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RESUME

L’objet de ce travail est de connaissance les différent moteur a reaction des

avions ; et détermination des performances de moteur turboréacteur.

Pour ce la nous avons manié une étude sur les différents composants de
moteur turboréacteur en vue de la détermination de leurs caractéristiques ; et nous

avons pu tracer les courbe des performances.

SUMMARY

The object of this work is the identify the different motor of reaction of aircraft

and determination of the performances of turbojet.

For this.we have conducted a study on the various components of the engines
of turbojet; for the determination of their characteristics; and we could trace all their

performances.

pand il Aalall Bl Gl pad) gl e Ciaill s Jeall 1 (e Cangll
Saalinll (o) al) aseail) 5 & jaall b Sa Caliaal Al Liad 13g]
@M\LQMHJJMLAQ\oMM}AwﬁY‘@@uﬁ} uaﬁha;j\a&d.ﬂ;.\



Remerciements

Avan Tout, nous remercions notre Dieu g’ nous a donré la fo/‘oe et lo courage

pour realiser et suiver ce lravalt,
Wows remercins nos parents gu nos ont peris de poursuivre rous éludes dans tos
neilloares condilions /M&f/Z/e, nous bes remercions pour lours encowragements et bours

soutiens, et tout o fa/r(///e gu/” encounrage nous powr arrire 4 ce t.

Nous remercions vivement los e/(&ay/(a/ﬂf@ de c/a;baﬁfeﬂeqlf d &é/‘w(aatf/yae de Blida y«/

nous ont a/(w/a'a//(a’ et conseilG,

Nous remercions auss! notre /Mem:feaﬁ /” Ben-namia lsmarl pour avorr aaaa/fe’ Y

aéa/y/e de 108 encadrer:

Nos remercioments auss;, Lot K0US amIS gus nouS ont Soutenues el encow-agees dans

notre travalt]

£t en 0‘//(, 1048 Femerolons toul gus nouS 4 wide powr arrive a ce 4.



SOMUIMIAR [HRIE

Intrudection generale

CHAPITRE | : Généralités sur lesturboréacteurs

| - Généralitéssur lesturboréacteurs........ccooviiiiici i 01
N0 I o1 o o [T 01
| .2- MOtEUrSATEACLION ...euieie e et e e e e e e e ee e 02
| .2-1- TypesdemoteurSaréaction..........covvvevieieve i re e 03
1 o Jo = o = F | PP 03

-L eturbofan (ou turboréacteur a doubleflux)..............coviiiiinnn, 04
STUrDOPI OPUISEUN ... 04

S =10 = Vo = | 05
SPUISOr BACTEUN ... e 06

| .2-2-lesélémentsde Turboréacteur ..........cccoooevievi i iiiiiiii e, 07
a)- Turboréacteur SIMple.......ccooiii i 07

= COMPOSIEION. ..ttt e e e e e e e e 08
-Fonctionnement...............oo 12
b)-Turboréacteur adoubleflux...........ccoove i, 12
SO0 0] 0 1 1 [0 o N 12

- fonctionnement de Turbofan ..., 13

| .2.3-1eturbopropulsaur...... ..o 14
—COMPOSITION. .. e e e e e 14
-Fonctionnement..........cooooiii i 15

| .2.4-Pulsoréacteur (modeéle-V1)......ccooiiiiiie i e, 16



—COMPOSITION L.u e e e e 16

-Fonctionnement ... 16
1.2.5-Lestator€acteur..........ooviriiiie i e e 17
-Fonctionnement (Modele de statoréacteur)...............ccoeevvennnnn. 17

CHAPITRE Il : Parametre & Perfermance de turboreacteur

L. 2- TNEFOAUCTION. .. e e e e e e e e 19
[1.1.1-Les éléments d’un moteur d’avion..........coooevveiieeiiiiiieecneieee s 19
a)Cycle thermodynamique parfait..............coo i e, 19.
1-Performances dU MOTEULN.........ou.uieie it e e e e e e 21
2-Rendement thermique du MOtEUN ..ot 21
3-Rendement de PropulSion. ... ... e e 24
3.1 EXPression deF.. ..o 24
3.2) EXPreSSiON A€ Ty wevuvveiit ittt ettt 25
D)CASNON IAEAL......ce i e e e 26
[1-2 Cyclethermodynamique du Turboréacteur ................cocovviiiiiiennns 28
[1-2-1 Parametres dans les différentes parties d’un turboréacteur ......... 30
[1-2-1-1/ 1% partie (entre d’air ) ....cooiiei e e, 30
[1-2-1-2/ 2°™ partie{ COMPIrESSEUI) ... ...veeiriee e eee eeeeeaieeeeeeeeeeneanans 32
a) Compresseur aXial ........ceieieieneenecnnnennnsnesesensssessssnens 32
b) Compresseur centrifuge.......cceeceerrcerrveeeecrerereecneneeceensnes 33
11-2-1-3/3% partie (chambredecombustion) .................ccoeeeeeiie . 34

[1-2-1-4 /4% partie (1aturbing) ..........coovviiieee e e e e 36



a) Turbine axiale ......cceeeverceeeenseenrreennenreceen e ersseeeseneesneennes 37

b) Turbine radiale (centrip@te) .......cccecceevreerecerecreerrenreceensnenes 37
[1-2-1-5 /5°M partie( tuyere d’€Jection) ..........ccceeveeeieuieiiiiiiieeeeeeeeenen, 38
a) TUYEre CONVErZeNt.......ccvviiiiineinnnnssensnssnnsssnsssssssssssessassssssssees 38
b) Tuyere convergente divergente ......c.ccceveeerverevrreervennenns 40
[1-2-2 Parameétre des performancesdu moteur ...........ccoevvvviiinnnnnnns 42
[1-2-2-1 POUSSEE SPECITIQUE ... e e e e e, 42
[1-2-2-2 Consommation SPECIfiqQUE .......ccovviiiiii i, 42
[1-2-2-3 ReNAEMENTS ... 42

CHAPITRE |11 : Utude generale sur La Turbine axial

L LI NErodUCHioN ... e 44
[TT.2.FONCHIONNEMENT ... e e 44
[11.2.1Diagramme deS VITESSES ......ovi it it ee e e e e e e eaaeaaas 44
[11.2.3 Principe de fonctionnementde I’étage ..........ccocoveiviiieiieinnnnn ... 46
[11.3.Etude aérothermodynamique des composants.............ccccevevnnnnn. 47
[11.3.1Expressionsdu travail et delapuissance.............ccovevvviiininnns 47
111.3.2 Gradient detempérature de I’étage ..........coccvveiiiiiiiiiiiiiiennnnnn. 48
[11.3.3.Différents paramétres de conception ..........cccvvvvivviiiie e vnncnnnn. 49
111.3.3.1. Coefficient de charge ou chutedetempérature (Y ) ..oooevee.... 49
111.3.3.2.Degréderéaction (A ) .......co.oiuiiiiiiiieiee e 49

[11.3.3.3.Coefficient d’écoulement ou coefficient de débit (f ) 50



[11.3.4.Anglesdelaturbine en fonction des parameétres de conception.....50

[11.3.5. Paramétresdans chaque station ..............ccoovi i, 51
[11.3.5.1Station eNtre& Stator ... ..ve e v et e e e e e e e 51
[11.3.5.2. Station sortiestator entrérotor..........covvveiieviiiiiiecneennn, 52
[11.3.5.3. Station SOrtie rot0......covviuiiiiii e e 53

[11.3.6.Etude des pertesdanslesaubesstator et rotor .............ccceeeneenenn. 56
111.3.6.1.Coefficient de pertes de profil Yp ........................................ 56
[11.3.6.2.Rendement isentropiquedelaturbine.............ccccovev e, 57
[11.3.6.3.Rendement isentropique théorique delaturbine................... 57

111.4.Etude des performances de I’étage .........ccooviiiiiiiiiiieiiiiene e, 58
[11.4.1Coefficient deportanCe.........c.oviiiiie i e, 58
[11.4.2.coefficientsde pertetotale...........coooiiiii i 59
[11.4.3.Rendement isentropiqueexpérimental................cccooeeeiii i iennn. 60

CHAPITRE IV : Rusultat et Comontaire

IV - 1 Performancesdu turboréacteur .............ccooovviiiiiiiiiiiiiiinennn, 61
[V -1 Turboréacteur EN VOl ..o e e 61
[V -2 Turboréacteur Au POINt fiIXE.......cviiii i e 66
CONCLUSION

BIBLIOGRAPHIE

ANNEXES



Tableaux desfigures

CHAPITRE | : Généralités sur lesturboréacteur

Numéro | Titredelafigure Numéro
du page dela
figure
02 Premier avion voler avec turboréacteur figl .01
03 Turboréacteur simple figl .02
04 Turboréacteur double flux (turbofan) figl .03
05 Turbo propul seur figl .04
06 Statoréacteur figl .05
07 pul soréacteur figl .06
07 Schéma d’un turboréacteur figl .07
08 Entrée d’air figl .08
09 Compresseur figl .09
09 Représentation de partie fixe et partie mobile (stator/rotor) figl .10
11 Tuyére figl .11
12 Schéma de fonctionnement d'un turboréacteur simple corps/simple flux figl .12
14 Turbofane d’un CFM-56 figl .13
15 Composition d’un turbopropulseur figl .14
17 Schéma de fonctionnement d’un pul soréacteur figl .15
18 Schéma de fonctionnement d’un statoréacteur figl .16
CHAPITRE Il : Cyclethermique & Perfermance de turbor éacteur
Numéro Titredelafigure Numéro
du page dela
figure
19 Les éléments de moteur d’avion fign .01
20 diagramme de Clapeyron fign .02
22 travail d’un moteur fig11..03
23 diagramme de transformation (deClapeyron) fign..04
27 diagrammes des transformations (des differant cas) fig11..05
28 Schéma de différente station d’un turboréacteur fig11..06
29 Cycle thermodynamique d’un turboréacteur fig11..07
30 schema d’Entree d’air fig11..08




32 Compresseur axial fig11..09
32 Compresseur centrifuge fig1..10
34 chambre de combustion fign..11
36 Disque de turbine fign..12
37 Etage de turbine axial fig1..13
37 Etage de turbine centrifuge fig..14
38 Tuyére convergente fign..15
41 Tuyeére convergente divergente fig11..16
CHAPITRE |1 :Etude générale sur laturbine axial

Numéro Titredelafigure Numéro de
du page lafigure

45 Numérotation d’un etage axial de turbine fig111.01

45 Diagramme de vitesse Fig 11l 02
46 Distributeur de laturbine fig I11.03




Liste des abréviations
f :dosage
ma :deébit d’air
mf :débuit de carburant
NG :lavetesse rotation de turbine liée
peq :puissance équivalente
pa: puissance du turbine
QR :pouvoir calorifique du carburant
Ts :poussé spécifique
va.vitesse axiae,vitesse absolue
vr : vitesse tangentielle
yk :coefficient de perte d’espacement de pointe
yp : :coefficient de perte de profile
yr : coefficient de perte due au jeu d’extremité
yn : : coefficient de perte pour aubage stator

ys : : coefficient de perte secondaire

| < : Coefficient de chute de pression

Y : Coefficient de charge

f . coefficient de depit

t . : Taux de compression du compresseur
t 5 : Rapport de température & I’entre d’air
h p . Rendement de I’entre d’air

I'10 :Lamasse volumique des gaz ala sortie

h 5 : Rendement isentropique de laturbine
h, : Rendement de latuyere

h,: Rendement de propulsion
A1o : Lasection delasortie

Do :Rayon de sortie



h.s; : Rendement isentropique de détente.
h, : Rendement de combustion.

h : Rendement globale

h,,- Rendement thermique

Tt : Latempérature totale.

T : Température statique.

Pt : Pression totae.

P : Pression statique.

Cp.. : Capacité calorifique a pression constante dans le compresseur.
Cp, : Capaciteé calorifique a pression constante dans la chambre de combustion.
Cp, : Capacité calorifique a pression constante dans la turbine.

Cs: Laconsommation spécifique.

gt :rapport des chaleur spécifique

p c: Rapport de compression

|  : Coefficient de pertes pour I’aubage rotor.

|  : Coefficient de pertes pour I’aubage stator.

Rm : Le rayon moyen (mean).

Va: Lavitesse absolue D : Le débit d’air.

Tt : Latempérature totale.

T : Température statique.

Pt : Pression totae.

P : Pression statique.

M : Nombre de mach.

Cp : chaeur spécifique a pression constante
|  : Coefficient de perte pour aubage stator.
| , : Coefficient de perte pour aubage rotor.

Va: Vitesse axiale, Vitesse absolue.
Wex : Travail extérieur.

Qex : Quantité de chaleur extérieure.

AT, =AT, : Gradient de température d’étage.



wa :travail sur I’arbre
B2: angle de flux de rotor

Bs : angle d’aube rotor



Intrecuction generale

On généra, les différant type des moteur a réaction sont fonctionner avec
energie thermique, et dans les moteurs a réaction en trouve plusieurs types des

moteur.
L e turboréacteur est un des catégories de moteur aéronautique a réaction

Dans Ce travail on voir comment les déferant parametre en vol (la vitesse,

I’altitude ...) influencer dans les rendements de turboréacteur.

Le premier objectif est de définir les déferant types des moteurs a réaction en

aéronautique

Le second objectif est de représenter le principe thermo- dynamique auxquels

obéissent les différentes parties d’un moteur

Le troisiéme objectif est de voir le mode de fonctionnement de la turbine et

représenter les diagrammes de vitesse
On représenter les objectifs précédents dans les chapitres suivants :

Le premier chapitre est consacré a I'étude générale sur les défirent moteur a
réaction (turboréacteur, turbopropulseur, statoréacteur et pulsoréacteur), et la

composition et fonctionnement de chaque type

Le deuxieme chapitre représenter le cycle thermodynamique, et I'étude des

perfermance des déferant partie de turboréacteur,et la construction des partie.
Letroisieme chapitre est consacré a I’étude général sur laturbin axial

Le quatriéme chapitre est représenter les diagrammes de résultat des

perfermance de turboréacteur et commentaire sur les graphes.

Finalement, en représenter la conclusion générale pour avoir le but de notre travail
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

Il.1- Introduction:

Le but de cette partie est de présenter rapidement les principes thermo-
dynamiques auxquels obéissent les différentes parties d’un moteur. Pour cela, nous
alons tout d’abord décrire schématiquement un moteur (fig 11..01).Par la suite, nous
étudierons plus en détail chacune des branches du cycle thermodynamique de I’air qui
traverse un moteur.

Et nous representer aussi la Construction des defferant partie de moteur

turboreacteur et sa perfermance

I1.2-Les éléments d’un moteur d’avion :

fig11..01: Les éléments d’un moteur d’avion
1-Entrée d’air
2-Compr esseur
3-La chambre de combustion
4-Turbine

5-Tuyere.
[1.3-Cycle thermodynamique parfait:

On peut représenter I’évolution théorique des gaz dans le moteur par

I’intermédiaire d’un diagramme de Clapeyron :
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

P
L 3
B,
% \\\, é
P 1 e
h‘ 1;l.lr

(fig11..02) : diagramme de Clapeyron

Dans ce diagramme, Représente la pression de I’air circulant dans le moteur et
V son volume. D’autre part, les différentes parties actives sont symbolisées par des
chiffres:

Delaz2

Le compresseur ou I’air passe de P1=1 bar, T1= 300 K a P2=5 bar, T2=475K

en subissant une compression adiabatique réversible.
De2a3

Une chambre de combustion supposée isobare qui fournit aux gaz un travail nul

mais une quantité de chaleur importante. L’air sort a T3 = 1100 K.
De3a4

La turbine ou I’air subit une détente adiabatique réversible jusqu’a P4 = 2,3 bar,
T4 =880K.

De4 a5

Une deuxiéme chambre de combustion de laquelle I’air sort a T5 = 1500 K
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

De5a6.

La tuyére ou I’air subir une détente adiabatique réversible de jusqu’a P6 = P1= 1 bar,
T6

Pour effectuer les calculs des températures et pressions des différentes parties, on a
supposé que le débit massique était constant et valait D = 40 kg/s. Ces calculs sont
basés sur les relations de Laplace entre la température et la pression en début et en fin
d’une transformation adiabatique réversible d’un gaz parfait. Par exemple, pour la

transformation 1 -> 2 :
PLT1(/1-(=P2T2 (/1-(

De plus, I’application du premier principe de la thermodynamique a la tuyere permet
de calculer la vitesse des gaz en sortie du moteur. Si I’on suppose qu’a I’entrée de la
tuyere la vitesse des gaz est approximativement 200m/s alors leur vitesse de sortie est
de: u=800m/s.

Cette vitesse sortie est trés importante car elle est directement reliée a la
poussee du moteur qui est le paramétre que I’on cherche & maximiser. Ici, dans ce

modele, la poussée F est :

F = Du = 32000 N

Cette valeur est trouveée sous nombre d’hypothéeses contraignantes sur I’air et
ses transformations dans le turboréacteur. 1l est bien évident que les turboréacteurs
réels ne suivent pas exactement ce cycle thermodynamique qui permet cependant de

modéliser laréalité. Ce sont ces écarts a I’idealité que nous allons maintenant étudier.
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

I1.4-Per for mances du moteur

Il.4.1-Rendement ther mique du moteur :

On considere le moteur d’un point de vue thermique. Celui-ci est en contact
avec une source chaude qui lui fournit de la chaleur et une source froide (extérieur), ce

qui lui permet de fournir un travail W (fig 11..03) .

Source Chaude Source Froade
"{-"
ey . r__f"
& o
Ldinmrd ™ 7 J,."f r'r}gmh
F Y

Wiz

(fig 11..03) :travail d’un moteur

Dans cette premiere approche, le moteur est supposé idéal: le gaz est supposé
parfait, ses coefficients gamma et Cp étant pris constants. Durant le cycle du moteur,
les transformations sont supposées en plus adiabatiques, avec en plus les conditions

suivantes (fig11..04) :
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

(fig 11..04) : diagramme de transformation (deClapeyron)

Dela3

Transformation adiabatique réversible (isentropique):

¥
[Ii, =@y )t | «y

De 334

Transformation |sobare :

[l =1] @

De 436

Transformation | sentropique:
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

L erendement thermique du moteur est par définition :

_w s _ 4 LT-T) _ . T
fln = U3 =1+ U3 =1 Lp(T4_T3) B T3 1 (3)
T
Donc : T R (4)

Le rendement thermique augmente avec T3. Pour le CFM-56 en régime de

croisiere,ona:

T1=245K
T2=680 K

N = 0.64

I1.4.2-Rendement de propulsion:

Par définition, nous avons :

P déli éea m

= 5
?;"p P méc P p Lm ®)

S ul est la vitesse d’entrée, u6 la vitesse de sortie du flux primaire, u6’ la
[ ]
vitesse de sortie du flux secondaire, F la force de poussée a calculer et IM le débit

massique, il vient :

Fouy
T = ———————————— | e 6
Ip 0,508 (ui—u3) ©)

L’expression de F dépend évidemment du type de moteur que I’on étudie.

Celui-ci peut étre a simple flux, ou double flux.
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

11.4.2.1) Expression de F

a)Moteur simple flux:

F=m.(ug—uy) |---mmmmmmmmmmmmmeeeeees (7
b) Moteur double flux:
Si I’on note:
@=TE | ®

le rapport entre les deux débits massiques en sortie, il vient

Fzrhé'(uﬁ_u'!)-}_rhﬁ'l'(uEJ_u'j) --------------------- 9
Soit :
) u L I.J_J
P (- 1)+ (GE-1)] a0

11.4.2.2) Expression de 7, :

a)Moteur simpleflux :

R e T ——— (12)

Tyt

b) Moteur doubleflux :

Ug—ty il (U —Uy)

lp = 2o 2 (12)

ug—ug b (ul,—ug)
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

Remarque:

Pour augmenter le rendement mécanique, il faut diminuer ué donc utiliser une
hélice de grand diamétre et optimiser a.

Pour améliorer le moteur, il est possible de mélanger les deux flux sortants.

I1.5-Cas non idéal

Pour le cas non idéal, nous adoptons en deuxieme approximation la modélisation

suivante :

L es transformations sont supposées adiabatiques.
Le gaz est parfait avec les caractéristiques : gamma ¢, Cpc jusqu’en sortie du

compresseur et gammat, Cpt aprés le foyer.

Si et est I’efficacité polytropique de la turbine et ec celle du compresseur, toutes

deux inférieuresal, il vient:

De1a3

Transformation polytropique:

PN 5 [T NO— @3
De3a4
Transformation isobare
Dedab6
Transformation polytropique:
¥t
[l = (t¢ )V (14)
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

On obtient les diagrammes suivants montrant la modélisation tendant versle casréedl :

T Izobare f,f"’f
r _,-o-"'""_FFF
o . Isentroplous
Cas Ideal
T
_,-o-"'ff
_,—o-'-"'"_#_
[
%
-
T Tarhate et -
A e
R Folyteopiopac Zna fuoti-1ddal
e il
—
- i il
P
‘J:J?
T
&
Cas téel
p O

(fig 11..05) : diagrammes des transformations (des differant cas)
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

I1-2 Cycle thermodynamique du Tur bor éacteur

Tous les turboréacteurs travaillent suivant le cycle de JOULE ou cycle de
turbine a gaz. Ce cycle est composé de trois phases a savoir la compression, la
combustion et la détente. Cependant |a détente se produit dans la turbine ou dans la

tuyére ou dans les deux et le schéma suivante discute les différent stations d’un

turboréacteur.
°0 @ @ & &« 0 @
:I T 3 i ' J F
_'_ ~—Db-— —C-— e -T--- —N é—,.- M S—
. TR

(fig. 11. 06) : Schéma de différent station d’un turboréacteur

Station 0 : Ecoulement avant I’entrée d’air du turboréacteur.

Les caractéristiques thermodynamiques de I’air restent inchangées.

(1-2) .Entrée d’air :
Il'y adeux cas présenté:
- soit le moteur travaille a I’état statique et la pression totale est inférieure a la
pression atmosphérique
- soit le moteur travaille en vol et I’augmentation de pression est dite la pression

dynamique.
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

(2-3).Compresseur :
La transformation de la compression est reel, la pression et la

température totale augmente, donc le volume spécifique diminue.

(3-4) .Chambre de combustion :
La combustion se fait a pression constante, I’enthalpie des gaz augmente
au cours de cette période.

(4-5) .Turbine:
Le compresseur est alimenté par la turbine qui transforme une partie de
I’énergie des gaz sous forme de travail sur I’arbre.

(5-10) .Tuyere d’éjection :

A I’entrée de la tuyére, la pression et la température sont haute, la tuyere a
une section convergente ou convergente divergente, la pression statique peut étre égale
ou supérieur a la pression atmosphérique. Si elle est égale, on dit que la tuyere est

adaptée. Si elle est supérieure on dit que la détente est incompl éte.

—— Cyclered
Cycle isentropique
r 3
T s
ff 4t
St
el &t
Sts
10t
10 1075
MH=1+="4
S

(fig. 11. O7) : Cycle thermodynamique d’un turboréacteur
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CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

[1-2-1 Paramétres danslesdifférentes partiesd’un turboréacteur [10]

[1-2-1-1/ 1% partie (entre d’air) :

Entréed'air

Conditionne le bon écoulement dair et augmenter autant que possible la
pression a l'entré du compresseur tout en assurant un débit suffisant. Le cbne de
pénétration  abrite souvent le démarreur .L'entrée dar est dégivrée.
Les phénomenes d'onde choc a I'approche de la vitesse du son imposent des entrées
dar différentes pour les vols subsoniques et supersoniques.Au décollage, la
diminution de pression entrainée par la transformation vitesse/pression(la mise en
vitesse de l'air aspiré crée une dépression) peut nécessité |'ouverture des trappes
latérales d'alimentation d'air supplémentaires.En croisiere, une pression se produit dans
I'entrée d'air (V de trandation > V écoulement dans la manche).En croisiére, |'avion
"vavers l'air" et la plus faible vitesse d'écoulement dans la manche crée cette fois une

pression.

0 1
e P TTT T
‘#z':;_fﬂq—;'?v-l- ! 1

=
- |

B i e it e e i el e i e |
Q |
N | ‘

M T |
* R A T AT

4

(fig11..08) :schéma d’Entree d’air
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La transformation de I’air dans cette partie du moteur n’est pas isentropique et donc

on peut définir efficacité po et lerendement No par:

_R
p—ﬁi .......................................... (11-1)
h Tras- To

RO P PP (11-2)

e nombre de mach :

t 5 : Rapport de température & I’entre d’air :

tD:%%:l .......................................... (11-4)
L&
- dg-l
pD—R2—$+hD>97)M%_
R)gﬂ%?M% ............... (11-5)
Pio = Po X, Mo i (11-6)
To=ToX Ao (11-7)

AvVec :

g
(tr:1+9']wm # thq/él)

[1-2-1-2 / 2%™ partie{ compresseur) :
a) Compresseur axial
Un compresseur axial est constitué des éléments suivants :
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un rotor de forme cylindrique formé par un empilage de disques qui porter des
grill des ail ettes (aubes) mobile.
un stator de deux partie de carter inferieur et supérieur porter des aubes, I’ensomble

des ces aubes representer le grill d’ailettes fixe.

et Guide Vane

Axial Compressor Assembly

(fig11..09) : Compresseur axial

b) Compresseur centrifuge

Il est compose d’un partie mobil (rotor) appelé ‘rouet et d’un diffuseur (stator)

et un compresseur varié (manifold)

Centrifugal Compressor Components

Mear Hirh

Impelier  Diffuser ¢ompresor Manifold

(fig11..10) :Compresseur centrifuge

&)

o1
tc:chﬂ .................................... (11-8)

Page 32



CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

P
P = o 11-9
c P, (11-9)
te = Ti ............................................. (11-10)
t2

Le rendement d’un compresseur est defini par le rapport de I’augmentation

d’enthalpie isentropique ment sur I’augmentation d’enthalpie réelle.

oec-1 -1
M= P -1 p% -1

oe-1 -
pgchpc tel (11-112)

|1-2-1-3/3°"¢ partie (chambre de combustion):

M élange maintenu turbulent pour assurer I'homogénéité et la constance de laflamme

(par retour de laflamme dans la zone de vaporisation).

Annulaire: Latotalité de la masse d'air sortant du compresseur est traité dans un
"anneau a flamme". La chambre annulaire est caractérisée par une difficile mise au
point mais présente un encombrement minimum et des pertes de charge tresfaible
pour un poids peu important. Son rendement puissance thermique / volume est le plus

élevé de toutes |es chambres de combustion.

Afin de réduire la température, le mélange air/carburant est fortement appauvri
(mélange idéal : 1/15, turbine : 1/50 a 1/70).
Pour maintenir une combustion, I'air est divisé en flux primaire (air de combustion) et
flux secondaire (air de dilution). Il faut donc considérer 2 dosages, dans la zone de
flamme (1/15) et dans toute la chambre (1/50 - 1/70)
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.\ Fusl Merdok — Cuter Burnuer Sheoud
o Simen . Imngr Burngr Shroud

L primary air inkets Secordary Alr Inlet
Cross Section Annular Type Burner Cross Section Can Type Burner

(fig11..11) chambre de combustion

L’écoulement des gaz subit une chute de la pression totale a travers la chambre de

combustion. On définit alors un coefficient | appelé coefficient de chute de pression

| = b 3

CcC
Ft) (Exprimée en %)
2
é g Cpcd U
é —— T
e & O g
le dosage : - Lo e, (11-12)

é® hg>Q: 0 .4
§ngbXTmax5 a
e u
e a

latempérature Tt 4 delasortie de chambre de combustion:
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Tmax
Tt4 - t I RS (11-13)
t — Tmax —_ Tt4
B T, Tt ot e (11-14)
o, = =1 D
B -
P, P, oo (11-15)

Le rendement de combustion est défini comme étant le rapport de
I’augmentation d’enthalpie réelle sur le pouvoir calorifique du carburant. Si le débit de

carburant n’est pas négligeable.

_[(rTh+mf )>h4- ma>h3]
MEOR e (11-16)

he

mf

f=—
AVecC : ma.

QR: pouvoir calorifique du carburant.

|1-2-1-4 /4°™ partie (la turbine) :

Assure |'entrainement du compresseur et des accessoires en prélevant de
I'énergie aux gaz sortants de la chambre de combustion.Est composé d'un distributeur
(grille fixe)suivis d'une roue de turbine (grille mobile).La turbine est limitée en
température (T° max. en sortie de chambre).A chaque T° correspond une durée de vie
delaturbine.La T° est mesurée en sortie de turbine (T4).Les profils de lagrille mobile

et fixe sont convergents
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Turbine aaction - Turbine aréaction :

Action (stator) : Toute ladétente nécessaire est effectuée dans le stator.
V des gaz en sortie de stator est tres éleveée et perte de rendement.

Réaction (rotor) : Ladétente est répartie entre le stator et le rotor.
Si le degré de réaction est > 0 on dit que laturbine est a réaction.

-SHROLN

A |I BASF T
Disk : ) /f’ 7/

(fig11..12) Disque deturbine

Et on déterminer deux types de turbine.
» turbineaxiale;

= turbine radiale (centripéte) .

a) Turbineaxiale

Un étage de turbine axiale est compose d’une grille d’aubes fixes (distributeur)
et d’une grille d’aubes mobiles (roue).
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(fig11..13) : Etage de turbine axial

b) Turbineradiale (centripéte)

Elle est également constituée de deux éléments, le distributeur et la roue.

(fig11..14) : Etage de turbine centrifuge

tr=l- CFh)(tC-l)
(1+ f )h mICPKCEB o (11-17)
g7
_ & T 1 Ugr-1
pPr = STJrlg ........................ (11-18)
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Ts=hX XXkt =T, % (11-19)
% =RP PP PP =R (11-20)

L e rendement isentropique de laturbine est défini :

—(g;T- 1)*1 PR 1
hist :pT - -
9 (11-22)
pf" -1
I1-2-1-5 /5°™€ partie( tuyére d’éjection) :
To=Ts & Ry=Rs ... . a2

a) Tuyere convergent
La section elle diminue progressivement engendrant une augmentation de

vitesse, et une diminution de la pression

'|— Exhaust Nozzla

Convergent Type

(fig11..15) : Tuyere convergente

NN e rendement de latuyére

Page 38



CHAPITRE I cycle thermique & Perfermance de turboreacteur

hy= he- hwo — Tto- T1o
Ro- Nios Tio= T10S «voeerrereenn (11-23)

- Nombrede Mach alasortie:

gn-1
P
2 hN>(1' (Fio) ’ 1
— t9
My _[gN - 1>( P M)](E ............ (11-24)
L-hy o1 (20) *
Re
Sinon:
5 = Pu
N Py e (11-25)
2 p 2= 1
— 9y On _ 112
My, = o - 1>(pN ’EO) © o (11-26)
- Température statique Tio
T
To = % 11-27
1+ gN2 lxl\/|102 ............................ ( )
- Lavitesse d’éjection Vio -
Vo =MpX/Oy R (11-28)

- Lamasse volumique des gaz alasortie I 10
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- _ R
10 r leO ........................................... (11-29)
L a section de lasortie A10
_mx1+f)
A-O - rj_o M_o ................................... (11-30)

— A
RLO_\/% .............................................. (11-31)

ON
_t9 :[1_ i)(g\l—-l)] On-1 <E
P, h, g, +1 P oo (11-32)
Ou bien:
OIn
Ry _ a1 Ovtlg1 R
é‘ﬁj‘pw ’(—NZ ])g <$: ................ (11-33)

b) Tuyere convergente divergente:

La partie divergente accélére I’ecoulement jusqu’a des vitesses supersonique en

contenant la dilatation des gaz de facon que cette dilatation, effectuée seulement en
partie dans |e canal convergent, se fasse vers I’arriere.
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(fig11..16) : Tuyeére convergente diver gente.

On distingue trois types de fonctionnement de |a tuyére supersonique :

- Tuyéreadaptéeou Fo=PR :(%zl)
- Tuyére sous détendue, ou P, <P, '(P >1)
10
o R
- Tuyére sur détendue, ou Py > F, -(P— 1
10
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La détente des gaz chauds dans la tuyére est accompagnée par une chute de

pression totale. Les gaz quitteront la tuyére a une température plus élevée que la

température si |a détente était idéale. On définit alors un rendement de tuyere(n  par :

hn=— T6- Tuo
e Y90 ) (11-35)
Tis %1- (95)7 .
Po =

[1-2-2 Parameétre des performances du moteur

I1-2-2-1 Poussée spéecifique

Ts :L:(l+ f )\/10 - Vo +-Pro A0 (1- Po )
ma ma
[1-2-2-2 Consommation spécifique:

La consommation spécifique est le rapport de dosage sur la poussée spécifique

Ts ........................................... (11-37)
[1-2-2-3 Rendements

Par définition, le rendement d’une machine thermique est le rapport de la puissance de
sortie sur la puissance d’entrée.

a) Rendement de propulsion
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Le rendement propulsif est rapport de la puissance de propulsion sur la

puissance thermique réelle :

TN,
hp— s™o
S (11-38)

S 108G NG+l g gl B3
a2

b) Rendement ther mique

Le rendement thermique est le rapport de la puissance thermique sur la

puissance calorifique :

S

hy, = £Q,

.............. (11-39)

c) Rendement global

Le rendement global est le produit des deux rendements propulsif et thermique :

h=hpgh, (11-40)
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I .1- Introduction:

Le but de cette partie est de présenter rapidement les principes thermo-
dynamiques auxquels obéissent les différentes parties d’un moteur. Pour cela, nous
allons tout d’abord décrire schématiqguement un moteur (fig. 01). Par la suite, nous

étudierons plus en détail chacune des branches du cycle thermodynamique de I’air qui

traverse un moteur.

I .2-Les éléments d’un moteur d’avion :

(fig. 11.01) : Les éléments de moteur d’avion

1-Entrée d’air

2-Compr esseur

3-La chambre de combustion
4-Turbine

5-Tuyere.
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CHAPITRE I Parametre & Perfermance de turboreacteur

I1-2 Cycle thermodynamique du Tur bor éacteur

Tous les turboréacteurs travaillent suivant le cycle de JOULE ou cycle de
turbine a gaz. Ce cycle est composé de trois phases a savoir la compression, la
combustion et la détente. Cependant |a détente se produit dans la turbine ou dans la
tuyére ou dans les deux et le schéma suivante discute les différent stations d’un

turboréacteur.

(fig. 11. 02) : Schéma de différent station d’un turboréacteur

Station 0 : Ecoulement avant I’entrée d’air du turboréacteur.

Les caractéristiques thermodynamiques de I’air restent inchangées.

(1-2) .Entrée d’air :
Il'y adeux cas présenter :
- soit le moteur travaille a I’état statique et la pression totale est inférieure a la
pression atmosphérique
- soit le moteur travaille en vol et I’augmentation de pression est dite la pression
dynamique.
(2-3).Compresseur :
La transformation de la compression est réel, la pression et la

température totale augmente, donc le volume spécifique diminue.
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CHAPITRE I Parametre & Perfermance de turboreacteur

(3-4) .Chambre de combustion :
La combustion se fait a pression constante, I’enthalpie des gaz augmente

au cours de cette période.

(4-5) .Turbine:
Le compresseur est alimenté par la turbine qui transforme une partie de

I’énergie des gaz sous forme de travail sur I’arbre.

(5-10) .Tuyere d’éjection :

A I’entrée de la tuyére, la pression et latempérature sont haute, latuyere a
une section convergente ou convergente divergente, la pression statique peut étre égale
ou supérieur a la pression atmosphérique. Si elle est égale, on dit que la tuyere est

adaptée. Si elle est supérieure on dit que la détente est incompl éte.

—— Cyclered
Cycleisentropique
A
T 4t;
f di
St
I 51!
s
104
/m; s
Mh=T4="M

(fig. 11. 03) : Cycle thermodynamique d’un turbor éacteur
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CHAPITRE I Parametre & Perfermance de turboreacteur

I1-2-1 Paramétres danslesdifférentes partiesd’un turboréacteur [ref 7 ]

[1-2-1-1/ 1% partie (entre d’air):
La transformation de I’air dans cette partie du moteur n’est pas isentropique et

donc on peut définir efficacité po et lerendement ho par:

R2
P TRy e, (11-1)
ho Ttos—To
U T (11-2)
le nombre de mach :
VO

tF%—l .......................................... (11-4)

1 &

g— g-1

p o RZ 1+h DTM%

= 1 11-5
RO 1 gzl.M% ( )
Pio =Py Py Pp i, (11-6)
To=Tot Uy (11-7)

AvVec :
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11-2-1-2 / 2™ partie( compresseur) :

Le rendement d’un compresseur est defini par le rapport de I’augmentation

d’enthalpie isentropique ment sur I’augmentation d’enthalpie réelle.

pghpc_l ................. (11-11)

[1-2-1-3/3%"¢ partie (chambre de combustion) :
L’ecoulement des gaz subit une chute de la pression totale a travers la chambre de

combustion. On définit alors un coefficient | appelé coefficient de chute de pression

I CC o
F,? (Exprimeée en %)
2

le dosage : N - (11-12)

hB'QR 1
Cpb- T max
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latempérature Tt 4 delasortie de chambre de combustion:

Tmax
Ty = [ (11-13)
t _Tmax Tt4
B T, Ty, Ly e (11-14)
0 R AR
B - -
> P, v (11-15)

Le rendement de combustion est défini comme étant le rapport de
I’augmentation d’enthalpie réelle sur le pouvoir calorifique du carburant. Si le débit de

carburant n’est pas négligeable.

] _[(me+mi fha—me-hs]
B= MEOR e (11-16)

QR: pouvoir calorifique du carburant.

|1-2-1-4 /4°™ partie (la turbine) :

Cpftc-)
(1_|_f )hm.Cpt[ o B T (11-17)

tr=L
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t. -1 gr-1
Pr = h- A (11-18)
-It-5 :-IE) T ottty =Lty (11-19)
R=RP PoPcPePr=RyPr....... (11-20)

L e rendement isentropique de la turbine est défini :

Mh PR

g7 _
h isT = p T = 1
9T (11-22)

................ (11-22)

a) Tuyere convergent
La section elle diminue progressivement engendrant une augmentation de

vitesse, et une diminution de la pression

(fig. 11. 04) : Tuyére convergente
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NN e rendement de latuyére

Parametre & Perfermance de turboreacteur

h N= hg—ho t9—T10
ho—haos Tio—Tios «vveveerereennn (11-23)
- Nombre de Mach alasortie:
gy
h@-() %
My [g _ ( tgp ng)]'z ............ (11-24)
C o l-h @)
Re
Sinon:
Dy = Pth
N Py oo (11-25)
2 9N_1 1
— 19y O 2
MO [gN 1(pN F{O :I] T (1 E7246))
- Température statique T10
T
T10 t10
On =L oo (11-27)
1+ =M,
- Lavitesse d’éjection Vio -
Mo=Mp O RTg (11-28)
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- Lamasse volumique des gaz alasortie [ 10

R
R (11-29)
La section de lasortie A1o :
- m-@+ 1)
Ao = g Vg o (11-30)

Rayon de sortie Rlo :

On
L
P, h, G +1 P s (11-32)
Ou bien:
On
9 _"t9 _ 1. On Loyt &
éo_ﬁc—pw ( 2]) <|% ................ (11-33)

b) Tuyere convergente divergente:

La partie divergente accélére I’écoulement jusqu’a des vitesses supersonique en
contenant la dilatation des gaz de fagon que cette dilatation, effectuée seulement en

partie dans le canal convergent, se fasse vers I’arriére.
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- (Doﬂ

(fig. 11. 05) : Tuyere convergente diver gente.

Ec e : m = I, (11-34)

On distingue trois types de fonctionnement de la tuyéere supersonique :

- Tuyére adaptéeou Po=R :(Ppl—(;zl)
r
- Tuyére sous détendue, ou P, < P, -(P— >1)
10
B
- Tuyére sur détendue, ou P, > P, -(P— <1

10

La détente des gaz chauds dans la tuyere est accompagnée par une chute de

pression totale. Les gaz quitteront la tuyére a une température plus élevée que la

température si la détente était idéale. On définit alors un rendement de tuyére(h )par :

hy=— Tte—Tuo

1-9
........................... (11-35)
Tis- 1—(3(5))7
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[1-2-2 Parameétre des performances du moteur

I1-2-2-1 Poussée spéecifique

Ts=

=(1+ f Mo —Vo+ Pl?r']aAlo (1— PP; ) ......... (11-36)

T
ma

[1-2-2-2 Consommation spécifique:

La consommation spécifique est le rapport de dosage sur la poussée spécifique

Cs = T e (11-37)

[1-2-2-3 Rendements

Par définition, le rendement d’une machine thermique est le rapport de la puissance de

sortie sur la puissance d’entrée.

a) Rendement de propulsion

Le rendement propulsif est rapport de la puissance de propulsion sur la

puissance thermique réelle :

Ts 'Vo

e N (11-38)

2(1+f)-\/lé—;\@+(1+f)-r-no-( —""j

b) Rendement thermique

Le rendement thermique est le rapport de la puissance thermique sur la

puissance calorifique :
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1 1 P
2(1+ f)-vlg—zvo2 +(L+f)r -Tlo-(l—Poj

N = fQ. e (11-39)

c) Rendement global

Le rendement global est le produit des deux rendements propulsif et thermique :

h=hg-hy (11-40)
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CHAPITRE 111 Etudegenerale sur La Turbine axial

I1.1. Introduction

Comme pour le cas du compresser, ily’a deux types de base de turbine: a
écoulement radial et axial. Laturbine radiale est efficace pour le cas de faible débit tels
gue pour les applications crygéniques et les turbo charges. De plus elle est moins
encombrante et plusrigide.

Pour les applications aéronautiques, la nécessité de puissance et de rapport de
pression élevés rend la turbine axiale plus souhaitable malgré son encombrement et sa

sensibilité relative aux pressions et températures €l evées.

11.2. Fonctionnement

Le principe de fonctionnement d’une turbine est le suivant :
Les gaz, arrivant de la chambre de combustion, traversent la premiére grille stator et se
détendent polytropiquement dans un passage convergent. Leur vitesse sortie stator sera
donc accrue et ils viendront attaquer la grille d’aube rotor créant ainsi un couple moteur

qui permettra d’entrainer I’arbre et I’hélice.

[11.2.1Diagramme des vitesses

En rappelant qu’un étage de turbine débute contrairement a celui du
compresseur par un stator, examinons comment évoluent les vitesses dans I’étage en
considérant une section développée au rayon moyen rm, de I’étage ( Fig.( 11-1) )

Soient :
(1) la section d’entrée stator
(2) la section commune stator et rotor

(3) la section de sortie rotor
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Etude generale sur La Turbine axial

Représentation de Numérotation d’un étage de turbine et Digramme de vitesse :

(1)

(2)

Stator Rotor

(3)

Fig. (I11-1) : Numérotation d’un étage axial de turbine

>
V2 >
w
3
a
2 B
3
.>
»> Vs
w
2

.>
U

Fig.(111-2) : Digramme de vitesse

as

\ 4
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V1 : Vitesse absolue ala station (1)

V2 : Vitesse absolue ala station (2)

V3: Vitesse absolue ala station (3)

V2a €t V3a: les composantes axiales respectives des vitesses Vo, et V3

Vau et Vau : les composantes tangentielles respectives des vitesses Vo, et V3
W2 et W3 les vitesses rel atives respectives des stations (2) et (3)

Waa et Waa: les composantes axiales relatives correspondantes

Wou et Way : les composantes tangentielles rel atives correspondantes

U : Vitesse d’entrainement du rotor de I’étage correspondant

[11.2.3 Principe de fonctionnement de I’étage :

a) stator

L’air arrive de la chambre de combustion ala vitesse absolue V1 et pénétre dans le
Distributeur de turbine par la section de passage A1.

La forme des profils d’aubes stator entraine une déflexion de I’écoulement et en
sortie, nous aurons les gaz qui passeront par la section A2 > A1 et par consequent, leur
vitesse absolue sera accrue (V2 > Vi).

Les sections a prendre en compte sont évidemment les sections perpendiculaires

aux Vecteurs vitesses.

@) (2)

Vi

A 4

Vo

Fig. (111-3) : Distributeur delaturbine
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b) rotor

L’air arrive ensuite a I’entrée de la roue de turbine dont le profil d’aube considéeré
tourne a une vitesse circonférentielle U. Considérons le triangle des vitesses
satisfaisant larelation :
V2= U + W.>. Nous voyons alors que les filets d’air penetrent dans le rotor a la vitesse
Relative W> par la section A». Laforme des aubesvales en faire sortir par la section
A3 >A2 > >

Et donc a une vitesse W3 > W_»z : I;a fqme des profils d’aubes est telle qu’en

construisant ; Le triangle des vitesses V3 =U + W3 en sortie rotor ; nous obtenons a peut
prés % = Vl.

L’augmentation de vitesse absolue dans la grille stator et I’augmentation de vitesse
relative dans la grille d’aubes rotor nous montre que I’on a eu détente, c’est — a — dire

perte d’énergie de pression, dans le rotor et dans le stator.

[1.3. Etude aér other modynamique des composants [07]

[11.3.1. Expressionsdu travail et dela puissance

L application du théoréme d’EULER aun tube de courant atraverslagrille de
rotor montre que la variation de la quantité de mouvement angulaire est équivalente a

la puissance récupérée dans I’étage.

C= ma'(rmZ'VZU +I'm3-Vau )

La puissance fournit par la turbine seradonc :

............................ (111-1)

P.=Cw=ma-(U2Vau+U3sVau) ... (11-2)

Avec w : lavitesse de rotation

La géométrie du diagramme des vitesses nous donne immédiatement les relations

suivantes :
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CHAPITRE 111 Etudegenerale sur La Turbine axial

= (tga, —tgb,)=(tgb,—tga,) ... .. ... (111-3)

<|c

Lapuissance P, aveclaconsidérationque U, =U; =U seraalors:

P.=maU Va-(tgaz+tgas)=maU Va-(tgb2+tgbs) .....(111-4)

Le travail sur I’arbre sera alors donné par :

W, =U"V,- (tgb2 +tgb3) ........................ (111-6)

On peut avoir I’expression du travail sur IP’arbre en faisant une étude

thermodynamique ; cependant d’aprés le premier principe de la thermodynamique nous

avons:

dQu +dW, =dH, ... (11-7)
L’écoulement étant adiabatique alors dQex
dWa =dH Alors:

W,=AH, =Cp-ATyg....... (111-8)

111.3.2 Gradient de température de I’étage

On peut calculer le gradient de température de I’étage on donne une valeur initiale
au rendement isentropique de la turbine et pour accepter les paramétres de sortie cette

valeur de rendement sera comparée avec celle qui sera calculé en fonction des pertes de

Page 48



CHAPITRE 111 Etudegenerale sur La Turbine axial

I’étage et tant que la convergence n’est pas veérifiée on est pas autorisé a poursuivre les

calculs.

g-1

hooT [P
ATos—hs Ty -1 [Pm) ...................... (11-9)

[11.3.3.Différents paramétres de conception
111.3.3.1. Coefficient de charge ou chute detempérature (y )
Ce coefficient exprime la capacité de travail de I’étage : il est défini par :

- Z.CB.ZATOS = 2-%(@32 +tgby) ... (11-10)

111.3.3.2.Degréderéaction (d )

C’est le rapport de I’énergie de pression perdue par les gaz dans le rotor, a I’énergie
de pression perdue dans tout I’étage.
Il exprime la fraction d’expansion dans le rotor, et il est défini en terme de chute

d’enthalpie au lieu de chute de pression.

d=T2=Is
Ti—Tg rrrvrrerrrerrereer e (11-112)

Pour Vo, =V 3=V, e V,=V onaura:
Cp-(T1—T3 ):Cp(Tm—Tos):U -Va-(tgbz+tgb3) ............ (111-12)

Cp '(Tz—T3)= %(W32—W22 )= %VaZ(COS 2bs—cos 2b2) ...(111-13)
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CHAPITRE 111 Etude generale sur La Turbine axial

Finalement :

d=2\,/fj (tgbs—tgb2) ... . (I11-14)

111.3.3.3.Coefficient d’écoulement ou coefficient de débit : (]c )
IL est défini par :

Va
f= U e e (111-15)

Vo, =U -f (111-16)

ba=arctg %%/ —2'd) ............................ (111-17)
bs=arctg %(%V +2'd) ............................ (111-18)
i 1
a, = arctg| tgh, + f—} ................................ (111-19)
i 1
a, = arctg| tgb, —f—} ................................ (111-20)
V
V — a2
27 gsa, (11-21)
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CHAPITRE 111 Etude generale sur La Turbine axial

Lavitesse axide:

V. = Va2
A ~osa et (111-22)
Vi=Vo=Vy 5 Tu=Tu (111-23)

[11.3.5. Paramétr es dans chaque station

[11.3.5.1Station entré stator
Avec la donnée de la température totale Tor on peut avoir directement celle

statique Ty :

T, =T, -
T 20D (111-24)

Avec la donnée de la température totale Po1 on peut avoir directement celle statique

P1 par larelation :

9
-1
P, = Py - (TToll jg ........................... (111-25)
Lamasse volumique est alors calculée par :
e (111-26)
Section annulaire :
Al=% ...................................... (111-27)
La hauteur :
h = AUN .................................... (111-28)
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CHAPITRE 111 Etude generale sur La Turbine axial

Rayon moyen :
. U
m 2.p LN e (11-29)
Lerayon (tip) :
g =T +% .................................. (111-30)
r,=r —ﬂ
Lerayon (root) : r1 = 'm D e (11-31)
LeMach (M) :
Mi= Val

T e (11-32)

11.3.5.2. Station sortiestator entrérotor

Avec la donnée de la température totale To2 on peut avoir directement celle
statique T> :

V 2
T,=T, - —2 -
2 25 Cp "o (111-33)
Latempérature statique isentropique seraalors::
avec |  =0.05: perte stator
| -V}
T, =T, - % ]
2 2 D.Cp e (111-34)

Avec ladonnée de la température totale Po1 on peut avoir directement celle statique

P, par larelation :

Py = (111-35)
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CHAPITRE 111 Etude generale sur La Turbine axial

La masse volumique est alors calculée par :

o=——=
2 [oTg cooreereree e (111-36)
Section annulaire :
—_Ma
s VAU UO (111-37)
La hauteur :
N
hz=A2°U ..................................... (11-38
Lerayon (tip) :
h,
o =Ty +7 ................................... (111-39)
Lerayon (root) :
h,
ro =Ty Ty (111-40)
LeMach (M) :
Mo=— Va2

\/ﬁ ................................... (1-41)

[11.3.5.3. Station sortierotor :

Avec cette donnée on calcul latempérature totale ala sortie de lagrille rotor Tos:

T03 = T01 - ATOS ....................................... (| “-42)

Avec |le donnée de latempérature totale Toz on peut avoir directement celle statique T3 :

V2
T=Ty (111-43)
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CHAPITRE 111 Etude generale sur La Turbine axial

Avec la donnée de la température totale Pos on peut avoir directement celle
statique Ps par larelation :

P3 — POS
- g% ................................ (11-44)
01
(le j
Lamasse volumique est aors calculée par :
F3=E e (111-45)
Section annulaire :
__Mk
T2 ey OO (111-46)
La hauteur :
N
h, = A, BT (111-47)
Lerayon (tip) :
h3
lis = I +? ................................. (111-48)
Lerayon (root) :
h,
s =Ty TTD e (111-49)
V
W, = —= 111-50
cosb, (11-50)
Lemach (M) :
_ Va3
MS—ﬁ ..................................... (11-52)
Tsﬂ = L -1
P 9? ................................. (111-52)
2
[ st
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CHAPITRE 111 Etude generale sur La Turbine axial

Nombre de Mach relative a I’extrémité de I’aube rotor (Mv2)r :

V2r = Va2

Cosaz] e (111-53)
_ Va
Wer e T T (111-54)

Tor =Too— PGy s (111-55)

(Mvz)r=\/g% .......................... (111-56)

-Pour |e stator :

T (11-57)

-Pour le rotor :

C:(%)R'Mzhs ............................... (111-58)
Ou: (g) isi. 3<hey
u: Th est un rapport choisi. ; Telle que S
Lacorde:

Pour le stator :

hZNSCN S%N ................................. (111-59)
Pour lerotor :
%SCRS% ................................ (111-60)
Telle que:
1
ZE'(hﬁhz) ........................ (111-61)
1
hy :E'(h1+h3) ........................ (111-62)
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CHAPITRE 111 Etudegenerale sur La Turbine axial

L’espacement entre deux I’aubes :

Pour le stator :
SN=CNCTN (111-63)

Pour lerotor :

SrR=CrCTRrR.......iii, (111-64)

Les constants CTn et CTr sont déterminé expérimentalement :

Nombre d’aubes :

Pour le stator :

N :2-$rm ....................................... (111-65)
Pour lerotor :

NZ&% ................................. (111-66)

[11.3.6.Etude des pertes dansles aubes stator et rotor :

Les aubes du rotor doivent avoir la forme qui répond au mieux a I’incidence du
gaz sur le bord d’attaque, et le dévier a travers les angles d’entrée et de sortie exigés
avec un minimum de pertes.

Cependant les pertes sont la somme :
- des pertes de profil telles qu’on peut les déterminer par des essais de grilles
cylindriques (ou par I’étude théorique de I’écoulement d’aube a aube).
- des pertes secondaires dues aux écoulements secondaires.
- Des pertes dues au jeu en bout d’aube (qu’on peut avec une approximation
convenable estimer en calculant le débit non travaillant) qui sont isolées des

autres pertes secondaires.

Cependant la méthode qui sera décriteici est celle due a ANLEY et MATHIESON qui
estiment les performances sur les conditions d’ecoulements au diametre moyen de

I’anneau.
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CHAPITRE 111 Etudegenerale sur La Turbine axial

111.3.6.1.Coefficient de pertesde profil Yp

Yp . est calculé a I'aide de la formule d’interpolation. Un début est fait en

utilisant les deux corrélations pour le coefficient de perte de profil Yp obtenu a partir

des données de cascade, qui sont montrées dans la figure (111-3) ceux-ci se rapportent

aux aubes du distributeur ( b2 = 0) et aux aubes rotor ( b2 = b3) pour un profil

conventionnel ayant un rapport d’épaisseur / corde de 0.2 et un rapport épaisseur /
espacement de 0.02 du bord de fuite.

Coefficient de perte rotor :

| R V\éz ............................... (1-67)

b2

Yp={Yp(b2=0) (Eij {Yo(b2= bS)—YP(bFO)]} % ) ..(111-68)

On niveaux des cols , des que le nombre Mach dépasse I’unité une correction
seranécessaire au niveau du calcul de coefficient de perte de profile et cette

correction sera

Yp={vp(b2:o) (Ej IYe(bo2= bs)—Yp(bz:O)]}[1+60-(M —1)2]____(”.-69)

[11.3.6.2.Rendement isentropique dela turbine
Le rendement isentropique d’une turbine est défini comme étant le travail reel sur

le travail isentropique:

hg = (Ei rh':z] Gi:lz,j ................. (111-70)
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CHAPITRE 111 Etudegenerale sur La Turbine axial

[11.3.6.3..1Rendement isentropique théorique
En fonction des coefficients de pertes stator et rotor on obtient :

N = :
{I ( W2 j{Tg].l [ V2 H e (N1-71)
. "l2.cp) \T,) Y (2:Cp
(T01_To3)

[1.4. Etude des performances de I’étage

Hypothéses :
- Ecoulement permanent
- Les parametres de chaque station du moteur sont des parametres calculés au

rayon moyen de la section de passage de I’écoulement
- L’air est un gaz parfait :
Le débit réduit est :

Dr DT (11-72)

Partie expérimentale

[11.4.1Coefficient de portance

Définit le coefficient de portance :

CL:Z-(%)(tan(bz)+tan(b3))°005(bm) ..................... (111-73)
tgb., — tgb
b, = arctg {(g ° 5 J 2)} ........................... (111-74)
&:2-(tgb +1tgb, )-cosb
s 2 3 M e, (111-75)
c
tga, —t
a. :arc:'[gl[(ga2 5 gal)} ............................. (111-76)
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CHAPITRE 111 Etude generale sur La Turbine axial

Stator:
L = . :
S 2-(tga, +tga,)-cosa, (111-77)
C /N
2
CL Coga:
[Yo+¥i ] s 'N'Co§am ........................... (11-78)
C /N
Rotor :
C
TL =2-(tgb, +tgb,)-cos b, N (),
c Jx
2
Cos?bs

[Ys+Yk |o= % (I rt+b)
C Jr

COSBDm oveererrmeeenn (111-80)

I11.4.2.coefficients de perte totale

L es coefficients de perte totale deviennent :
Pour le stator:

Yy = (Ys )y +[Ys + Yi ]N e (IN-8)

Pour le rotor:
Yo = (Yo )g +[Ys + Y ln oo (111-82)

Le rendement de I’étage peut étre calculé maintenant en utilisant les équations

des pertes.

Nous calculons d’abord les coefficients équivalents de perte définis en termes de

température.
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Etudegenerale sur La Turbine axial

Pour le stator nous aurons :

YN
|\ ==
(2 <eeee e e (111-83)
T/
2
W2
Togra = To+ z_ép ................................ (111-84)
Pour le rotor nous aurons:
YR
| R
Toara oo, (11185)

I

T3
[11.4.3.Rendement isentropique expérimental
En fonction des coefficients de pertes stator et rotor on obtient :
1
h Sexp 2 2
| W N T, | VAT (111-86)
"l2.cp) \T,) Y 2.Cp
1+
(T01 _Tos)
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CHAPITRE IV Rusultat et Comontaire

IV -1 Performancesdu turboréacteur :

Rapport de pression: p. =6
s i _ o Kg
Débitd’air: m, =3 é

Caractéristiques| Entrée | Compresseur | Chambre Turbine
d’air de lie
combustion
tt 1 1.664 2.294 0.8287
h 0.98 |0.85 0.98 0.92
Ti (°K) 288.15|288.15 1100 911.6
P 1 6 0.96 2.66
Performances Turboréacteur
h 0.3491
th
T:Poussée(N) 2299.2
Cs.Consommati onspécifique(kg/h/kw) 0.08014

(fig.1v.01) : Tableaux des caractéristiques des déferant station

IV -2 Turbor éacteur En vol

 Les figes 1v-2,34et5: représente la variation des rendements d’un
turboréacteur en fonction du rapport de pression de compresseur. Pour différentes
températures (Tmax) données, on remarque une augmentation des rendements
(thermique et global) avec le rapport de pression de compresseur dans le méme sens
jusqu’a un maximum (point de rendement maximum), puis commence a diminuer
|égérement et devient pratiqguement constant par contre le rendement propulsive
diminuer et a partir d’une certaine valeur devient constant. Cette augmentation

s’explique par I’augmentation de la puissance utile.

» Lafig IV -6: représente la variation de la poussée spécifique en fonction du
rapport de pression de compresseur. Pour différentes températures (Tmax) données, on

remarque une augmentation de la poussée spécifique avec le rapport de pression de
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CHAPITRE IV Rusultat et Comontaire

compresseur dans le méme sens jusqu’a un maximum (point de poussée spécifique
maximum), puis commence a diminuer I’égerment. Cette augmentation s’explique par

I’augmentation de débit d’air.

* La fig. IV -7 représente la variation de la consommation spécifique en
fonction du rapport de pression de compresseur. Pour différentes températures (Tmax)
données, on remarque une diminution de la consommation spécifique avec
I’augmentation du rapport de pression de compresseur dans le sens contraire. Cette

diminution correspondant I’augmentation de poussee spécifique.

« Lafigure v -8: représente la variation de la poussée specifique en fonction
du rapport de pression de compresseur. Pour une température (Tmax) donnée, on
remarque une augmentation de la poussée spécifique avec le rapport de pression de
compresseur dans le méme sens jusqu’a un maximum (point de poussée spécifique

maximum), puis commence a diminuer I’égerment.

» La figure IV -9: représente la variation de la consommation spécifique en
fonction du rapport de pression de compresseur. Pour une température (Tmax) donnée,
on remarque une diminution de la consommation spécifique avec I’augmentation du

rapport de pression de compresseur dans le sens contraire.
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D50 —

i Tmax = 1100
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(fig.1v.02) : Lavariation desh en fonction du rapport de compression (p c) en vol
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(fig.1v.03) : Lavariation desh en fonction du rapport de compression (p c) en vol
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h

050 —

Tmay = 1300

030 — /

1 £
oDzo — FOE
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pcC
(fig.1v.04) : Lavariation desh en fonction du rapport de compression (p c) en vol
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(fig.1v.05) : Lavariation desh en fonction du rapport de compression (p c) en vol
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Ts(N/kg/s)
1000,00
LAY = LA
| e = oo
Im=e=~ TS
Thax = 1100
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(fig.1v.06) : La variation des Ts en fonction du rapport de compression (p C)
pour différente température en vol
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(fig.1v.07) : Lavariation des Csp en fonction du rapport de compression (p C) pour

différente température en vol
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IV -3 Turboréacteur Au Point fixe
Ts(N/kg/s)

7e0.00 —

4 Tmae=1100

720,00 —

gz0.00 —| \

e
540.00 —
&00.00 ; I ; I ; T ; I ; |
o.o0 400 g.00 12.00 16 00 20.00
pc
(fig.1v.08):Lavariation des Ts en fonction du rapport de compression(p c) au point fixe

Csp (kg/N/h)
012 —

i y
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T
“—u._____________—_-

0.06 — e

-] p C
L L L L A I
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(fig.1v.09):La variation des Csp en fonction du rapport de compression (pc) au

point fixe
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Organigramme: Calcul des performances du moteur turboréacteur

\ 4

Déclaration des variables

L ecture des conditions atmosphériques
et les données Géométriques

l

L ecture du nombre de Mach

|

Calcul des paramétres dans le diffuseur

Pc (0)=2
Pc (J)=P(J-1)+2

>

A

J=H1
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Y

1=1
v

=Gl>

Calcul des parameétres dans chague station du moteur

y

Calcul des performances du moteur

I=1+1 |—

Ecrire : les parametres de chaque station du moteur

|

Fin
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Numéro Titredelafigure Numéro
du page dela
figure
61 Tableaux des caractéristiques des déferant station fig.
V.0
63 Lavariation desN en fonction du rapport de compression (p c) | fig
V.02
en vol
63 Lavariation desN en fonction du rapport de compression (p c) | fig
V.03
en vol
64 Lavariation desN en fonction du rapport de compression (p c) | fig
V.04
en vol
64 Lavariation desN en fonction du rapport de compression (p ¢) | Fig
V.05
en vol
65 Lavariation des Ts en fonction du rapport de compression (p €) | fig
e £ ) V.06
pour différente température en vol
65 Lavariation des Csp en fonction du rapport de compression (p | fig
c) pour différente température en vol V.07
66 Lavariation des Ts en fonction du rapport de compression (p €) | fig
au point fixe IV .08
66 Lavariation des Csp en fonction du rapport de compression (p | fig
C) au point fixe IV .09




Conclusion :

Suite aux études nous sommes arrives a distinguer deux sorte de turbo
réacteurs :

-turbo réacteur simple
-turbo propulseur

Les avantages de ce travail nous amené a savoir les constituants et ses
fonctionnement.

Et les difficultés que nous avons rencontrées durant cette recherche du aux
manque de documentation.
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AXIAL FLOW TURBINE ROTOR

IMPULSE ROOT REACTION TIP
Figure 1.23. Impulse-Reaction Turbine Blade.



C. QASCS
D. TURBINE WHEEL

B. WOLILE
8. QASES

Figure 1.24. Single-rotor,Single-stage Turbine.
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Figure 1.25. Multiple-rotor,Multiple-stage Turbine.

C Gakrs
B GASLE

Gas Generator Turbine Rotor

Figure 1.26. Multirotor - Multistage Turbine.
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Un étage de compresseur
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Diagramme des vitesses



Awbe rotor du compresseur
Evoluticn du vrillage de l'auba

pr iR
— ...
o=

Profe de peed

Fixalion de Faube au disque
du comprosscur

Le profil des aubes de I'étage du compresseur.

TURBOMECA

Acmaneny Engine Exfoumt
i Soial Cerdrifugal Teech Comiazbon bfg g

SBhat araee

e
pumps icaing |frst stage)

Vue en coupe de I'Artouste I 11* (figur eA)

* Voir le vocabulaire anglais-francaisa la fin*




TURBOMECA
ARTOUSTE NI

N N

L — Axial rotor, shaft

Mut (Pre-Mod - TU 169)
[ MNut, lock

Vue éclatée du rotor axial et du stator (figureB)

* Voir le vocabulaire anglais-frangais suivant




C -Vocabulaire anglais-francais des figure A et B

accessory drive assembly

prise d’entrailnement des accessoires

axial compressor

compresseur axial

axial compressor casing

carter du compresseur axial

axial rotor, shaft

arbre de rotor axial

centrifugal compressor

compresseur centrifuge

combustion chamber

chambre de combustion

engine air intake

entrée d'air moteur

exhaust cone

cbne d'échappement

exhaust diffuser

diffuseur d'échappement

forward coupling sleeve

assy. manchon d'accouplement avant

fuel pumps pompes carburant

fuel tube tube d'injection de carburant
generator starter démarreur-alternateur

nut écrou

nut, lock contre-écrou, écrou auto-freiné
oil pumps pompes a huile

rear bearing

palier arriere

reduction gear

engrenage réducteur

self-locking nut

écrou auto-freiné

serrated washer

rondelle dentée

shaft drive entrainement de l'arbre
sleeve manchon (nez d'arbre)
stator stator

stop-ring anneau de retenue

tachometer generator drive

entrainement de genirateur du

tachymetre
torch igniter bougie d'allumage
turbine turbine

turbine casing

carter de la turbine

turbine nozzle (first stage)

tuyere (premier étage)
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