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INTRODUCTION GENERALE

Introduction générale :

Le turboréacteur, ou moteur a réaction fonctionne sur un principe similaire, est un
systeme de propulsion qui transforme le potentiel d'énergie chimique contenu dans un carburant,
en énergie cinétique permettant de générer une force de réaction dans le sens opposé a 1'éjection.

Ce type de moteur est essentiellement utilisé sur les avions de type commercial ou
militaire.

La poussée générée résulte de l'accélération d'une certaine quantité d'air entre l'entrée
(buse d'entrée d'air) et la sortie (tuyere d'éjection). Afin d'injecter une quantité d'air suffisante en
masse, un accroissement de la pression a vitesse a peu prés constante est assuré par le
compresseur d'entrée. Un important dégagement d'énergie est ensuite provoqué par la
combustion d'un carburant, généralement du kéroséne, dans I'oxygéne de l'air qui traverse la
machine. Une partie de 1'énergie produite est récupérée par une turbine a la sortie de la chambre
de combustion pour entrainer certains accessoires, dont le compresseur situé juste en aval de
I'entrée d'air. L'autre partie du flux chaud (additionnée ou non au flux froid suivant le type de
réacteur) produit la poussée par détente dans la tuyere d'éjection.

L'objectif principal de ce mémoire est la détermination des paramétres physique de 1'air,
de l'entrée a la sortie, et I’évaluation des performances d'un turboréacteur a simple flux
supersonique en utilisant un programme écrit en langage Fortran.

Dans ce domaine de vol, la vitesse de 1'air entrant dans la manche d'entrée devient plus
grande que la vitesse du son, ce qui crée une discontinuité dans 1'écoulement. Cette discontinuité
se traduit par une brutale variation de pression, appelée onde de choc. Si un écoulement d'air
pénétre directement dans la manche d'entrée, il y a formation d'une onde de choc droite
(perpendiculaire au plan d'entrée), alors que si nous placons un obstacle pointu dans cette

manche d'entrée, nous aurons formation d'un front d'onde oblique.
La transformation que subit le gaz au passage de 1'onde de choc implique une dégradation

d'énergie qui se traduit par :

v Une diminution de la vitesse d'écoulement ;
v" Une augmentation de la température ;

v" Une augmentation de la pression.

Le présent travail comprend trois chapitres:
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- Le premier chapitre donne généralités sur les turboréacteurs débutées par un historique
de ’aviation et cite les composant d’un turboréacteur dans ca forme la plus simple et
une classification des différents types de turboréacteur

- Dans le deuxiéme chapitre on définie les composant de le turboréacteur (diffuseur
/compresseur), on donne la formulation mathématique 1ié au ondes choque Et le
fonctionnement d’un turboréacteur dans le vol supersonique

- Le troisiéme chapitre est réservé au calcul de validation effectué a 1’aide du programme

développé.

A T’issue de ce mémoire, une conclusion générale sera donnée ainsi que deux
annexes, le premier pour le listing du programme développé et le deuxiéme pour les

résultats obtenus.
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CHAPITRE 1 ABCD DES TURBOREACTEURS

I.1 Introduction :
Le turboréacteur est un systéme de propulsion qui transforme le potentiel d'énergie
chimique contenu dans un carburant
Ce type de moteur est essentiellement utilisé sur les avions de type commercial ou
militaire
Un turboréacteur dans sa forme la plus simple se compose de :
s L'entrée d'air
% Le compresseur
% La chambre de combustion
% La turbine
% La confluence
I1 existe plusieurs types de turbo réacteurs parmi ces turboréacteurs Le turboréacteur simple flux,

double flux et turboréacteur a poste de combustion

1.2 Historique sur les turboréacteurs :

Le 3 décembre 1903, Orville Wright a pu voler avec un engin propulse par un moteur a piston
a quatre cylindre et depuis cet événement, le domaine de I’aviation ne cesse de ce développer
d’avantage afin de répondre aux besoins de I’homme de se déplacer avec plus de sécurité sur des
grandes distance.

Dans I’aviation civile, la grande vitesse de ces engins par rapport aux autres moyens de
locomotion, constitué le facteur principal de succes.

Il est donc normal que les ingénieurs de 1’aviation cherchent toujours a accroitre cette vitesse
en profitant constamment du progrés de la science et de diverses branches de technologie
¢galement pour ’aviation militaire, les exigences relatives a la vitesse deviennent chaque jour
plus considérable. C’est ainsi que pour permettre une utilisation efficace, les constructeur sont

obligés de réaliser des avions plus rapides

1.3 Généralités Historique sur les turboréacteurs :

Le turboréacteur est un systéme de propulsion qui transforme le potentiel d'énergie chimique
contenu dans un carburant, associé a un comburant qu'est I'air ambiant, en énergie cinétique
permettant de générer une force de réaction en milieu compressible dans le sens opposé a
1'¢jection.

Ce type de moteur est essentiellement utilisé sur les avions de type commercial ou militaire. La
poussée générée résulte de 1'accélération d'une certaine quantité d'air entre l'entrée (buse d'entrée

d'air) et la sortie (tuyére d'éjection). Afin d'injecter une quantité d'air suffisante en masse, un
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accroissement de la pression a vitesse a peu prés constante est assuré par le compresseur d'entrée.
Un important dégagement d'énergie est ensuite provoqué par la combustion d'un carburant,
généralement du kérosene, dans 'oxygene de l'air qui traverse la machine. Une partie de 1'énergie
produite est récupérée par une turbine a la sortie de la chambre de combustion pour entrainer
certains accessoires, dont le compresseur situé juste en aval de l'entrée d'air. L'autre partie du
flux chaud (additionnée ou non au flux froid suivant le type de réacteur) produit la poussée par

détente dans la tuyere d'éjection

1.4 Les composants du Turboréacteur :

Un turboréacteur dans sa forme la plus simple se compose de :

1.4.1 L'entrée d'air :

Ou manche d'entrée appelée couramment un diffuseur :

C'est un conduit destiné a capter l'air et a I'amener dans les meilleures conditions possibles a
l'entrée du compresseur.

L'ensemble « entrée d'air » comprend 1'entrée d'air moteur proprement dite et la manche d'entrée

d'air. La conception de celle-ci reléve du travail de 'avionneur

1.4.2 Le compresseur :

Le processus thermodynamique qui est a la base du fonctionnement du turboréacteur implique

une alimentation en air sous pression afin d'obtenir un bon rendement de combustion.

1.4.3 La chambre de combustion :

La chambre de combustion est la partie du turboréacteur qui a pour role d'élever la température

de l'air issu du compresseur par combustion de carburant afin de fournir des gaz chauds a la
turbine et de participer a la propulsion a travers leur détente dans la tuyere d'éjection.

La combustion doit y étre optimale et I'écoulement dans la partie aval du turboréacteur ne doit
pas subir de perte de charge [perte de pression] trop importante. L'air doit traverser la chambre a
vitesse relativement faible, moins de 100 m/s. La flamme est confinée dans une zone a trés basse
vitesse alimentée par environ le dixiéme du débit d'air qui traverse la chambre et la température
au point le plus élevé approche les 2 000 °C. La température s'abaisse trés rapidement par
dilution avec le reste de l'air traversant la chambre afin d'atteindre une valeur compatible avec la

tenue des matériaux de la turbine.
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1.4.4 La turbine :

La turbine a pour fonction de transformer 1'énergie de pression des gaz en sortie de la chambre de
combustion en ¢énergie cinétique, puis en ¢€nergie mécanique afin d'entrainer le FAN ou
soufflante, le compresseur et les différents équipements de servitude. L'énergie restante a la

sortie de la turbine participe a la poussée du réacteur.

1.4.5La tuyére :

A l'intérieur du turboréacteur 1'écoulement du flux est subsonique et si on prolonge la sortie de
la turbine par une tuyere cela permet d'accélérer la masse de gaz jusqu'a la section de sortie
appelée Col, convergente pour les plus simples, section qui détermine le débit maximal de gaz
pouvant étre éjecté. La tuyere assure donc I'éjection des gaz briles et leur retour a la pression

ambiante pour que l'accélération du flux qui en résulte génére la poussée du turboréacteur.

1.4.7 La postcombustion utilisée surtout dans les avions militaires :

I.5 Les types de turboréacteur :

I.5.1 Turboréacteur simple flux :

Les premiers turboréacteurs construits apres la Seconde Guerre mondiale ont  été des
turboréacteurs « purs » a simple flux et mono corps : une seule turbine entrainait le compresseur,
et la totalité du flux d'air traversait le corps du réacteur. Pour des raisons d'efficacité de la
compression, il devint nécessaire de séparer le compresseur en deux parties, basse pression et
haute pression, tournant a des vitesses différentes.

On a alors mis au point des turboréacteurs simple flux double corps : la premiere turbine
actionnait le compresseur HP et la seconde le compresseur BP.

Le turboréacteur a double flux (voir ci-dessous) n'est pas toujours a double corps. Les anciennes
générations possédaient un seul arbre pour entrainer les turbines BP et HP. Aujourd'hui, les
réacteurs a double flux possédent généralement deux, voire trois corps, afin de permettre des
vitesses de rotation différentes pour les étages des compresseurs BP et HP, voire les

compresseurs BP, MP et HP pour les mod¢les triple corps
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Le turboréacteur a simple flux a été utilisé sur tous les types d'avions développés a partir de la
fin de la Seconde Guerre mondiale. Son faible rendement en régime subsonique, ainsi que les
normes antibruit, I'ont fait peu a peu disparaitre en faveur du réacteur a double flux pour les
avions commerciaux. Le rendement de propulsion maximum de 75 % est obtenu a des vitesses
supérieures a Mach 1,5. Il continue donc a équiper les avions militaires (intercepteurs en
particulier) qui ont besoin de bonnes performances de vitesse a toutes les altitudes, bien que des
turboréacteurs double flux aient également commencé a en remplacer un bon nombre dans ce

domaine d'emploi

ADMIZSION  COMPRESSION COMBUSTION ECHAPPEMENT

e I =0
r=| i!i' :'-:-i. *-._

Entrée d'air Chambres de combustion Tirhing

Section froide Section chaude

Figure I.1: Schéma de turboréacteur simple flux

1.5.2 Turboréacteur double flux :

Ce type de moteur, appelé aussi couramment « turbo fan », voire « turbosoufflante », associe un
turboréacteur « pur » (a simple flux), a travers lequel circule le flux primaire, le flux chaud, a une
roue a aubes désignée « soufflante » qui entraine le flux concentrique secondaire, le flux froid.
Le rapport entre flux froid ou flux secondaire et flux chaud ou flux primaire est appelé taux de
dilution. Les premiers turboréacteurs a double flux avaient un taux de dilution de 1,5 : 1, mais on
dépasse maintenant des taux de 15 : 1. Dans un turbo fan a fort taux de dilution, a pleine
puissance - c'est-a-dire au décollage -, la soufflante produit environ 80 % de la poussée totale
produite par le moteur

Le rendement de propulsion maximum de 70 % est obtenu vers Mach 0,8. Il est proportionnel
au taux de dilution. Lorsqu'un avion vole a Mach 0,8, l'air ne circule pas a la méme vitesse sur
I'ensemble de la structure et des phénomenes transsoniques peuvent se produire. Les vitesses de
l'ordre de Mach 0,8 - 0,9 sont donc devenues la norme pour la quasi-totalit¢ des avions de
transport civil, ce qui explique le grand développement de ce type de propulseur. Des dérivés de

ces moteurs, les turbosoufflantes a engrenages et propfans, misent sur des taux de dilution
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toujours plus élevés pour permettre d'obtenir des poussées importantes et des consommations

plus faibles

Compresseur Turbine .
Soufflants haute pression haute pression

Axe de turbine
haute pression

Aoce de turbins
basse pression

Compresseur Chambre de Turbine . Tuyare
basse pression combustion basse pression

Figure I .2: Un turboréacteur double flux

I.5.3Turboréacteur a postcombustion :

Aprées la combustion normale du carburant qui a lieu dans la chambre de combustion, la
postcombustion appelée également réchauffe se fait dans un canal prolongeant la tuyere. Du
carburant (Kérosene) injecté en fines gouttes se vaporise et se mélange dans I'écoulement a forte
vitesse qui sort de la tuyere du turboréacteur, et qui contient encore environ un tiers de 1'oxygene
de l'air initial. Les flammes créées se stabilisent un peu plus loin dans une ou plusieurs gouttiéres
toriques appelées "accroche-flammes" qui maintiennent des noyaux de recirculation des gaz dans

leur sillage. On obtient ainsi un regain de poussée di a cette nouvelle combustion.

Flux primaire Injecteurs de Tuyere
Attelage BP post-combustion

reglable

/

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

Figure I .3: Turboréacteur a postcombustion

La postcombustion peut aussi bien équiper les turboréacteurs simple flux que double flux. Elle

n'est utilisée actuellement que par des avions militaires supersoniques et principalement par des
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avions de combat rapides. Seuls deux avions civils I'avaient utilisée, le Concorde franco-anglais

et le Tupolev Tu-144 russe.

Ci-dessous le turboréacteur Adour issu de la coopération Rolls-Royce-Turboméca dans sa

version postcombustion.

1.6 Conclusion :

Ce chapitre donne des généralités sur les turboréacteur débutée par un historique de 1’aviation
et cite les composant d’un turboréacteur dans ca forme la plus simple et une classification des

différents types de turboréacteur.
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I1.1 Introduction :

Les composants d’un turboréacteur a simple flux sont :
-diffuseur ou entrer d’air
- compresseur simple ou double corps
-chambre de combustion
- turbine simple ou double corps
- Tuyere
Le turboréacteur peut étre subsonique ou supersonique, les derniers sont sur tout utiliser dans
les avions militaires, leur étude est souvent délicate parce que ils présents a leurs entré un
phénomene appeléonde de choc, qui peut étre droite ou oblique
La ventage de ces ondes de choc c’est quelles transformes I’énergie cinétique en énergie de
pression ce qui aide le compresseur a élever le taux de compression.
On présent dans ce qui suit les deux principaux composants de le turboréacteur a sa voire le
diffuseur et le compresseur et leur théorie utiliser, en présent également la théorie de I’onde de

choc

I1.2 Diffuseur :

C'est une conduite destiné a capter l'air et a 'amener dans les meilleures conditions possibles a
l'entrée du compresseur.
L'ensemble « entrée d'air » comprend l'entrée d'air moteur proprement dite et la manche

d'entrée d'air. La conception de celle-ci reléve du travail de I'avionneur.

I1.3 Les types de diffuseur :

Il existe deux types de diffuseurs : diffuseur subsonique et diffuseur supersonique
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I1.3.1 Diffuseur subsonique :

\,
‘\\ \\\

Figure I1.1 :Diffuseur subsonique

La figure II.1 montre le schéma d’un diffuseur subsonique a entrée simple.
Pour I’étude de I’écoulement de 1’air a travers le diffuseur on admet que :
e [’écoulement est isentropique
e [’air est considéré comme un gaz parfait
e La chaleur spécifique C, est constante

e Le fluide est compressible

Le role d’un diffuseur est de transformer I’énergie cinétique en une augmentation de pression
statique

Et ainsi, en appliquant I’eq 1.1 en amont du diffuseur on aura :

]V/V—ll.l

e = 1+ 52w
Ou: Py, et P, sont respectivement la pression totale et la pression statique.
y : Rapport de chaleur spécifique
M : nombre de mach de vol.

On peut dire que Py, est I’énergie de pression maximale disponible qu’on peut recueillir du
nombre de mach M.

Pour un diffuseur idéal, la pression totale Py, reste constante le long de I’écoulement , mais
comme il y a toujours du frottement entre fluide et les parois, cette pression diminue, d’ou il faut

considérer un rendement du diffuseur ndonnée par : (I1.2)
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“n 1}

Figure I1.2: Transformation théorique et réel dans le diffuseur

1.2

Ou P,, ; est la pression totale a la sortie du diffuseur.

L’équation 1.2 peut s’écrire comme :

Py, P
n==-2.-%13
Pq  Pog
Ou bien :
P P
02 _ d 2214
Pq P
Ou encore :

I1.3.2 Diffuseur supersonique :
L’un des aspects particuliers du vol a grande vitesse, est le role de plus en plus important
de la prise d’air.
Un écoulement supersonique en amont de celle-ci ne peut étre décéléré jusqu’a un
¢coulement subsonique a I’intérieur du diffuseur sans la formation d’ondes de choc.
Ces ondes de choc introduisent un nouveau mécanisme de pertes qui s’ajoute a d’autre
phénomene irréversible qui dégradent I’efficacité, tels les couches limites qui résfrottement entre

fluide et I¢ parois, et les sillages tourbillonnaires émis par les zones décollées.

11
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La recherche d’une grande efficacité est I’'un des premiers objectifs de I’étude d’une prise d’air,
cela entraine, malheureusement, une augmentation de la trainée, un compromis est alors
nécessaire.

Vu I’'importance des ondes de choc (décrite ci-dessus) dans 1’étude du diffuseur supersonique,

on présentera dans ce qui suit quelques notions sur celles-ci.

I1.4 Fonctionnement de diffuseur en vol supersonique :

Dans ce domaine de vol, la vitesse de l'air entrant dans la manche d'entrée devient plus grande
que la vitesse du son, ce qui crée une discontinuité dans I'écoulement. Cette discontinuité se
traduit par une brutale variation de pression, appelée onde de choc. Si un écoulement d'air
pénétre directement dans la manche d'entrée, il y a formation d'une onde de choc droite
(perpendiculaire au plan d'entrée), alors que si nous plagons un obstacle pointu dans cette

manche d'entrée, nous aurons formation d'un front d'onde oblique.

La transformation que subit le gaz au passage de l'onde de choc implique une dégradation

d'énergie qui se traduit par :

e une diminution de la vitesse d’écoulement.
e une augmentation de la température.

e une augmentation de la pression.

La dégradation d'énergie est plus faible dans une onde de choc oblique que dans une onde de
choc droite. En aval d'une onde de choc droite, 1'écoulement est toujours subsonique. En aval
d'une onde oblique, la perte de vitesse étant moins forte, on peut étre amené a créer plusieurs

zones de chocs pour atteindre des vitesses inférieures au Mach.

La structure de la manche d'entrée doit présenter des zones de convergence et de divergence,
afin de ralentir le flux d'air qui gave le compresseur, tout en récupérant le maximum de pression.
Mais cette structure doit étre a géométrie variable, c'est-a-dire présenter un canal divergent ou
convergent-divergent suivant le domaine de vol, afin d'adapter le débit d'air a toutes les
conditions de vol et d'assurer la stabilit¢ des ondes de choc qui assurent le passage de
'écoulement supersonique a un écoulement Subsonique
I1.5 Ondes de choc :

En vol supersonique, les ondes de pressions €émises par des obstacles, forment généralement des
enveloppes de formes souvent complexes au passage desquelles D’air subit une augmentation

rapide et irréversible de la pression statique et une diminution de la vitesse.

12
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I1.6 Formation des ondes de choc :

Considérons un gaz mis en mouvement par le déplacement d’un piston plan infini dans une
direction perpendiculaire a son plan. Chaque déplacement infinitésimal du piston crée une onde
sonore plane qui se propage avec la célérité du son.

Le fluide sera comprimé au passage de 1’onde sonore, supposons isentropiquement, avec
accroissement correspondant de température (dT > 0). L’onde suivante de propagera donc plus
vite, le fluide étant plus chaud, il en résulte que les ondes successives finiront par se rattraper et
former une onde de compression d’intensité finie (onde de choc).

I1.6.1 Onde de choc normale :

Une onde de choc est une discontinuité de tres faible épaisseur, traversée par un gaz a chaleur
spécifique constante.

Mouvement et d’énergie sont :

e Continuité : PV = PoVo oo 1.6

e Quantit¢ de mouvement: B, — P, = PV (Vo — Vi) e, 1.7
. V3 14

e Energie : CpTin + ?m = CT, + ?" .......................................... 1.8

Ou les indices m et v indique, respectivement, les états en amant et en aval de I’onde de choc
V. est la vitesse perpendiculaire a 1’onde de choc
p : la masse volumique
P, T : respectivement ma pression et la température statiques.
C, : Chaleur spécifique

Les équations précédentes peuvent étre manipulées pour donner 1.8 :

2

2 72n+

* M=
y-1™m

1% 2y 2 Y—
e —=—M:——+(19
Pn y+1 ™M y+1( )

Y
M2 _V_—l]‘y%l (y—l)MTZn+2]‘y71(l 10)

_[y+1 mo oy y+1)MZ,

- )

Tm (V+1)2 M y+1

Qui sont les équations les plus caractéristiques a travers les ondes de choc.
I1.6.2 Onde de choc oblique
Si une onde de choc plane est inclinée d’un angle par rapport a 1’écoulement, le fluide qui la

traverse ne subit pas uniquement une augmentation de pression et une diminution de vitesse,

13
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mais aussi un changement brusque de direction qui dépend de I’inclinaison de 1’obstacle comme

I’indique la figure 11.3

o @9t o oulteny

- = -

Figure I1.3: Géométrie de I’onde de choc oblique

Dans le cas le plus simple le corps effilés au bord d’attaque tranchants ou a « nez » pointus,
I’écoulement reste partout supersonique en aval de ’onde de choc qui reste attachée au corps
(figure I1.3.a), mais I’échauffement de ce « nez » pose de sérieux problémes. Cependant avec un
«nez » obtus ou un bord d’attaque émoussé 1’onde de choc se détache du corps et conduit ainsi a

un écoulement aval mixte, c’est-a-dire subsonique pres du nez et supersonique plus loin (figure

I1.3.b)

Oacle o obos

M Onde g char . el
o e

ot Brhee

Figure I1.4 : Onde de choc oblique attachée et détachée

Les équations de base pour les ondes de choc obliques s’écrivent comme suit :
e Continuité : PmVn = PvVon

Energie : C,Tp + 22 = T, + %
] nergie : pm+?— pv+?
Deux équations de quantit¢ de mouvement peuvent étre envisagées :

e (Quantité de mouvement perpendiculaire a ’onde de choc :

Bn + pmVnzm = b+ pvvbzn( 1.12)
e (Quantit¢ de mouvement parall¢le a I’onde de choc :

0= pmVinnVime — Vor) -..(1.13)

14
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De I’équation(1.12)on obtient V,,; = V,,;

Ceci nous permet de conclure qu’une onde de choc oblique devient une onde de choc normale
relative a un systéme de coordonnées se déplacant a la vitesse V,,,; = V,,;. Donc on peut utiliser
les équations caractéristiques des ondes de choc normales pour le calcul des ondes de choc

obliques en remplagant le M,,, par M,,,,, = M,,sinf.

y-1
2 +5 M Mmcos B
o Mj;=—— =1 T > 1.13)
mesmzﬁ'—T 1+ meSL 2[5’

P, 2 , -1
o = y_-:,l [M,Znsmz,[i' - yz—y](l.14)

Pm

Tm = (y.,.l)z I:M%Slnzﬁ - _] [W VT_l](l_IS)

1 )4
11— [(v=1)MZ sin? vy
o —;)0" = [Zy MZsin?p — = 1] 1 [z DMisin ﬁ+2] v (1.16)
om

y+1 y+1 (y+1)M2,sin2p

Et pour déterminer 1’angle de 1’onde de choc S (figure II1.5) on a la relation implicite

suivante :

y+1 sinfsinéd

L oin2p —
Mrzn—sm B 2 c0s (B 6)(1 17)

Ou § est I’angle de déflexion(figure I1.5)
I1.7 Différents types de prises d’air supersoniques :

Les entrées d’air supersoniques représentent un probléme délicat, puisqu’il s’agit de choisir un
compromis entre des exigences contradictoires, les différents types de ces entrées seront décrits
dans I’ordre croissant des nombres de Mach auxquels elles sont adaptées.

I1.7.1 Entrés d’air « Pitot » :

Elle est congue pour des avions faiblement supersoniques. Cette entrée d’air se présente comme
une simple ouverture frontale a 1évres minces, suivie d’un divergent raccordant la section 4; ( 4;
= A4y) a la section 4, du moteur.
L’écoulement passe du supersonique au subsonique par une simple onde de choc droite située en
Aj.
I1.8 Le compresseur dans le turboréacteur :

C’est le processus thermodynamique qui est a la base du fonctionnement du turboréacteur

implique une alimentation en air sous pression afin d'obtenir un bon rendement de combustion.

15
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I1.8.1 Le role d’un compresseur dans le turboréacteur :

Le role du compresseur est de contribuer a ce que le mélange air kéroséne puisse s'enflammer
dans les conditions optimum de pression et de température. A cette fin les motoristes ont intégré
un compresseur avant la chambre de combustion dans le flux d'air d'entrée.

I1.8.2 Les défirent types de compresseurs dan un turboréacteur :

Le compresseur a pour fonction d'élever initialement la pression et la température du fluide
entre 'entrée et la chambre de combustion par transformation de I'énergie cinétique en énergie de
pression

1/par effet centrifuge dans un compresseur centrifuge

2/par diminution de volume et ralentissement du fluide dans les grilles fixes et mobiles d'un

compresseur axial.

Aussi La poussée du turboréacteur qui dépend essentiellement du débit d'air entrant et de la
vitesse d'éjection a la sortie de la tuyere, vitesse dépendant de la température des gaz en fin de
combustion a rendu nécessaire l'utilisation d'un compresseur dont la réalisation a suivi deux

principes tres différents :

e la compression par effet centrifuge se traduisant par une augmentation de la vitesse
(énergie cinétique) des gaz et dont la technique est quasiment abandonnée au début
du xx1° siécle ;

e la compression par ralentissement du fluide et diminution du volume des gaz dans I'axe
de rotation du moteur — le compresseur axial — actuellement généralisée sur tous les

types de turboréacteurs.

I1.8.3 Le compresseur centrifuge :

Les premiers turboréacteurs, congus a partir des prototypes mis au point par Whittle et Von
Ohain, sont munis d'un compresseur centrifuge qui est entrainé par la turbine. Ils ont le mérite de
la simplicité, étant donné qu'un seul étage d'aubes réalise la compression et qu'un seul arbre relie
la turbine au compresseur

Leur faible longueur s'accompagne d'un fort diamétre nécessaire a une bonne compression.
L'air atteint en effet sa compression maximale a l'extrémité du compresseur puisque la force
centrifuge est d'autant plus grande que son point d'application est éloigné de l'axe de rotation?.

Ce fort diameétre le destine plutdt a des turboréacteurs de faible dimension.
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T MIe O
COMILE ST

Figure IL5 : Turboréacteur avec compresseur centrifuge

Le compresseur centrifuge se compose essentiellement d'un Rotor (ou roue centrifuge) a ailettes
radiales et d'un ou plusieurs diffuseurs. Dans le rotor, 1'air pénétre axialement et s'écoule ensuite
radialement. La vitesse de I'air augmente du fait de 1'accélération centrifuge et sa pression du fait
de la section divergente entre les aubes. L'air quitte I'extrémité des pales du rotor a treés grande
vitesse et dans le stator une partie de cette vitesse est transformée en pression du fait de la

section divergente des aubes

I1.8.4 Le compresseur axial :

L'augmentation croissante du poids des aéronefs améne les ingénieurs en aéronautique a
imaginer des solutions pour améliorer la poussée fournie par le turboréacteur
Du fait de la moindre efficacité, ils nécessitent plusieurs étages tournant a la méme vitesse mais
peuvent supporter des vitesses de rotation nettement plus élevées

Les progres de la métallurgie permettent de réaliser des compresseurs axiaux constitués pour
chaque étage d'une roue mobile et d'une grille fixe permettant de réaliser une phase compléte de

compression. Plus le nombre d'étages est grand, plus le taux de compression est élevé.

Figure I1.6 : Turboréacteur avec compresseur axial

Dans un compresseur axial I'écoulement d'air est presque parallele a I'axe de rotation du

compresseur. Un étage de compresseur axial est composé essentiellement d'une rangée d'aubes
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de rotor suivi d'une rangée d'aubes de stator. Afin de maximiser le taux de compression, on
retrouve habituellement plusieurs étages de compression dans un moteur d’avion.

Le rotor est I'élément rotatif du compresseur axial. Son role est principalement d'augmenter
I'énergie cinétique de l'air ainsi que sa pression statique. Le stator, quant a lui, est un composant
fixe et son rdle est de rediriger I'écoulement de 1'air vers la direction axiale afin de transformer

I'énergie cinétique en pression

Conclusion

Tout la théorie convient de voire dans ce chapitre sera utiliser dans le chapitre qui suit a fin de
faire I’¢étude énergétique dans le diffuseur et le compresseur.

La théorie de 1’onde de choc droite ou oblique fera aussi maticre de calcule principalement dans

le diffuseur ou elle prend naissance
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CHAPITRE I1I CALCUL THERMODYNAMIQUE DE DIFFUSEUR

II1.1 Introduction :
Ce chapitre total le calcule thermodynamique du diffuseur et du compresseur d’un avion
supersonique avec un nombre de mach de 2.5 et 3 et pour un avion volant a une altitude de

7z=22000m caractéris¢ par

Pression statique P, = 4000 N/m?
Température statique T, = 218.65° K
Masse volumique P, = 0.0637 kg/m?3
Vitesse du son A= 296.63 m/s

Et les caractéristiques de I’air a I’entrée du diffuseur seront donc en se servant des
caractéristiques a la traversée des ondes de choc :
Nombre de Mach : M| = 0.68 pour M=3
Et M;=0.52 pour M=2.5

d1=]4o d2=]8o

ot \\
NN

III.2Caractéristiques apreés les ondes de choc :

On déterminera da ce qui suit les parametres de 1‘air a la traversée de chaque onde de choc.
I11.2.1 : 1* onde de choc :
e Angle de I’onde de choc b :

Pour sa détermination on utilise la relation implicite(2.1) :

1 ) y+ 1 sinfsind
— =sin?p —
M? 2 cos(B—0)

1 ., 1.4 + 1sin f sin(14°)
— =sin“f —
32 2 cos(B —14°)

Et par itération successives on trouve :
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PourM=3 B, = 31.22°
Pour M=2.5 B8, = 34.53°
Rapport de pression totale :

L’équation (3.15) nous permet d’écrire

_Y
Py, 2y — 1171 [(y — 1)MZsin? B, + 2] r—1
— [ MZ sin? B, — _
Py Lly+1 (y + 1)MZ2 sin? B,

_1
Py, [2832 23199 04] 2[0.43%sin(3122) + 2)70% _
Py 24> SMGL2D) o5 2.4 3% 5in?(31.22) -
PourM=3 2% =091

0oa

Pour M=2.5 ? — 0.95

oa

Rapport de pression statique :
"aprés I’équati Po 2 |2 _rt
D’apres I’équation (3.13) on a : e = 741 [M sin? B, ]

Py _ 28 I32n2031.22 04]—265
P yr1l Sl -5y

% — 2.65 Pour M= 3

a

Py
— = 2.18 pour M = 2.5
Fa

Nombre de Mach en aval :

D’apres I’équation 3.12 on a :

,_ LM M3 cos” B,
Mb = . y—1 + y—1 .
yMZ sin? B, — - 1+ TMCZ‘ sin? By,
0.4
1+--37 32 0052(31 22) s,

1432 sm2(31 22) —% 1+ 32 sin?(31.22) .
M, = 2.29Pour M=3
M, =197 Pour M = 2.5
Rapport de température statique :
L’équation 3.14 nous permet d’écrire :
I, 4y y—1

M2 sin? B, —

= +
T, (y+1)? y ] [Mczl sin? 8, 2
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T, 414 [, i 0.4][ 1 |04
T, (La+ 02| M@ 21.41132sin2(31.22) T 2

22 = 1.36pour M=3

a

2 =1.23 pour M=2.5

I11.2.2 : 2™ onde de choc oblique :
De la méme fagon que pour la premiere onde de choc oblique on aura :

e Angle d’onde de choc S,

1 ) 1.4 + 1 sin 8 sin 18°
2  cos(f.—18°)

D’ou f, = 43.46° pour M=3
B. =44.70° pour M=2.5

e Rapport de pression totale :

1 _la
Poc [2.82 207 sin?(agaey . 04 (04 2.292 sin?(48.46) + 2] 0+ 05
By, |24 2297 sIn°(48:46) =57 2.4 2.292 sin?(48.46) -
Poc = 0.9 Pour M=3
Pop
Poc =0.56 Pour M=2.5
Pop
e Rapport de pression statique
e _ 214 1) 202 sin?(43.46) — =2 — 1] = 273
p, 141|229 sin(4346) — o= = 2.
L =273 pour M=3
Pp
L =1.29 pour M=2.5
Pp
e Nombre de Mach en aval
1.4-1
, 1+-——2.29 2.292 cos?(43.46)
M;¢ 14-1 14-1 = 2.465

1.4 2.292 sin?(43.46) —

1+ 72.292 sin?(43.46)

Donc M = 1.57 pour M=3
M=1.45 pour M=2.5

e Rapport de température statique
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T, 414 14—1

1 14-1

== 7 1(2.29)? sin2(43.46) — H +
T, ~ a0z |22 s (4346) === |7 297 sinz (a3 46)

I11.2.3 : Onde de choc normale :

Angle d’onde de choc 1 = 90° pour les deux cas (M=3 et M=2.5)

Rapport de pression totale : d’apres 1’équation 3.8 on obtient :

P
o= [22572 - '
Poe L1441 1.4+1 (1.4+1) 1.57

Po1 — .94 Pour M=2.5

oc

Rapport de pression statique :

L’équation 3.7 nous permet d’écrire :

P, 2y y—-1 214 14 -1
=" Mm2_ = 1.57% — = 2.68
P y+1 ¢ % 1.4+1 1.4

% — 2.68 Pour M=3

% =231 Pour M=2.5

c

Nombre de Mach en aval :

En utilisant 1’équation 3.6 on aura :

2
. MEtom 15724
My = 2M2 = 21572 _1 = 0.462
y-1 0.4

M; = 0.68 pour M=3
M; =0.52 pour M=2.5

Rapport de température statique

D’apres 1’équation 3.9 on obtient :

ﬂz‘*_y[ , _¥—1 [L+E]

T. (y+1D20°¢ y+1llmz 2
_ 4 14 [ 2_1.4—1][ 1 +1.4—1 — 198
(14 + 1)2 14+ 115727 7 2

% — 1.98 Pour M=3

% —1.28 Pour M=2.5

c

2

Ces résultats peuvent étre déterminés directement en utilisant les abaques des figures

(3.5), (3.6), (3.7) et (3.8).
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Les résultats obtenus sont résumés dans le tableau suivant ou les indices (m) et (v)

indiquant respectivement les états en amont et en aval de I’onde de choc.

Tableau II1.1: Le tableau des paramétres pour M =3

Paramétres 1 onde de choc 2™ de choc oblique Onde de choc normale
oblique d=18°
d=I14°
43.46° 90°
bv 31.22°
M, 1.57 0.68
2.29
P
% 0.91 0.90 0.91
P om
P,
— 2.65 2.73 2.68
Py,
T,
— 1.36 1.371 1.367
T
p
— 1.956 1.99 1.98
Pm

Tableau IIL.2: Le tableau des paramétres pour M=2.5

B, 34.53 44.70 90°
M, 1.9715 1.5364 0.52
P ov
0.9538 0.5568 0.9420

P om

P,

— 2.1769 0.5568 2.3195
Py

T,

— 1.2271 1.2271 1.367
T,

Pv

— 1.774 1.7221 1.8148
Pm

Le taux de compression statique a travers le ondes de choc est donc
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P _PoPePi_ 5654273268 =19.388 ~ 19.4 Pour M=3
P, PgPpP.
Pr _ PpPcPy

=10.488 pour M=2.5
Pq Pg Pp P

Et I’augmentation de température est :

T, _TpPc Py
Tq Tq Pp Pc

= 1.36 ¥ 1.371 x 1.367 = 2.55 Pour M=3

T, _TpPcPy
Tq Tq Pp Pc

=1.8917 Pour M=2.5

Et I’augmentation de la masse volumique est alors :

Pr_PbPcP1 — 1956 x1.99 x 1.98 = 7.745 Pour M=3

Pa Pa Pb Pc
Pr — PhPePr—() 8637 Pour M=2.5
Pa Pa Pb Pc

Cependant si on utilise une entrée d’air de type « pitot » avec une simple onde de choc droite on

aura en appliquant I’équation 3.8 :

ﬁ:[Zy Mz — y—1 y1[(y—1)M§+2]_%
Py Lly+1 y+1 (y +1)MZ
1 _14
ol Ete ah ] R [ 22 4 = 0,33 Tres petite devant 0,745,

On a donc une grande perte de pression totale ; ce qui montre I’efficacité d’une compression
supersonique externe avec plusieurs ondes de choc obliques.

I11.3 : Caractéristiques a I’entrée du diffuseur :

Pour déterminer les caractéristique de D’air a D’entrée du diffuseur il faut connaitre des

caractéristiques a I’altitude de 22000m sont d’apres [7]

Pression statique P, = 4000 N/m?
Température statique T, = 218.65°K
Masse volumique pe = 0.0637 kg/m3
Vitesse du son Ay=296.63m/s

Et les caractéristiques de 1’air a D’entrée du diffuseur seront donc en se servant des
caractéristiques a la traversée des ondes de choc :

Nombre de Mach :M; = 0.68 pour M=3

Et M;-0.52 pour M=2.5

- Pression totale :
POa

Ou Py, est d’apres I’équation 1.20
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[y

4

v 14
Py, = P, (1 + VT‘lMg)Y‘1 = 4000 (1 + %32)“ = 146931P, = 1.4693 bars Pour M=3

Py, =0.4196
Donc : Py; = 0.745 Py, = 0.745 * 1.4693 = 1.095 bars pour M=3
P,; =0.5903 Pour M=2.5

- Pression statique :

=194  doncP; = 19.4 P, = 19.4 + 4000 = 77600 P, = 0.776 bar Pour M=3

a

P, =0.4196 Pour M=2.5

Température statique :

— =255 d'ouT; =255T, =19.4 % 218.65 = 557.56° K Pour M=3

Ty, = 413.6727 k pour M=2.5
Température totale :

L’équation 1.19 nous donne :
Ty, =T, (1 + VT‘lMg) = 557.56 (1 + %0.682) = 609.12°K Pour M=3

Ty, = 474.7761°K Pour M=2.5

Masse volumique statique :

1 -7707 donc p; =7.707p, = 7.707  0.0631 = 049 kg/m? Pour M=3

Pa
p1 =0.3881 kg/m? Pour M=2.5
Section d’entrée du diffuseur

La figure nous montre les paramétres nécessaires pour le dimensionnement du diffuseur.

gt

R

€3
-
-

>

Figure I11.1: Diffuseur supersonique
D;,D; sont respectivement les diamétres a 1’entrée et a la sortie du diffuseur
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d : diamétre du double cone a I’entrée de la créne.

Y : demi-ongle du sommet du cone du diffuseur.

Le débit d’air entrant dans le diffuseur m, est donné par :

mg = p1V141 2.2
Ou:

P est la masse volumique a ’entrée

v, : vitesse a I’entrée

A; : section de passage a I’entrée

La vitesse du son a I’entrée est d’apres 1’équation 3.17

a; = /p1v14; = V1.4 % 287 x 557.56 = 473.31 m/s Pour M=3
a, =436%pour M =25

Et d’aprées la définition du nombre de Mach :

Vi =a;M; =473.31 % 0.68 = 321.85 m/s Pour M=3

V; =211.87m/s pour M=2.5

L’équation 3.17 nous donne :

A =2 =25 — 01582 m? Pour M=3
p1Vi  0.4%321.85

A; =0.33m? Pour M=2.5

La section de passage A, d’apres la figure 3.19 est :

n D\ 18 2
Ay =—<D12——1> = —— D% = = D2

D’ou: D, = \/%Al = \/% 0.1582 = 0.476 m Pour M=3
Dy = 0.5197 m Pour M=2.5

d =D, =7 476 = 158.7 mm Pour M=3

d =230.55 mm Pour M=2.5

Rendement du diffuseur :

D’aprées ANDERS|8]’ongle d’évasement 29 le plus favorable est de 6.12° pour qu’il n’y aura
pas de décollement.

Choisissons 29 = 10°

Donc d’apres la figure 3.20 : {; +% =0.12
Ou : {; est le coefficient de pertes de charge.
% : coefficient de pertes par frottement

Les pertes totales exprimées en metres de colonne d’air sont donc :
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2 2
(¢ + %)% =012 « 255 = 633.56 m d'air Pour M=3

2
((1 + %) % = 274.85 m Pour M=2.5

Et la hauteur disponible est :

Prg Ty2 o 77090 1, 399852 = 21423.146 m d'air Pour M=3
pg 29 0.49%9.81  2%9.81

21y Ly2 = 22020.7597 m d'air Pour M=2.5
P9 2g

Le rendement 7, du diffuseur est alors :

_ 21423.146-633.56
N2 = 21423.146

1, =0.96 Pour M=2.5

= 0.97 Pour M=3

Or le rendement a travers les ondes de choc est :

M= = 0.745 Pour M=3 1, =0.8637 Pour M=2.5

oa

Ce rendement peut étre aussi déterminé directement a partir de la figure 3.17 et le rendement
total du diffuseur supersonique est alors :

No =11, = 0.745 x 0.97 = 0.722
Cette efficacité peut étre estimée, en appliquant la formule empirique adoptée par AIRCRAFT
INDUSTRIES ASSOCIATION (AIA) pour les diffuseurs supersoniques [1] et [2]

Ng = P2 = 1-01[M —1]*5 ou M est nombre de Mach de vol.

oa
ng =1-0.1[3 —1]*5 = 0.72

Et cette estimation était trés bonne.
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i

.

Figure IIL.2: Perte de charge dans les diffuseur d’aprés ANDRES|8]

II1.4 Caractéristiques a la sortie du diffuseur :

De ce qui précéde on peut déterminer le caractéristiques a la sortie du diffuseur, c’est-a-dire

pressions statique et totale, température statique, masse volumique et vitesse.

e Pression totale :
D’apres la définition du rendement du diffuseur on peut écrire :
N2 = %DOHC Poy = 12Pp1
D’ou Py, = 0.97 * 1.095 = 1.062 bar Pour M=3
Py, =0.5897 Bar Pour M=2.5

e Pression statique
Le nombre de Mach a I’entrée du compresseur est généralement inférieur a 0.4 [1]
Si on adopte un nombre de Mach M>=0.35

On aura d’apres 1’équation 1.20 et en tenant compte des pertes :

28




CHAPITRE I1I CALCUL THERMODYNAMIQUE DE DIFFUSEUR

1.4-1 0352
2

= 0.978 bar Pour M=3

P, =P (1+ %11\/15)_7’2# =1.062(1+ )‘3'5*0'97

P, = 0.532319 bars Pour M=2.5
e Température totale
Si on considere que 1’écoulement a travers le diffuseur est adiabatique la température totale
reste constante :
Donc Ty, = Tp; = 609.12° K Pour M=3
Ty, =474.7761 ° K Pour M=2.5
e Température statique :

D’apres 1’équation 1.19 on aura :

— 2 = 594.553° K Pour M=3

T2 = Toz (1 +VT_1M22) Tt 035
T, =486 ° K Pour M =2.5
e Masse volumique
L’air est considére comme un gaz parfait :

0.978%1075
Donc:&=rT2 ou pz—&——

k
=£L - = 05732
p1 1T, 287%594.55 m3

e Vitesse

V, = J/piviA; = V1.4 = 287 x 557.56 = 473.31 m/s

Et d’apres la définition du nombre de Mach :

Vy = [pav2A;M; = V1.4 2.87 » 594.55 % 0.35 = 171.068 m/s Pour M=3
V, =158.7296m/s Pour M=2.5

Diamétre de sortie :

L’équation de continuité nous permet d’écrire :

mg = p1Vi4; = p, Vo4,

= 0.2555 m? Pour M=3

\ _ mg __ 25
Oud, = =
p2V2  0.573%171.068

A, = 0.4163m? Pour M=2.5
Si on suppose que double cone s’allonge jusqu’a I’entrée du compresseur er avoir en ce point un

diametre d, = 250 mm on aura donc d’apres la figure 3.19 :

2
A, = (D} —d3) d’ou D = -+ d}

4*0.2555]1/2

T

Donc D, = [ =0.623m
D, =0.7698 m
Longueur du diffuseur :

Toujours d’apres la figure 3.19 on pourra écrire que :
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D,-D . D,—D; _ 623—476
tgd =—=— dou L= 2—>= t

2.L 2tgo 2 g5° = 840mm

Tableau récapitulatifs

Les caractéristiques principales a I’entrée et a la sortie du diffuseur sont résumés dans le tableau

suivant :
Tableau II1.3 : Les parameters d’entrées et d’ sortie Pour M=3
Parametres Entrée Sortie
Nombre de Mach 0.68 0.35
Py [bar] 1.095 1.062
P [bar] 0.776 0.978
Ty [°K] 609.12 609.12
T [°K] 557.56 594.563
p [kg/m3] 0.49 0.573
A [m?] 0.1582 0.2555
D[mm] 476 623
V[m/s] 321.85 171.068
Tableau II1.4 : Les parameters d’entrées et d’ sortie Pour M=2.5
Nombre de Mach 0.52 0.35 ‘
Py [bar] 0.5903 0.5896
P [bar] 0.4196 0.5418
Ty [°K] 474.7761 474.7761
T [°K] 413.6727 786.4081
p [kg/m3] 0.3532 0.3881
A [m?] 0.1886 0.4163
D [mm] 5197 769.8
V [m/s] 375.35188 158.7296
Pour M=2.5
Remarque :

Le calcul thermodynamique et le dimensionnement du diffuseur sont compatibles avec les

normes recommandées par les constructeurs [1],[2].
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La longueur du diffuseur peut étre réduite en considérant un angle d’évasement 6 plus grand,
mais cela serait au dépens du rendement total du diffuseur qui diminuerait encore plus due au

phénomeéne de décollement.

II1.5Calcul thermodynamique du compresseur :

Les parametres nécessaires pour le calcul du compresseur sont les suivants :

Pour M=3

Taux de compression T=6

Débit-masse d’air :mp =25 kg/s
Nombre de mach a I’entrée  :M; = 0.35
Nombre de tours-minute :N =1900 tours/min
Température totale T =609.120 °K
Température statique : T,=594.55 °K
Pression totale :Py>=1.062 bar
Pression statique :P>=0.978 bar
Masse volumique :p=0.573 kg/m’
Vitesseaxiale :V,=171.068 m/s
Degré de réaction =%

Pour les calcules du compresseur Pour M=2.5 en change juste la pression statique la
pression totales, La température statique , la température totale, la masse volumique et la vitesse
axial
Pour M=2.50na:

Tp2=474.7761°K
T,=486.4081°K
Py>=0.5896 bar
P>=0.5418 bar
p=0.3881 kg/m’
V, =158.7296 m/s

I11.2.1 Détermination du rayon moyen :
Pour la détermination du rayon on applique 1’équation de continuité.
Ma=P2A2V2=p227Z7"mh V2 (5-1)

Ou: ryestle rayon moyen du compresseur
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h la hauteur de I’aube a I’entrée du compresseur
or selon la fig (5-1)
h=D,-2r,
I’eq (5-1) devient donc :
My =Py (D> - 1) Vo =203 Vs (ryy D2 — 2 1)
M,=270.573-171.068 [r,, 0.625 =2 r,’] =25
Oubien : 2 7, — 0.625 1,y + 4.065 107 = 0

C’est une équation du second degré, elle admet comme solutions :

w1 = 0.2182 m Tm2=10.0935 m

Les valeurs correspondantes de R sont alors :

h; =186.0 mm pour 7y =218.2 mm
h>=436.5 mm pour 7y, = 93.3 mm

D’apres ces deux solutions on remarque que la premiere est plus facile a concevoir.

Doncr,, =218.2mm eth = 186.0mm re o= 2182

Et par suite la vitesse périphérique U sera :

[ _ 2N _2m021821500 -
- T60 60 = 34276 m/s

342.76

II1.6Calcul thermodynamique :
On entend par calcul thermodynamique le calcul des parameétres : pression ettempérature et
enthalpie a travers le compresseur.

Augmentation d’enthalpie totale

En appliquant la formule (4-16) on aura : h i
p At
AH, = C,To; |22 —1
Po2

Le coefficient polytropique K est donné par 1’équation

(4-25)

K-1 y-1
K NoY

Ou le rendement polytropique 1, est pris généralement

égal a 0.90 pour les turbomachines modernes [3].
K-1 _ 14-1
K 09014

D’ou K = 1.465 K =1.465

= 0.317

Donc :
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Et AH, sera :

x—1
Pya x
AH, = C, Ty, ’P—°3 -1
02

0.465 ]
= 103 609.12 [61.465 — 1] — 466688.58 —
kg

AH, = 466688.58] /kg

I11.6.1 Détermination du nombre d’étages :

Pour la détermination du nombre d’étages on utilise le coefficient manométrique u défini par :

AH,
u= Uz
Ou: AH, : est I’augmentation d’enthalpie totale par étage.

U : la vitesse d’entrainement
Pour les compresseurs ce coefficient est généralement compris entre 0.25 et 0.40. En outre il est
préférable , tout en gardant une bonne efficacité, d’avoir un travail important par étage afin de
réduire le nombre d’étages nécessaires a 1’obtention du taux de compression désiré.

Le nombre d’étages minimum est donnée par u = (.4 par :
_ AHy  AHy  466688.58

in = = = = 9.93
Tmin = AT WU T 0.4 352.762
Soit n = 10 étages
L’augmentation d’enthalpie totale par étage est alors :
AH
AH,, = —= = 46668.858 j /k
%7 10 J/kg AH,, = 46668.858 j/kg
Et le coefficient manométrique u sera :
AHy, _ 46668.585 o
u= U(Z) = 342.762 = 46.67°K ATOe = 46.67 °K
I11.6.2 Taux de compression par étage :
On a d’apres 1’éq (4.28)
T = —); =
boPyt Tori
Ou Ty,; est la température totale a I’entrée de 1’étages i
o 1% étage
TOI)l = 609.12 ok
p 46.67 11-465/0,665
on .
= —); =1+ =1.
= p [ 600.12 71 = 1.2618
o 2™ étage
Tor)2 = 609.12 4+ 46.67 = 655.79°K
T, = 1.2418
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46.67 1-465/0-665

50012 = 1.2418

P on
T = _)2 = [1 +
Por
Pour un étage i la température Ty;; est donnée par la formule de récurrence :
Tori = Tor)i-1 + AToe
Ou Ty;);_1 est la température a 1’entrée de 1’étage précédent.

Le calcul des taux de compression des autres étages se fait de la méme fagon les résultats

obtenus sont résumés dans le tableau suivant :

Tableau IIL5 : Taux de compression des étages

Tor 609.12 | 655.79 | 702.46 | 749.126 | 795.79 | 842.464 | 889.133 | 935.802 | 982.47 | 1029.14

T 1.2618 | 1.2418 | 1.2246 | 1.2097 | 1.19667 | 1.185 1.175 1.166 | 1.1574 1.15

Le produit des différents taux de compression par étage est :
10

Tglob = | |Ti

i=1
= (1.2618)(1.2419)(1.2246)(1.2097)(1.19667)(1.185)(1.175)(1.166) (1.1574) (1.15)
= 6.00085

Nous retrouvons bien le taux de compression global T = 6 fixé au début.

I11.6.3 Calcul de pression totale a la sortie de chaque étage :
D’apres 1’éq (4.28) la pression totale a la sortie de chaque étage est :
Pon)i = TiPor)i

Ou 1; est le taux de compression de cet étage

Py;i : la pression totale a I’entrée de celui-ci :

Et Por)i = Pop)i-1

C’est-a-dire que la pression totale a ’entrée d’un étage est ¢gale
a la pression totale a la sortie de 1’étage précédent.

Par exemple pour le 1 étage :

Pyn)1 = 11Pyr)1 = 1.2418 1.34 = 1.664 bar

Les résultats obtenus pour les différents étages sont résumés
dans le tableau (5.2)

Triangle des vitesses :

T av, - aw,
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Comme le degré de réaction est égale a '% le tringle des vitesses est symétrique par rapport a la

médiane de la vitesse d’entrainement U (fig 5.3)

D’apres ce triangle on a :

gy = U2 _ 34276
9Bm) = <= = 5771068

D’ol B, = 45.052°

= 1.0018

Et d’apres 1’équation d’Euler (4-6) on obtient :
AH,, 46668.858

AVU == VZU - VlU == U == 34276 == 136156 m/S
Et en se référent a la fig (5.3) on tire :

U AV, 342.76 —136.156
V1U=E_ > = > =103 m/s

Donc : V; = /VZ, + V2 =v103.32 + 171.0682 = 199.84 m/s
Voy = AVy + Vi = 136.156 + 103.3 = 239.456 m/s

Et:V, = V2, + V2 = V239.4562 + 171.068% = 294.286 m/s

Et toujours d’apres le triangle des vitesses (fig 5.3)

V,y 1033
¢ =W " 06038
9(a) = == 177068
D’ou a; = 31.126°
Et

V,y 239.456
¢ = 22U 20 139978
9(@2) = 37 = 171068

D’ou a, = 54.458°

D’aprés le symétrie des triangles de vitesses on peut écrire que :
W, =V, =294.286 m/s

W, =V; =199.84m/s

B1 = a, = 54.458°

B = a, = 31.126°

Encore d’apres le triangle des vitesses on a :

Wy U2 _ 34276
mo M sinB,,  2sin(45.052)

= 242.148 m/s

B = 45.052°

AV, = 136.156 m/s

V; =199.84m/s

V, = 394.286 m/s

a, = 31.126°

a, = 54.458°

Wy, = 242.148 m/s
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I11.6.4 Calcul de la grille d’entrée :

grLle d’cnf.rce’ 9!"1.!1»6 de sortic fﬂﬂe A estrec
- LU LI 02 00000000007 ’/\3(// L[4
5 Vd 5 R 5
2 I ) jiig

Q@ L
ANV NN
\\ ¢ba9¢\\ \\l %_ oxe o rofafion W

Comme la grille d’entrée est une grille fixe, 1’équation d’énergie s’écrit :

HI - Hz == CpATg.e == Cp(TI - Tz)

, _ Hy=H, _ -533588 _ o
D'ou ATy = ¢, 1000 5.336°K AT,, = —5.336°K /s

I11.6.5 Calcul de la grille de sortie :

L’équation d’énergie appliquée a la grille de sortie s’écrit :

[111/11111]

1 1 f
Hy = Hy =5 (V = Vi) = = (V= V) ANk
S
1 1] \u
= — 5 (1710682 — 294.286%) ey did

\,‘ "\\ Vi \ T T P
H; — H;; = 28669.995 j /k o S
3 1 jlkg : T e —
Et I’augmentation de température est donné par :
AT = Hy—Hy  28669.995 28.67°K
s ¢, 1000 7

p

I11.6.6 Augmentation d’enthalpie et de température par étage

L’équation d’énergie a travers un étage se traduit par :
1 2 2
AHg, = AH, + E(Vu -V

Or les étages sont périodique donc V;; =V,
Et ainsi : AH,;, = AH, = 46668.858 j /kg
Et comme le degré de réaction est égale a ' :

AHpo _ 23334.429
AH,p; = AHgpqp = = 23.334°K

Cp 1000

AT, = AT, = 23.334°K

Température totale a la sortie du compresseur

La température totale a la sortie du compresseur est donnée par :
Toz  Pp3 k2

= (—) k

TOZ POZ
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P
OuTys = Tor(—= 03) "

Ou: Ty, estla température totale a ’entrée du compresseur

Py3 taux de compression global du compresseur
Donc : Ty = 609.12(6)%465/1465 = 1075.8°K
II1.7 Température statique a la sortie du compresseur :
La température statique a la sortie du compresseur est égale a la température statique a ’entrée
augmentée des différentes augmentations a travers les différents étages.
C’est-a-dire :

T3 =T, + 9AT, + ATy 10 + ATy s

=594.554 + (-5.336)+9(46.67)+23.334+28.67=1061.25°K
II1.8 Le nombre de Mach a la sortie du compresseur :

D’apres 1’¢q (1.19) on a :
y—1

T03
=14+ —M?
T, T M

Ou M; =\/(%—1)ﬁ=\/(%—1);7= 0262

Les différent parametres du tableau (I11.6) se calculeraient comme suit :
e Température totale a la sortie d’un étage i :
Tor)i = Tor)i-1 + AToe
e Température statique a la sortie d’un étage i :
Ty)i = Tipi-1 + AT,

e Le nombre de mach a la sortie d’un étage 1 :

TOII 2
My = (_> 1)

e Pression statique a la sortie d’un étage i :

On a d’apres 1’ag (1.20) pour une transformation polytropique :

_k

Porr [ ]"‘1
—_— 1+ M
PII )l 1Ii

-k
Donc : Pyy); = Pop)i [1 +— Mm]k_l

Ou: Py); = 17,(Pop);
Avec Pp); = Porp)i-1
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Et 7; tirée du tableau (5.1)

Masse volumique a la sortie de chaque étage :

Py

P =
Ty

Hauteur de 1’aube a la sortie de chaque étage :

Mg

1 N , . . o
— d’apres ’équation de continuité

hy; = .
m 2MrmYa  Prri

Ou m,=25kg/s
T = 218.2mm
et v, = 171.068 m/s

kp dans un rotor :

APy . , . . .
k, =—= ou AP,; est’augmentation de pression statique dans le rotor
ZPIi-1W;
AP, = AP, /2 carE="
k,, dans un stator :
AP . AP,
kp =7 Slz ou APsi = APT‘i ===
ZPIIY;

pi - la masse volumique moyenne dans un étage

Tableau II1.6 : Tableau récapitulative pour M=3

Entrée 609.12 594.55 0.35 1.062 0.978 0.573 186.0
Grille d’entrée 609.12 589.217 041 1062 0957 05659 181.4
Sortie 1% étage 655.79 635.886 0.395 1.34 1.216 0.6665 159.9

2™ étage 702.46 682.555 0.382 1.664 1.5198 0.776 137.4
3% étage 749.126 729.223 0.369 20.38 1.8726 0.8947 119.13
4™ étage 795.795 775.89 0.358 2.456 2.2678 1.0184 107.7
5% étage 842.464 822.56 0.348 2.95 2.7358 1.1588 91.98
6™ étage 889.133 869.23 0.338 3.496 3.2558 1.305 81.7
7 étage 935.802 915.89 0.330 4.107 3.837 1.469 73.0
8™ étage 982.47 962.57 0.321 4.788 4.4899 1.5252 65.6
9™ étage 1029.14 1009.24 0.314 5.542 5.211 1.799 59.2
10°™ étage 1075.8 1061.25 0.262 6.373 6.105 2.004 53.2
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Tableau II1.7 : Tableau récapitulative pour M=2.5

Entrée 48641 | 474776 | 035 | 05869 | 05418 0447 215
Grille d'entréc | 48641 | 53892 | 053 | 05896 | 05628 | 04399 2065
Sortie I étage | 55055 | 603.07 | 047 | 08676 | 08218 | 05405 | 188.12
2 Ctage 6147 | 66722 | 036 | 11916 | 11598 0.65 166.85
™ Gtage | 67885 | 73137 | 062 | 1569 | 15126 | 07687 | 14845
I Gtage 743 | 79552 | 059 | 19836 | 19018 | 08924 | 13415
S Gtage | 80705 | 859.67 | 057 | 24776 | 23758 | 10328 1208
6™ Ctage 8713 | 92382 | 054 | 30236 | 28958 1179 1098
T ctage | 93545 | 98797 | 052 | 36346 | 3471 1343 1018
$7 Ctage 9996 | 105212 | 051 | 43156 | 41199 14992 94.4
o tage | 106375 | 111627 | 049 | 50696 | 4851 1673 88
0™ étage | 118042 | 11279 | 048 | 59006 | 5747 1878 82
1100 R P ]
1 | —=—Temperature Totale | A

| —e—Temperature statique| %" |

500 41—

5 6 7 9 10 11 12
Etages

Figure I11.3 : Les graphes des temperateurs en fonction de nombre d’etagePour M=3
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CHAPITRE III
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Figure I11.4: Les graphes des températures en fonction de nombres d’étages pour M=2.5
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Figure IILS : Les graphes de nombre de mach en fonction de nombre d’étage pour les deux cas
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Figure II1.6 : Les pgraphes des pression en fonction de nombre d’étage Pour M=3
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Figure I11.7 : Les graphes des pressions en fonction de nombre d’étage pour M=2.5
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Figure I11.8 : Les graphes des masses volumiques pour les deux cas
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Figure II1.9 : Les graphes des hauteurs en fonction de nombre d’étage
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I11.9 : Discutions sur les résultats obtenus :

I11.10 Conclusion :

Le troisiéme chapitre est réservé pour une étude thermodynamique du diffuseur
et le compresseur. Les calculs ont été effectues et les résultats analyses et
graphiquement représenté sous environnement Excel.

L’évolution des différents paramétres a été examinée
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CONCLUSION GENERALE

Conclusion générale :

Dans le présent travail nous avons abordé le calcul des performances d’un

turboréacteursimple flux et I’étude paramétrique de ces performances. Pour rendre le calcul

simple etrapidenousavonsdéveloppéunprogrammeenLangageFortranappeléSimple Flux.Comme

application notre choixa été porté sur le moteur de propulsion. Ce moteur est alimenté par une

entrée d'airsupersonique

Ce moteur est alimenté par une entrée d'airsuper sonique,favorisant des chocs obliques

permettant ainsi d'obtenir demeil leurs en déments.
Lesrésultatsdescalculseffectuésdanscetravailsontraisonnablessionlescompareavec

données du moteur étudié.

Il est trés intéressant aussi de prendre en considération 1’effet de la post combustion
pouraugmenter la poussée qui sera nécessaire pour propulser des avions de plus en plus

lourds etpourcertain conditions devoldes avions militaire.

les
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ANNEXES

Annexes :

1- Résultats du Programme Fortran d’un Turboréacteur a simple flux

Supersonique :

KA KA KA A AR AR AR A A A KR A A A AR R A I AR A A AR A A AR A A A AR A kA Ak kA xk k%

This program compute the compressor perfermances

Rl I A i dh b b b e AR i b b e A b b b b e A A b b b b b SR i b b b b b S IR dh S b i i b i 4

LR IR R I R S S S S S S S g S S b S b Ib S db i Sb e db i Sb S db S db I S R I b b 2b I db b 2b i db b db i i 4

Les Donnes Sont:

LR IR I R S S SR S S S S db S S S S Ib b db  Sb e db i Sb e db S db I S R I I b 2b i db b 2b i db b db i 2 4

Le Debit massique entrée compresseur MA 25.000000000000000

Le diametre de la roue du compresseur 6.230000257492065E-001

La vitesse entrée compresseur VA 171.067993164062500

Le nombre des tours N 15000

Le rapport des chaleurs specifiques gamma 1.399999976158142

Le rendement Polytropique Nup 8.999999761581421E-001

La chaleur specifique a pression constante CP 1000.000000000000000
La temperature totale entrée compresseur T02 609.119995117187500

La temperature tstatique entrée compresseur T2 594.554016113281300

La pression totale entrée compresseur P02 1.062000036239624
Le taux de compression global THO 6.000000000000000

Le nombre de Mach entrée du compresseur MUC 4.000000059604645E-001
Le degre de reaction 5.000000000000000E-001

Nombre de Mach entree 3.499999940395355E-001

Pression Statique 9.779999852180481E-001

Rl I A i db b b b e AR A b b b A I b b b e A A b b b b b SR i b b b b b S IR A S b i i b b i 4

LR IR R I S S S SR S S S S db S S b S b Ib e db e Sb e db i Sb b db I S db I Sb b S I b db i db b 2b I b db i i 4

LR I I S S S S S S S S db S S b S Ib S db S db i Sb b db S db I S R I Ib b Sb i db b 2b i db b db i i 4

Calcul le rayon du disque et la hauteur aube:
R b b b b b b b g b b b A b b b g b b g b b b S b b IR I b b b S g b b db b b Ib db b b db g b b db S b b g 4

Les rayons moyens sont 9.280369514924718E-002 2.186963177253561E-001

Les hauters sont 4.373926354507122E-001 1.856073902984943E-001

Choisissez une valeur 1 ou 2

Rl I A i db b b b e AR A b b b A I b b b e A A b b b b b SR i b b b b b S IR A S b i i b b i 4

Le rayon moyen du stator et la hauteur des aubes sont:
2.186963177253561E-001 1.856073902984943E-001

Rl I A A db b b b b e AR A b I b e e A b b b b e AR A b b b b e dh SR i b b b b b S IR A S b i i g 4

R I R I R S S S S S S S I S S b S Ib e db i Sb e db i Sh e db S db i Sb R S b b 2b I db b 2b 2 b db i 2 4
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Le vitesse U= 343.527382126079100

Rl I A A b b b b b AR A b I b A A b db b b e A A b b b b S SR i b b b b b S db A S b i i b g 4

LR IR R I I S e S S S S S S db S S b db  Ib S db i Sb e db i Sb b db S e db i S R S I b Sb i db b Sb I b db i 2 4

Le constant K= 1.465116268109475

LR IR R I R S e S S S S db S O S S b S S Ib S db e Sb e db i Sb e db S db I Sb R S I b db i db b 2b 2 b db i 2 4

Augmentation enthropie totale = 466688.563490957200000

LR IR R I S S S SR S S S S db S S b S Ib S db  Sb b Sb i Sh b db e S db I S SR S b b 2b i 2b b 2b I b db i i 4

Le nombre des etages = 10

Rl i I A A db dh b b b AR A b b e A I db b b e A dh b b b b SR i b b b b b S AR dh S b i i g 4

augmentation enthalpie totale par etage:

Augmentation enthalpie pour chaque etage est: 46668.856349095720000
Le coefficient manometrique actuel est: 3.954617088537343E-001
Augmentation de la temperature total par etage: 46.668856349095720

Rl i I A A b b b b b e AR A b b b e e A I db b b e A A b b b b i db SR i b b b b b S dh A i b i i b g

Les temperature pour chaque etage sont:

609.119995117187500 655.788851466283200
702.457707815379000

749.126564164474600 795.795420513570400
842.464276862666100

889.133133211761800 935.801989560857500

982.470845909953300
1029.139702259049000

R IR I S S e S SR S S S S A S S b S Ib e db e Sb e db i Sb b db i S R db I S R S I b 2b i 2b b 2b I b db i 2 4

Les taux pour chaque etage sont

1.261806317842502 1.241786354332648
1.224602945122075

1.209694347690350 1.196637715166820
1.185108725914562

1.174854503724708 1.165674994459809

1.157409873524045
1.149929159884655

Rl i I A A db dh b b b AR A b b e A I db b b e A dh b b b b SR i b b b b b S AR dh S b i i g 4

Verification le produit des taux

Comparaison avec le taux global

Ak KkKk kK kK Kk k%K GOOD RESULTS kAhkkkhkkkAkkkkhkhAkAk Xk hk %X

LR IR R I R S e S SR S S S S A S S SR S Ib e db i Sb e db i Sb  db S db I S R S b b db i db b 2b i db b db i 2 4

Les pressions pour chaque etage sont:

1.340038355276123 1.664041343864255
2.037789930501062
2.465102960707446 2.949835174551921

3.495875405371186
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4.107144964460776 4.787596183693446
5.541211093452830
6.372000217437743

LR IR R I R S e S S S S db S O S S b S S Ib S db e Sb e db i Sb e db S db I Sb R S I b db i db b 2b 2 b db i 2 4

Resultats pour le triangle des vitesses:

La vitesse Ul2= 171.763691063039500
Angle BM= 45.116267165873740
Difference de vitesse V2U-V1U = 135.851925573629100
La vitesse V1U 103.837728276225000
La vitesse Vl= 200.116296434715400
La vitesse V2U 239.689653849854100
La vitesse V2= 294 .474767081735900
Angle alpha 1= 31.257616857399220
Angle alpha 2= 54.484312787745260
La vitesse Wl= 294 .474767081735900
La vitesse W2= 200.116296434715400
Angle Betal= 54.484312787745260
Angle Beta2l= 31.257616857399220

La vitesse WM= 189.563954156838300

Rl I A A b b b b b e AR I b b b e A I db b b e A A b b b b b AR i b b b b b S db dh S b i i i g 4

Calcul de la grille entree

Rl I A i b b b b AR A b b b A I b b i b e A A b b b b i db SR I b b b b b S db I db b i i 4

Difference enthalpie entree -5391.136906783569000
Chute de temperature entree -5.391136906783570

LR IR R I S S e S SR S S S S A S S b db  Ib S db e Sb e db i Sb b db e S db I S R I I b 2b I db b Sb i db b db i i 4

Calcul de la grille de sortie

LR I I e S S SR S S S S A S S SR S Ib S db i Sb e db I Sb S db S R db I S R S I b 2b i 2b b 2b 2 b db i i 4

Difference enthalpie sortie 28725.565081331430000
Chute de temperature sortie 28.725565081331430

LR IR R I R S S SR S S S S db S S S S Ib S db i Sb e db i Sb b db e S db i S R S I b 2b i db b Sb i db b db i 2

Augmentation de enthalpie et la temperature par etage:

LR IR I S S SR Sb S S S A S S b db  Ib e db  Sb e db I Sb b db S db i Sb R S I b Sb i 2b b 2b b b db i i 4

Difference enthalpie entree 46668.856349095720000
Difference enthalpie pour un stator 23334.428174547860000
Difference enthalpie pour un rotor 23334.428174547860000

Difference temperature pour un stator 23.334428174547860

Difference temperature pour un rotor 23.334428174547860

Rl i I A A db b b b e AR A b I b e A b b b b e AR A b b b b db AR i b b b b b S IR dh S b i i i 4

Temperature totale a la sortie du compresseur 1075.808558608145000

Temperature statique a la sortie du compresseur 1061.242579604239000
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Le nombre de Mach a la sortie du compresseur 2.619675639657409E-001

Rk I A i b b b b A A S b b b e d AR A b b b i A A b b b S dh A b b b b b e dh A i b 4

Kk kkkkkkkk Kk FINAL RESULTS * kK kK kK
KAK AR AR AR AKX AR A XAk Ah A A h A A h A A h A A Ak A dhkhkxkkx*%
*Akxxkxkxkx Temperature statique R
594.554016113281300 589.162879206497700
635.831735555593400
682.500591904689000 729.169448253784700
775.838304602880400
822.507160951976100 869.176017301071700
915.844873650167400
962.513729999263100 1009.182586348359000

1061.242579604239000

*kkhkkkkkkKkkk*k Temperature totale Xk kk Kk kK

609.119995117187500 609.119995117187500
655.788851466283200

702.457707815379000 749.126564164474600
795.795420513570400

842.464276862666100 889.133133211761800
935.801989560857500

982.470845909953300 1029.139702259049000

1075.808558608145000

khkkhkkkhkkKkKhkKkk Nombre de Mach Kk hkkk kK Kk

3.499999940395355E-001 4.115439456457091E-001
OOl3.823687477864926E—001 3.699301027643887E-001
0013.483084904947933E—001 3.388285815483048E-001
0013.219811434127321E—001 3.144481405530951E-001
001

* Kk khkhkkkkhKk*k*k PreSSlOl’l totale * )k Kk Kk Kk k%)

1.062000036239624 1.062000036239624
1.340038355276123

1.664041343864255 2.037789930501062
2.465102960707446

2.949835174551921 3.495875405371186
4.107144964460776

4.787596183693446 5.541211093452830

6.372000217437743

khkkhkkhkkhkkKkKhkk K Pression Statlaue Kk hkkkkkk

9.840379588351835E-001 9.562071096798459E-001
1.215733734964750

1.519620311005040 1.871630870537218
2.275568306389192
2.735272241382690 3.254617137270173

3.837510603702017

3.961528682495943E-

3.586313872177459E-

3.300828386879425E-

2.619675639657409E-
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4.487891876359990
6.104171785964462

kkhkkkkkkKkk k%)

5.766849767049460E-001
001
7.758006882367056E-001
1.021966740091020
1.158721255381441
1.459976189283909
1.624626583208453
2.004149819188931

*kkhkkkkkkkKkk k%)

185.607390298494300
159.637723620370300
137.088093398569200
104.067023940716100
91.784833249354090
72.845734052575170
65.463065978911020
53.066410599337470

La masse volumique

Les huteurs les etages

5.209730439501381

RO IR S db i db b Sb b 4 4

5.655027170014669E-001

8.943547941929692E-001

1.304698838029010

1.798720183532456

* Kk Kk kkk*k

188.068127721112100

118.915935709425700

81.515391987574520

59.127060551910870

LR IR R I R S S SR S S db S g S S b S Ib S db e Sb e db i Sb b db e S db i S R S I b 2b i db b Sb i db b db i i

khkkhkkhkkhkkKkKhkKk*k

Program tenminated

*khkkkk kK

Rl I A A db b b b AR S b b b e e A I db b b e AR A b b b b SR i b b b b b S IR dh S b i i g 4

6.662149446617189E-
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2- Programme Matlab utilise pour les calcules :

clear all

%% %sd=gama c=delta
m=2.5;
d=1.4;
c=14;
f=0Q (x) sin(x) *sin(x) —( (d+1)/2) (sin (x) *sin (c) /cos(x-c))))-1/(m"2) H
S (x)
df=@ (x) -2*cos (x) *sin(x) - ((d+1)/2)* (((-cos (x) *sin (c) *cos (x-c)) - (sin (x-
c)*(sin(x)*sin(c))) )/ (cos(x-c)™2)); S%f'(x)
x0=33.8;
eps=0.01;
h=inf;
n=0;
while h>eps
x1=x0-f (x0) /df (x0) ;
n=n+1;
h=abs (x1-x0) ;
x0=x1;
end
xs=x1
$%%%%0u rapport de pression totale:
$%%%% y=P0b/P0a
A=(2*d)/(d+1); t=sind(xs)*sind(xs); k=d-1; 1l=d+1; B= k/l
y=((((A*m~2*t)-B) )"~ (-1/k))* (((k*m"2*t)+2)/ (1*m"2*t) )" (-d/k)
$%%%%%% rapport de pression statique
% z=Pb/Pa
C=(d-1)/(2*d);
z=A* (m"2*t-C) ;
$%%%%%% nombre de mach en aval
%$%%%% M= Mb"2 r=Mb
S=(d-1)/2;
W=cosd (xs) *cosd (xs) ;
M= ((1+S*m"2)/ (d*m*2*t=S) )+ ((m"2*W) / (1+S*m"2*t)) ;
r=sqrt (M) ;
$%%%% Rapport de témpérature statique:
%%% T= Tb/Ta
O=(4*d) /172;
T=0* ((m*2*t)-S)*(1/ (m"2*t)+S) ;
3%ro
ro=z/T;

$%%% m=Mb=r

%%% d=gama c=delta

ml=r; %$%%%ml=1.9715;

d=1.4;

cl=18;

f=Q@ (x) sin(x)*sin(x)-( (d+1) /2) (sin (x)*sin (cl)/cos(x-cl))))-1/(ml"2) ;
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df=@ (x) -2*cos (x) *sin(x) - ((d+1)/2)* (((-cos (x) *sin (cl) *cos (x-cl)) - (sin (x-
cl)*(sin(x) *sin(cl))))/ (cos(x-cl)"2)); Sf'(x)

x00=43;

eps=0.01;

h=inf;

n=0;

while h>eps
x11=x00-£f (x00) /df (x00) ;

n=n+1;
h=abs (x11-x00) ;
x00=x11;
end
x11=x11;
$%%%%U rapport de pression totale:
$%%%% yl=P0b/P0a
A=(2*d)/ (d+1); tl=sind(x1l)*sind(x11l); k=d-1; 1=d+1; B=k/1l;
yl1=((A*ml "2*t1-B) " (-1/k) ) * (((k*ml1"2*t1+2)/(1*ml~2*tl)) "~ (-d/k));
$%%%%%% rapport de pression statique:
% z1=Pb/Pa
C=(d-1)/(2*d);
z1=A* (m1"2*t1-C);
%$%%%%%% nombre de mach en aval
$%%%% Ml= Mb"2 rl=Mb
S=(d-1)/2;
W=cosd (x11l) *cosd (x11) ;

Ml=((1+S*m1"2)/ (d*ml1"2*t1-S) )+ ((ml"2*W)/ (1+S*ml1"2*tl)) ;
rl=sqrt (M1);

$%%%% Rapport de témpérature statique:

$%% Tl= Tb/Ta

O=(4*d)/(1"2);

T1=0* ((m1"2*t1)=-S)* (1/ (m1"2*tl)+S);

$%%% ro

rol=z1/T1;

%%%%%%% Normale

$%%%ql

%$%% x==bita

%$%%% m=Mb=r

$%% d=gama c=delta

ml2=rl; %$%%% ml=1.4598;

d=1.4;

cl=18;

x12=90;

$%%%%u rapport de pression totale:

$%%%% yl=P0b/POa

A=(2*d)/(d+1); tl2=sind(x12)*sind(x12); k=d-1; 1=d+1; B=k/1l;
y2=((A*ml272*t12-B) ~ (=1/k))* (((k*m1272*t12+2)/ (1*m12"2*t12)) "~ (-d/k));

% z1=Pb/Pa

C=(d-1)/(2*d);

z2=A* (m12"2*t12-C) ;

%%%%%%% nombre de mach en aval

$%%%% Ml= Mb"2 r1=Mb
S=(d-1)/2;
W=cosd (x12) *cosd (x12) ;
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M2= (ml2"2+(2/k))/ (((2*m1l2~2)/k) -1);
r2=sqrt (M2) ;

$%%%% Rapport de témpérature statique
$%% Tl= Tb/Ta

O=(4*d)/ (1"2);

T2=0* (m1272*t12-B) (1/ml272*t12)+S) ;

P=z*z1*z2;
TT=T*T1*T2;
RO=ro*rol*ro2;
PP=y*yl*y2;

$%%%% Y*POb/POa

Y=( (A*m"2-B) * (-1/k) (((k*m™2+2) / (1*m"2))
$%%%%P01 pression total

Pa=4000;

PP1=Pa* (1+S*m”"2) " (d/k) *10" (-5); %%%bar
PO1=PP*PP1;

$%%%%P1l pression statique

P1=P*Pa*10" (-5);

%%% temperature statique
Ta=218.65;

Tst=TT*Ta;

%%%%% TO0l temperature total
TO1l=Tst* (1+S*r2"2);

%%% ROl statique

RRO=0.0637;

RO1=RO*RRO;

V1=287;

al=sqrt (V1*T01*d);

vli=al*r2;

Al=25/(RO1*vl) ;

Dl=sqrt ((9*Al)/ (2*pi));
ddl=(D1*10"3)/3;

g=9.81;
pert=(0.12*v1"2)/(2*qg) ;
H=((PP1/10"(=5)/ (RO1*g)+(v1*2/2*qg)));
rend= (H-pert) /H;
rendO0=Y*rend;

rendd=1-0.1* (m-1)"1.5;
P02=rend*P01;

P2=P02* (1+S* (0.35)"2) " ((-d/k) *rend) ;
TO02=TO01* (1+S*0.35"2);
R02=P2*10"5/ (V1*T02) ;
a2=sqrt (V1*T02*d) ;

v2= a2*0 35;

o°

aa=-4*R02*pi*v2;
bb=2*R02*pi*v2*D2;

cc=-25;

$%%% aa*rm”2+bb*rm+c=0
delta= (bb"2)-(4*aa*cc);
rml=(-bb-sqrt (delta))/ (2*aa) ;
rm2= (-bb+sqgrt (delta)) / (2*aa)

-d/k)




ANNEXES

hhl=D2-2*rml;
N=15000;
=(2*pi*rml1*N) /60;
kk=1.465; g=(kk-1)/kk; tau=6;cp=10"3;

mu=0.4;
Hr=cp*T02* ( (tau~g)-1);
nn=Hr/ (mu* (UU"2)) ;
Hrl=Hr/nn;
delt=Hrl/cp;
$%T02=486....
T03=T02+delt;
T04=T03+delt;
TO05=T04+delt;
T06=T05+delt;
T07=T06+delt;
T08=T07+delt;
T09=T08+delt;
T10=T09+delt;
T011=T10+delt;
T012=T01ll+delt;

T3=T01l+delt;
T4=T3+delt;
T5=T4+delt;
T6=T5+delt;
T7=To+delt;
T8=T7+delt;
T9=T8+delt;
T110=T9+delt;
T11=T110+delt;
T12=T1ll+delt;
T13=T12+delt;

M1=0.35;

M2=sqrt ( ((T3/T02)-1)*(2/0.4));
M3=sqgrt (((T4/T03)-1)*(2/0.4));
M4=sqrt (((T5/T04)-1)*(2/0.4));
M5=sqrt ( ((T6/T05)-1)*(2/0.4));
M6=sqrt ( ((T7/T06)-1)*(2/0.4));
M7=sqrt ( ((T8/T07)-1)*(2/0.4));
M8=sqrt (((T9/T08)-1)*(2/0.4));
M9=sqgrt (((T110/T09)-1)*(2/0.4));
M10=sqgrt (((T11/T10)-1)*(2/0.4));
Mll=sqgrt (((T12/T011)-1)*(2/0.4));
M12=sqgrt (((T13/T012)-1)*(2/0.4));
Q0= (kk/ (kk-1));
tauxl=(1+delt/TOl)A Q;
taux2=(1+(delt/T3))"
taux3=(1+(delt/T4))"
taux4=(1+(delt/T5))"
taux5=(1+(delt/T6))"
taux6=(1+(delt/T7))"

taux7= (1+(delt/T8))

taux8=(1+ (delt/T9) Q,

taux 9= (1+( delt/TllO))AQ;
taux10=(1+delt/T11)"Q;tauxll=(1+(delt/T12)
tauxl2=((1+delt/T13)) "Q;

) ~Q;




ANNEXES

Ss=tauxl*taux2*taux3*taux4d*tauxS*tauxo*taux7*taux8*taux9*tauxl0*tauxll*tauxl?2

Iz




