palettes rotative n'est pas capable de hautes pressions, mais
tres utilisée dans la ligne de récupération du systéme. C'est trés bien car il peut transporter de

grandes quantités d'huile la ou il n'est pas nécessaire que la pression soit trés élevée.

Dans de nombreux cas, la pompe de récupération et d'alimentation sont situées dans le méme
boitier. Dans la plupart des systemes de lubrification, ils fonctionnent avec le principe du « libre
écoulement ». Cela signifie qu'il n'y a pas de pression d'huile constante, cela dépend de la vitesse
de rotation du moteur ou des rotations par minute. Plus le régime est élevé, plus le débit d'huile

et la pression sont importants. [18]

11.2.1.3 Filtre a huile

Les filtre & huile généralement installés derriere chaque pompe d'alimentation elle est de but
d'empécher les petites particules métalliques, souvent a cause de l'usure, dans les roulements
fragiles du systeme de lubrification. Le boitier du filtre se compose d'une base de filtre et d'un
couvercle sur le dessus du filtre. A I'intérieur du boftier, il y a une unité de filtrage. L'unité de
filtrage peut étre en différents matériaux, parfois en papier, ces unités de filtrage sont
remplacées aprés un certain temps ou lorsqu'elles sont bouchées. D'autres unités de filtrage

peuvent exister en métal, ces unités peuvent étre nettoyées en cas de besoin. [18]

11.2.2 Les circuits de refroidissement

L’amélioration des performances et des rendements des turboréacteurs passe par I'augmentation
de la température des gaz dans la chambre de combustion. Il est donc nécessaire de refroidir les
piéces sollicitées thermiquement, telles que tous les éléments de turboréacteur besoin de
refroidissement Chaque type de turboréacteur avec ce system de refroidissement mais le

principe général pour le reste le méme sur le dessin ci-dessous. [9]

- l'air provenant du compresseur BP sert a refroidir les cavités du moteur et a refroidir et

pressuriser les paliers.

- I'air provenant du cinquieme étage du compresseur HP sert a refroidir une autre partie du

moteur.
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- I'air sortant du compresseur HP va refroidir les distributeurs hauts et basse pression ainsi que

les ailettes des turbines hautes et basse pression.

- A noter que d'autres prélévements d'air sont utilisés pour la climatisation de la cabine
passagere, du poste de pilotage, des soutes a bagages et pour le dégivrage de la cellule

Passage air

Palier avant Palier arriére
Compreseur BP turbine HPFP et BP turbine BP

Compresseur HP Turbine HP

\
Palier avant

Palier avant
compresseur HP Turbine BP

compreseur BP
Palier arriére Palier arriere
compresseur BP turbine HP Sortie d’air

air pris a la sortie du compresseur BP
pm— air pris au milieu du compresseur HP
=1 air pris a la sortie du compresseur HP

- Dessin réalisé d'aprés un dessin from the jet engine by Rolils-Royce

Figure 11.2 : les circuits de refroidissement

11.2.3 Le systéme de régulation

C'est le systéeme qui permet d'obtenir la poussée demandée sans toutefois franchir les limites de
la sécurité ce systeme gere bien évidemment l'arrivée du combustible. « Un systéme de
régulation équipé d’un calculateur électronique régle le débit de carburant fourni par une pompe
entrainée par le moteur. Pour donner le bon débit, il mesure quelques parametres clefs tels que
les régimes de rotation, les pressions et températures en différents points, etc. Il doit éviter que
le moteur n'entre en survitesse ou dans des domaines de températures trop élevées ou encore
dans des domaines de dysfonctionnement aérodynamique (décrochages, pompage du
compresseur, etc....). Ce réglage est également fonction du domaine de vol (pression et

température extérieures, vitesse de vol) »

Le systeme de régulation peut aussi gérer les systemes a géométrie variable de la machine

(section de tuyeére, calages variables des aubes fixes du compresseur et de la turbine, ...).

La régulation a pour but d'éviter en priorité. [4]
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- les survitesses des arbres transmission.
- les surchauffes au niveau des turbines et de la chambre de combustion.
- les zones de fonctionnement dangereuses ou aléatoires.

- les baisses imprévues de pousseée.

[ >

N

Etat de fonctionnement du Ordres de commande du
moteur moteur
¥
Is avian "
L» CALCULATEUR
e NUMERUE
) ﬁlg) | _g |
Ordre du pilote Manette pilote

Figure 11.3 : Schéma de la régulation d’un moteur militaire (M88 de Sn. Mo.).

11.2.4 Systéeme d'air interne

L'air pour le systéeme aérodynamique est principalement fourni par les moteurs, qui peuvent étre
collectés a partir de la centrale électrique au sol lorsque I'avion est au sol. Parfois, il y a des
unités de puissance auxiliaires, qui sont de petits moteurs installés sur certains gros avions de
ligne qui produisent également de I'électricité. L'air sous pression produit par le moteur est
utiliseé dans de nombreuses applications dans les aéronefs, telles que l'antigivrage, la
climatisation ou encore les systémes de démarrage des moteurs. Les systemes d'avion utilisent
non seulement l'air, mais aussi le moteur lui-méme. Le contrdle actif du déclenchement du
turbo, les inverseurs de poussée, la ventilation dans et autour du moteur en font partie. Au cours

de plusieurs étapes du compresseur, certains points sont localisés. [18]

11.2.5 Systéeme de démarrage

Le systeme de démarrage d'un turboréacteur est constitué d'un moteur de démarrage. Le moteur

est relié au boitier d'accessoires pour entrainer la turbine et le compresseur du turboréacteur.
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Lorsque le régime moteur est supérieur a un certain point, le démarreur est déconnecté et la
bougie s'éteint. Le moteur peut alors tourner de maniére autonome pour atteindre son régime
de ralenti. Il existe différents types de moteurs de démarrage :

e Moteurs a démarrage électrique ;
e Moteurs / générateurs a démarrage combiné ;

e Moteurs a démarrage pneumatique.
Les deux premiers sont principalement utilisés sur les petits moteurs comme les arbres de
turbocompresseurs et les hélices. Le pneumatique est utilisé sur les petits et les gros
turboréacteurs. Il est entrainé par une petite turbine, le vent entraine cette turbine et crée une
vitesse €levée. La boite de vitesses convertit la vitesse élevée en une vitesse plus petite avec un

couple élevé. Cela suffit pour entrainer le compresseur du moteur et la turbine. [18]

11.2.6 Systéme d'allumage

Des que le moteur est entrainé par le moteur de démarrage, le systéeme d'allumage est activé. Le
travail du systéeme d'allumage est d'enflammer le mélange carburant-air pendant le démarrage
et en vol, car parfois la flamme peut s'éteindre. Cela peut se produire lorsque l'avion est dans
de fortes turbulences ou de fortes pluies. L'allumage est produit par des bougies d'allumage
scintillantes trés puissantes, et lorsque le processus de combustion commence, il n'est plus
nécessaire de continuer a scintiller car il s'agit d'un processus de combustion continu. Pour plus
de redondance, le systéeme est dupliqué afin que deux bougies d'allumage et unités soient
installées. [18]




CHAPITRE II ANALYSE DES PERFORMANCES THERMODYNAMIQUES D’UN TURBOREACTEUR
1 ——

11.3 Schéma et cycle (T-S) d'un turboréacteur

soufflante Chambre de combustion
Tuyére
Diffuseur subsonigque Compresseur Turbine convergente
_""‘-a-\.,‘ J

Ve i

———————— “ _______.r o  —
Vo Vs
—_— 1) >
Ny P .

""""" -~ It l

~— | S 7

BOL o 0o  ®

Figure 11.4 : Schéma explicatif du turboréacteur

(cas générale )

Les différentes sections du turboréacteur double flux double corps

0-1 : Diffuseur 3-4 : Chambre de combustion
1-2 : soufflante 4-5 : Turbine
2-3 : Compresseur 5-6 : Tuyere d’¢éjection

11.3.1 Cycle thermodynamique

Le cycle thermodynamique d'un turboréacteur est similaire au cycle de Brayton. Comme il est

représenté dans la fig. (11.2) en diagramme T-S




CHAPITRE II ANALYSE DES PERFORMANCES THERMODYNAMIQUES D’UN TURBOREACTEUR
1 ——

TiK) &

Chambra de combustion Turhines

Tugtre o'é jection

Soufflante &t
COMpresseurs

Ciffuse ur

s (K/Kg.K)

Idéal Réel

Figurell.5 : Cycle thermodynamique d’un turboréacteur

11.4 Les Parameétres de performances d'un turboréacteur

Les paramétres de performances varient relativement d'un turboréacteur a un autre selon le type
(simple flux, simple flux avec postcombustion, double flux séparé, double flux mélangé on

distingue les parametres de performance suivants :

e La Force de Poussée.

e La poussée spécifique.

e Consommation horaire et Consommations spécifique.
e Le taux de dilution

e Les Puissances.

e Les Rendements
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11.4.1 La Force de Poussée

> Pour le flux primaire

Fp = rhp(VS - Va) + r'nCVS + SS(PS - Pa) (”1)

» Pour le flux secondaire
Fg = mg(Vs — V) + Sg(Ps — P,) (1.2)
Remarque : Si la tuyere est adaptée (Ps = Pa), alors
La Force de Poussee :

F= Fp + FS en (N)
F = (1, + ) (Vs — V,) + 1 Vs (11.3)

Avec

1y, : Débit massique de I’air traversant le turbor¢acteur (primaire) en (kg/s).
my : Débit d’air secondaire en (kg/s).

m, : Le débit massique du carburant en (kg/s).

Vs: Vitesse d’¢éjection des gaz en sortie de tuyere en (m/s).

V, : Vitesse d’entrée d’air (ou vitesse de I’avion) en (m/s).

11.4.2 La poussée spécifique

C’est la poussée par unité de débit massique du gaz €jecté par le réacteur.

Fsp= ————— en (N.s/kg)
11.4.3 Consommations horaires et Consommations spécifique
11.4.3.1 Consommation massique horaire (CH)

Caractérise la consommation du carburant par heure. C’est un débit massique de consommation

horaire en kg/h.
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CH=3600.m. en (kg c/h)

11.4.3.2 Consommation spécifique (Csp)

C’est le rapport de la consommation horaire sur la poussée du moteur.

CH _ 3600mh,

Csp= SR en (kg combustible/N.h)

En remplace F dans 1’équation de Csp

_ 3600 M,
(rhp+1ig)(Vs—Va)+mcVs

Csp (11.4)

11.4.5 Le taux de dilution

Par définition le taux de dilution et le rapport de débit massique d’aire secondaire (fan) sur le

débit de masse d’aire primaire (corps)

A= (11.5)

mp
11.4.6 Le dosage de la chambre de combustion

Par définition le dosage de la chambre de combustion et le rapport de débit carburant (1m,) sur

le débit de masse d’aire primaire (711,)

f=—c (11.6)

11.4.7 Les puissances

Dans les turboréacteurs, on utilise 4 sortes de puissance qui permettent de faire apparaitre les

différentes pertes d’énergie.

11.4.7.1 Puissance Calorifique
C’est la puissance fournie au réacteur par la combustion supposée parfaite débité dans la

chambre de combustion.

Pca= mc. Pci en (W)
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Avec :

Pci: le pouvoir calorifique du combustible.
11.4.7.2 Puissance thermodynamique ou thermique théorique

On suppose la machine fonctionne suivant le cycle théorique (idéal). La puissance
thermodynamique serait la fraction de la puissance calorifique transformée en énergie
mécanique. Cette puissance est équivalente a la puissance calorifique diminuée de la puissance

de chaleur théorique perdue vers la source froide de température T0 (environnement).

Pen, ¢ =Pcai— m. Cp(Ts-Tho) en (W) (1.7)
Avec :
- Cp : La capacité calorifique massique en (J/kg.K)
- i : débit massique du mélange air + carburant (rh = m,, + m,)
- Ts : température des gaz a la sortie du réacteur.

- To : température de 1I’atmosphére dans laquelle se diluent les gaz chauds.
11.4.7.3 Puissance thermique réelle

En réalité, la machine ne fonctionne pas suivant le cycle théorique. Nous avons des pertes a
I’intérieur de la machine et la puissance thermique réelle est la fraction de la puissance
calorifique réellement transformée en énergie mécanique.

Elle est représentée en pratique par la différence entre la puissance cinétique du jet a la sortie

du réacteur et la puissance cinétique de 1’air qui entre dans le réacteur.
Piny = = (1hy, + 1) (Vs>-Va2)4= V2 W 1.8
th,r—z(mp ms)(s a)+2mC s en (W) (11.8)

11.4.7.4 Puissance de Propulsion
C’est le travail de la poussée par unité¢ de temps. Autrement dit, c’est la force de poussée F

multipliée par la vitesse de I’avion.

P,=F.Vy en (W) (11.9)
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11.4.8 Les Rendements

11.4.8.1 Le rendement thermodynamique (thermique) théorique

Pth,t
Pcal

nth=
11.4.8.2 Rendement Interne
N:

11.4.8.3 Rendement thermique réel

n _ Pth,r
tr= Pcal

_ Pth,r
" Ptht

11.4.8.4 Rendement de Propulsion

__Pp
np - Pth,r

11.4.8.5 Rendement Global

(11.10)

(11.11)

(11.12)

(11.13)

(11.14)

My

Pertes tourbillon

Figure 11.6 : Organigramme de différents puissances et rendements

'
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11.5 Thermodynamique de turboréacteur
I1.5.1 L’entrée d’air (le diffuseur)
L’entrée d’air transforme 1’énergie cinétique en énergie potentielle par ralentissement de

I’écoulement. C’est un processus de compression adiabatique irréversible a cause des

frottements engendrés par I’écoulement du fluide.

T
To=Tu
Tln
o 1
Vs
R S
T Vo : : —
TJ.; L ; ma
e C -
To l .
s
R S Diffuseur
Figure 11.7 : Diagramme (T-S) de diffuseur Figure 11.8 : Schéma d’un diffuseur.

11.5.1.1 Bilan énergétique

L’application du ler principe de la thermodynamique sur le systéme délimité par les deux
sections d’entrée 0 et de sortie 1 ainsi que les parois latérales de I’entrée d’air (fig.IL.5), en

régime permanent, donne :

. . \V 2
Q + We= Spin(h+ L + g 2)—Zirni(het == + g ze) (11.15)

Ou l'indice (j) représente les sorties et I'indice (i) les entrées

. . 2 2
Donc Q + W= ma(hit = + g z2)—1its(ho+ - + g zo) (11.16)
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W, = 0 (pas de puissance techenique )
Puisque :{ Q = 0 (parois adiabatique)
Z, = Z, (pas de dénivéllation)

\'; V3 V?
Alors h1+71 =ho+7° =h+—=h; =cst

Ou h; est I’enthalpie totale massique.
hj; = hyo

Le rendement isentropique du diffuseur est défini comme

Ne= hjiis—ho
hj;—hg
Tizis—T
Ona:h=C,.T donc Na= ——
Ti1—To

Ce rendement peut étre liée avec tq et g pour donner

D= (DM
d= Trd—1
Avec .
Tj , , . .
Trd = T#l : La température réduite du diffuseur.
0
P; . .
Ty = P—‘l : Le rapport de pression totale du diffuseur.
io

Y, . Le rapport des chaleurs massiques de I'air a pression et volume constants.

(11.17)

(11.18)

(11.19)

(11.20)




CHAPITRE II ANALYSE DES PERFORMANCES THERMODYNAMIQUES D’UN TURBOREACTEUR

11.5.2 La soufflante

E

r Til Ti2
Pil Pi?

I I

(] [l

] I

] I

] I

] 1

]

- T1 T2
&5
Figure 11.9 : Diagramme (T-S) de la soufflante Figure 11.10 :La soufflante.

11.5.2.1 Le rendements isentropique de soufflante

H travail recut dans la transformation isentropique
is,f —

travail recut dans la transformation polytropique

Tizis _
M= Wsoutis _ T2is=T1 _ T1 ~ _ Tsoufis—1 (11.21)
is.f— - Y - '
Wsouf T,-T, '%2_1 Tsouf~1
1

Avec :

T¢ s est le rapport de température totale dans le cas isentropique, est relie au rapport du pression

totale par

Ya—1

Tiz — (2) va (11.22)
Tq Pj; .

11.5.3 Le compresseur
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Figure 11.11 : Diagramme (T-S) du compresseur Figure 11.12 : le compresseur

11.5.3.1 Bilan énergétique

L’application du ler principe de la thermodynamique sur le systéme délimité en pointillés

(figure.11.9), en régime permanent, donne

. . 2 2
O + We= tha(hs+ % +g Za)—rha(hz+% +g2)

Q = 0 (parois adiabatique)

Avec {
Z5; = 7, (pas de dénivéllation)

Rendement isentropique du compresseur

travail de compression idéal(isentropique)

is.c— : : p
n travail de compression réel
n . Weis
C.Is—
Wc¢

Etona:

Weis = hisis — hiz = Cpa(Ti4is — Tis)

(11.23)

(11.24)

(11.25)
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W = hjz — hj, = cpa(Tiz — Tip) (11.26)

Pour le rapport de compression T, = %
i2

Avec:
Tia: , .. .
* T.is= T‘ZS , le rapport de températures totales pour le chemin isentropique.
Tj ‘ . ‘
e T, == lerapport de températures totales pour le chemin réel.
Tiz
Donc

hizis—hiz _ Cpa(Tizis—Tiz) _ Tizis—Tiz

Mleis= hiz—hj; - Cpa(Tiz—Ti2) T Tiz-Tiz (11.27)
En utilisant les deux rapports définis précédemment, on arrive a
Neis= T;'Cis__ll (11.28)
(ya=1) (ya=1)
Et: Teis = Mg =T '
(y%_—l)
Neis= % (11.29)

11.5.3.2 Rendement poly tropique du compresseur
Le rendement poly tropique précéde les autres rendements et s'exprime par une variation
élémentaire.

travail élémentaire isentropique
p,c—

travail élémentaire réel

N _dWeis _ dhijs _ dTijs (11.30)
p,C dWc dhi dTi .

Pour une compression idéale, on a

¥a—1)

Tiis= Pl is Ya cte, en différenciant cette expression,
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dTiis _ (va=1) dpi

on obtient :
dT; Ya Di
dTj ig dpj
0 _ (Ya—1) Pj
I]p,C - dTi - dTi (“31)
Tj T]

Supposant que 1, . est constant :

dTi _ (ra—1) dpi

= 11.32
dTj Yalp,c Pi ( )
En intégrant entre " i2" et "i3", on obtient :
T ( ) P T P e
In (—2) =222y (—2) iz — (ﬁ)ya p.c (11.33)
Tiz Yalp,c Piz/ Ti3 Pj3
(va—1)
_ Yalpc
En remplacant I'expression de z. dans la rel ation du rendement isentropique
(va-1)
Ya
_ T -1
np,C_ (ya—l) (“34)
T[Za rlp,c_1

11.5.3.3 Compresseur a plusieurs étages
Pour un compresseur a plusieurs étages, chaque étage (ensemble rotor et stator) aura un

rendement isentropique. Soit " I]sj " le rendement isentropique de I'étage " j ". Par analogie avec

la relation du rendement isentropique on écrit :

Nsj = ——— (11.35)

Avec :
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P. .
Ttg; = —2— : Le rapport de pression total pour I'étage ** j *".

J Pi_j—l
T. . B ; i
Tsj = T—”l Le rapport de temperature total pour I'étage " j *".
ij—

Supposant 1’indice « 0 » correspondant a I’entrée du 1° étage du compresseur (i.e) :

Pio =Pi1 et Tio=Ta

Et I’indice « N » correspondant la sortie du dernier étage (i.e) :

Pin = Pio et Tin= Ti2

le
2 Pi,N = Pi2
TiN=Ti2 | .,
gl o '
: B i T g Y |
Tij#l L S s IR
T+ — A~ Pij1
Tijlt T ot
i
— S~ — P,O=PiA
Mo=Til | =
— 1
S

Figure 11.13 : schéma et Diagramme (T-S) de compresseur

(va-1) (va-1)
(m Ya -1 Pl_'N Ya -1
— \Pig _ \Pjp
Nis,c = (Tiz) . Ti'N) . (11.36)
Tjq1 Tio

A partir de I'équation (22), nous avons :

(ya—1)
Ty 1 Pij va
Ts,j _Ti,]-—l =1+ -~ <_Pi,j—1> 1 (1.37)
( )|
L > )



CHAPITRE II ANALYSE DES PERFORMANCES THERMODYNAMIQUES D’UN TURBOREACTEUR
1 ——

Alors :
(ya-1)
Tin N N 1 Pi,j Ya
Te=——=1IL t¢; =1L, |1+ — -1 11.38
‘ Tio j=1°5) 7 Mj=1 nsj | \Pij-1 ( )
De plus
Pin N N _Pij
n———H Te; = I[I,.Z : (11.39
C Pio =1'%s,j j=1 P1,1—1 )
En utilisant la relation (23), (21) devient :
(ya-1v)
Pi_'N Ya -1
_ Pio
Nis,c = Va1 (11.40)
P.. Y
m, 1+— i Ya —1‘ -1
1s,j| Pij-1

Remarque : Tous les étages du compresseur ont le méme rapport de compression total et le

méme rendement isentropique

Soient
TTs . Le rapport de pression total par étage.

Is: Le rendement isentropique par étage.

Alors les relations précédentes seront simplifiées comme suit :

P :
T, = Hl\i Lo T[SN (”41)
)= Pl] 1
(va-1)
Ty = Tij +1L|g va = T, (11.42)
) Ti]-_1= Ns S
( ) N
Ya—1
T: T; s 1
T, = %l: = HN:1 Ti]'ljl = TSN =11+ E [T[S va o — 1] (“43)
( )|
L %% )
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L (va—1) 1
T. =1+ —[n va. — 1] Car  T= Ty (11.44)

(va—DHN)

1
Nis,c = N (11.45)

T Ya _
(ya—1)
1+=|m. Y2 —1|| -1

Is

S

11.5.4 La chambre de combustion

Elle assure la combustion du mélange " comburant - carburant " et transforme I'énergie libérée

par la réaction chimique en énergie calorifique en sortie.

Ti4
Tis
m,
m v i 41
2 (‘Q'\ [ Mo
T |
> Ts ! ; Tis
5
Figure 11.14 : Diagramme (T-S) Figure 11.15: la chambre combustion
Bilan du 1°" principe appliqué sur la chambre de combustion
Q= (M, + m)his—ni,. his (11.46)
Qee= (M, + M) Cpg TieMy.CpaTis (11.47)

Avec :
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Q.c: Puissance thermique dégagée par la réaction de combustion en W.
Cpg: Capacité calorifique massique des gaz brulés en J / kg.K.

A cause des pertes par imbrulés et par frottement, le rendement thermique de la chambre de

combustion s'écrit :

__ puissance reél produite Qcc
rlth,cc - . . —_ " (“48)
puissance clorifique mcPcy
D’ou : Qcc = Nth,ecMePer (11.49)
. m .
Soit : f= m—° : Le dosage de la chambre de combustion.

a

(11.38) devient :

Nth,cc f.Pg =00+ I:)Cpg - Tig — Cpa - Tiz

(1+f)Cpg .Ti4—Cpa .Ti3
fxpcr

rlth,cc -

(11.50)

Le rapport de pression totale de la chambre de combustion est défini par :

P,
ncc=§<1
1

11.5.5 La turbine
La turbine permet de la récupération de I’énergie pour fournir du travail au compresseur et

d’autres accessoires du turboréacteur. C’est un processus de détente adiabatique irréversible.

La (figure 11.16 et 11.17) présente le diagramme T-S ainsi que le schéma de principe de la turbine
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Tt Pi4
T4
===
T x 2 == ! mat me
4 ma+ me I"{‘/f— ma+ m
W — Vg
Tis -
Turbine
5
Ts
Tisi=
s
(2) (b)
Figure 11.16 : Diagramme T-S de la turbine Figure 11.17 : schéma de la turbine

Bilan du ler principe appliqué sur le systeme ouvert en pointillés (figure 11.16/17) :

S : : 4 : : Vi
Q—Wr = (ma+mc)<h5 +7+g-25>_ (ma+mc)<h4+7g-24
AVEC - { Q = 0 (paroi adiabatique)
' Z, = Zs (pas de dénivéllation)
. . . 1
dou: W, = (rh, + ) [(h4 —hg) + 7 (V2 - V§)] (11.51)
"C’est la puissance technique fournie par la turbine"
Le travail technique par kg de gaz détendu a travers la turbine est :
W, 1
W = Ghtmy Cpg(Ts — Ts) —E(Vf —V¢)
W, = (CpgTy +5VZ) = (CpgTs +5V2)
Wi = hjy — hijs = Cpg(Tiy — Tis) (11.52)
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11.5.5.1 Rendement isentropique de la turbine

Le rendement isentropique de la turbine est défini comme suit :

travail reél de la turbine Wi

Nist = travail isentropique de la turbine ~ Wi

Le travail idéal (isentropique) par kg de gaz détendu est :
Wiis = his — hisis = Cpg(Tig — Tisis)
Le rendement isentropique de la turbine n;s . est donné par :

Wy hy—hs  Cpg(Tiya — Tis)

rl- : = = =
B Wise  hia = hisis Cpg(Tia — Tisis)
1—Tt
Nis,c = Zg—1 (11.53)
1—ntag
Avec :
P; : . .
T = P—”: Le rapport de pression totale au niveau de la turbine
i5
T; ] . .
Ty = T—‘S: Le rapport de température totale au niveau de la turbine.
i4

C . 7 -
Yg = C’J : Le rapport des chaleurs massiques des gaz brulés a pression et volume constants.
Vg

11.5.5.3 Expression du travail de détente en fonction de m;g , Te €t Tt

T
W = hj3 —hj, = CPgTi3 (1 - T_I:)

W, = hjz — hj, = CpgTis(1 — 1) (11.54)

En utilisant (11-43), la relation (11-44) devient :
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(vg—1)
T =|1—Mige 1 -7, "® (11.55)
Remplacons (11-45) dans (11-44) :
Yg—1
W, = CpgTisNise | 1 — T, ® (11.56)

11.5.5.4 Rendement polytropique de la turbine

Comme pour le cas du compresseur, le rendement polytropique de la turbine est exprimé pour

une variation €lémentaire par :

travail elementaire reél de la turbine

e = travail elementaire isentropique de la turbine

dWq¢ dh; dT;

= = = 11.57
M.t dWiis  dhjis  dTijs (11.57)
De la loi de I’isentropique, on a :
dTiis _ (Yg-1) dR
T; Ye B
ary ary
Ti Yg Ti
= = = Il.
nP,t dTi,iS (Yg_l) & ( 58)
i Pi
Supposant que 1p  est constant
dti _ (vg=Dnpedpi (11.59)
Tj Yeg P; '
En intégrant entre " i3" et "i4", on aura :
ln (E) — —(Yg_l) nP,t ln (E)
Tis Yg Pi3
(vyg—1)npg
Do, T =T, '° (11.60)

f
| 6t

'



CHAPITRE II ANALYSE DES PERFORMANCES THERMODYNAMIQUES D’UN TURBOREACTEUR
1 ——

En remplacant I'expression de (11-48) dans la relation du rendement isentropique :

(vyg-1)npt
Yg
_ t
Nist = Vg-1) (1.61)
Yg

1—1'[t

11.5.5.5 Turbine a plusieurs étages

Par analogie compléte avec I'analyse effectuée pour le compresseur, le rendement isentropique

de la turbine peut étre exprimé en fonction de n; et mg; comme sulit :

Yg—1

N Y
1-[IjL,| 14ns; ns,jg -1

isj — Yg—1 (11.62)
1-m, ve
Lorsque tous les étages ont les mémes s et ng, I’équation (I11-52) est réduite a :
Yg—1
1-| 14n[m, Y8 -1
I |
Nis,j = Yg-1 (11.63)

Yg

1-m,

11.5.6. La tuyéere d'éjection

La tuyere est une conduite convergente ou convergente-divergente a paroi thermiquement
isolées. Sa fonction est de convertir 1’énergie de pression des gaz de combustion en énergie
cinétique (la poussée du turboréacteur). C’est un processus de détente adiabatique et
irréversible. Pour les avions subsoniques, les tuyéres sont convergentes. Par contre, les avions
qui peuvent évoluer a des vitesses supersoniques, leurs tuyeres sont convergentes-divergentes.
Les sections du col et de sortie de tuyere sont réglables (ajustables) de maniére a assurer le bon
fonctionnement de la tuyére en fonction des conditions de vol.

Le schéma et le diagramme T-S de la tuyere sont représentés dans les figures ci-apres :
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T
Tyz -Tis

Tz

Ts

Tisis '

; convergente
s
(a) (b)

Figure 11.18: diagramme (T-S) de la tuyere Figure 11.19 : schéma de la tuyere

Bilan du ler principe appligué sur le systeme ouvert en pointillés (figure. 11.18/19):
2

. , _ \Y _ _ \'Z
O—W= (ma+mc)<h6+76+g.z6>—(ma+mc)(h5+75g.25>

Q = 0 (paroi adiabatique)
Avec{ W = 0 (pas de puissance technique)
Ze = Zs (pas de dénivéllation)

2 2 2
poi,  (he+=2) = (hs+2) =h+T=cte (11.64)

Ou encore en utilisant la loi des gaz parfaits :

1 1
CPgT6 + EV62 ES CPgTS + EVSZ = cte

T o+ =T 45 = (e 11.65
6 7 2Cpg % 2Cpg (11.65)
Ti6 = Ti5 = cte (11.66)

"La température totale se conserve le long de la tuyére"




CHAPITRE II ANALYSE DES PERFORMANCES THERMODYNAMIQUES D’UN TURBOREACTEUR

NB/ Comme pour le cas de I’entrée d’air, si on néglige les pertes par frottements la pression

totale se conserve aussi (selon la loi de I’isentropique) : P;s = P, = cte

11.5.6.1 Rendement isentropique de la tuyere

Le rendement isentropique " njs ¢, " est définit par :

his—hg _ Cpg(Tis—Te) _ (Tis—Ts)

Nis,ty = = = (11.67)
Y his—heis  Cpg(Tis—Teis)  (Tis—Tsis)
1-Te 1-Te
_ — __Tis _ Tis
Nisty 1 Teis Teis Tieis
Tis Tisis Tis
_ 1
_ Trty _ Triy—1
Nisty = Ye-1 Va1 (11.68)
Yg Yg
1Tty Trty Ty
Trty

Avec :

P; . . \
Ty = P—‘6 : Le rapport de pression totale au niveau de la tuyére
i5

T; , A . \
Tty = —15 : LLa température réduite au niveau de la tuyére
, T

6

I1.5.6.2 Vitesse d’¢jection de la tuyere

De la relation (IV-53), on déduit la vitesse d’éjection des gaz chauds en sortie de tuyeére

Vg = \/chg(Ts —Te) + V2

Ve = \/ZCPg(TiG —Te)

Vel

V.= |2
6 -1

(Tic — Te)
Yg 16 6
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r T;
V, = ZL']% (ﬂ_ 1)

Yo —1 "\Ts
Vo= frrTs |— (teay = 1)
2
Ve = a6\/Yg—1 (Tr,ty - 1) (11.69)
Avec
, Ly Tie
La températeur réduit : Try =20

6

D’ou le nombre de Mach a la section de sortie exprimé par :

\Y 2
Mg=—== [—(Tpy— 1 11.70
6= o \/yg_l (tey — 1) (11.70)
I1.5.7 Rendement mécanique de I’arbre de la transmission turbine compresseur

Le rendement mécanique de ’arbre est défini en tenant compte des pertes par paliers

d’entrainement. Il est défini comme suit :

puissance transmision au compresseur

Mm = puissance délivre par la turbine
N = W _ mywe __Wc
MWy (hgtidwe  (1+Hwe
hij;—hj; _ Cpa(Ti2—Tjq)

Im = i hp-hy)  A+DCrg(Tra—Tia)

7’] _ 1 CpqTiq (Tc—l)
M (A+f) CpgTiz \1-7¢
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Ya—1
1 CPaTll T[Za.np’c—l
Nm = (11.71)
(1+f) CpgTis (vg—1)npt
Yg
1-Tt

t

11.6 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons appris les déférent system utilise pour augmente les performances
d’un turboréacteur pour voire une grande poussée. Les différents parametres qui régissent le
fonctionnement d'un turboréacteur et les aspects thermodynamiques de chaque composant liés
a la construction de ce dernier. Pour mieux comprendre I'effet des taux de dilution et d'autres
parameétres sur le fonctionnement turboréacteur double flux double corps, nous présente la

méthode de calcul dans le chapitre suivant pour faire les simulations




Chapitre 111 présentation la méthode de
calcul
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I11.1 Introduction

Pour I’étude des performances du turboréacteur et le bon fonctionnement de ce dernier, le
moteur a été réparti en plusieurs stations aérodynamiques. Dans chaque station il y a une
méthode et des lois qui nous permettent de calculer les températures et les pressions dans
chaque point et aussi les paramétres de performance. Dans ce chapitre on va présenter les
méthodes de calculs et logiciel utilisé pour faire la simulation. Ces sumullation dans le domain

subsonique (0<M<1).

111.2 Définition de logiciel MATLAB

MATLAB est un logiciel de manipulation de données numériques et de programmation dont le
champ d’application est essentiellement les sciences appliquées. Son objectif, par rapport aux
autres langages, est de simplifier au maximum la transcription en langage informatique d’un
probleme mathématique, en utilisant une écriture la plus proche possible du langage naturel
scientifigue. MATLAB est utilisé dans ce travail afin de modéliser et calculer les performances

des turboréacteurs.
Les donneé de calculer

Tableaux I11.1 : les donnees d’entree.

To=288.16 K Ti7=1922.16 K Po=1.013*10°pa p=1.225kg/m® @g=9.81
Z=1100m r =287 Cpa=1004.6j/kg.k Cpg=1429j/kg.k  ya=1.4
Y9=1.33 PCI=43.16*10%/kg ma=0.983 Ttsouf = 1.7 nce = 1.83
=12 nipifam = 0.975 e = 0.96 ntH= 0.5466 nte = 0.6127
Ty= 0.98 Na=0.95 Nsour = 0.8815 Nce=0.875 Nch=0.88
I)ec=0.98 Ith=0.9062 IIte = 0.95 Nwy=0.90

Shéma d’un turboreacteur double flux mélange double courp
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Flux secondaire (Troid)

Aubage ficxe

Flux primaire (cnaua)

= = =

Manc he Attelage HP ou N2
& air
Artelage BF ou N1
Compresseur
el C Ormigsres sewur Turbine B&
Aubage Tixe HP Turbine HP Melange
! des MMux

1-2

2-3:

3-4:

4-5:

5-6:

6-7:

®
@_
@_
®
@)
5
@_
On
=

Figure I111.1 : Schéma explicatif du turboréacteur double flux double corps (Flux mélange).

- diffuseur . 7-8 : Turbine HP .
la soufflante . 8-9 : Turbine BP.
compreseur BP . 9-10 : mélangeur.
compreseur HP . 10-11 :la tuyére .
diffuseur amonte .

chambre de combustion .

111.3 La méthode de calcul

I11.3.1 L’entrée de diffuseur (1)

Calcul de la pression statique au point A

Le rapport entre la pression statique a la troposphére et celle au niveau de la mer est donné par

la relation suivante

g
Bhon- (M)]—o.oossxr [7 (11.1)
PO TO

69

——
| —
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» Latempérature statique au point 1

T, = Ty — (0.0065 X Z)

(111.2)
Z : I’altitude de vole Z =11000 (m)
» La masse volumique
P
Py = #r (11.3)
» Lavitesse de I’avion V1
V1 = |V|1*a1 (|“4)
Avec : a=./Ty xy, *7r
Ou I’indice « 0 » pour la température et la pression atmosphérique
» La pression totale au point 1
p 1 Ya
L= (1 + Mf)“‘1 (111.5)
P, 2
> Latempérature totale au point 1
h _ ( Ya—1 2)
T, 1+—2 Mj (111.6)

II1.3.2 La sortie de diffuseur et I’entrée de la soufflante (2)

» La pression totale au point 2

En réalité, des pertes sont toujours présentes ; elles diminuent la pression totale
idéale.

On définit ’efficacité de I’entrée d’air, ou appelée rendement de manche ou d’admission :

Donc P, =Py X Ty (H1.7)

'
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» Latempérature statique au point 2

Donc : T, = Tixx (1 + y%M%)

» La masse volumique a la sortie de diffuseur

_ P
P2 T,r

I11.3.3 La sortie de la soufflante ’entrée de compresseur bas pression (3)

» La pression totale au point 3 :

Pis = Py X Tisoyf

» Latempérature totale au point 3

Ya—1
Ti2 X(“SOYSf —1>
Tiz = + Tiz

Nsouf

(111.8)

(I.9)

(111.10)

(1.11)

(111.12)

I11.3.4 La sortie de compresseur base pression I’entrée de compresseur haut pression (4)

» La pression totale au point 4

Pi4 = pi3 X T[com,BP
» Latempérature totale au point 4
Ya—1
Ti3x<“cggl,BP_

)
Ty = + Ti3

Ncom,BP

(111.13)

(111.14)
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I11.3.5 La sortie de compresseur haute pression ’entrée de diffuseur amont (5)
» La pression totale au point 5

Ps = Py X Teom,HP (“|15)

» Latempérature totale au point 5

Ya—1
. Ya _
T14x<1‘[com,HP 1)

Tis = + Ty, (111.16)

Ncom,HP

I11.3.6 La sortie de diffuseur amont I’entrée de la chambre de combustion (6)

» La pression totale au point 6

Pi¢ = Pis X Tgifamnt (“I-17)

» Latempérature totale au point 6

Ti6 = Ti5 (I“lS)

II1.3.7 La sortie de la chambre de combustion I’entrée de la turbine haut pression (7)

» La pression totale au point 7

Pi7=Pi6X7TCC (”Ilg)

» Latempérature totale au point 7 (données)

T, = 1922.39

» Dosage f de la chambre de combustion
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On a le rendement de la chambre de combustion :

__Qc
T]CC PCI mc
Et la chaleur : Qcc = (rhp + rhc)Cp_ccTi7 — M, Cp com,up Tie (111.20)

En remplacer la chaleur Q..de le n,

_ (mp +mc)cp.ccTi7 _mp Cp.com,HPTi6
Pcpm¢

T]CC

On va divisé sur m,, et on trouve

_ (140Cp.ccTi7—Cp.comuprTis
cc —
fPcr

(111.21)

Cp.ccTi7=Cp.comHPTi6
Donc : f= 2= PO (1N.22)
NecPc1—Cp.ccTiz

I11.3.8 La sortie de la turbine haut pression I’entrée de la turbine base haut pression (8)

» Latempérature totale au point 8
Pour trouver la température totale au point (8) on utilise I’équation de rendement mécanique

haut pression

V.Vcom.HP 1'hpccom.HP(Tis_Ti4)
= = —F_ 111.23
flm.HP WrtHp (rhp—1iae)(Ti7—Tig)CT Hp ( )
On va diviser sur m,, et on trouve
Ccom.HP (TiS_Ti4)
= 111.24
fm 1P (1+f) Crup (Ti7—Tig) ( )
De cette derniere on peut écrit la formule de la température total 8
C Tis—T;
Ti8 — 'y — com.HP ( 15 14) (“|25)

(1+f) Ct Hp Nm.HP
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» La pression totale au point 8

Pg = Pi7 X Tt gp (111.26)

Et pour trouver le rapport de pression total de turbine haut pression (mr yp)

On a:

1-T
NisT = —g-1 (111.27)

Yg
'HP

1—nT

Donc:

Y _
(1-trHp) |yg-1 (111.28)

Ttyp = [1 -
Nis.THP

Avec :

Tryp : ¢ est le rapport des températures total de turbin haut pression

T;
Et Tryp = T_ij<1

I11.3.8 La sortie de la turbine base pression I’entrée de mélangeur point (9)
» Latempérature totale au point 9

Pour trouver la température totale au point 9 on utilise I’équation de rendement mécanique

base pression

Nmep = —
Wrgp
_ Ii”1pCp.comBP(TM_TiS)"‘(mp"‘r'ns)cp.souf(TB_Tiz)

Nm.Bp = S o (111.29)

(mp mC)(TIS T19)Cp.TBP

On va diviser sur mh,, et on trouve
_ Ccom.BP (Ti4_Ti3)+(1+}\)Cp.souf(Ti3 —Ti2) I 30
NmBP = — (111.30)
(1+f) Crgp (Tig—Tio)
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De cette derniere on peut écrit la formule de la température total 9

Ccom.BP (Ti4_Ti3)+(1+7\)Cp.souf(Ti3 _Tiz)

Tig = Tig — 11.31
19 ! (1+f) C1.Bp Nm.BP ( )
» La pression totale au point 9
P9 = Pig X 11 gp (111.32)
Et pour trouver le rapport de pression total de turbine base pression (17 yp)
Ona
1-Trgp
NisTBP = — vg-1T (111.33)
Y
1T g
Donc:
Yg
1— _
Trgp = [1 — (-rrse)fvg-1 (111.34)
Nis.TBP
Avec :
Trgp : c’est le rapport des températures total de la turbine base pression
T.
Et: Trgp = = <1
Tig
I11.3.9 La sortie de mélangeur et I’entrée de la tuyére point (10)
» La pression totale au point 10
Pi1o = Pg X Tmélngeur (|”35)

» Latempérature totale au point 10
D’apres le bilan énergique de mélangeur on peut déduire la température totale de mélangeur

qui va démunit a couse d’effet de faux froids

) i . VE . ) V2
Qmetangeur + W mdsngeur= 1itg(huct 2+ g za)#(1iy, + i) (hot- 5+ g 29)

2
—(rhy + 1he +1105) (hao+ =2 + g 210)
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W, = 0 (pas de puissance techenique )
Puisque : Q = 0 (parois adiabatique)
Z, = Zg = 74, (pas de dénivéllation)
Et h+—= hi plUS hi = CpTi
Donc:
rhst.soufTil + (rhp + I’hc)cp.TBPTi‘B = (mp + m¢ + rils)cp.TBPTilO
C’est on divisé sur 1, on va arrivé a

A CpsourTin + (1 4+ HCphrppTio = (1 + £+ 1) CprppTiro

_ ACpsoufTin+(1+HCp 1P Ti9

et: Ti10 = A+ FNCy 1o (111.36)
111.3.10 La sortie de la tuyére point (11)
» La pression totale au point 11
Pi11 = Piio X Ty (1.37)
» Latempérature totale au point 11
Ti11 = Ti1o
» Lenombre de mach au point 11
2
My = \/(Tr.thy - 1); (111.38)

Ty thy : c’est le rapport des températures réduire de la tuyere

Ti11

Et: T =—>1
r.thy Tyq
Yg—1 p
— _ Fi1a
Avec : Trthy = Tr.thy ve et: My thy = P,
Puisque la tuyere adaptée on a P, =P,
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» Vitesse d’éjection de la tuyere V11

Vll = Mllall (|“39)
Avec : di1 = dyngll (|”40)
Et T, = TTritlhly (111.42)

111.4 Les Parametres de performances d'un turboréacteur double flux
double corps

111.4.1 La Force de Poussée

F = (i + 1) (Vyg — V) +11cVyg (111.42)

111.4.2 La poussee spécifique en fonction du taux de dilution

Fsp= en (N.s/kg)

m+mc
Nous remplagons (F) dans (Fsp) et nous divisons par i, et nous trouvons

_ (1+A)(Vg—Va)+fVg
Fep = = (111.43)

Avec :

rh : débit massique du mélange (air + carburant) : (rh = ,, + i)
A icestle taux de dilution A = ==
mp

m,

f: coestle dosage f=-
mp

111.4.3 Consommation spécifique (Csp) en fonction de taux de dilution

Csp=C?H = 360£mc en (kg combustible/N.h)
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Nous remplagons (F) dans (Csp) et nous divisons par m,, et nous trouvons pour écrit Csp en

fonction de A et f

3600 f
= T Lo, (11149
111.4.4 Les Rendements
111.4.4.1 Rendement thermique réel en fonction de taux de dilution
= D I11.45
rltI‘ - Pcal ( ' )
1 . . 2 2 1 . 2
5 (mp + ms)(VS -V + 7mCVS
Ter = th PCI
et le rendement thermique réel en fonction de A et f s’écrit comme suit
1 2 _y2 2
|1+ (Vi1-V1)+fV
N = Al (Vi1-Vi)+/Vi] (111.46)
f PCI
111.4.4.2 Rendement de Propulsion en fonction de taux de dilution
__Pp
Ny, = Pthr (11.47)
FV,
=1 1.
2 (mp + ms)(vlzl - Vlz) + 7mCV121
_ [(riy, + g ) (Vi — Vi) +1i0cViq [V
T 1, . 1.
2 (mp + ms)(vlzl - Vlz) + 7mCV121
Et le rendement Propulsion en fonction de A et f s’écrit comme suit
_ [A+0)(V1-V1)+f V4]V, (111.48)

P @+n)(V3,—VE)+f V34

( )
L 8
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111.4.4.3 Rendement Global en fonction de taux de dilution

_Pp _ [(mhyp + ring) (Vi — Vi) + e Vig |V
& Pca thPCI

Et le rendement global en fonction de A et f s’écrit comme suit

[(1+A)(V11-V)+ V1]V,

ng = e (111.49)
3600V,
g = s (111.50)

111.5 Organigramme du programme de calcul
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Départ
Données de départ

Ya’s Y Cp,soufs Cp,difs Cp,com,BP; CP,com,HP; Cp,difamnts Cp,ccs
Cp,t,HP; Cp,t,BP) Cp,tuyF T souf > TLdif » Tcom,BP > T .com,HP »
T difamnt > Tees Ttuy 7 Tsouf 5 T dif > Tcom,BP 5 T .com,HP »
T difamnt » Tces Mtuy 7 O souf 7 1,dif > lcom,BP 7 l,com,HP >

N difamnt 5 O,cc; Otuy 7 Ot HPs 1,t,BP; Om.HP ; Im.BP>
Tiz; TO; PO;
v

A) Calcul itératif 1

v

Déclaration de M1

Calculer
P; = Pi1; P15 B2 5 Biss Piss Pis; P 5 Bivs Pigs Pios Piios Piaas
Ty ; Ti1; Tis = Tiz 5 Tiz; Tigs Tis = Tie ;s Tigs Tios Tino = Tin1
M11;V1;V11;
f
b) Calcul itératif 2

!

Déclaration d’une valeur de A

Calculer

Csp; Fsp;ng;nth;np;
Affichage des résultats et tracage

Des Courbes
Csp = f(A, M1); Fgp, = f(A, M1); 1 = f(A, M1); y, = (A, M1);

Mp = f(A, M1); Csp = (A eom); Fsp = fA, Meom) ;
Refaire les calculer pour plusieurs valeurs de A

v

Fin

Figure 1.2 : Organigramme du programme de calcul
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II1.6 Conclusion

Dans ce chapitre on a présenté la méthode de calcul utilisée pour la simulation. On a développé
les équations et parametres de performance d’un turboréacteur double corps double flux
mélangés en fonction du taux du dilution « A » et du dosage de la chambre de combustion « f »
pour analyse I’influence de taux de dilution sur ces parameétres. Est ¢’est ce dont nous discutons

dans le chapitre suivant.




Chapitre IV : Analyse et interprétation des
résultats



CHAPITRE IV ANALYSE ET INTERPRETATION DES RESULTATS
1 ——

V.1 Introduction

Les calculs scientifiques sont nécessaires pour la prédiction de I'évolution des performances
énergétiques des turboréacteurs, la raison pour laquelle, nous allons calculer dans ce chapitre
les différents paramétres de performances d'un turboréacteur double flux double corps en
utilisant les équations citées dans le chapitre précédent. Les indicateurs de performance les plus
importants, a savoir, la poussée spécifique (Fsp) et la consommation spécifique (Csp) le
rendement thermique (nth), le rendement de propulsion (np) et le rendement global (ng) du

turboréacteur sont tracés en fonction des parametres suivants :
- Le nombre de Mach de vol.

-Le taux de dilution.

-Le rapport de compression.

Il est a noter que quelques parameétres ont été fixés pour réaliser ces simulations, a savoir, les

conditions environnementales et la température maximale de fin de combustion.

De plus, on a analysé la variation des performances du fonctionnement du turboréacteur par

rapport au taux de dilution.

V.2 Résultats des performances d'un turboréacteur double courps double
flux (mélange) dans le domaine subsonique

Les courbes présentées ci-dessous ont fait I'objet de I'étude de l'influence du taux de dilution
() et de la température de fin de combustion (T¢) sur les différents rendements et aussi sur la

consommation specifique (Csp) et la poussée spécifique (Fsp).

V.3 Analyse des figures

1V.3.1 La variation du taux de dilution (1), du nombre de mach de vol (M1) et du
rapport de pression totale du compresseur
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Figure IV.1 : Variation de la consommation spécifique en fonction de nombre de Mach de vol pour

différentes valeurs du taux de dilution.

Cette figure exprime la variation de consommation spécifique (en kg/h*N) en fonction du
nombre de Mach de vol pour différentes valeurs du taux de dilution.

La consommation spécifique augmente avec I’augmentation du nombre de Mach et cela est dd
a I’effet du nombre de Mach sur la vitesse de 1’avion, qui a son tour affecte la force de poussee.
Lorsque la vitesse de I’avion augmente, la force de poussée diminue, parce que la vitesse change
inversement a la force de poussée donc la consommation spécifique augmente car pour une
grande vitesse, nous avons besoin de plus consommation.

Nous constatons que plus la valeur du taux de dilution est élevée, plus la consommation
specifique est faible et vice versa (ou la consommation spécifique augmente et attendra une
valeur maximale). A cause de I'augmentation du débit du flux froid (débit secondaire), le taux
de dilution augmente, ce qui entraine a son tour une augmentation de la force de poussée, et

avec elle la consommation spécifique diminue.
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Figure IV.2 : Variation de la poussé spécifique en fonction de nombre de Mach de vol pour

différentes valeurs du taux de dilution.

Cette figure exprime la variation de la poussé spécifique (en N.S/Kg) en fonction du nombre de
Mach de vol pour différentes valeurs du taux de dilution.

La poussé spécifique diminue avec 1’augmentation du nombre de Mach de vol. Cette situation
s’explique par le fait qu’une partie de la force de poussée est dédiée a la cinétique de I’avion
proportionnellement au nombre de Mach de vol.

On remarque que plus la valeur du taux de dilution est élevée, plus la poussé spécifique est
faible ; I’augmentation consécutive du débit d’air secondaire entraine une diminution du rapport

(La force de poussée divisée par le débit global sortant du turboréacteur).
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Figure 1V.3 : Variation du dosage de la chambre de combustion en fonction de nombre de Mach de
vol.
Cette figure exprime la variation de dosage de la chambre de combustion en fonction du nombre
de Mach de vol.
Le dosage de la chambre de combustion diminue avec 1’augmentation du nombre de Mach de
vol, ceci est logique car les températures entrantes dans la chambre de combustion (Tis) sont

élevées a cause de I’augmentation de nombre de Mach.
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Figure IV.4: Variation du rendement thermique en fonction du nombre de mach de vol pour
différentes valeurs du taux de dilution
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Cette figure exprime la variation du rendement thermique en fonction du nombre de Mach de
vol pour différentes valeurs du taux de dilution.

Le rendement thermique augment avec 1’augmentation du nombre de Mach. Cela est dd a la
diminution du dosage de la chambre de combustion, qui affecte la puissance calorifique.
Lorsque le dosage diminue, la puissance calorifique diminue avec elle, aussi I’influence de
I’écart croissant entre les vitesses (V11-V1) et c’est ce qui entraine une augmentation du
rendement thermique.

On remarque que plus la valeur du taux de dilution est elevée, plus le rendement thermique est
important a cause de 1’augmentation du flux secondaire qui influence positivement la puissance

thermique récupérée.
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0.6
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-
c
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2 0.4 —H—a=25
2
o
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=
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01 —%— A=55
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Figure 1V.5: Variation du rendement de propulsion en fonction du nombre de Mach de vol pour

différentes valeurs du taux de dilution.
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Figure 1V.6: Variation du rendement global en fonction de nombre de Mach de vol pour différentes

valeurs du taux de dilution.

Les deux figures expriment la variation du rendement de propulsion et global en fonction du de
nombre de Mach de vol pour différentes valeurs du taux de dilution.

Le rendement de propulsion et le rendement global augmentent avec I'augmentation de nombre
de mach et du taux de dilution. L'augmentation de rendement global est due a lI'augmentation
de la vitesse de lI'avion (V1) et a la diminution de la consommation spécifique, qui diminue avec

I'augmentation du taux de dilution (figure VI1.1)

Le rendement de propulsion est proportionnel au taux de dilution et au nombre de Mach de
vol étant donné que la puissance de propulsion est le produit de la force de poussée par la vitesse

de ’avion.
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Figure IV.7 : Variation de nombre de mach a la sortie de la tuyére (M11) en fonction de nombre de

Mach de vol pour différentes valeurs du taux de dilution.

Cette figure exprime la variation de nombre de mach a la sortie de la tuyére (M11) en fonction
de nombre de Mach de vol (M1) pour différentes valeurs du taux de dilution.

La figure montre que le nombre de Mach a la sortie de la tuyére (M11) augmente avec
I’augmentation de nombre de Mach de vol (M1) a cause I’augmentation de la vitesse V1 et la
vitesse d’¢jection des gaz V11

Plus le taux de dilution est élevé plus le nombre de Mach a la sortie de la tuyere (M11) diminue
a cause de I’influence du débit de flux froid (secondaire) sur les conditions de température a

I’entrée de la tuyere et donc, du niveau plus bas d’énergie disponible pour la détente.
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Figure 1V.8 : Variation de la poussé spécifique en fonction rapport de pression totales du compresseur

pour différentes valeurs du taux de dilution.

Cette figure exprime la variation de la poussée spécifique (en N*s/kg) en fonction du rapport
de pression totale du compresseur pour différentes valeurs du taux de dilution.

On remarque que pour des valeurs de rapport de pression totale petite (4 jusqu’a 10), la poussée
spécifique augmente. Par contre, dans I’intervalle de rapport de pression totale plus grand (10
jusqu’a 30) la poussée spécifique diminue légerement. En effet, le compresseur consomme plus
d’énergie délivrée par la turbine pour des rapports de taux de compression plus grand et donc,
moins d’énergie restante a I’entrée de la tuyere pour produire de la cinétique en sortie par effet
de detende ce qui entraine une diminution de la force de poussée.

Plus la valeur du taux de dilution est élevée, plus la poussé spécifique est faible et vice versa.
L'augmentation du débit secondaire proportionnel au taux de dilution fait diminuer la poussee
spécifique d’une maniere relativement conséquente a cause, d’une part, I’augmentation du débit
global traversant le turboréacteur et d’autre part, la diminution de la vitesse d’éjection des gaz
en sortie de tuyére étant donné la diminution de la température au niveau du mélangeur pour un

débit secondaire (froid) plus grand.
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Figure 1VV.9 : Variation de la consommation spécifique en fonction rapport de pression totales du

compresseur pour différentes valeurs du taux de dilution.

Cette figure exprime la variation de la consommation spécifique en fonction du rapport de
pression totale du compresseur pour différentes valeurs du taux de dilution.

La consommation spécifique diminue avec 1’augmentation du rapport de pression totale du
compresseur a cause de la diminution du dosage de la chambre de combustion (figure 1V.10)
Nous constatons que plus la valeur de taux de dilution est élevée, plus la consommation
spécifique est faible, alors que I’inverse se produit pour les petites valeurs du taux de dilution,
ou la consommation spécifique augmente et atteint une valeur maximale. En effet, la force de
poussée augmente avec le débit secondaire et entraine de ce fait, une diminution de la

consommation specifique.
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Figure IV.10 : Variation du dosage de la chambre de combustion en fonction du rapport de pression
total du compresseur

Cette figure exprime la variation du dosage de la chambre de combustion en fonction du rapport
de pression total du compresseur.

Le dosage de la chambre de combustion diminue avec I’augmentation rapport de pression total
du compresseur ; ceci est logique car les conditions de température a 1’entrée de la chambre de

combustion (Tis) sont plus favorables.

IVV.3.2 La variation de température de la chambre de combustion T;,
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Figure 1V.11: Variation de la poussée spécifique en fonction du nombre de Mach de vol pour

différentes températures de fin de combustion et pour un taux de dilution A = 5,5

Ce graphique montre I'effet du nombre de Mach sur la poussée spécifique et l'effet de la

température de la chambre de combustion sur la poussée spécifique pour une valeur de A=5,5

L’augmentation de la température de fin de combustion affecte positivement la vitesse
d’¢jection des gaz en sortie de tuyére. Par conséquent, la force de poussée augmente et la
poussée spécifique se trouve améliorée en allant vers des valeurs de température « Tiz » plus

grandes.
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Figure 1V.12 : Variation de consommation spécifique en fonction du nombre de Mach de vol pour

différentes températures de fin de combustion pour A = 5,5.

Cette figure exprime la variation de la consommation spécifique en fonction du nombre de
Mach de vol pour différentes températures de fin de combustion et pour une valeur fixée du
taux de dilution (A =5,5).

On remarque que I’augmentation de la consommation spécifique est proportionnelle a la vitesse
de vol et donc, au nombre de Mach a cause de la diminution de la force de pousseée.

Pour I’intervalle de variation du nombre de Mach de 0 a 0,55, la consommation spécifique est
plus grande pour des températures de fin de combustion plus importantes ; cet effet est dii a une
dépense en carburant plus significative. Par ailleurs, cet effet commence a s’inverser en allant
vers des nombres de Mach de vol supérieur a 0,55 ; cet aspect implicite des choses est la
conséquence d’une énergie d’enthalpie plus importante disponible a I’entrée de la chambre de
combustion due a une cinétique plus accrue de I’avion et qui contrebalance de ce fait, le besoin

en consommation en carburant pour atteindre les mémes niveaux de température.
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Figure 1V.13 : Variation du rendement thermique en fonction du nombre de Mach de vol pour
différentes températures de fin de combustion et pour A = 5,5.

Cette figure exprime la variation du rendement thermique en fonction du nombre de Mach de
vol pour différentes températures de fin de combustion et pour une valeur donnée du taux de
dilution (A=5.5)

On remarque que le rendement thermique est plus important en allant vers des valeurs de
température de fin de combustion plus grandes. En fait, la vitesse d’éjection des gaz en sortie
de tuyéere est proportionnelle a la température de fin de combustion et donc, une puissance
thermique plus grande. Par ailleurs, la variation du nombre de Mach de vol affecte différemment
le rendement thermique. Entre 0 et 0,5 le rendement thermique est relativement stable. Par suite,
on constate une légére baisse du rendement pour les valeurs de température de fin de
combustion correspondantes a 1600 et 1700 K et I’inverse se produit progressivement pour les
cas correspondants a 1800, 1900 et 2000 K. Cette situation s’explique par le fait que
I’augmentation de la température de fin de combustion affecte positivement la puissance
thermique d’une part, et d’autre part, le nombre de Mach de vol qui a tendance a diminuer le

dosage de la chambre de combustion et donc, de la puissance calorifigque.
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Figure 1V.14 : Variation de rendement de propulsion en fonction du nombre de Mach de vol pour

différentes températures de fin de combustion et pour A =5,5.

0.3
TitT=1600
0.25
= 02 Ti7=1700
I
o
o
)
= 015 —— Ti7 = 1800
@
£
D
o
&
® o1 —%— Ti7=1900
0.05
—o— Tir=2000
0 ) 1 1 1 L 1 1 1 1
0 0.1 0.2 03 04 05 06 07 08 09

Nombre de mach de vol (M1)
Figure 1V.15 : Variation du rendement global en fonction du nombre de Mach de vol pour différentes

températures de fin de combustion et pour A = 5,5.

96

——
| —



CHAPITRE IV ANALYSE ET INTERPRETATION DES RESULTATS
1 ——

Ces figures expriment la variation du rendement propulsion et global en fonction du nombre
de Mach de vol pour différentes températures de fin de combustion et pour une valeur fixée
du taux de dilution (A=5.5)

Ces figures montrent que les rendements propulsion et global augmentent avec 1’augmentation
du nombre de Mach et de la température de fin de combustion avec un écart tres faible. On
remarque que les rendements dans les deux figures sont nuls pour le cas de M=0.
L’augmentation de ces rendements en fonction du nombre de Mach est due a 1’augmentation

de la vitesse de ’avion.
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Figure 1V.16 : Variation de dosage en fonction de nombre de Mach de vol pour différentes

températures de fin de combustion et pour A = 5,5.

Cette figure exprime la variation du dosage en fonction du nombre de Mach de vol pour
différentes températures de fin de combustion et pour une valeur donnée du taux de dilution
(A=5.5)
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Ces figures montrent que le dosage diminue avec I’augmentation du nombre de Mach de vol
puisque 1’énergie d’enthalpie disponible a I’entrée de la chambre de combustion est
proportionnelle au nombre de Mach relativement aux différentes valeurs de température de fin

de combustion.

Le tableau suivant présent les indicateurs des performances d’un turboréacteur double corps

double flux (mélanger) pour déférant valeur du taux de dilution (A)

Tableaux V.1 : Indicateurs des performances d’un turboréacteur pour différentes valeurs du

taux de dilution

Pour un taux de dilution A = 0.5

Poussée

spécifique Fsp
1.0671 | 1.0392 | 1.0125| 0.9869 | 0.9623 | 0.9386 | 0.9154 | 0.8927 | 0.8702 | 0.8476
en

(N*S/Kg)*(10%)

Consommation
spécifique Csp | 0.1131 | 0.1161| 0.1189 | 0.1216 | 0.1241 | 0.1265| 0.1288 | 0.1309 | 0.1330 | 0.1349
en (Kg/N*s)

Nen 0.3935]0.3939 | 0.3952 | 0.3972 | 0.3999 | 0.4033 | 0.4071 | 0.4113 | 0.4158 | 0.4203
Ng 0 0.0212 | 0.0414 | 0.0607 | 0.0793 | 0.0973 | 0.1147 | 0.1316 | 0.1481 | 0.1642
Mp 0 0.0538 | 0.1048 | 0.1529 | 0.1983 | 0.2412 | 0.2817 | 0.3200 | 0.3563 | 0.3907

Pour un taux de dilution A = 2.5

Poussée
spécifique Fsp
en (N*S/Kg)

741.74 |1 713.31 | 686.12 | 660.13 | 635.23 | 611.31 | 588.23 | 565.82 | 543.94 | 522.41
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Consommation
spécifique Csp | 0.0711 | 0.0739 | 0.0767 | 0.0794 | 0.0821 | 0.0848 | 0.0875 | 0.0902 | 0.0929 | 0.0955
en (Kg/N*s)

Nth 0.4352 | 0.4355| 0.4366 | 0.4383 | 0.4405 | 0.4433| 0.4463 | 0.4496 | 0.4528 | 0.4595
Ng 0 0.0333 | 0.0642 | 0.0930 | 0.1199 | 0.1451 | 0.1687 | 0.1911 | 0.2121 | 0.2319
Mp 0 0.0765|0.1471 | 0.2122 | 0.2721 | 0.3272 | 0.3781 | 0.4250 | 0.4683 | 0.5086

Poussée

spécifique Fsp
en (N*S/Kg)

568.97 | 540.42 | 513.27 | 487.47 | 462.95 | 439.58 | 417.25 | 395.81 | 375.11 | 355.02

Consommation
spécifique Csp | 0.0503 | 0.0529 | 0.0556 | 0.0583 | 0.0611 | 0.0640 | 0.0669 | 0.0699 | 0.0730 | 0.0762
en (Kg/N*s)

Nth 0.4723 | 0.4726 | 0.4733 | 0.4744 | 0.47558 | 0.4774 | 0.4790 | 0.4805 | 0.4816 | 0.4821
g 0 0.0466 | 0.0886 | 0.1267 | 0.1611 |0.1924 | 0.2208 | 0.2466 | 0.2698 | 0.2908
np 0 0.0985|0.1872 |0.2670 | 0.3387 |0.4031 |0.4610 | 0.5132 | 0.5603 |0.6031

IVV.4 Conclusion

A l'issu de ce chapitre, nous avons pu cerner 1’influence du taux de dilution sur les paramétres
de fonctionnement d’un turboréacteur double flux double corps par I’intermédiaire des

simulations effectuées via un code du calcul automatique élaboré sous le langage MATLAB.




CHAPITRE IV ANALYSE ET INTERPRETATION DES RESULTATS
1 ——

D’aprés les résultats et les courbes obtenues, nous retiendrons la conclusion suivante : le
fonctionnement optimal recherché pour ce type de turboréacteur étant de maximiser la poussée
tout en minimisant la consommation en carburant pour un nombre de Mach de vol donné
dépend grandement sur le choix du taux de dilution. L’influence du rapport de pression totale
au compresseur et la température de fin de combustion qui présente une limite physique relative
aux matériaux composant la chambre de combustion sont tous les deux des parametres

prépondérants sur les performances du turboréacteur dans leur influence a été mise en exergue.
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Notre travail a fait I’objet d’une analyse de I’influence du taux de dilution sur les performances
d’un turboréacteur double corps double flux mélangés.

Nous avons entamé ce mémoire par une etude bibliographique sur les turboréacteurs.
L’historique, le principe de fonctionnement et les différents types de turboréacteurs ont été
présentés a partir des premiéres inventions jusqu’aux derniers prototypes les plus performants
actuellement.

Ensuite, nous avons consolide par la description générale des différents composants et systéemes
principaux d'un turboréacteur double flux double corps utilisés dans I’industrie aéronautique
que ce soit pour les avions militaires ou civils et a des régimes de vol allant du subsonique au
supersonique. Puis, nous avons présenté une étude thermodynamique pour faire ressortir les
paramétres qui régissent le fonctionnement du turboréacteur étudié en vue d’analyser ses
performances en termes de poussée, de consommation et de divers rendements de ce type de
moteur.

L’avant dernier chapitre a été consacré a la présentation de I’organigramme de la méthode de
calcul adoptée en faisant varier essentiellement le taux de dilution du turboréacteur double flux
en se limitant dans ce sujet, a un fonctionnement en régime subsonique.

En fin, nous avons présenté les résultats obtenus via un code de calcul élaboré sur MALTAB
qui permet de simuler le fonctionnement du turboréacteur en faisant ressortir les variations des
deux indicateurs de performance de ce moteur, & savoir, la poussée spécifique et la
consommation spécifique de carburant. Les rendements thermiques, de propulsion et global ont
¢été ’objet de graphiques faisant apparaitre leur variation en fonction du nombre de Mach de
vol pour divers taux de dilution du moteur. Aussi, I’influence du rapport de pression totale du
compresseur et de la température de fin de combustion pour un taux de dilution choisis sur les
performances du turboréacteur a été mise en exergue dans la derniere partie.

Les résultats présentés nous ont permis de constater:

» Plus la valeur du taux de dilution est élevée, la poussée spécifique et la consommation
spécifique diminuent. L'augmentation du débit du flux froid (deébit secondaire) entraine
une augmentation de la force de poussée et du débit global sortant du turboréacteur.

» Les rendements de propulsion et global augmentent avec l'augmentation de nombre de

mach et du taux de dilution.
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» Le nombre de Mach de vol influence considérablement la poussée spécifique qui
diminue pour des valeurs de nombre de Mach croissantes.

» La consommation spécifique diminue pour des valeurs croissantes du rapport de
pression totale du compresseur.

» L’augmentation de la température de fin de combustion affecte positivement la vitesse
d’¢éjection des gaz en sortie de tuyére. Par conséquent, la force de poussée augmente et
la poussée spécifique se trouve améliorée.

» Les rendements propulsion et global augmentent avec I’augmentation du nombre de

Mach et de la température de fin de combustion avec un écart relativement faible.

Cette étude nous a montré le degre de difficulté inhérent aux divers parametres a prendre en
considération pour simuler le comportement thermo-hydrodynamique de ce type de
turboréacteur. Les défis rencontrés par les aérodynamiciens qui travaillent dans ce domaine,
pour concevoir, déevelopper et optimiser les moteurs utilisés en aviation afin de répondre aux

besoins économiques du monde moderne sont tres pointus.
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