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RESUME

L’objet de ce mémoire est la détermination des performances de conception
aérothermodynamique d’un turbopropulseur adapté au furboréacteur prototype de
laboratoire G1.SK.

Pour c¢ la nous avons manié une étude sur les differents composants des
moteurs (turbopropulseur et turboréacteur) en vue de la détermination de leurs
caractéristiques ; et nous avons pu (racer toutes leurs performances.

SUMMARY

The object of this memory is the determination of aerothermodynamics design
performances of a turbopropeller adapted to the GLSK laboratory prototype turbojet .

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

a - la vitesse de sore

Ai :section de passage dans la turbine

H. : Nombre de pale d ' hélice.

Cd : Coefficient de portance.

Cl : Coefficient de trainer.

(’s ‘Consommation specifigue

¢ : Couple moteur.

Cp . Chaleur spécifique & pression constante
Cw : Chaleur spécifique dans la chambre de combustion
v :coefficient de puissance (pour I'hélice).
Cr : cocfficicnt de la traction(pour I'hélice}.
D) :débit d"air de I"hélice

AH : la variation d’enthalpie massique

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

An : auteur de | aube stator.

A autcur de 1’aube rotor.

J rapport d’avancement

L : La longueur de pale d’hélice

Mt : Nombre de mach.

M2 :Nombre de Mach relatif Iié ou mobile
ma : Deébit d air

1y Débit de carburant

N : Vitesse de rotation { %in ¥

NH :ia vitesse rotation de |"hélice.

NG :la vitesse rotation de turbine lice.

NTL 'ia vitesse rotation de turbine libre
% puissance équivalente.

Fx la puissance du turbine.

P : Puissance d hélice.

P pression statique.
P .M Pression totale.

Qﬂ’f - quantité de chaleur exténeure

Or -pouvoir calorifigue du carburant,

r: Constante des gaz .rapport de réduction .
rr : Rayon racine.

rt “Rayon sommet

Ty .poussee specifique.



7'i: Temperature statique.
I , 1s :température totale.
¢ - epaisseur entre aube.
T Traction d hélice.
U : Vitesse tangentielle (U=w r)
Vr : vitesse de 1'écoulement a ia sortir de 1'hélice
i vitesse de flux.
Va: Vitesse axiale. Vitesse absolue
V- Vitesse tangenticlic.
Vo Vitesse d avancement pour ["helice.
Win : vitesse relative au mobile a la station .2,
W2 -vitesse relative de flux au mobilc.
Wa : T'ravail sur Marbre.
a ; la vitesse rotation {'ﬂ% )
¥r : Coefficient de perte d’espacement de pointe.
¥r : Coeflicient de perte de profil.
Yy ; Coeflicient de perie pour aubage stator.
Y« : Coefficient de perte due au jeu d extrémite.
¥z - Coefficient des perles secondaire
% -allongement géomeétrigue.
% Rappart pas sur corde
% - épaisseur relative.
a: 'angle dincidence
an . Angle de flux de stator, angie d incidence,
22 - Angle d*aube de stator.
a facteur de répartition de 'enthalpre.
£ rapport de débit travers a ["hélice sur débit travers a moteur.
F 2 Angle de flux de rotor.
B3 Angle d’aube de rotor
A Angle de calage.
7. - rapport des chaleurs spécifiques.
Aze :coefficient de chute de pression
A,- : Coefficient de perte pour aube stator.

A, : Coefficient de perte pour aube rotor.
& - degré de réaction.

v coefficient de charge

o : la solidité de I"hélice

¢ :coefficient de débit.

P la masse volumigue
. ‘Taux de compression du compresseur



r ;. Rapport de température a ['entre d’air.
np : rendement de entre d air.
no rendement de compresseur

I pe rendement polo tropique

1z rendement de combustion.

v rapport de pression du la turbine.

o1 tapport de temperature du la turbine.
nr - Tendement isentropique de la turbine.

nv : rendement de la tuyere.
ne rendemeni de propulsion.
ne rendement thermique,
1t -rendement global.

e rendement de 'hélice.






INTRODUCTION

Une turbomachine se calcul et se dimensionne pour un point de fonclionnement
stabilisé¢ bien déterminé (pour un avion civil ce sera en général ie pont de vol de
croisiére par exemple 4 Mach (0.8) et une altitude de 8000m avec une poussce
specifique bien définie). Comme son nom ['indique, le turbopropulseur est un moteur
thermique appartenant a la catégorie des propulseurs indirects.

Le cycle pour ce point de fonctionnement s’optimise en fonction de certains
critéres (poussée spécifique, consommation specifique, etc.) ; a la fin de cette €tape on
a donc déterminé le cycle de cette machine et par suite son dimensionnement, c’est ce
qui constituc le fonctionnement adapté de la turbomachine.

Tl reste a étudier le comportement de la machine tournante pour les autres pomnts
du domaine de vol, c’est ce qui constitue le fonctionnement hors adaptation de la
turbomachine.

Le calcul d’adaptation est I’ étape suivant alors du choix du cycle ; le calcul de ce
cycle n’aura nécessite que le choix des grandeurs thermodynamiques (températures,
rapports des pressions par exemple), Une fois le cycle est choisi, le débit découle de la
poussée ou de la puissance qu’on veut réaliser.

Le calcul d’adaptation differe alors du calcul du cyele purement thermodynamique
par |'introduction de grandeurs géométriques. La construction physique des élements
du moteur fait apparaitre des limites dans leur fonctionnement: limites
aérodynamiques, thermiques et mécaniques; ces deux dermieres intervenant
conjointement sur la durée de vie du moleur.

Les limites aérodynamiques peuvent se traduire par

» Le blocage en débit au niveau des sections de passage.
* Le pompage du compresseur (limite de rapport de pression).
= La limite de puissance de la turbine.

Ce (ravail représente I’étude de conception  aérothermodynamique d'un
turbopropulseur adapté au turboréacteur prototype de laboratoire GLSK, réalisée avec
un choix convenable et optimal.

L.’ organisation de ce travail esl présente sous forme de :

- généralité sur un turboréacteur et un lurbopropulseur, concernant leurs
composants et leurs géometres ;
- chaix du cycle : dans ce chapitre la mécanique de base de propulsion par
réaction est examinée en premier lieu et puis les différents cycles sont discutés, dans le
but davoir le choix convenable et optimal du cycle du turbopropulseur :



- étude aérothermodynamique de la turbine en tenant compte des déférents
types de pertes existantes avec des corrélations semi empingue afin de déterminer
s¢s caractéristiques, d’ou le choix optimal de la turbine a réaliser ;

- présentation d’une étude générale sur I’hélice en adaptant la théorie de
I’élément de pale afin de déterminer ses caractéristiques, ce qui fera Uobjet du 4™
chapitre ;

- présentation et interprétation des résultats obtenus par les programmes de
calcul et enfin une récapitulation des résultals donnant les dimensions el les
performances finales du turbopropulseur a réaliser. Ce qui a fait I'objet du dermer
chapitre ;

- conclusion générale qui apprécie la qualité du travail et des résultats obtenus
d’une part ; et envisage des recommandations pour Is travaux futur, d"autre part.



Chapitre 01: Généralités sur
- les Turboréacteurs
‘et Turbopropulseurs
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Chapiire 1 Généralités sur les Turboréacteurs et Turbopropulseurs

L1. Généralités sur fe turboréactenr

Compresseur Chambre de Combustion

Tuyére d’éjection

TR W e

e =,
L\\_ .
Entrée d arr [ L _Turbine

b VIR —

Fig. 1-0! : Schéma d’un turboréacteur.

o [entrée d'air

& COMPYCESCHT

s chambre de combustion
s [urbine

o fuyére d'dection

I.1.1. Eiude des composants du turboréacteur

Li.1.1. L’entrée d"air
Le cunal d’entrée d uir devrait étre, autant que possible sans  détour et sa surfuce

interne parfaitement lisse, IPun des principaux roles assignés a entrée d air ou cours du
vol est de converlir P'énergic cimélique en énergie de pression, ce g aboubit & une
diminution de la vitesse et une augmentation de la pression.
Les entrées d’aic se répartissent en deux grandes calégories

a)les entrées d’air supersonigue

b} les entrées d air subsonique



Chapitre 1 Géneéralités sur les Turboréacteurs et Turbopropulseurs

a) L’enirée d’air supersonique
Elle doit fonctionner efficacement dans trois régimes de vitesse : subsonique ;
transsonique et supersomique. €t chacun des ces régimes exige une  configuration
particuliére.
Techniguement elle est plus complexe 4 réaliser parce que sa forme vane en lonction

du nombre de Mach et de la section du col.

b) ’entrée d’air subsonigue
Techniquement moins complexe 8 réaliser parce que sa forme ne varie pas

varier en fonction du nombre de Mach et de la direction de {'écoulement.

L1.1.2. Compresseur
N fournit la quantité maximale d’air sous pression qui peut éire chauflée dans

'espace limite de la chambre de combustion. Chaque étage du compresscur est
constitue d'un disque mobile avec ses aubes. appéle rotor; et d’un disque d’aunbes fixe |
appéle stator.

En faisant toumer les atlettes composant le rotor aspirent 7air, le flux amsi cree
est stabilisé par le stator. Les fonciions du compresseur sont muitiples puisque il devra
entre autres permettre le refroidissement des parties les plus chaudes du moteur. la

pressurisation des joinis d étanchéité, I"alimentation de la chambre de combustion .

Fig.1-02 : Etaze de compresseny axial [ref 5]



Chapitre 1 Genéralités sur les Turboréacteurs et Turbopropulseurs

L& moieur est constitué de plusieurs compressenrs
¢ LUn compresseur basse pression , Ou le rotor est de grande Laille mais lourne
lentement.
o iin compressesr haute pression, U le roior est de pelite twille mas tourne &
orande vitesse.
e Un compressear moyenne pressionm, ayant un rotor de laille el de viicsse
inferméadiaire entre ceux de la basse et de la haute pression,

On a deux types des compresseur

a) Compresseur axial
Un compresseur axial est consiilue des elements survants :

* un rotor formé par un empilage de disques a la periphérie des quels sont fixees des
ailettes, appelées aussi aubes. La construction du rotor est réalisée par des viroles
permettant la séparation et la fixation des disques entre eux.

e un stator formant le carter du campresseur 4 Vintérieur duquel sont implantes des
anneaux recevani des aubes.

Chague disque du rotor éguipé de ces aubes forme unc grilie d aubes rotor ¢t
chague anneau du stator avee ses ailettes  constitue une grille d’aubes stator,
Un ¢tage de compresscur axial cst composé d'une gnlle d aubss rotor sur

roue mobile, suivie d'une gnlle d’aubes stator le diffuseur.

o o ST

Fig.I-03-a : Coupe cylindrique développée (rayon r ) Fig. 1-03-b : Triangle des vifesses



Chamitre I Généralités sur les Turbordacteurs et Turbopropulseurs

Fonctionnement d'un compresseur axial

La figure ( [-03-a ) permet d'expiiquer le fonctionnement d un compresseur
axial 4 partir développement plan d’une coupe cylindriques de rayon r. le filet flude,

supposé axial a entrée du compresseur, attaque le rotor avec la vitesse relative
- —= —
wi=n-U

L’angle d’attaque @ permet la définition du profil de pale @ son enirée La

-
camdrure dii profil alors la vitesse relative de sorlie #: est ramence vers axe de la

machine avec diminution concomitante de son  module 1%"(}? ).puisque les
composantes axiales des vilesses varient peu a la raversée d'une grille. 1l s’ensurt une
avgmentation de la pression statique ct aussi de la pression totale.

Le stator a pour but de redresser I’écoulement sortant de la roue mobile, avec

- —% —3
la vitesse ¥2=W2+{/ Cc redressement entraine aussi une diminution du module du
vecteur vitesse ( Vichs ).donc une augmentation supplémentaire de la pression statique.
Par ailleurs. "évolution de la section annulaire de passage dans les &tages successifs
du compresseur, permet en diminuant progressivement la hauteur de la veine, d’ajuster
la vilesse absolue jusqu'a une valeur assez basse pour entrer dans ia chambre de
combustion. Mais on est limité dans la réduction des vitesses par des criteres de
ralentissement du fluide qui. 8711 ne sont pas respectés, vont entrainer des pertes par
décollements 4 Pintérienr des aubages. Finalement, les  sections amnulaires d'un
compresseur axial sont décroissantes (veine convergente).au fur el 4 mesure de la
compression .car I"augmentation de la masse spécifique I"emporte sur la réduction de la
vilesse axiale.

Pour des vitesses d’cntrainement variant de 200 & 450 m/s .un étage de
compresseur axial est capable de foumnir des taux de compression allant de 1.2 a2 les
valeurs inférieurs étamt généralement obtenues sur des machines indusiriciies et les
valeurs superieures dans les domaine a¢ronautique.

Le rendement dépend d¢ nombreux paramétres (charge aérodynamique des
aubages .nombres de Mach des écoulements. taille des machines, . jmais se trouve

généralement compris entre 0.80 et 0.9



Chapitre 1 Généralités sur les Turboréacteurs et Turbopropulseurs

b) Compresscur centrifuge
I} ¢st composé d’un rotor souvent appéle “rouct “ef d'un stator on diffuseur

Fig. 1-04 : Etage de compresseur cenfrifuge jref 5§

Fonctionnement d’un compressenr centrifuge [ref 5]

La (figurc 1-05) permet d'expliquer le fonctionnement d’un compresscur
centrifuge.

L’entrée du rotor est tout a fait analogue a celle d’un compresseur axial.
Dans le rotor _les pales gwdent le fluide jusqu’ la sortie, ol {"enthalpie augmente,
de méme que la vitesse d’enfrainement gt passe de T & U .Pensemble de
diffusion est chargé de ralentir I'écoulement ef de le ramener dans Paxial de la
machine ["élément radial effectue surtout la premiére tache(diffusion) et I"élément

axial la seconde d’od son nom de redresseur,

Envée rotor Sore rglor Sortie trffuseur smp!
ivue en coupe) (vise e face) (wie en coupe)

et T B
Y ;
—r
g, frl
v =
- 'W

Fig . I-05 : Triangles des vitesses [ref 5]

=



Chapitre 1 Généralités sur les Turboréacteurs et Turbopropulscurs

Par exemple , actuclles les taux de compression varient de 2.5 4 9 pours des
vitesses d'entrainement de 350 a 650 m/s a la periphérie du rotor.
ies  rendements  som irés  sensibles aux paramétres constructifs et

sénéralement inféricurs a ceux des compresseurs axiaux de ordre de 0.75 a0 85

L.1.1.3 Chambre de combustion

Elle sert 4 transformer 'énergie chimigue du cabrant en énergie calorifique
1’air compress¢ cst dirigé dans la chambre de combustion plus il ya d'airetplus il y a
injection de carburant en aboutit & une trés grande poussee.

1L existe différents types de chambres combustion |

a} Chambres annulaires a flix direct
Le HAuide se dirige axialement du compresseur vers les turbmes sont

particuliérement bien adaptées aux turbomoteurs possédant lc compresseur axisl.

Entrde dpe  Comgressen caburand M

i

..-.-I Ll 1 l__" | l'

Fig. 1-06 : Chambre annulaires 2 flux direct [ref 5

h) Chambres annulaires & flux inversé
S’adaptent bien au cas ol le dernier étage de compression est centrifuge,
I"écoulement au travers de ce type de chambre subit Ieffet de demx coudes 4 180°,

mais unc telle séoméirie diminue notablement Ia longueur de fa machime.



Chapitre | Généralités sur les Turboréacteurs et Turbopropulseurs

= Turtine (@ snDuteur)

Fig. 1-07 : Chambre annulaive & flux inversé jref 3]

¢} Chambres a pats séparés

Elles Contrairement aux chambres annulaires .comportent plusteurs foyers de
combustion raccordés & une volule de captation des gaz brilés qui ahmente le
distributeur de turhine, 1"écoulement dans ce type de chambre est inverse par le biais de
la volute cette configuration s’harmonise particuliérement bien avec les {urbine
radiale,

d) Chambres annulaires & injectien centrifuge
Elles Sont en fait tributaires des particulantés de celle injection de carburant qui
leur confére une géométrie, Cette configuration est trés bien adaptée aux compresseurs

centrifuges ;

¢} Chambres a pot anigue
Elles Souvent rencontrées dans les applications industriciles permettent d*avoir un
foyer extérieur & la rbine 2 gaz donc de maintenance plus facile et aisément adaplable
a une diversité de carburants .
¢ Technologie des chambres de combustion
Le volume d’une chambre de combustion est divise en deux zones |
- la zone primaire © siége de la combuslion proprement dite, est une zone ou la
température des gaz est trés élevée (2000 a 2200 K) dans des conditions proches
de la steechiometrie.
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- la zone secondaire (zone de dilution) (est celle dans laquelle les gaz trés chauds de la
zone primaire sont dilués avec 1'air sortant du compresseur qui a prealablement
refroidi les parois de la chambre,

Les matériaux utilisés dans les chambre sont des thles d’acier réfractaire de
type NC22Fch la (endance future ost de s onenter vers des maténaux composites de
type Sic .gwi permetirant soit de suppnmer le refroidissement des parois soit de

fonctionner a des temperatures plus elevees

L1.1.4 Turbine
La turbine transforme "énergie cinétigue ¢t thermique des gaz en énergic

mécanigue, la lurhine est relide au compresseur par un axe (arbre) central lorsque la
turbine towme 4 cause des gaz d’échappements qui frappent ses ailette, le compresseur
toume ¢galement afin de comprimer ["air. 1 existe deux types :

e turbine axiale |

» turbine radiale {(centripete) .

a) Turbine axiale
Un étage de turbme axiale est composé¢ d'une gnlle d’aubes fixes

(distributeur) et d une grille d aubes mobiles {rouc).

Fig. I-08 : Etage de turbine axial {ref 5]

10
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Fonctionnement
La figure 1-09 Permet d expliguer le fonctionnement d une turbine axiale a
partir du développement plan d’une coupe eylindrique de rayon 1, les aubages du
distributeur dévient, dans le sens d¢ la rotation de la roue la vitesse absolue d’entrée de
iy =z gl z
distributeur ¥, et augmente son module ( ¥i<#2 j Cette prise de vitesse s’accompagne
d’une premiére diminution de la pression statique.
La cambrure du profil de la roue dévie ensuite la vitesse relative du filet
—— —in
fluide avec accroissement simultané de son module (W 3<W2) il sensuite une

novelie diminution de ia pression statigue et une baisse de la pression tofale, duc 2 la

cesston d’energie et aux pertes dans la roue .

—

Le filet flinde sort de la roue avec une vilesse Absolue ﬁ:ﬂﬁ—i—{} gu1 peut
étre axiale présenter un angle g, appelé giration par ailleurs. les scetions annulaires
d’une turbine axiale sont croissanies (veine divergente) au fur et 4 mesure de la détente
afin de conserver un Mach axial comprisc entre 0.4 ¢t 0.6 on sothie de rouc. Pour des

turbines moins chargées. les rendements peuvent atteindre el depasser 4 0.9.

Fig. 3-89 :Coupe cylindrique développée [ref 5] Fig)-10 : Triangle des vitesses

il
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b} Turbine radiale (centripiic)
Elle est écalement constituée de deux élements, le distributeur et la rove.

Fig.1-11 : Etage de turbine centrifuge [rel 5§

Fonctionnement
Le disiributeur est chargé d’accélérer I'écoulement par déviation angulaire

dans le sens de la rotation du rouet ce qui imphique unc premiére détente. Dans le
rouet, Penthalpie diminue corrélativement a la vitesse d’entrainement qui passe de {/:

a [/, ce qui produit une seconde détente.
Les taux de délente pour les turbines radiales va de 2.5 a 7 Ce type de turbine

_qui est souvent utilisé dans les applications industrielles conserve un rendement de

bot niveau (0.85 2 (.90 } .

Dt faat Ervitle roupet Soertie roLet
v de fack = Coupe| b che facm) Wi B SO B TEEn 7))

227 "N \E\
A IO el

Fig. 1-12 : Triangle des vitesses [ref 5]




Chapitre 1 (ienéralités sur les Turboréacteurs et Turbopropulseurs

Matérisux des turbines

- Distributeur

On utifise soit des tdles d acier réfractaires a base de cobalt type KC2Z0WN
(HS25)soit  des aciers réfractaires avant de honnes propridtés  de
coulabilite :NCI1SKIDDA'T (C1023)NCK20D (C260) ces aciers doivent aussi €ire

protégés par des revélements conire la corrosion.

- Rowue de turbine

Il existant deux modes de constraction

* Les roner monoblocs
pales et disque forment une piéce unique, an utilisés les matéraux sont
NCI2ZK9HF 05 (NCO792), NKWIOCATaHF (MARMO02), NCIZADHF
(MARMO04)

* Les roues i pales rapportées
pales et disque sont assemblés mécaniquement généralement par pieds de
sapin et brochage le matériaux utilisés pour les disques sont NCKISDAT (Udimet
500), NCK15TDA (Udimet 720), NC19FeNb (iNCO 71R8). pour les pales le matériaux
retenus dépendent du niveau de température de la pale, lui méme hi¢ a la températurc

des gazeta la présence ou non d un circuit de refroidissement interne.

1.1.1.5 Tuyére
La tuyéere est chargée d'assurer la soriie des gaz .conformemen!t aux

spécifications de utilisateur | elle convertit la pression de gaz en énergie cinétique,
cetic détente , plus ou moins parfaite selon la forme de tuyére, permet de diminuer la
perte d’énergie et d’abaisser par conséquent ia pression & Ia sortie de la turbme pour

une pression finale donnée.

13
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vy & deux types des tuydres :
a- Tuyére convergente

La section diminue progressivement engendrant une augmentation de vitesse,

et une dimmution de la pression,

Fig. i-13 : Tuyére convergente

b- Tuyére convergente divergente

S|

Fig. I-14 : 'Tuyére convergente divergente.
La partic divergente accélére I'ecoulement 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 ["arricre.

14
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L2, Généralités sur fe inrbopropulsenr

L2.1. FEtude des composants du turbopropulsear

jet d'échappement chambre de compresseur
sombustion

helice

Fig. I-15: Schéma d’un tarbopropulseur.

e L'enire d'air

e Compresseur {centrifuge, axiai)
o Chambre de combustion

o Turbine lide {(cenirifuge. axial)
o Turbine fibre (centrifuge, axial)
o Tuyére

e hélice

e [Réducteur de vilesse

L2.1.1. L’hélice
I’arbre enirainé par la turbine entraine 4 son tour non seulement le

compresseur mais aussi une hélice placée en avant du diffuseur d'entrée. Clest elle qui

fourrmit la principale poussée.

15
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1.2.1.2. Le Réductenr

1.2.1.2.1. But
Suivant la puissance que 1'on désire recueillir sur arbre. les générateurs des
turbopropulseurs sont équipés soit de compresseurs axiaux soit de compresseur
centrifuge © leur régime de rotation est donc compris entre 10000 et 50000 tr/min.
Phelice doit, non senlement assurer une traction élevée aux vitesses proches de celle de
décollage , mais également une bonne alimentation des gouvernes ; leur débit d”air doit
etre consequent, d’ou leur diamétre.
Si I'on considére cette Méme hélice d vitesse avion élevée (croisiére), le
Mach refalil’ a la pale est non seulement fonetion de celle vitesse mais également de la
vitesse circonférentielle U
Or celle-ci croit comme le rayon & méme vitesse de rotation. Le profil de pale
est déterminé afin de travailler dans le domaine subsonique, voire transsonique ; or le
Mach augmentent avec la vitesse tangentielle 1] faut done réduire Ja vilesse de rolation
de I'hélice,
Pour ce faire, 1l est installée entre les turbines de puissance et ['hélice une
boite d’engrenages dont le but est de permettre la transmission de puissance tout en

réduisant le régime de rotation ; cet ensemble est Ie réducteur.

1.2.1.2.2. Description
C’est un ensemble de roues dentées s’engrenant mutuellement et réalisé
suivant deux grands principes . on distingue le réductenr 3 planétaires, aussi appelé

coaxial, ¢t lc réducteur & satellites dit épicycloidal.
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a) Réducienr coaxial

Ce type de réducteur est le plus utilisé ; le nombre de planétaires dépend du
couple 2 transmetire, en général trois ou guatre ; nous verrons dans un paragraphe
suivant gue ce nombre n’intervient pas dans la caractéristique de cet ergane . le rapport

de réduction, Ce reducteur possede deux ¢tages de reduction élementaire,

b} Réducteur épicvcloidal

Le pignon moteur enfraine les satellites tournant a Pintérieur d’une couronne
fixe liée au carier. Le mouvement de rotation des axes des satellites est récupére par une
flasque recevant ['arbre porte hélice. Dans ce cas également. le nombre de satellites
n'intervient pas dans le calcul du rapport de réduction mais est proportionnel au couple
a transmetire pour un matériau donné.
Rapport de réduction :

Le réducteur ost caraciénisé par son rapport de réduction défini amsi -

r =rapport de réduction = ;:r:;

Que! que soit le type de turbopropulseur. le régime de sortic esi toujours celu
de I"hélice (NH) alors gue |"arbre moteur pour un GTP liée est |'arbre compresseur-
Turbine ; soif générateur (NG), tandis que pour une GTP libre | 'arbre d’entrée est

celul des turbings libres (NTL), nous avons dong

- sy =J7'|,_?H'
GiPliee r o

GIPlibre 1= ——

L’hélice tournant aux environs de 1000 a 2000 tr/min suivant le type de
compresseur utilisé. Le générateur a4 un régime voisin de 10000 a 4000 w/min : ce

rapport est done compris entre 1/10 a 1/20.

17
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1.2.2 Différents iypes de turbopropulseurs
Suivant la liaison entre la turbine génératrice et les turbines de puissance on

distingue plusieurs types de turbopropulseurs.

L.2.2.1 Les turbopropulsenrs a turbines liées
Ce type de moteur. les turbines de puissance sont lices mécaniquement au
générateur, le pénérateur et I'hélice ne forment qu'un seul mobile, soil le schema

suivant

S/
i1
" reductou

Fig. 1-16 : Turbopropulseurs 2 turbines liées |ref 2]

* En régime siabihsé on peut écrire -
La puissance développée par les ¢étages de turbine = puissance absorbéc par lc

compresseur, le réducteur est I'hélice, aux prélévements prés.

1.2.2.2 lLes tarbopropulsenrs & turbines libres

Pour ce type de moteur le générateur est bien dissocie des turbines de
puissance, ¢lle est caracténsé par au momns deux mobiles (le mobile genérateur en un
ou plusicurs corps et les turbines de puissances entrainant 'hélice par I'intermédiairc

du réducteur ) soil le schéma suivant

18
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- fl_./gﬂ e
sl

Fig. I-17 : Turbopropulseurs & turbines libresjref Z]

= En peut corire un bilan de puissance

Puissance de turbine générateur = pusssance de compresscur +  puissance
ACCESSOIes.
s A régime de rotation des turbines libres constante, la puissance de la turbine

libres =la puissance du réducteur +la puissance d hélice

1.2.2.3 Les turbopropulseurs Mixies
Des moteurs de forte puissance de compresseurs axiaux, il peut étre

intéressant d apporter le régime du compresseur hasse pression 4 celui de Uhelice.

R

ol e %(—\E

Fig. 1-18 : Turbopropulseurs Mixtesj ref 2
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Chapitre I Choix du cvcie.

11-1 Introduction

Dans ¢e chapitre la meécamque de base de propulsion par reaction est
examinée en premier bieu et puis les différents cycles sont discutés les plus
importants des rendements discutés | le rendement thermodynamique, le rendement de
propulsion et le rendement global. Nous verrons également le rendement du
turboréacieur ei du turbopropulseur. Ces rendements montrent & quel degré d’etficacite
est utitisé le JET des gaz dc combustion. En régle générale, le but pnncipal est
d’optimiser la puissance ulile developpée par rapport 4 la quantite de carburant

injectée.

11-2 Cycle thermodynamigue du Turboréacteur

Tous les turboréacteurs travaillent suivant le cycle de JOULE ou cycle de
turbine 4 gaz. Ce cycle est composé de trois phases 8 savoir la compression. ia
combustion et la detente, Cependant Ia détente se produit dons la turbine ou dans la
tuyere ou dans les deux et le schéma suivante discute les différent stations d’un

turboréacieur,

Fig. 11-1 : Schéma de différent siation d'un mrhoréactear

Station 0 : Ecoulement & I'avant du turborcacteur.
Dans cette phase, ['air nest pas perturbé, ses caracténstigues

thermodynamigues restent inchangées.



Chapitre I Chotx du cycle,

Station 1-2 : Entrée d’air.
Deux cas peuvent a présenter, soit le moteur travaille a I’ éat statigue et
la pression totale esl ¢germent infericure a la pression atmosphéngue. soit le moteur

travaille en vol et "'augmentation de pression est dite la pression dynamique.

Station 2-3 : Compresseur.
Le processus de la compression est réel, la pression et la temperature

totale augmente alors que le volume spécifique diminue.

Station 3-4 ' Chambre de combustion.
La combustion se fait & pression constante, I'enthalpie des gaz augmente

considérablement au cours de cetie phase.

Station 4-5  : Turbine.
Ie compresseur est alimenté par la turbine qui transforme une partie de
I'énergic des gaz sous forme de travail sur I'arbre, la pression totale et 1a température

totale ; chaleur a travers la turbine.

Station 5-1€ : Tuvére d'¢jection.

A TI'entrée de la tuyére, la pression et la température sont relativement
haute, la tuyére 4 une section convergente ou convergente divergente, biens que la
température totale et la pression restent inchangées le fong de la tuyeére, la iemperature
statique et la pression statique, chaleur produire une augmentation de viiesse, la
pression statique peut étre égale ou supérieur a la pression atmosphénque. 51 elle est
égale, on dit que ia tuyére est adaptée mais si elle est supérieure on dit que la detente

est incompléte.
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Choix du cycle.

Its

Ot=1t=2%

Cycle issntropigue

Cycl= rasl

Fig. I1-2 : Cycle thermodynamique d'un turboréactenr jref 7}

I1-2-1 Paramétres thermodynamigues dans les différentes siations jref 7§

11-2-1-1 Caraetéristiques de ia prise d'air

= 1.a transiormation de 'air dans cette partie du moleur n’est pas isentropique et

donc on peut définr efficacité 7o et le rendement 70 par:

5 I
Y i e Aoy M A s e YT
_Tns—To
M = (11-3)
[
“E:T;J =1 T4
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Chapitre
TR Y=
—_ ¥—.
1+r}.r.}‘y—- 3
m}-ﬂé % (11-5)
§ I+E— .M% A e L e A W A g A1 e Sk w1 R
2
s =B T By cvnoramrm s, s B S T e A
Lo =T, " Tpeuunenn, e AT
-1 2.
(ﬂgﬂ Tr-‘—"-l-l"yz_M % et Er:r%l }
[i-2-1-2 Caractéristiques de compresseur
[f".___
.ﬂ‘r"rfl _1
f{‘='TFI.. e TR
— (119)
£
e =8 (I1-10)
L jr;z va A A e K e

Le rendement d'un compresseur est défini par le rapport de Iaugmentation

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

- el
e _1 ¥
-?rr_' _1

e =
Tise= L3 N
2R |

[-2-1-3 Caractéristiques de la chambre de combustion
L’écoulement des gaz subit une chute de la pression totale 4 travers la chambre de

combustion. On définit alars un coefficient 1 appelé coefficient de chute de pression
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Choix du cycle.

Ao = =g exprimée en %

Irr. _ "F.H'
fia 'Qﬂ_
i_ {ph-Tmax
L
=
Tn
T = (L ?.:4
A Tﬂ Trr 1 1
B AP,
L] (& ]

SENIRSNENS 1 1 T )

PPN | C3 511

WA, | | L 1

SOURTR—{ | ) Y

Le rendement de combustion est défini comme étant le rtapport de

{"augmentation d’enthalpie réelle sur e pouvoir caloritique du carburant 8i le débit de

carburant n’est pas négligeable.

e et Y

mf -Or

avec =27
i

Qr: pouvorr calerifique du carburant.
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Cheix du cvele.

11-2-1-4 Caractéristiques de la turbine

. Cpr{e)

- |

T

= ye -t
Tr

W e T I R N L SRS

:F-':‘]'E"ED‘E{-'EB 'Erzﬁ_;';rr..............;

i3

Le rendement isentropique de la turbime est défim ¢

et

2
~ T =1
e r

7 S

11-2-1-5 Caractéristiques de la tuyére d’éjection

a) Tuyére convergent

7v: Le rendement de la tuyere

_ hv=ho _ To—Tho
nN Bo—tnee Tio—Tias = wr e seemeesne s san e

(I-17)

A1I-18)

(11-19)

- {H-20)

_(TE-21)

...{I1-22)

_([-23)
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-  Nombre de Mach a a sortie -

ra—L
-rfy.{l_f;j} i
= PL_J}]*i e e AT-24 TRE T
=G ()

™

Sinon:

_ T

e B | | )
j':u

ra-l ]

AT N N S (H-26)

Y1 fio

- Température statique 7io

Tiu=

e TR
l"‘ J.'_' "J'lf[ﬂ

-

- Lavitesse d’¢jection Vo

‘Vlﬂ = Mm af ¥ R '?L} T A S e e ST R e S S e ,‘[“"23}

- La massc volumique des gaz 4 la sortie 010

TR PRAT RSN | . ;
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Chotx du cyele.

La section de la sortie Aw

_m {i+f}

A
: PV

Rayon de sortie Dho

i ,@ .
m

* La tuyére est critique done - M=l

_{11-30)

A3

F; - P,
-—'—-*[1—— ("’” )} & T e
Pa M Fant £
Ou bien :
P-g F:ﬂ =T r —J P;
R ot ..{11-33
b) Tuyére convergente divergente
- Tuyére n'est pas critique :
i"[l—— (2 }1?’ Sy TIPS ., | < ).
F. v ¥x™ PO
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On distingug trois types de fonctionnement de la tuyére supersomque !

- Tuyére adaptécou  Ao=F :niﬂ}
- Tuyére sous détendue, ou £y < £ :l[£ = 1)
Lis
: In : P Sp ) r )
Tuyére sur détendue, ou {3, 0 : {IT <1}
i

I.a détente des gaz chauds dans la tuyére est accompagnée par une chute de
pression totale. Les gaz quitteront la tuyére @ une température plus élevée que la

température si la détente était idéale. On définit alors un rendement de tuyére par

o UV S ..(II-35)
?;s[b(%)T]

11-2-2 Paramétre des performances du motear

Ti-2-2-1 Poussée specifique

. _u Hﬂ*:‘iml R)
g (1+ [ Yia—Fo+ o v NS SRR  :

11-2-2-2 Consommation spécifique

Com e ATI3T)
T
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Chapitre II Choix du cvele.

[i-2-2-3 Rendements
Par définition le rendement d’une machine thermique est le rapport de ia puissance
de sortie sur |a pmssance d’entrée.

a) Rendement de propulsion
Le rendement propulsil esl rapporl de la puissance de propulsion sur la

puissance thermigue réelle

1 L iom . -
E[I'I'f}'rl;-lFnj"-{i-rf}'r'fw'(i_%]
b) Rendement thermigue

l.e rendement thermique est le rapport de la puissance thermigue sur la
puissance calorifigue -
Las oLy 6y Ay b
AR [] P}(um

f?_,;.—
f.(_}ﬂ
¢) Rendement global
Le rendement global est le produit des deux rendements propulsif et thermique

I-3 Cycle thermodynamique d'un turbopropulseur

Le turbopropulseur utilise un turbo compresseur composé d’une turbine et
d’un compresscur pour générer 4 haute température et haute pression. Ces gaz sont
détendus & trouves une turbine libre pour produire une puissance mécanique neccssaire

a I’hélice. Cependant, cette turbine peut étre liée et dans ce cas la turbine fournit une



Chapitre TT Choix du cycle.

puissance qui est absorbée par I'hélice et par le compresseur d'air et les gaz chauds

évoluent sutvant les stations suivantes ©

N
o \\
.

Fig. T1-3 : Schéma de différent station d’un turbopropulsenr fref 7}

Station 5-6 . Turbine libre.

Station 10 : L’hélice commumgue a ['ar une acceleration, La vilessc au

pomt | ost supéricur 4 celle du pomt O.

Les tmumsformations de air of des gaz pouvent €ire ropréscnté sur um

diagramme 1-S dans la fig (1-4).
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Cycle isentropigue

M its — Cycle ré=l

L
-t
i

Dit=]t=t

v

Fig. 1i-4 : Cyele d’uzn turbopropuiscur jref 7]

I1-3-1 Paramétres thermodynamigues dans les dilférentes stations jrel -7-]

[i-3-1-1 Caraciéristigue de I'hélice (propeller)

On défintt le rendement de propulsion de Phélice par

L Vo 1-41
n_ =—- -
[ . i e e e s o e e S PR S R S a)
avec |
D= I a=00). coviemnvmms s st e KT

On T, - Ja poussée de hélice .
Iy :dchit dair de Phélice
Vip :la vitesse surbie 4 hélice.

1}, -V, Puissance de propuision de I'hélice ou puissance disponible

P : Puissance exigée sur | arbre

Lid
o



Chapitre I1

Choix du cvele,

St le moteur est 4 turbine libre donc : £, =7, -

Ona -

P

[

1. : Rendement mecanique du réducteur de vilesse (Gear Box}

F, . Puissance de la turbine

1t : Puissance de compresseur

Done :

TF.I’Ei:??NF'Fr:?IIF-I?j.F}

51 le moteur est a turbine lide donc: F. =7, -1, -

1i-3-1-2 Caractéristiques de la prise d’air

rﬂ—%=l
¥
A L i
Fi ]+’%Ifmj

a0 =1 e
T, =—C 41 =g 6
He
2
T = - 2
P,

cirasisese A

e AR

s )

e {11-45)
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Choix du cycle.

I

Ip =
T

T

I1-3-1-4 Caractéristiques de la chambre de combustion

11-3-1-5 Caractéristiques de [a turbine dv générateur a gaz

_— rot
= [r“’ + I]
s

sty i ATIAB)

14T

_..(11-48)

. (11-49)

. (11-50)

.-A-51)

(II-52)

Cependant, la charge de la turbine T cst obtenue par I'équation de couplage

avec le compresseur.

L
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En effet : qug'ﬂm"ﬂ'_ﬁ;' ou P;.{-.Przqg.nm.jlr

ry == I A et e {T153)
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11-3-1-6 Caractéristiques de la Turbine de puissance
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ir = ]_??r‘ﬂ'[l_[fr..‘ﬁﬂ I S ] SRR g SEC R L, | £ 2 i)

s =Ly T, Ty -Tp-Ty Ty € By=F T Ty T Ty 2y .. (I157)

(_‘.i -T e mdd Bdd bk ddEd N ANE AEE AW TR TEE R R

3

.. {11-58)

Tm=1-
Fr

34



Chapitre 11

Choix du cycle.

@ : Le facteur de répartition de i enthalpie

g=1-—2 : '?h ; ]
2-Ah Mo Ty Wir

11-3-1-7 Caractéristigues de la tuyére

Il

o=

I:ﬁ:?:j‘z-”-. cl‘f P“.,-.—_ ﬂ_-t"E:”.r__.______________..... B e R e e e TR R

[1-3-2 Parameétre des performances du moteur en vol

[I-3-2-1 Poussée spécifique

(i -

Ts.  pousséc spéeifigue du turbopropulseus.
Tapr: poussee specifique de hélice.

TsM:  poussée spécifiqus de tuvere.

: LR Trr . R Fo
5B T e B S P T PRI T T
ma  ma-b,

pYr _=
2:Cop T ]-—[F")r Ou F:0=42m11—ﬂ}f*ﬁ
)
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Chotx du cycle.

2-¥
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[i-3-2-2 Puissance spécifique équivalente

Soit la puissance equivalente p, .

7R f
R
?}‘P].

Dol la puissance specifique équivalente :

fu_ P Tl

Me m, TP

11-3-2-3 Consommation spécifique égunivalente
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Choix du cycle.

11-3-2-4 Rendements

a) Rendement de propulsion

IF!-_,___ — E:“.: !r.fu

B avepliesiva-Lve

b) Rendement thermigque

) s Yz

Thh

¢} Rendement giobal

Melo=NPThtr .. . .\.oo. ...

11.3.3 paramétres des performances du moteur au point fixe

11.3.3.1 poussée spécifique

Te={B-(Pp—Fo (- F W0—Fo)

_(T-T1)

(11-72}

cse TR

. (1-74)

s IETS)

o {18-76)



Chapitre I Choix du eycle.

I1.3.3.2 puissance spécifique équivalente

e T
BrBibgl (RW)im sl
1Enw_[ﬂ.(ﬁp—j.«b}-l-{]-?-_};}lf‘iﬁ-—}’ﬂI}{Hg-?-l“i:-} TR

11.3.3.3 consommation spécifique équivalente

b1

11-4 Choix du cycle

¢ La machine la plus performante est celie qui donne la puissance de propulsion
avec une consommation de CARBURANT la plus faible, de ce fait le
turbopropulseur est plus performant | au turboréacteur,

* Comimne il sera montré au chapitre résultats et discussions, les performances du
turbopropulseur sont d’autant plus élevées que le rapport de débit « B » est plus
élevees,

e De ce fait, le choix convenable et optimal du cycle turbopropuiseur, avec un

rappori de compression « 6 » el un temperature maximale de « 1100 X », sera

pour des « @ » plus de « 30 »,
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Chapitre I11 Etude énergétique d’une turbine axiale

11L.1. Introduction

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

Pour lcs 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 élevées.

I11.2. Fonctionpement

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.
1112 But

- La roue d’une turbine a pour but d’entrainer le mobile auquel elle est altelee.

- Elle doit en outre fournir la puissance nécessaire a I"entrainement des accessoires.

IIL2.1. Aubes et grille d’anbes, étage
Les aubes sont des obstacles a profil aérodynamiques plongés dans

I’écoulement pour en modifier les vitesses et corrélativement faire apparaitre des
etforts. Elles peuvent &tre a profil constant (aubes cylindriques) ou a profil évolutif
(aubes conigues ou vrillées). Une grille d’aubes est formée d’un assemblage d’aubes
identiques déduites les unes des autres par des déplacements géométriques €gaux.
L étage d'une turbine est un ensemble de grilles d’aubes stator ct de grilles d’aubes
rotor capable d"échanger du travail mécanique avec le Huide.
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Chapitre ITT Filude énergétiqgue d’une turbine axiale

IIL.2.3. Diagramme des vitesses
En rappelant qu'un étage de turbine débute contrairement a cehu du compresseur

par un stator , examinons comment évoluent les vitesses dans |"étage en considerant une
section développée au rayon moyen r,, de |"étage ( Fig.( 1I-1) )
Soient :

(1) la section d’entrée stator

(2) la section commune stator et rotor

(3) la section de sortie rotor

A

! |

W Yai

il
=tationl
=tator

o VW =
=tation? i v '
T I:}T}"'-—‘----
l"h
a2 f L

«
e ¥

| N

Rotor ,/) U
Ve, /S
station3 g - g
.

-
l...- b l.‘ll f! -

| [~

Fig. (111-1) : Numérotation d’un étage axial de turbine [ref 3]



Chapitre ITI Etude énergétigue d’une turbine axiale

Vaz2=Vai=Va

V2u+¥3u

Fig.(111-2) : Digramme de vitesse [ref 3]

¥, . Vitesse absolue a la station (1)

¥V, : Vilesse absolue 2 la station (2)

V4 : Vitesse absolue a la station (3)

V3, et Vi, les composantes axiales respectives des viiesses Vg, et V3

Vau et Vay ; les composantes tangentielles respectives des vilesses Vi, et Vs
W, et W5 : les vitesses relatives respectives des stations (2) et (3)

W, et W3, « les composantes axiales relatives correspondantes

Way et Wiy - les composantes tangentielles relatives correspondanies

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

111.2.4 Principe de fonctionnement de I’étage
a) stator

L’air arrive de la chambre de combustion & la vilesse absolue V; et pénctre
dans le Distributeur de turbine par la section de passage A;.

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 A; > A, et par conséquent,

leur vitesse absolue sera accrue (Vo > V).
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Chapitre 111 Etude énergétique d’une turbine axiale

Les sections a4 prendre en compte sont évidemment les sections
perpendiculaires aux vecteurs vitesses.
(1 (2)

Vi

V3

Fig. (111-3) : Distributeur de la turbine [ref 2|

a) rotor
L’air arrive ensuite 4 'entrée de la roue de turbine dont le profil d’aube
considéré tourne 4 une vitesse circonférentielle U. Considérons le triangle des vitesses
satisfaisant la relation :
_Jz =T +_E3_ Nous voyons alors que les filets d’air pénetrent dans le rotor a la vitesse
Relative W, par la section Aj. %:L ['ugne des aubes va les en faire sortir par la section
Az =A; et donc 4 une vilesse Wz > W ; . La forme des profils d’aubes est telle qu’en
cnnsﬂ;iiﬁal_;t; Le triangle des vilesses 5 =ﬁ+ 'E'g ¢n sortie rotor ; nous obtenons & peut
prés V3=V
L augmentation de vitesse absolue dans la grille stator et I"augmentation de
vilesse relative dans la grille d’aubes rotor nous montre que 'on a eu détente, c'est —a —

dirc perte d’énergic de presston, dans le rotor et dans le stator,
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Chapire Il Etude énergétique d’une turbine axiale

I11.3. Etude aérothermodynamique des composants

IT.3.1Hypothéses
» FEroulement stationnaire

e Ecoulement adiabatique
» Ecoulement quasi mono dimensionnel
e L gaz est parfait
111.3.2.Expressions du {ravail et de la puissance
L’application du théoréme d°EULER a une tube de courant & travers la gnlle

de rotor montre que la variation de la quantité de mouvement angulaire ¢st equivalente
4 la puissance récupeérde dans I'étage.

C=Iﬁa-(rm1-'V1u+rm3-ﬁu),,_ USRS | | | £
La puissance fournit par la turbine sera donc !
Po=C-=ma{UaVautUsVou ). ..o (1T12)

avec @ - la vitesse de rotation

La géométrie du diagramme des vitesses nous donne immediatement les

relations suivantes :
[/
7 (1ga, —1g8,) = (teh; 2 (111-3)

i

: = : I ) T & )
La puissance P:, avee la considération que Uz =l 45 U seraalors :

Be=ma-UValtgear+1g00 Yorta UValtg g fB) o vov oot (1114
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Chapitre 1T Etude énergétique d’une turbine axiale

Le travail sur I'arbre sera alors donné par :

_ B .
Wit . ovnccmmma s S SRR P s o s IS
S O L ) SRS S  . - .

On peut avoir I'expression du travail sur 'arbre en faisant une élude
thermodynmamique : cependant d’aprés le premier principe de la thermodynamique nous

avons -

LW, =@H o nsasmvmssrms ahss e ST

-

I.’écoulement ¢tant adiabatique alors C"‘QH =0

bﬁ; =dH Alors -

W =AH, =Cp-AT s e eeern e - (TT1-8)

H1.3.3 Gradient de température de I’étage [ref 3]

On peut calculer le gradient de température de 1'étage on donne une valeur mitiale
au rendement isentropique de la turbine et pour accepter les paramctres de sortie cette
valcur de rendement sera comparée avec celle qui sera calculé en fonction des pertes de
I’étage et tant que la convergence n’est pas vérifiée on est pas autorisé & poursuivre les
calculs.

Y, e [ -
Adys =My Ty o) P, s s e )



Chapitre 111 Etude énergétique d'une turbine axiale

IL3.4.Différents paramétres de conception
111.3.4.1. Coefficient de charge ou chute de température ()
Ce coefficient exprime la capacité de travail de I'étage : il est défini par :

_2.CpATy b

U = 2. J (ghy+12B) o (10)

W

111.3.4.2.Degré de réaction (0 )

C’est le rapport de I’énergie de pression perdue par les gaz dans e rotor, a
I"énergie de pression perdue dans tout |'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.

-0 :
s e e A s e (IR

Pour V,, =V, =V, et V,=V¥ onaura:

Cp{Ti—T )= CAATor—To3 U Ve (tg foHG ) v oo (W-12)
Cp AT2—T: )W 2~ W 2}V (cos 2 fr—cos 2f2) ... (13)
Finalement :

52%(13’153—1352) S ST | 5 .
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Chapitre 111 Etude énergétique d’une turbine axiale

111.3.4.3.Coefficient d’écoulement ou coefficient de débit : {95 )

IL est défini par :

V

- &

¢ = E OSSP UURRNSUPRUTIPRN ¢ | | 8 &)

Var SU @ e (116)

111.3.5.Angles de la turbine en fonction des paramétres de conception

ﬂFm‘ﬂg[ﬁ(%W—z'J): (1T

&=ﬂ?¢fé{ﬁ(%w+2'5) T, | | |

I
a, = ﬂfﬂfﬂ[fgﬂ +;] e e e e (ITI-19)

I
a, = arcig fgﬂs—g e (TT-20)

V

K -~ a2
2 —ms% S A B R R s s s B

. (T1-22)

ry by = I:ﬂ . ?uz el £ SRS (I11-23)



Chapitre IlI Etude énergétique d une turbine axiale

ITL3.6. Paramétres dans chaque station [ref 3]

111.3.6.1Station entré stator
Avec la donnée de la température totale To; on peut avoir duwectement celle

statique Ty -
2oCP e e eesiens e van en e (TT124)

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

P, par la relation :

hd

=Py '[TI J ORI 1 2.
0]

La masse volumique est alors calculée par :

_ A
BRS scomamsiasi s oesspresse e o RERS)

Section annulaire : AT=—"35— e e e ee (TTR2T)

A,-N

La hauteur : /4 =T‘ (IM-28)

U

e e . (I-29
Rayon moyen : 5N ( )

h
Le rayon (tip) : Tn = P +EI R A RN POERIPRERINRRORS ¢ ¢ | =, i

r_

Le rayon (root) : Fri = U 11 5231

o |
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Chapitre 111 Etude énergeétique d’une turbine axiale

Le Mach (M) Mi=— Lt (111-32)

I1L3.6.2. Station sortie stator entré rotor
Avec la donnee de la températurc totale Tg on peut avoir directement celle

statique T, :

s (TEEE)

La température statique isentropique sera alors :

avec -'?vp,r =0.05 : perte stator

Ay V)

¥=1,~ o (34)

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

P par la relation -

La masse volumique est alors calculée par -

5
PR e (1136)

. _ M
Section annu]mna-:f"u—m_p;iz e e e e e e T3
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Chapitre IT1

Etude énergétique d une turbine axiale

N
La hauteur - /1 = AzE

Le rayon (tip) . 7r2 = T +?

Le rayon (root) - Ld =¥

Va

Le Mach (M) - M2=

11L.3.6.3. Station sortie rotor

h,

T Ty

Y 1 14 S Ly

sesmmsaisiy (HI-ED)

A ] 18 5

Avec cette donnée on calcul la température totale a la sortic de la grille roter Tys.

T;]], = ‘I—l‘}l [ AT}'S e e R B g T B S R e et e R T R e

IRORPRRRPR] | 1 7'}

Avec le donnée de la tempéralure tolale Tgs on peut avoir directement celle statique T;

v}

T} =Tﬂ3 ]

e (111-43)

Avec la donnée de la température totale Pys on peut avoir directement celle

statique P; par la relation :

49
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Chapitre I11 Etude énergétique d’une turbine axiale

La massc volumigue est alors calculée par :

o e e e e e e e e (11145)

— M
Section anmilaire A= SO SSSORSSRRRRRY | | I B 1.

a3

La hauteur : h‘J = A3 B - (11-4T)

TNz

Leravon (tip): 713 = Fm b o e e e e e e (LL48)

Le rayon (root) : T3 = P _? e S e ) e e ot oo gy A SR R

Vs

cuﬁﬁs A e mn e EbE A4 dEE LEE EEE S48 R EEETCIES T mem male s e e B s

(M1-50)

Le mach (M) : MFW e (ST

=
-
v

' B e s R e e e e e R
42
(f%}

Nombre de Mach refative a "extrémité de I"aube rotor (Mv2)r :

_ Ve ]
e B e

_.(1I-55)
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Chapitre [11 Etude énergétique d’une turbine axiale

Espacement [ref —3-]

Pour le stator Cz(%JN'h;hl e

Pour le rotor : CI(%L%

. h
C S <l
(n (F, est un rapport choisi. ; telle que 3—{:—4
La corde :

Iy oy

Pour le stator : e

e oy

Pour le rotor : 4 e J

Telle que :

1
hﬂ :E

L’espacement entre deux 1’anbes :

Pourlesiator - Sv=OnCTN e

Pour le rotor : S =0 Ot

51

T {1 2

oo TT157)

... (I11-58})

(II1-59)

(111-60)

(I1-61)

... (M-62)

(111-63)

(111-64)



Chapitre I Etude énergétique d’une turbine axiale

Les constants (‘7w et CTk sont déterminé expénmentalement [ref —3-]

Nombre d’aubes :
2:7m
Pour le stator : V Sy R e R R S e e RO )
_27Th
Pour le rotor ; V= Sﬂm O A S e L O P U A BRI 1 [ B |

111.3.7.Etude des pertes dans les aubes stator et rotor [ref -3- |
Les aubes du rotor doivent avoir la forme qui répond au micux & I'incidence du

gaz sur le bord d’attaque, et le dévier 4 travers les angles d’entrée et de sortie exiges
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 |"étude theéorique de I"écoulement d’aube 4 aube).
- des pertes secondaires dues aux écoulements secondaires.
- Des pertes dues au jeu en bout d’aube {gu’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 décrite ici est celle due a ANLEY et
MATHIESON qu: estiment les performances sur les conditions d'ecoulements au

diametre moyen de |'anneau.

IL3.7.1.Coefficient de pertes de profil };

}; : est calculé a PPaide de la formule d’interpolation. Un début est fait en utilisant

les deux corrélations pour le coefficient de perte de profil }; obtenu & partir des

données de cascade, qui sont montrées dans la figure (I1I-3) ceux-c1 se rapporient aux

aubes du distributeur ( F, = 0) et aux aubes rotor ( 5, = B) pour un profil

s



Chapitre 111 Etude énergétique d’une turbine axiale

conventionnel ayant un rapport d’épaisseur / corde de (.2 et un rapport épaisseur /
espacement de 0.02 du bord de fuite.

Coefficient de perte rotor -

Ap = (?; _?i:)_;}{jp T PR, 1 o =)

3

Mozzie blades fp = D
Cuthe; ges angle T _

054
|__|“ i
l“i
o (v I
E D20~
s
L
-
t‘!i Q15
g 4
2 N
‘6' o1z
& Y |
-,
B | : il |
0 08 }——— —
k] S, S
A= p, Ve J= 2 = lﬂ:_ i
i M"cﬂ’i:ir-::!ﬂw,t-;f 1
I I rl I .
& Cc-8

G
03 04 o

. 19 1-2
Fricichoed {(£fc)

Fig.(T1L 4) : Représentation du Coefficient de pertes de profile a Pincidence nulle

pour des aubages conventionnels avec t/c = 0.20 [ref 3]
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Chapatre 111 Etude énergétique d’une turbine axiale

r,,_{};{ﬁz ﬂ}r[ﬁ'] {YelBo=p5)- Yol o= ﬂ)]} ------- Tﬁ e (I1168)

)

Cette équation représente une correction pour un changement d’angle
d’admission 4 angle de sortie constant Ye{(£=0) et Yo{f=f).

Soient les valeurs pour une aube stator est aube rotor on cas ( an=0) angle
d’incidence et pour |’application de cette formule, quand la rangée de distributeur est
considéree f: devient a. et /b devient a2 .

Les valeurs de ¥» dans la fig (111-4) se référent aux aubes fonctionnant aux
incidences nulles elle inclut également une correction pour % si elle différer de

0.2,

On niveaux des cols .des que le nombre Mach dépasse ["unité une correction
sera nécessaire au niveau du caleul de coefficient de perte de profile et cette
correction sera

l’p={Yp(ﬂz=t}}r[%)l-[I"?'(,&=ﬁs)-Yf(ﬁzzﬂ)}}-[l%ﬂ-w—l)l].......,,,,...-..___(m-ﬁg)

I11.3.7.3.Rendement iscntropique de la turbine
Le rendement isentropique d’une turbine est défini comme étant le travail réel

sur le travail isentropique :

hu: ka [ﬂl—?;;} |
' [hl! ?;u "I;l_t

ML3.7.3..1Rendement isentropique théorique
En fonction des coeflicients de pertes stator et rotor on obtient :

1

Mom = ’ > -
2-Cp £ 28 2:-Cp

" @~ 1y)
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Chapitre 111 Etade énergétique d’une turbine axiale

I11L.4. Etude des performances de ’étage

Hypotheses -
- Ecoulement permanent
- Les paramétres de chaque station du moteur sont des paramétres calculés au
rayon moyen de la section de passage de |’écoulement.
- L’air est un gaz parfait .
Le¢ débit reduit est :

DT

Partie expérimentale
IL4.1CoefMicient de portance

Définit le coctficient de portance :

CL:Z-L*—"?){mr.{ﬁ}nan[ﬂq}}ws(ﬁ.}.....................................,,..................-.....{Lu-?S‘_:
Ba = ﬂ’ffg[(fgﬁ”" ;gﬁz)} e (T4
i =2-(tgB, +1gB,)-cos 8
s o Ve TR, i . (L1L75)
C
@, =W¢‘£’[(Iggz ;ga{)} e (1176)
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Chapitre IT1

Etude énergétique d une turbine axiale

Stator:

CJ
8

C /y

2

[+ ], % T Cosden

L JN
O -
Ys : Coefficient des pertes secondames

Yk :Coefficient de perte d’espacement de pointe
Rotor

o]
.8
C /&
2
x| Cos? B
[Fs+¥k ], = - {ﬂﬂ+b}m
C /R

I1.4.2.coefficients de perte totale

Les coefTicients de perte totale deviennent :

Pour le stator:

Pour le rotor:

56

—L | =2.(iga, +1ga, )-cosa,,

—L | =2-(gp,+1gp,)-c0s 8,

(177

(II-78)

. (L1-79)

. {II-80)

(II-81)



Chapitre Il1 Etude énergétique d’une turbine axiale

Vo=V e+l s Lo et eren o (TTT-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

lempérature.

Pour le stator nous aurons :

A= Yu
B e e R R S s R B)
T,
W}
T, =T +—2 :
03 rel 3 2-Cp T R P Nt oo s e RSPl 8 6 0.

Pour le rotor nous aurons .

FH
D o3rel o oo et et e e (TTI-B5)
T.-’.f

3

A=

IL4.3.Rendement isentropique expérimental

En fonction des coefficients de pertes stator et rotor on obtient

1
f;.', ==
= PRLANES A PE ] e (T1-86)
; Fl2.cp) \1, 2-Cp
_|_
(Tm_Tua)
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Chapitre ITT Etude énergétique d’une turbine axiale

Aprés avoir calculé le rendement de I'étage en fonction des pertes, une
comparaison est nécessaire avec le rendement suppos¢ au départ afin de pouvoir
accepter les valeurs des paramétres calculés a la sortie de I'étage. Une fois le test de
convergence des deux rendements vérifié, les paramétres calculés i la sortie de |'étage
seront les paramétres d’entrés.

D’un autre étage pour le cas d’une turbine a plusieurs éiages et le méme

processus sera répeté sur ce dernier.
Pour le moteur GILKES GT-117 ; nous avons deux étages de turbine axiale,
dong le nombre d’itération est égal a 2.

IIL5. Fonctionnement ef caractéristiques

Les caractéristiques se rteprésentent généralement par le diagramme qui
porte en abscisse la vitesse réduite de la turbine libre N2 et en ordonnée la puissance
réduite W,

Sur le diagramme. on trace les courbes correspondant & une vitesse reduite
donnée du générateur N1. Comme on considére que le fonctionnement du
générateur est indépendant de la vitesse de rotation de la turbine libre, la
consommation de carburant en est aussi Indépendante et les courbes iso vitesses du

générateur sont également des courbes iso consommations.

Le couple sur I'arbre de sortie est fonction décroissante de la vitesse de

rotation turbine libre N2, IL est maximum quand la vitesse est nulle. Une hmitation
de couple maxi s'impose en général en raison des organes mécaniques de

transmission de puissance.
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Chapitre 1T Eiude énergétigue d une turbine axiale

I1L6. Avantage et utilisations

Par rapport 4 la turbine lide, la turbine libre possede les avantages suivants :

e Plus grande souplesse d’utilisation étant donne que le géncrateur est
indépendant.

» Démarrage plus aisé (il ne faut entrainer sur le générateur).

# Possibilité d’emmagasiner de |'énergie.

e Suppression de ’embrayage sur Phélicoptere.

e (Cependant, si la prise de mouvement 4 I’avant est souhait, cela impose un
renvoi par un arbre extéricur ou un arbre de transmission co-axial mteneur.

¢ Par ailleurs, étant donné que 1"adaptation s’effectue en faisant varier la
vitesse du générateur, le temps de réponse est, en principe, plus long
qu’avee unc turbine lice.

» [’adaptation multi-motrice est cependant plus aisée.
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Chapitre :1V Hélice.

IV-1 Introduction

Le moteur produisant de I'énergie mécanique sous forme d’un couple, et a
’hélice de transformer cette énergic en force de traction rectiligne lorsque helice
et placée a 'avant de moteur ce qui est généralement le cas elle exerce une force de
traction et de ce fait est qualifiée de tractive .(moteur turbopropulseur) lorsque I"hélice
ef place 4 demére de moteur elle pousse I'avion vers ['avant (moteur

turbopropulseur).

1V-2 Généralités

IV-2-1 rile d’une hélice

L’hélice 4 pour rdle de convertir le couple produit par la puissance du moteur
en force propulsive, cette hélice pouvant étre installée 4 1"avant ou a I'ammiere du
moteur.

Si I’hélice est installée a I'avant, ¢lle crée une tension sur I"arbre porte hélice
puisqu’elle tire "avion, d’oi le nom d’hélice tractive ;: au contraire, si 'hélice est
instaliée a 1"arriére, elle pousse 1'avion vers 'avant, c'est-a-dire qu’elle agit un peut a
la fagon d’un réacteur qui lui aussi pousse I"avion vers "avant, d’otr le nom d’hélice
propulsive.

Pour simplifier, nous parlerons dans ce qui suil de traction d’hélice pour

exprimer sa force propulsive sans tenir compie de sa position vis-a-vis du moteur.

IV-2-2 Définition géoméfrigue
Une hélice comporte essentiellement un moyeu et un ensemble de pales,
celles~ci étant identiques entre elles et forment des angles égaux dans leur répartition

autour du moyeu.



Chapitre IV Hélice.
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Fig. (IV.1) : Définition géométrigque d’une hélice [ref 6]
IV-3 Hélice d’avion
* Axe d’helice = axe de rotation,
= Axe pale = axe de référence li¢ a la pale.

s Section droite = section par un plan perpendiculaire 4 l'axe pale, a une

distance r de I"hélice. Il est défini par sa forme, sa corde et I'angle de calage )5 :
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Chapitre : 1V Hélice.

= Pas d’une scction :

¢ Pas relatif d’une section ;

s AT V-
hu—nﬂrgﬁ_m_._._..._________.____._..__.. - b s e s R

» on définit alors le pas géométrique P comme suit :
AR S o 1 0 ¢ F TSP PPR USRS § LS |
e |e pasréel :

B =Dt iU oo errmsas anmmmn me ron nam nib v AR R A ek e e s s T V=)

e Le rapport:

E= :r-%-ag{ﬁ)... e — S e V)

e Pasde I'hélice pas de la section de réference 4 70 % du rayon hélice, a partir de

I’axe hélice (par convention frangaise).
V-4 Différents types d’hélices Jref 2]
On dit qu’une hélice est :

e 4 pas constant - quand toutes les sections droites ont le méme pas géomeétrique.

Soit - H = constante
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Chapitre :1V Hélice.

e 4 pas variable (ou 4 calage variable): lorsque I'orientation de la corde de
reférence peut étre modifiée pendant le fonctionnement de "hélice, c'est-d-dire

qu’il y “a variation de I'angle de calage 5.

e & pas réglable (ou 4 calage réglable) : lorsque I’orientation de I'angle Bne peut
éire réglée qu’au repos.

e 3 pas fixe (ou a calage fixe) : si la pale ne posséde aucun degré de liberté par
rapport au moyew.

1V-5 Caractéristiques expérimentales des hélices

Les explications abardées jusqu'ici, si elles permetient de comprendre
l'origine des forces de propulsion, ne permetient pas d'obtenir une prédiction utilisable
en burecau d'étude car le probléme de la puissance sur arbre et du régime d'équilibre
I'hélice n'est pas abordable avec les théories précédentes. 1l existe un certain nombre
d'autres théories que nous ne ferons que mentionner ici. 1l est préférable par contre de
sattacher aux mesures ef aux caractéristiques expérimentales qui sont seules garantes

d'une précision acceptable en bureau d'étude.

IV-6 Caractéristiques dimensionnelles de I'hélice
L hélice est caractérisée par son diamétre et son calage. Rappelons que le
calage de 1’hélice est I'angle situé entre le plan de rotation et la corde de référence de

la section de pale - soit sur le schéma suivant ( §) dans la (Fig.IV.2).

/ — Axe rotation
h&lice

Lk Plan de rotation

Fig.(1V.2) :Plan de rotation de section de palefref 2]
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Chapitre [V Helice.

Comme pour une ailette compresseur ; pour un méme régime de rotation | la
vilesse tangentielle de I"élément de pale U est proportionnelle au rayon, U = a N-R

avec R = rayon de I'élément de pale, N régime de rotation exprimé en tours/min. On
congoit aisément que pour une méme vitesse absolue et une méme vitesse de rotation,
afin que les filets d'air se présentent a I"ailette rotor avec la méme incidence {angle
entre I¢ vecteur vitesse relative air par rapport & la pale et la corde de référence)
puisque la vitesse relative varie, il faut donc faire varier le calage entre le pied de pale
et 'extrémité de pale.

IV-7 Fonctionnement Aérodynamique des hélices propulsives

La mise en rotation d’une hélice dans un fluide a comme conséquence de
transmettre @ ce fluide une certaine quantité de mouvement Ia (fig IV.3) présente un
schéma de I'écoulement & travers une hélice propulsive .on observe 'apparition d’une
force T sur I'arbre de I'hélice, dont la direction cst 4 I’opposé du sens ’écoulement
généré.

Il se produit un saut de pression a travers le plan de hélice et on assiste a
une augmentation progressive de la vitesse.

La conception d’une hélice peut poser un probléme de taille du fait que les
vitesses tangentielles de I'hélice sont sensiblement plus élevées aux extrémités des
pales. ces derniéres ont tendance & porter davantage que les sections plus proches du
moyeu .il convient alors de modifier I'angle d’incidence des sections de pale afin de ne

pas induire inutilement un moment de flexion élevé 4 la base des pales.



Chapitre 1V Heélice.

o Plan de rowmtion de |'hélice
e ——
s e W
== —_ »
e e = S
E—— e — e
= I 1 -
- ——— [l
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e ———
s = il
-
oo e e
A moni Awal

Fig. (IV.3) : Schéma de I’écoulement dans une hélice propulsive[ref 6]

[ existe plusieurs théories de calcul telles que la théorie de Froude de I"élément

moyen, théorie de 'élément de pale....

IV-8 Théerie mono dimeansionnelle (Froude) [ref 5]

Cette théorie considére gue 1"hélice est un disque de discontinuité de pression
an sein de "écoulement qui le traverse librement (mais 1l y a continuité de vitesse) les
vitesses sont axiales uniquement el fluide est supposé parfait est incompressible.

Cette théorie peut &re appliquée 4 chaque volume annulaire situ¢ entre dewx rayons
du disque helice.

IV-9 Théorie de 'élément moyen [ref 5]

Cette théorie reprend I'hypothése du fluide parfait et incompressible mais
considere existence de vitesse axiales en amont du disque ,axiales et tangentielles en

aval .
L’écoulement du  fluide reste irrotationnel en dehors de la veine de flux qui

raverse le disque hélice le disque hélice est une discontinuité de pression et de
vitesse tangentielle. Cette théorie considére 1'hélice comme un disque infiniment
mince 4 nombre infini de pales.
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Chapitre 1V Hélice.

IV-10 Théorie de I’élément de palefref —6-]

Corde de
~référence du
profil de pale

AXe df:
1'helice Ut
H'lf'a
= £ | _
J'r" "3 W
/

Fig. (IV.4) : Description d’un élément de pale d’une hélice.

Le théoréme de quantité de mouvement (de Froude) renseigne sur ia force
de propulsion (ou de traction) d’une hélice, mais ne donne pas de détails sur son
conception ; autrement dit cette mcéthode globale nc tient pas compte des
caractéristigues géométriques et acrodynamiques de la section de la pale(ou du profil).

Cependant pour cette théorie on peut prendre en compte des forces qui
agissent sur un élément différentiel de la pale et les intégrer sur le rayon de 'hélice
pour prédire la traction et le couple de hélice.

Soil une section dans 'hélice suivait le plan ( p ) perpendiculaire a de la
pale, 4 une distance r de I'axe de I’hélice (fig. IV.3).dans ces conditions, ic point A
de la (fig TV 4)etfectue un mouvement |

» de rotation autour de axe de 1"hélice, d”ou une vitesse tangentielie Vr

e e lranslation paraliele 4 Paxe I'hélice, d’une vitessc d’avancement Va

e résultant suivant le vecteur vitesse, Ve
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Chapitre :IV Hélice,

Le mouvement produnt les angles suivants :
A : L’angle de calage .« : L’angle d’incidence. ¢ : L'angle d’avancement
On connait les valeurs de Ve, de w-r et de F{r) (I"angle de calage) on calcul
la vilesse induite . W, puis 'angle d’attaque induit, &; aprés quoi on est méme de

determiner I’angle d’attaque, le coefficient de portance. Cl .et le coefficient de trainée

Cd.de I'¢lément de pale .pour ce faire ,on suppose que a, est petit et que & 4%}

I’est également .en principe la vitesse induite W ne varie qu’en fonction durayon r.a

partir du theoreme de quantité de mouvement, on peut définir

AT =pA2-wr-dry(Ve+ e Ve-cos( Y2 -G VReOS(P) ... oooov e (IV6)
On: W =a ¥, ab o Vooos(PY =W, iy siw VT

Bn : nombre des pales, la traction élémentaire devint

i Hﬂ-ﬂ-‘*’f-c‘-ﬂu-[ﬁz-é-a:)-ﬁﬂs{ﬁ-df VD)

On ( C ) représente la corde du profile et a, Jla pente de la porlance du profil. Si on

pose |"égalité entre ces deux derniéres expressions de dT, on obfient

cr,1+n',--(i,+a‘ai"VR}—a'a‘-"pﬁ'{ﬁ'ﬁ=l}.,..,...,_,,,.___._,._____________________ (IV-9)
X B-X"¥ 8-X"-F;
iR
Bn-c .
o= R R R S R R R s s T
TR ( )
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Chamtre .1V Hélice.

B g R oreore e oo e oo eee ety e e e e s e enn e sen e AIV=12)

R I L T UT L T RN SRR 1L i |

A i e A IV-1S
= L
p=1ig (X)

F
- (IV-15)

Et ou O représente la solidité de "hélice .lorsqu’on résout I’équation

2-X ¥,

I A ,rU'ﬂn'[’rﬂ]_l_J(E_l_U'“ﬁ'Vn]_ +U‘HD.VR.{.ﬁ_¢)

Si I"on connait les valeurs de g, C et A, on peut calculer la valeur de &, et par la

suite, 'angle d’attaque ( f — ¢ — @,) puis on trouve les valeurs de Ci et de Cd.

IV-10-1 Calcul la traction

dl _BnpVy" cCl(1-.1g(4)).cos(¢)
= 5

e (IV1T)

IV-10-2 Calcul ia puissance

ﬁ - Bn_,ﬂm_r.lf,,z.cf 1(& +12()). cos(@) (IV-18)
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Hélice,

IV-10-3 Calcul le rendement de I"hélice

Cr I

Done le rendement :

CrJ

r
T
== T
HPF= 00, s s sesioussoinnss i s i SRS S S S

On :

(;T '
Cr .

J

coefficient de puissance

coefficient de la traction.

rapport d avancement.

69

_(IV-19)

e A1V-20)

..{IV-21)

..(IV-22)






Chapitre V ; Résuliais ei interpréiation.

V-1 En vol

¥-1-1 Turboréacteur

= Les figes V-123et4: représente la variation des rendements d'un
turboréacteur en fonction du rapport de pression de compresseur. Pour différentes
temperatures (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
légérement et devient pratiquement constant par contre le rendement propulsive
diminuer ef a partir d’une certaine valeur devient constant. Cefte augmentation

s explique par I'augmentation de la puissance utile.

= La fig V-3: représente la variation de la poussée spécifique en fonction du
rapport de pression de compresseur. Pour différentes lempératures (Tmax)} données, 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 specifique
maximum), puis commence 4 diminuer I"égerment. Cette augmentation s’explique par

Iaugmentation de debit d air.

» La fig. V-6 représente la variation de la consommation specifique 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 |'augmentation de poussée spécifique.
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Chapitre V : Reésultats et interprétation.

V-1-2 Turbopropulsenr

= Les figes V-7.8,9¢l0 . représente la vanation des rendements d’un
turbopropulseur 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
Jjusqu’d un maximum (point de rendement maximum), puis commence & diminuer
Iépérement et devient pratiguement constant par contre le rendement propuisive prend
une valeur constante (0.8) pour chaque valeur donnée de rapport de pression de
compresseur. Cette augmentation s explique par I"augmentation de la puissance utile.

« La fig. V-11: représente la variation de la puissance spécifique équivalente
d’un turbopropulseur en fonction du rapport de pression de compresseur. Pour
difféerentes températures (T'max) données, on remarque une augmentation de la
puissance specifigue équivalente avec le rapport de pression de compresseur dans le
méme sens jusqu’a un maximum (point de poussée spécifique maximum), puis
commence & diminution I'égerment. Cette augmentation s’explique par I'augmentation

de la poussée utile.

« La fig. V-12: rcprésente la variation de la consommation specifique
équivalente en fonction du rapport de pression de compresseur. Pour différentes
températures (Tmax) données, on remarque une diminution de la consommation
specifique equivalente avec 'augmentation du rapport de pression de compresscur

dans le sens contraire. A couse de I'augmentation de la poussee specifique.

e La fig. V-13: représente la variation de la poussée spécifique d’un
turbopropulseur 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 compresseur dans le méme sens Jusqu’a un maximum,

puis commence 4 diminuer I"égerment.
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Chapitre V . Résultats et interprétation.

V-2 Au Point fixe

¥Y-2-1 Turboréactenr

= La figure V-14 : représente la variation de la poussée spécifique 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 Iégerment.

* La figure V-15 : représente Ia 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,

V-2-2 Turbopropulseur

* La figure V-16 - représente la variation de la poussée spécifique en fonction
du rapport de pression de compresseur (pic). Pour différents valeurs de taux de dilution
( £ ) donnees, on remarque une augmentation de la poussée spécifique avee le rapport
de pression de compresseur dans le méme sens jusqu’a un maximum gui correspond
ict au point d’adaptation (point de poussée spécifique maximum), puis commence a

chuter I’ égerment.

= La figure V-17 - représente la variation de la puissance spécifigue en fonction
du rapport de pression de compresseur (pic). Pour différents valcurs de taux de dilution
( /4 ) données. on remarque une augmentation de la poussée spécifique avec le rapport
de pression de compresseur dans le méme sens jusqu’d un maximum {point de

poussee specifique maximum), puis commence a chuter I"égerment.
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Chapitre V . Résultals ¢l interprétation.

= La figure V-18 ' représente la vanation de la consommation spécifigue en
fonction du rapport de pression de compresseur. Pour différents valeurs de taux de
dilution ( #) données. on remarque une diminution de la consommation spécifique

avec I"augmentation du rapport de pression de compresseur dans le sens contraire.

V-3 Turbine libre

« La fige V-19 : représente la variation de rendement d’un turbime hibre en
fonction de la vitesse de rotation, on remarque une augmentation de rendement avec la
vitesse de rotation (10000-22500)r/mn dans le méme sens jusqu’a un maximum de

rendement (n=0.89), puis commence pratiquement constant.

» La fige V-20 : représente la variation de la puissance d’un turbine libre en
fonction de la vitesse de rotation, on remarque une augmentation de la puissance avec
la vitesse de rotation (10000-20000)tr/mn dans le méme sens jusqu’a un maximum de

puissance {Pt=0.57Mwatt), puis commence pratiquement constant.

* Les figes V-21e122 : représente la variation de 'angle (a2 : sortie stator 3
sortic de rotor) d’un turbine libre en fonction de la vitesse de rotation, on remarque
une diminution de la valeur des angles avec "augmentation de la vitesse de rotation
sens contraire ; méme chose pour les angles d’aubes (P2 : entrée rotor et fi3 - sortie

rotor).

V-4 Heélice

« La fige V-23 : représente la variation de la poussée de 1™ hélice en fonction
de la vitesse de rotation, on remargue une augmentation de la poussée de 1" hélice

avec la vitesse de rotation dans le méme sens presque une ligne droite.
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Chapifre V : - Reésultats et inferprétation.

« La fige V-24 : représente la variation de la pwmssance de |° helice en
fonction de la vitesse de rotation, on remarque une angmentation de la puissance avec

la vitesse de rotation dans le méme sens qui crier une ligne droite.

= La fige V-25 : représente la variation de rendement de 17 hélice en fonction
de la vitesse de rotation, on remarque une diminution de rendement avec

I"augmentation de la vitesse de rotation dans le sens contraire.

=« La fige V-26 : représente la variation de rendement de 1" hélice en fonction
de la wvitesse de rotation, on remarque une diminution de rendement avec

I"augmentation de la vitesse de rotation dans le sens contraire.

V-5 Choix de fonctionnement du turbopropulseur

On a choisie le rendement le plus élevé dans la turbine libre 4 partir I’étude
de la variation de rendement en fonction de la vitesse de rotation {1=(0.89) et la valeur
de Ia vitesse de rotation correspondante cette rendement NT=29400 tr/mn . a partir de
celte valeur on détermine la puissance de cette turbine Pt=0.5818 Mwatt.

A partir de la relation PXfIm=Fh on détermine la puissance hélice.
(f?ﬂr =().999 ]

Dans la figure (V 24) - Ia variation de la puissance de ’hélice en fonction de
la vitesse de rotation on détermine la vitesse de rotation de I'hélice (NH=3000tr/mn)

qui correspondant la valeur de la puissance hélice Ph.

Dans la figure (V.23) : la variation de poussée de I'hélice en fonction de [a

vitesse de rotation on détermine la valeur de la poussée hélice 7=6996.803N qui
correspondante la valeur de la vitesse de rotation hélice,

La poussée de turboréacteur au point fixe Turso=2299.2N .

On remargue que la poussée hélice est plus élevé par rapport a la poussée de
turboréacteur ( Th=3 .04 xT ws ).
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Chapitre V :

Résuliais el inlerprétation.

V-5-1 Calcul le rapport de réduction

NH _ 3000 _
NT 29400 o

r:

V-5-2 Caractéristique de la turbine libre

Le résultat des calculs est donné dans le tableau ci —dessous :

Les angles al” al® a3® p2e itk

Racine 0 4929  |-938 -1.7 4461

Moyen 0 4767 -8.65 -8.65 47.67

sommet 0  |46.13 -8.09 -15.59 {50.37

plane 1 } |2 _ 3 |
P [bar] 1.613 1 1.136 0.7249 _

T [°K] 849.4 | 778.1 706.9 :’
PO [bar] 2135 | 1.759 [ 1.013

TO [°K] 911 911 | 768.6

P [Kgim3]  |0.6616 0.5087 0.3573

Rm [m) 0.15 0.15 10.15 ‘
h [m] ]0.0127 001671 10,0238 )

rt [m] 0.1574 10.1594 0.1629

it 0.1446 10,1426 0.1391 =]
A [m2] 10.0120 [0.01586 0.02258

L aube | stator otor

Sic ~J090 083

h(moyen) [m] | 0.01470 0.0202

h/e 3 3 ]
c - 0.0049 0.0067

| Nomber des aubes |55 48
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Chapitre V - Résultats et interprétation.

AT
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Figure V-1 Dimensions axiales d’on étage de turbine libre
V-5-3 Caractéristique de "hélice

Ravon mtérieur : Ri=0.3m
Rayon extérieur : Re=1.25m

L angle de calage interieur : 40°
1.’angle de calage extérieur : 201°
Nombre de pale : 3

R==1 2Cm

Figure V-1 Dimension de I’hélice
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Chapitre V

Résultats el intcrprétation.

V-6 Performances du turbopropulseur au point nominal

+ Rapport de pression . ac=6.

e Taux de dilution :

Reta=122

e Dbt d air: m:ikﬁf/_

Caractéristiques | Entrée | Compresseur| Chambre | Turbine Turbine | Réducteur Hé'!f;:;'
dair de lice libre :
cumbu&tiani | E
5 ! 1.664 iz_zq.«.t 10.8287 |0.8141 / /
7 098 [0.85 10.98 092 (05 (099  10.83
7 (%) 288.15/288.15 1100 9116 7411 ] /
T E 3 6 (.96 (.41 0.396 ! J f
o Comparaison entre les deax moteur
Performances | Turboréacteur Turbopropulseur ]
1 Poussée(N) 5 2299.2 6879
Cs:Consommationspécifique ! 00801 4Kg/h/N)  10.027 (KghvVKW)

Fig, ¥-3 : Schéma dp turbopropulseur
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Chapitre V © Reésultats et interprétations
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Chapitre V- Résultaty et interpeétations
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Chapitre 'V : Reésultats et internrétations
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Fig(V.5) : La vanation de la poussée spécifique (d’un turboréacteur en vol ) en fonction du rapport de
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rapport de compression ( v ) pour différent température.



Chapitre V Résultats et interprétations
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Chapitre V : Reésultats et inferprétations
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Chapitre V : Résultats et interpeétations
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Chapitre V : Résultats el interpsdétations
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Chapitre V : Résultats et interprétations
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Fig (V.15) : La variation de la consommation spécifique (d’un turboréacteur au point fixe ) en fonction

du rapport de compression : v

85



Chapitre V - Reésultats et interprétations
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Fig{V.17) : La variation de la pumssance spéeifique dquivalente (dun turbopropulseur au point fixe ) en
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Chapitre V- Résultats et interprétations
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Chapitre - V Reésultals et interpréfation
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Chapitre ;V Résultats et intcrprétation.
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CONCLUSION

Le présent mémoire nous a permis 4 travers I’étude de cas du turbopropulseur,
de déterminer sur la base d’une simulation ses valeurs de performances optimales en

cycle de fonctionnement réel.

La conception aérothermodynamique qu'on a obtenu avec les modéles
théoriques adaptés pour la turbine et I'hélice permetirait de procéder a la réalisation du
moteur envisagé , donnant en consequence des performances suffisamment proches de

celle que nous avons déja prevu,

Cependant la comparaison des résultats obtenus avec des réalisations au banc
d’¢ssal permettrait d’améhorer les modéles théoriques, en tenant compte de I'état du

fonchionnement du moteur.

Pour un travail futur. il serait trés utile, d’intégrer des modéles théoriques de

plus en plus performants en vue d’améliorer les résultats obtenus.

Le choix convenable de I'hélice pour différentes conditions de
fonctionnement sur les incidences (a), et le rapport de débit (B), nécessite un lissage
difficile sur les différents parametres de conception tells que ; les calages, la longueur,

la vitesse de rotation et la puissance consommee.

Cette petite expérience a permit d’approfondir mes connaissances théoriques et
techniques dans le domaine de la motonsation et de me préparer pour une vie

professionnelle dans le domaine d aéronautique,



REFERENCES BIBLIOGRAPHIQUES
[11R GALAN .J].P TOURRES " Connaissance avion " EDITION 1991
[2] P .LEPOURRY et R .CIRYCI " Propulseurs aéronautiques *.

[3] HCOHEN
G.F.C RoGERS
HIH SARAVANAMUTTOQ ~Gaz Turbine théone”.

[4) RENE BIDARD
JACQUES BONSSIN
G.DORRIEUS » Energétique et turbomachines * EDITION 1979,

[5] MICHAL PLUVIOSE
CHRISTELLE PERILHON
Techniques de IMingénieur * traite mécanique el chaleur B4411~
2004

[6] ION PARASCHIVOIU " Aérodynamique subsonique *
EDITION DE L’ECOLE POLYTECHNIQUE DE MONTRIAL 1998

[7]1 Mr BADR-EDDINE ~ Cours 4™ année propulsion *.
Les théses

[8] Mr BADR-EDDINE -~ Thése ¢iude des performances hors adaptation du moteur
prototype de laboratowe GILKES G1T-117".
2002/2003 et 20012002
Université de Bhida

[9]1 Mr BADR-EDDINE * Thése élaboration d’un programme de calcul des
performance en hors adaptation des turbines axiales mulli- ¢lagées .
20032004
[Iniversité de Blida

[10] Mr H BENTRAD » Thése Réalisation et dimensionnement d’un micro-
turboréacteur .
200272003
Universite de Blida






Sy Organigramme




Organigramme : calcul des performances du turboreacteur
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Organigramme : calcul des performances du turbopropulseur
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Calcul des paramétres dans le diffuseur
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Organigramme de calcul pour la turbine
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for O TR T T T o T O T O T O O T 0 T O T O o o T T T R T e O Y |

program turbordéactear

mo :nombre de mach

pid :Trapport de pression totale diffusear
pt2:pression total de la sortie de diffuseur
ttltemperaturs totale de la sortie diffusenr
gri:capacitée calorifugue

gqrlicapacités calorifugue

toc:rapport de temperature totale dans le compresseur
tod :Tapport de temperature totale dans le diflfuseur

tobh:rapport de temperature totale dans la chambre de combustion

tti:itemparateur totale de la sortie dans la comprasseur
pti:pression total de la sortie dans le compresseur
plc:Tapport de pression totale dans le compresssur
pit:rapport de presgion totale dans Ia turbine
poiprecion d'entrés de diffuseur

pli:pression de la sortie dans la toyears

Firichessa du carburant

ptd:pression total de la sortie dans la chambre de combastion
tot:rapport de temperature totale dans la turbine
ptSipression total de la sortie dans la turbine
tth:temperature totale de la sortis dans la turbioe
gama ;cosffition isentroplgue

til:temperature de la asortie dans la tuyars
toll:imasse volumigue dans la tayers

ta:la poussde spécifigque

csila consomation specifigus

rop:rendement de propulsion

rihi:rendement thearmique

o rendement global

rod irendemont do diffuseur

roc:rendesent de compresseur

rob:rendement de la chambre de combustion
ret:rendement de la turbine

ron rendement de la tuyérs

rom:rendoement mecanigue

cpt:chalaur spécifigue de la turbine

cpc:chalenr spécifigue de compresseur

cphichalenr spécifigque de la chambre de combustion
riconstante de §az

real*d pid Mo,.pt2.tt2.grZ.grl.s. vs Mil.Po.To

real toc{l10),tt3{10), tob (10} pic{lD) sth(10) p10(10),

+#E(10) . pt4(10) . tot (10) .pt5(10).pit (10).££5{10)  gama(5).
+£10(10).rol0{10),vID{10),t5{10),c5{10),rop(10).50(10),pL3(10)
+,pou(10),e(10)

open(2,.f1le="Tesultats txt')

Data gama{l)-1.4/.gama[2)-1.37/ . gama(3)~1.35/ .gama{4)-1.33~,
+gama (5)-1. 36, 77287 ./, tod 1 ./ rons. DB/ . ran. 99 . deltaths . 044,
+rods 937/, rocs . 854 . rabs1 .0/ Tots/ 9/ MorsD. 287, mts T S M10S LS
+qrl-45000.-,.qr2-45000000. 7 ,cpt-1.14B~

write(# #) 'donner la valsur de H'
read (#,.=) H

To=288.15-(6.5=H=[0.001))
Pa=1.01325#({1-(22.5575934*H=(0.000001) ) )==(5.2558774)
Write(#* % )To, Po

write{=,=) "donner la valeur de tmax’
road (®,%] THax

diffuseur

Vo=Mo*sgrt (gama ( 11=*r*Ta)
pid={{l+{rod={gama(1l)-1)=Ho==2} 2} (1+{{gama(l)-1j=Mom=2}. 2})
+®% [gama (1} {gama(1}-1})
pir={1+((gama{1)-1)=Ma==2) 2) == (gama (1}~ (gama(1}-1})
ptZ=Patpirepid

tor=1+((gama{lj-1}*Ma==2}-2

tt2-To*tor=tod

Cpo={ (re*fama (2} )~ (Gama(2)-1))=0.001

CpB={ (r=Gama {3) )~ (BGama{3)-1))=0.001

writa(Z,#) 'tmaz="'_.tmax

write(Z. @) 'tti="_%ttZ 1



10

50

200

300

COWMPTESSEUT

ve=0.

pic(0)-0.

do 10 j=1.20

pic{])=pic{j-1)+2

da 50 i=1_10
toc{i)l=(pic(i)®=={{gama(Z]=-1)~gama (2} )-1}) Toc+l
pti{ij-~poepir*pid=pic(i]
tt3{1)=To*torstod®toc (i)

chambre de combustion

ttd=tmax-tod

tob (i)=tmax tEt3 (i)
Flijy={{tob({ij—cpc-cpb)-tob{i}) { (rob®grl - {cph*tt4j)-1)
pib=1-daltath

ptd (1 )=Fo*pir*pid=pic{i)*pih

turbine

tot(ij=1-{cpc* (toc{i}-1) ] /{(1+E{i))*Tom cpt=tasc (1}=tab(i]]
pitfi]-{{[tntfi]—l}/rﬂtjl1}“[gnmn{4}/{gamﬁ{4}—1]]
tt5({i)=ttdstat (1)

ptS(i)=pt4li)=pit{i)

TUyers
tuyera est simplament convergante
s={1-{(Ll-ron)*{gama|4)-1}7(gama(4)+1)]) == {-gama (4} gama (4)-1)

tibi{i)=teS{i)/((gama(4)+1)-2)

pl0{1)=-pt5{i)-=s
rolf{i)=(pl0(i}=10%«5) . (ret10(1)]
vi0{i)=M10%sqrt (gama({4)*r*t10{i})

performances du moteur

a) poussde spécifigue
calil= (14 (1) )evi0{iy~vor (1+£(1) )= (r=T10(i) - V10 (1) j%{1-po-F10{i})

=]a pousses
pou (1)-ts (i) =mt

b) consomation speEcifigus
cafi)=(F(i)-t={1)}=3600
clij=cs(i)®mt

d) les rendements
va=0,5m {I+F{i) = (viD[ije*2}-0. 5= {voea 2+ (1+£ (1) )mrerll{i)

+={1-pas/pi0(i)}

ropli)={ts(1)*vo} s
rthi{il)=vs/[E(1)=qr2)
ro{i)=rop(i}#*rth{i)

continue

write{=_=)'rth(4)=".rth(4}
H‘I‘itﬂ{?..}l '.!ﬂ**ﬂpid—‘ ,Pidﬁ; ) ""““"-‘th“ -Ptgs

+"'pt9po=" .8

write(2.%)" j pie s tot £ pit s tth S

+  pth

de 200 j-1.10
write (2. 1000) ] .pic(j).tot (j).pit(j),Tt5(i).pt5(5}

write[2.=)" ] toc o pt3 i £ty - tt9 -

+ pt3 !

do 300 j=1.10 _ !
weite [2,1000)) tec(j).pt3 (1) 2t3(1). 45 (1).pe5(])

write(?. =)' j pic 4 pld s wil s 4

+ g5



do 400 j=1,10
400  write(2,1000)j,pic(j).pl0{j).v10(j).t=(j).c5(j)

write{Z.=}' j pic < rOi0 - rop & th
+* ™y !

do 500 j-1,10
S0 write{2.1000)31.pic(3).vol0(3).rop(]j).cthij).Tol]]
write (2.=})' j Tebk ~» pom »~ ¢!
do 600 j=1,10
1600 Format(lx.~15.5912.4-)

atop
end
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program  turbopropul=ear

mo :pombre de mach

pidirapport de pressiob totale diffussur
ptZ:pression total de la sortie de diffuseur
ttZ:temperatura totale de la sortie diffosear
grl:capacités calorifugue

gri:capacitée calor fugue

toc:rapport de tempersture totale dons le compresssur
tod rapport de temperaturs totals dans le diffusear

tob:rapnort de temparature totale dans la chamhre de combostion

tti:temperatent totale de la sortie dans le compresseur
priipression toral de la sortie daps le compreccenr
picirapport de preseion totale dane le compresseur
plt:rapport de pression totale dans la turbine
poipresion 4'entrée de diffuseur

pli:pression de la sortle dans la tuyere

F:richesse dio rarburant

pt4d:preccsion total da la eortie dace 1a chambre de combustion
tot:irapport de temperature totale dans la tuzrbimne
ptSirpression tatal de la sdartie danz la turhine
tiS:temperature totale de 18 sertie dans la turbins
gams jcosflition isentropigus

tli:temperaturs de la sortie dans Ia tuyere
Toll:masse velumigue dans ls tayeérse

ts:la poussee spécifique

catls consomation spécifigus

ropirapdement de proapulsion

rthirendemant thermigque

ro:randement global

rod irendement de diffuseny

roc:rendement de compresssur

rob:rendement de la chambre de combustion

Tot :Tondement do la turbine

ron:rendement de la tuyers

To i Tendemient mScangque

cpt:chaleur spécifigue de 1a turbine

cpe:chaleur spécifique de compresseur

cph:chalenr spécifique de la chambre de combustiom
:constanote de gaoz

real pid.Mo.pt2.trZ. qri.qrl.s.ve.M10.Fo,To

real toc{10)  tt3(10),teb {10}, pic{10),rth (10}, p10{10).
+£{10), ptd4(10) ot (10) ,pt5(10)  pit (10} . t£5(10) .gama(s],
+E10{10) wxwl0{10)} ,w10{10) = (10) ;o5 (10) ,xop (10} ,0o(10) ,ptd (10}
+,pou {10} (10}

open (Z,file-'Tesultats.txt")

Data gamal(l)-l.4-.gama{2)-1.37 . qama(3}~1.35 .gama(4)-1.33~,
+gama (5)-1. 367, 2287 ./ tod 1 L4, Tons 96 rom” . 994 _del taths D4,
frods 934 . rocs  BSY . Tobs 1L 0 Lot s Y HosUS om0 L S,
+qri-45000.~,qr2-45000000.7 ,cpt-L. 1486~

writa(=,=) 'donnsr la valeur de H'
read (®_ %) H

To=200. 15— (6. S=H={0.001})
Po=1.01325=(1-(22.5576934=H=(0.000001)) )= (5 2558774)
writa(Z.#)'Tn=".To, 'Po="'_,Fo

write(=.=)'doaner la wvaleur de tmax'
read (® =} tmay

diffuceur

Vo=Maragrt (gama (1}*r#Ta}
pid={{1+{rode{gama(l) -1 *Me=®2 2. {1+ {gama {1) -1} =M=l ) 7))
e gamat ) (gamaili-1})

pir={1+{(gema(1}-1)=bow=2} 2)=={gama (1) /(gama[1)-1)})
ptl=Pospirsnid

tor=1+{{gamua{1l]—1]) *Hor*2 2

tr2=Tostorstod

Cpo={ {(r*=Gams (2] j~ {Gama (2]-1]) )=0.0G1

Cpb={ {r=Gamna (3] )~ (Gama {3)-1) )=0.001

write (Z.#) ' tmax=",tmax

write(Z.®) 'tti="'_ttZ i



c compressenr

=i,
pleily=0.
da 10 j=1.20
10 pici{jii=pic{i-1}+2
de 50 i=-1.10
tociil=(pic{i)==((gama(2)-1)-gama(Z))-1) -Toc+1
pt3 (1 }=pornir=pid=pic{i)
EL3{1 ) =To=torstod=tos (1)

& chambre de combustion

ttd=tmax- tod

tob(i)=tmaz tt3{i)
Ef{1)={{tob{i)-cpc-cpb) tob (1)) [ {rob=grl-{cph=114)]-1)
gihe=l-deltath

ptd!i)=Po=pirepidepic({i}*xpikb

c turkina
tot(ifel-{ope®(toc(i}-1) )} {(1+E(1} }romecptatoc (L i*tob(i] ]}
pit{i)=(({tot{i)-1)/rot]+1]=={gama (4] (gama(4)-1))
EES{i)=tta®tatii]
prS{i)=pt4 (i) pit(z)

o tuvers
c tuyaras ast simplement convergente

s={1-{{l/ron)*{gema{4) -1}/ (gama (4)}+1}]) )*={ -gama {4) ~gama [4j-1}
ELD(1)=tt5(1) < ( (gama(4)+1)s2)

plO{i)=pt5({i}~s

roodf{i)=(pil(ij*i0=eS)  (reti0{1))}

wid{a)=Ml0=agrt (gama{4)er=t10{i))

performances du moTeur

C a8) ponesee speclfigue
bsi(2)=(1+E(L) J*vi0{a) v+ (1+E(L) )= (r=T10(1}) - VI0(1))*{1-po-P10O(i})

c ®]la pousses
poufij~ts(i)*mt

= b} consomation specifigue
ce(ij=(F{i)-te(i))*3600

& d) les rendements
wa=0. 5 (1+8(i ) }* (wi10{1}**2]-0.5%{(wo*=2 )+ {1+E (1) j=r=tl0{i)
+#{1-pospl0(1))

rop(il=({ta(i}*vo)va
rth{i)=ve- (F(i)*gra)
ra(i)=rop(i)*rth(i)}

50 continue

writai{= &} 'rrh(4}=" ,rthi4)
write EE;HE 1 llﬂ-l—l—l—lpid—' ..P.‘.d..- 'II-IS-HIII-IP-';_?-.J ,PtE,
+ptispo= .S
write (2 #}' i £ tot P -~ S 5 7
T - P
do’ 200 $-1, 10
200 write (2 100M .. pic ) Lot {J).pEE{j} . LT5{]) LDt513)

ng
e
]

write(Z.=}' j toc ¥ pt3 Py tt3 & tt9 o~
+ pt9 '

do 300 j=1,10
300 write{Z.1000}j . toe{i).ptId).2303). 2250 ). pro{i)

write (2.#}" pic s pid s vl # ts ’
+ s '



do 400 j=1.10
400 write{2,1000)j,pic{j).p10(j).v10{j).ts(j).c(j)

write(2.=)' pic PO ' rop s rth
+ g i '

da 500 j-1.10

500 write(Z.1000)1.p1ic(3) . ol08(3) . rop(1).reh()).10(3)
write (Z,=}' ] Tok .~ pon s T4 ~ Pid '
do 00 j=1,10

600 write({2.100017,Tobii),poufi).Ted4{i).Pcd(i}

1000 Farmet(Ix.~15.5512.47)

gtap
end
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program Turbina

H :la witesse Totation [tr-sec]

IH:la vitesse rototion [tr~min]

T1:1a temperature statigquse [“K]

Pl:la prescion statigue [bar]

An:la section de passage [m2]

ma:la masse d'air [Kg sec]

Vi:1a vitesse de 1'escoulement & 1'eatrs de stator [msec]
VZ:1a vitesse de I'ecoulemen & la sorte de stator[mss=c]
V3:la vitesse de 1l'ecoulement 4 la sorte de rotor [m-sac]
VaZ:la wvitesse amial [misec]

Yal:la vitesse axial [m/sec]

rolils densite station -1-[Eg-m3]

roZ:le densite station -7-[HKg-m3]

m3:la densite station -3-[Kg-m3]

hl :la hauteur de 1'auhke -1-[m]

hl :la hauteur de 1'aubhe -2-[m]

hl :ls hauteur de 1'auba -3-[m]

rtl:la rayon(tip) de 1'aube staticm -1-[m]

rtZ2:la rayoni{tip} de 1l'aube statiom -2-[m]

rti:la rayon{tip) de 1'aube staticmn -3-[m]

rrl:le rayon{root)de 1'avbe station -1-[m]

rr2:le royon(roect)de 1'auvbe station -2-[m]

rri:le rayon(rToot)de 1'aube statior -3-[m]

ropl:le rapport rtlsrrl station -1-

ropl:le rapport rt2-rr? station -2-

ropl:le rapport rt3<srr3d station -3-

MRE1:Howbie de Mach station -1- (1l'entre de stator)
MR1:Hembre de Mach station -2- {sorte dea etator)
MRE1:Hombre de Mach station -3- (sorte de rotor)

Tt3:la tempériure totale egquvalente station -3- [*K]

T3 :la tempérturs statigue statiomn -3- [°K]

P13:la pression totmle stotion —3- [bar]

P3 :la pression statigne station -3- [bar]

segma idegrd de rdaction

Fi:coefficient de débitc

alphld:1'angle 4'incidence |[deg]

alph?d:1'angle de fleux & la sortie de stator [deg]
alph3d:1'mangle & sortie de rotor [deg]

Betazd:1l'angle & la 1'sntre de Totor [deg]
Batadd:1l'angla de flux A4 scortie rotor [deg]

ypn:le cosfficient de pertie de profil de stator

ypr:ile coefficient de perte de profil de rotor

Yak

puiss:la puissance de la turbine a un stagewall]

Wa:la travail sur l'arbre

alph?rootd:]l'angle.l'anhe root [deg]
alphZtipd:l'angle.l 'aubs tip [deg]
alphPmeand:1"'angle.l'aube moan [deg]

alphirootd:]l 'angle,l'aukbe ToOt [deg]
alph3itipd:1'angle,l'aube tip [deg]
alphImeand:1'angle.]l'avhe mean [deg]
BetaZrootd:l'angle.l'aubs root [deyg]
Beta2tipd:l'angle.l'aube tip [deg]
Betafmsand:1 ' angle,.l'avbhe mean [deg]
Beta3rootd:l'angle.]l'auke Toot [deg]
Beta3tipd:1'angle.l'auhe tip [deg]
Betadmeand:1l'angls,l'aube mean [deg)

HRE:nombre des aubes rotor

HH:pombre des aubes stator

CH:1la corde de profile stator [m]

CR:1a comde de profile roter [m]

risexp :le repdement isentropigus de la turbins
MuZr:nombres de Mach relative &4 l'ertrimete de ToTOr
TO3rel :la tempéTature totale [°K]

War:la viteszse relative de Totor [misec]

VZr:la vitoscae absolua [mosec ]

TZroot:la température statigue & la root de 1'auke [*K)
Wi:la vitesse absolue [misec]

™m:le Tavon moyen (m]

DTes:gradient de température d'etage ["E]

psi:facteur de charge

cpichaleur spécifigue & pression constaote [F-Fg.K]

Gama :Rapport des chaleurs spécifigus

real=*l UI0s.risd.F03.P0] . Gama,.psi N, BetaZd,Betaldd.alphid,alph3d
+,¥al,V1,¥3,T02,T1,P1 rol Al ma,hl, ztl el Vad MR1,T2,T12,B2 102,
+82 03, rt2 rr?, rip? MR2,T03 . T3.P3. m3 A3 hi. rt3.rr3.ripd . W3.T113.
+hM, bR, 58,58, oM uR,. Yo, . ¥r.alphmd .clec, 211, lanfW, Y=k Yoo, LankE,
+¥prr,¥i2.1lanfR, Betamd.cleeR, ¥ekR, Yrr, 1anRE  T03re]l . V2, HR3 MvZr,



1]

A

+TiS0ED
open{Z,file=

resultats.txt’' )

DATA ™mr/0.151/,p1~/3.1415%/ F2-0. 8/ risd~0, 92/ .Gama 1. 333~
+,T01-1300~,PO1-4- P03-2, 5058 cps11408-, 00 287~ ,sogma 0.5,
+ma. 3/, lans0.05- ¥Y1R-0,83/ ¥1N-0.B6-,CM~0. 01757 ,CR-D. 023/, alphl-0
+ B0 00, Yun-0.024- . E1-0.27 . ¥pri-0.0237 ,Ypr2-0.0687.Cpl-1. 148~

do 10 H -150,500,10

DT0s=risd=T01l={1-{(FO3-FO1)=={{gama-1}- gama}]}

peEl= (2% p*0I0s ) [ (Z=p1=t=Tm)=n2)

VaZ=2episifermsfi

BataZ=atan({1/{2=fi)}={0.5=psi-2=segma))

Beta/d=HBetaZ=180-p1

Betad=atan{ {1/ (2=fi))*{0.5®psi+2*segma) )

Betaid=Betads 180 pi

alphl=atan|tan(Bata2)+1-f1)

alph2d-alph2=180-p1

alphd=atan(tan(Betad)-1-fi)

alph3Id=alph 3*180-pi

Vi=Val ros{alphi])

Val-Val-cosialphl)

Vi=¥al

Vi=Val

Wad=YaZ

TO2-T01

SR AR R IR R RSN ENFEF I EF NS FAAEESAR TS EATEAFAERE A S ASEENSEEEEE
ERAREEERAERAERSRAERERnEE2d Sstotion —(]- =ressssssEanssIBINSRENERARES
EEEEERFREESFEEFREETATIFSTIITEENTEATEEERERERAFE I ELSSEFFINFES NN EEEE RN

T1-T01- (Vie=2} . {2ncp)

P1=P01=( (TL-TO1}=={CGama.  {Gama-1}})

rol=P1=100-{r=T1)

Bl=ma s (rol®fal)

hl=skl/(Z2®pi®rm)

rtl=rm+h1-2

rril-rm-hl-2

ropl=rti-rri

MR1=V1/sqrt (Gama=r=T1=1000)

LT ES IR Y T PSSR SRR A A SRS R SR R SRS R R R R R LR B LA LRt bk g bbbl bl L bbb

EERFEEIANESSEFFESASRAFFNES station -[7- TEREEEFESARNSNEANSEENNNEREEES
N S Y e T T T T e R e e R s S S R L L Lo

T2=T02- (V2==2)/(2=cp)
T12=T2- (lan*V2==2)./{?=cp)
P2=P01/( (TO1/T12)*#* (Gama~ [Gama-1)})

ra2=P2* 100~ (rsT2) 2



2]

AZ=mas (roZ=Vaz)

AZn=ma- [ToaZsVy)

h2=AZ~(2episerm)

rt2=rm+th2-32

rr2eTm-ha~ 2

rip2=rid-Tré

MREZ=VI sqrt{Gamaer=T2=1000)
AEFAFREREFEFFFAABEEXEFEENAAREFNFE LR R TSN T B KR RR 000000

FEAFFEERTFAFEIFEIFRASBERNEFAE Station ~(3- sersssssssmsamssssasesnnsass
EFSEFAZTEEELEEFIISTERAEEAEZETASEESTICASCSEAALERA T FRRRETE A SR I e IS FAED

T03=T01-DT 0=

T3=T03-(V3*e2)/ (2%cp)

Pai=(FO1-{PO1,P03) )= (T3, TO3) %= (Gama - (Gama-1) )
re3=(P34100)~ (r*T3)

AJ=ma. (rod=V¥ad)

h3=A3 [ 2=piv*1m}

Tt IsTmthis2

rri=rm-h3-2

rip3-rt3-vr3

Wi-Vai cos(Betad)

MR3I=V3-gqrt{damaer=T3=1000)

T113=T2-{ (P2Z/T3)=={ (Gama-1) Cama) }

hHi=0_ 5% (h14+h2)

hR=0.5%(h3+k3}

SH=CH=Y 1R

SR-CR=Y 1N

ni=2upierm S0

nR=2api®rm- SR

VYH=hN.CH

TR=1E-CR

alphm=atan{ (tan(alphZ}-tan{alphl) )2}
alphmd=a1phmn# 180 pi

clec=2#{tan{alphl)+tan (alph2))i®{eas(alphm})
Hil={({AZ*%cos{alph?) )} [Al*coz={alphl}) ==} {l+rri- rLl)
lanfH=0.03038=xi1==2+0, 035588+¥i 1+0. 00006215
Yokli=lanfN=(clsc*#2)# (cos (alphZ)#*2) (cos{alphm)==3)
Fan=Ypnn+Y¥skil

LanNE=¥nn~{T01-/T12)

Ypre=(Ypri+ {Betal-Betal)sed= {¥pr2-Yprl) j*[K1-0.2}

Riz={({[A3=cos({Beta3) ) (AZ*cos(Betal} ) )==2)/{ i+rrI rt2)
K|



lanfR=0.03038%%i2==7+0 035580=X12+0.00006215
Betem-oton{ (ton (Betad)-tan(Betal)}-2)

Betamd=Botam* 1 80-p1

clecr=2% {tan(BetaZj+tan (Betad} ) *cos (Betam)
Yokye(lanfr+E}# (clocres?)# (cos(Reta3)w=2)/ (cos (Betam)j==3)
Yrr=-Yprr+yskr

TO3rel=T3+ (Wi==2) |2=0p)

lanRE=Yrr (T03rel-T113)
riﬁﬂxp=lf{1+[lanRE![W3**2}/(E'cp}+{ldnHEﬂTB*VE'IE}f{TE-E'cp}]/BTD
e

alph2Root-atan { (rmetan (alph2) ) Tr2)

alphZTip=alan{ {rm=tan(alph2) ) ct2)

alphZTipd= alphdTip=180-pi

alph?Footd=alph?Roct=180p1

alph3Roct=atan| {rm=tan(alph3) ) rrid)

olph3Tip=stan( (rm*tan{alph3d) ) rt3)

alph3Tipd=alphiTip=180-pi
alph3Rootd=al ph IRoot# 153011

BataZRoot=atan | (Tm=tan(alphl) ) -rri- (rr2*2epislvrn ) (rm*Val])
Bata?Tip=atan{ {rmetan(alph2)) /rt2- (rtze2episi*sm) - (rm*v¥az))

BetaTipd=BetaZTip* 180./p1
Beta?Rootd=BetaZRoot=130-p1

BataiBoot=atan ([ (rmeten{alph3) i rrd+ (rrielepi #*HEmm) - (rm*¥al) |
BetadTip~otan{ (zm*tan{alphd) i rtI+(rtJe2=pi«i*rm ) {rm=¥a2])

BetaJTipd=BetadTip=180-pi
BetaiBootd=EataiRoot=180-p1

alph?nasnd= (alphZTipd+alphlRootd) 2
alphimeand={alph3Tipd+al ph3Rootd) 2

Betalmeand={BetaZTipd+BotaRootd) 2
Betaimeand=(Bata3Tipd+Betailootd) 2

V2r=Vaz- cos|betalRoot)

W2r=VaZ eos(alph2Roct)

T2Hoat=TO2-(Wir==1)(2=cp)
MrEr=¥ir sqrt (Ganasr*T2Root* 1000)

HI=H=6&0
puiss=mascplerisezp*riils{ |- (PO03-P01)== (gama-1) gamsa)
Wa=puies- ma

write{Z, =}’ psi 4 Va2 ~ alphid 4 alph3d ~ Betald'
write(2.1000) psi.VaZ.alphZd.alphid.Betaid

Writa [2 - ¥ ] EEEEEASEEEEEARESS SRR R LN RRNE A F N AR RS AR A RN RN

write(2,=)' Betadd ~» V2 P2 + ol s Val'
write(?.1000) Betaldd . V2.PZ.mal.Val

Writo (2,5 Ssanse s s s s s e R F R NS RA NI A TR AN A ARSI ITAT AR T AN SRR

write(2,=)' TOZ ~+ TI s P s 4rol - Al'



1000
10

writa(2,1000)T02,T1,.P1,rol, Al

WIite (2, #) Sesa s e s s s IS s SRRl R RN AN RA R RSN NN E |

write(2,. =)' ki <rlp2 s rtl - Tl - ropl’
write(Z.1000) hl.r0p2.rtl,rrl, Topl

Writa (2, %) ssss et s nn s I R A SRR FE P N IR F RS AN AR S

write(2,=}"' Té »~ Tiz »~ A2 .~ Wad ~ he*
write(Z.1000) T2 . T12 ., A2 , Va3 , h?

L BT R s e e e e & L
write (2, =)' L2 s e < HME1 g HRZ - MER3 '

write(2,1000) rrZ . Tri .MR1l. MEZ _MR3

ﬂritgfz,l}'IIIIIIl'lllllli*!!liiﬂh-’!n'*nuir!rriil:i.-!!:isi:.rl:'

write(2,=)"’ TO3 s TI B3 < rod ' a3t
write{2.1000) TO3 , T3 , P3 , o3 » A3

“ritﬂ{2’§}'"l.’!ll‘l...lll.IIII“III“I"Ill*’f"””I’i’{*"‘.-'

write(Z,*)"' Q3 s Tt3 P w oF s Tlp3 '
write(2.1000) A3 , rt3 , T3 , rOp3

Hrit*{ztl}I*II*I‘!!IIIII.IIIIIIIH.IIIIIIIIIIIIJJIII‘]I‘;***.II-Q—'

write(2,*})" T113 lapWE » W3 » kN - LR '
write(2.1000) T113 , 1anME , W3 ., BM,ER

"Iit*[Z"}"."i‘!'.!ll-I"I'-..IIII!I'I.II‘-I.II*'II***"‘**‘*‘-'

writae(2.=)' W3 Fs BN » SR # nkl /’ oft'
write [2,1000) W3, SH , SR ., o , oR

'"I'ltg [ 2 = L] } fTEEEEFARTEIREREE LRI EF YR ENEAE RN E R NAEEE 4N R O A A A

writa[2,=}" yoo < ¥R v VIR #  Betamd S elscr
write(2,1000) YH , ¥YE ., yon , Betamd , clacr

Fritg{E_IJ'E*tii**idﬁhf.t!tiﬂf!:-illi!!.::l.r..-l--..'--.sninnniu'

writa{Z,=)" alphmd s glsc # lanfN ~+ yskn s yekr
write(2,1000) alphmd .clse , lanfW , yskn ,vyskr

"ritﬂizllj'*.*l'**}ﬁ.*lfi*i"‘.'tﬁ!t.'l’.'EIEI.*IIII’-I.'II-.II.:'

write(2.=)"' vprr ~  lanfR S M1l s yIT #  lanFE'
write(2,1000) yprr ,lanfR .Hil , yrr .lanRE

HIItEEZ’Ij'!I#*!!*i#ill**!iiiii-irrttil-1.!*ttiili.l.ttiii.niitt:‘

write(2,%)' alphiTipds alphZBootdsalphIlipd-salphibootd -Betaslipd’
write (2,1000) alphZfTipd,alph2Rootd . alphdTipd.alphiBootd . Beta2Tipd

"rilﬂEE‘"}'...!.-."--..‘ﬂi**ﬂﬂ***iﬂ*iiiﬂ**'ii*ii'ilﬂii**'ii**ﬂi:'

write(Z,.®)} " HetaFootd -BetadiTipd - BetaiFootd-alphimeand-alphimeand
write [2.1000)Beta2Rootd, BetalTipd . BetalPootd, alph2meand .olphImeand

e B L e e L S

write(Z.=) " Beta/meand . FBetaimgand .~ VZr ~ Wir .~ TZRoot '
write(2.1000)Beteimeand ., Beto3meand ,¥ar , W2, TZRoot
“ritg(z"j'liilti.!!.l-ll.'-'ll---l--nu.l.q:'lii;";;*’;;*"qq*"-
write(Z.=)" puisss Wa sMuvZr  STD3rel - rigaxp '
write(2,1000)puiss. . Wa . Mvir, T03rel ,risexp

Write(Z,=) 'HI=' NI

formati{lz, 5qlZ.47)

cantinue

stoap

end



&0

10

20

program hélice
implicit real®=B (a-z}

real BETA({20),AL({20),ALI(20),BHI(20},R(20),C0RD(20}
real VR(20),.TE(20),PE{20],SIG{(20).%{20) . M1 L L&M

open(Z.f1le='5BAAL.txt ')

DATA ALL~-15-,PI-3.141597 Mbr3- Bs3/ RE<287-.P0-1.013250- F-0. 987
DATA GAMA-1.4-,TAUK-0.5-.T0-292.187~-.M1-0.2-,TDIL-122-,A0-6.~

write(*,.%) 'donner le ravon a 1a base de la pale’
read (*, = R{L)

write(=,.=) 'donner le nombre M de discretisation de la pals'
read (=, =N

write[#* #)'donner les calages a la base st an sommet de la pale’
read (=, =)BETAD1 .BETADH

BETA(1)-BETAD1=PI~180

BETA (M j=BETADN*PI.-180

TI1=T0O
T1=TT1/ 1+ {GAMA-1)#Mlssz2)
FT1=FPO=RN J
P1=-PT1-(TT1-T1)== {GEMA~{QAMA-1})
Rl=Pl=l0=aS. (RG=T1}
V=Ml=sgre {GAMA=RG=T1)
D=MA=TDIL

A=D/ (RO}
R{H})=sgzt (A PI+R(1)==2)
L=R{H)-RE(1}

CORD [ 1)=2%L-( { 1+TALIX)*ALL)
CORD (M) =TAUX=CORD (1)

ABFTA=(BETA( 1) -BETA[N) )}~ (R{1)-R{N))
BBETA-EETA{1}-ASETA=R(1)
ACORD={CORD{ 1) -CORD (N} )~ (R(1)-R(N))
BCORD=CORD {1} -ACORD=R( 1)

H=L<[N-1)

da 60 I=1.H
R{I1=R{1)+H=({T-1)

CORD( 1 )=ACORD+=R (I )+BCORD
BETA(1)-ABETA=R(I)+BBETA
E(1L)=R(1)<H(N)
SIG(1)-B=CORD{I )~ (FI=R({H)
continue

write(Z,.=) " RAYOHS'
writel[Z.®)(R{I).I=1.H}
write (2, =)' CORDES'
write(2.®=) (CORD{I).I=1.N)

do 40 NR-2500,3000,50
W=PI#*NR. 30

VT=WeE (H)
LAM=V/ (WR (M) )

da 10 I=1.H

PHI{I )=atan{LAM- X (1)}
VRI1)-VT=sgrt (LAM==2+{(I}»=2)
contlnue

do 20 I=1.H

CO=SIG{I)=a0sVR{1})~ (X[L)==2eV])
CL-LAM-¥{I)+C0-8

C2=ggrt (Cl=e 24+ 0e (HFTA(I)-PHI(I))~2)
ALI(I}=(C2-C1)-2
AL{I)=BETA(I}-PHI(I)-ALI(I)

continue

do 30 I=1.N 1



CL=a0=AT (1)

H CO=0.006+0.010= {CL-0,15)*=2
Ch=0,00B+0.008=CL==2
EPS=CDhTL
253=0.5+B*RO=VR (I )#=2=CORD (I j=CL=cas (PHI (I}+ALT (1))
TE{I)»C3» (1-EPSetan (PHI(I)+ALTI(1)]})
PE(I)=C3vweR{I)* (EPS+tan(PHI{IJ+ALI[I]1))

a0 copntinue

T-(TE{1)+TE(H) | *H-2.
P={PE{1)+PE(N) j*H/2.

do 50 I=2_H-1
T=T+TE{I)*=H
P=P+PE (1)=H
50 continges
D1=2+R(N)

Ctel/(Tosws=2sD1esq]

Cp=P/{rosWasIxlijest])

J1=V. [weD])

rand=Ct*J1- T
write(?2,*]
write(?. =}

write (2, =)' ArorssAlitesse de rotation HR=" HR, '<rrrrrsrsrss!

write{Z,w)'ALPHAS'

write{2.=) (AL(I)=180-PI.1-1.1)
Write(2,=)'BETAS®

write(2,=) (BETA(I)=180-PI,I=1,H)
write(2.=) ' ALPHAIS'

write(2.=) (ALI(I)}=1B0/P1,I~1,H}
write(Z,.=)'PHIS'

write (Z.#) (PHI(I}#*180/P1,1=1.1}

write (2.#=) ' 'POUSSEE et PUISSANCE ,rend, J1°
write (Z,=) T.P.rend.J1

410 contlnus

Stop
and
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