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RESUME

On étudic les performances globales d’un turboréacteur type JT8D-15 par un
caleul monodimensionnel de chague composant (compresseur, chambre de combustion,
turbine...), Le calcul global est suivi par une crude adrothermodynamique, basee sur
I'équilibre énergétique, afin de déterminer les performances au point fixe. On utilise
ensuite la méthode dite de référence pour calculer les mémes caraciéristiques en regime
hors adaptation.

Les résultats obtenus, comparés & ceux du constructeur sont acceptables.
SUMMERY :

We present a general performances study for a JT8D-15 aircraft engine, based on
one dimensionnal calculation. This calculation is followed by the aerodynamic study
based on the energetic equilibrum to obtain the run up (static) caractéristics. A reference
method is used 1o calculate the same performances at flying flow. The results compared
with engine constructor are more acceptable.
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NOMENCLATURE

vitesse de son

Coefficient de décharge
Chaleur spécifique
Consommation specifique
diamétre

dosage théorique

exces d'air

dédit carburant / débit d'air
poussée totale

poussée nette

enthalpie

enthalpie specifique
Coefficient polytropique
nombre de mach

masse molaire des gaz d'echappement
masse molaire d'un produit
Massic flowrate parameter
masse molaire total
Vitesee de rotation
nombre de moles

pression

pressicn statique

pression statique d'un col sonique
pression totale

puissance

pouvoir calorifique inférieur

débit massique

débit massigue réduit

section



-

constante des gaz parfait rapportée a la massa d'air

rb constante des gaz parfait rapportée a la massa des gaz
d’échappement

rc rapport critique de |a tuyere

r rapport réel des pressions au niveau de la tuyere

Ts température statique

T température totale

U vitesse d'entrainement

vV vitesse absolue

W vitesse relative

& pertes de pression

1] taux de réaction

Y coefficient adiabatique, L—”

No Efficacité

Mg rendement global

Ne rendement polytropique

NTh rendement thermique

P richesse (carburant)

A taux de dilution

1 rapport de pression

p masse volumigue

1 rapport de temperature



Indices:

a air

b burner (combustion)

c carburant

o chambre de combustion

d diffuser

e exterieur

f fan

f final

HPE compresseur haute pression (high pressure compressor)
HET turbine haute pression (high pressure turbine)

LPC compresseur basse pression (low pressure compressor)
LPT turbine basse pression (low pressure turbine)

i initial

is isontropigue

m meélangeur

p primaire

r relatif

i ram

S secondaire

st stoechiométrique

4 tuyere
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INTRODUCTION

Un turboréacteur est un ensemble d'éléments qui forme un systéme de
propulsion dont le fonctionnement repose sur le principe de I'égalité de ['action
et de la réaction, le plus souvent sur appui mobile. Une fois monté, cet
assemblage possede ses propras caracteristigues gui défirissent ses
performances dans n'importe quelle conditions de fonctionnement.

Le régimes de fonctionnement sont justement de deux types: ily ale
régime adapté pour lequel les differents organes qui constituent le moteur
atteignent leurs caractéristiques nominales, dans des conditions
atmosphérigues dites standard st un nombre de mach nul a l'entres.

Le deuxiéme régime de fonctionnement est le régime dit hors adaptation
pour le qguel les conditions atmospherigues, Ialtitude et le nombre de Mach
varient. Les organes sont alors soumis & des contraintes, certes minimisées
par les différents systémes de reégulation, mais limitent leur domaine de
fonctionnement. Ce qui se traduit par une diminution des performances du
maoteur.

Dans le souci de connaitre les zones de fonctionnement et les limites
des moteur d'avions équipant la flotte Air Algérie. que les ingenieurs,
scientifiques et techniciens de cette compagnie proposent, en collaboration
avec les universités, des études aérodynamiques et thermoénergétiques de
plusieurs moteurs, tel les JTBD de PRATT & WHITNEY Dans le cadre de ces
études, je porte ma contribution par 'analyse du turboréacteur JT8D-15,
double flux et double corps. Aprés la présentation du moteur, |'étude consiste
en premier lieu & un calcul général des grandeurs thermodynamigues, qui sont
généralement la température et la pression 3 l'entrée et a |la sortie de chague
éléments. Les mémes grandeurs physigues sont aussi représentées par ies
paramétres adimensionnels, tel les taux de compression ou de détente. On
reléve alors les performances globales du moteur, qui sont entre autres la
poussée développée, la consommation spéecifique et les différents
rendements

Dans Une seconde étape I'étude est approfondie et concerne lanalyse des
écoulements & lintérieurs de chaque organe et la détermination des
caractéristiques citées plus haut, afin de connaitre les performances du
moteur en régime adapté (point fixe), ensuite en regime hors adaptation, c'est
a dire en vol,

La méthode utilisée pour atteindre ces objectifs est présentéee pour
chaque régime, chacune ponctuée par un programme de calcul, qui & cause
de la complexité de |'étude, parmettent d'optimiser et de traduire I'évolution de
toutes les caractéristiques aérothermodynamique. Les résultats obtenus sont
alors discutés et présenter par une interface graphique,

A lafin, une conclusion sera deduite.



INTRODUCTION

PRESENTATION DE L'INTERFACE GRAPHIQUE :

Mon programme est écrit en fortran 90, il se sert des interfaces graphiques
‘MSFLIB' et 'MSPORTLIB' du ‘FORTRAN POWER STATION ver 4.0°,

Dans la barre du Menu se trouvent les menus .

Au Sol, En Vol. Kérozen, BD et Figures.
« Ausol:

Il étudie le Point Fixe, affiche les résultats, et des figures qui permettent
linterprétation des résultats ,de la poussée Csp | Consommation horaire | la poussée
spécifique, le rendement thermique et le débit d'air 2 differents régimes
« En Vol:

Il &tudie le Point Hors Adaptation, affiche les résultats, et des figures gui permettent
linterprétation des résultats, de la poussee ,Gsp , Consommation horaire , les rendements

la poussée spécifique et le Débit d'air en fonction du nombre de Mach calcules & différents
altitudes.

+ Kérozen:
Il donne la variation du Cp et gamma en fonction des températures et de la richesse.
Il affiche une liste de figure qui donne les principaux Composants du Moteur JTBD-15.

« BD:

Il affiche les tableaux des résultats du programme qui calcul les performances au point
fixe et las données du Banc d'essais du constructeur de Air Aigérie et de SABENA






Chapitre 1 Présentation et description

Le reacteur qui fait objet de mon étude appartient a la famille des « JT8D »
de constructeur « PRATT et WHITNEY » ces moteurs eéquipent le Boeing 737 et 727
de la compagnie Nationale Air Algerie.

Cette derniére en posséde (04) types !
« JTBD-5A
« JT8D-15
e JTBD-17
« JTBD-17A
Parme ces quatre types, le 'JT8D-15' est celui proposé par Air Algérie pour étude.

|-1-Description :

Le 'JT8-D15' est un moteur double corps double flux, du type turbofan a
écoulement axial avec un taux de dilution faible. La souffiante (fan) a double etages
envoit une partie du débit d'air ( ecoulement interne chaud ) dans les étages du
compresseur. D'autre part, une partie du débit d'air ( écoulement externe froid) passe
sous une caréne qui enveloppe le réacteur, son but est d’assurer le refroidissement
et d'augmenter la poussée. Fig. [I-1]

|-2-constitution:

Le JT8-D15 est composée essentiellement des elements suivants : Fig.[l-2]
a) un compresseur axial a treize etages, subdivisée-en :

-six étages forment le compresseur basse pression qui tourne a une
vitesse N1 ; Les deux premiers étages sont surdimensionnés et constituent
le fan (La soufflante).

-sept étages composant le compresseur haute pression qui tourne a
une vitesse N2.

b) Neuf chambres de combustion du type can-annular ; deux de ces chambres 4
et 7 sont pourvues d'une bougie d'allumage.

¢) Une turbine axiale, subdivisee-en .

- Un étage haute pression pour l'entrainement du compresseur haute
pression et |a boite d'entrainement des accessoires.

- Trois étages basse pression entrainant le compresseur basse pression.

. Chague moteur est en plus équipé d'une entrée d'air (air inlet ), d'une
tuyére convergente d'éjection (tail pipe)



Chapitre [ Présentation et description

Les sections motaur :
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TUREINE AND ExmausT sgcTIon ( TURBINE ET ECHAPPEMENT) ,,. 7z-50

AccEssoRY pRIVES ( BOITE D’ENTRAINEMENT DES ACCESSOIRES) 72-60
FiN pIscHiRGE sEcTIon{ DECHARGE DE LA SOUFFLANTE)...... 72-70

Figure I-1- Les sections du moteur JTBD-15



Chapitre | Préscntation et description

|-3-Les différentes systéme équipant le JTBD-15 :

a)-Systéme d’allumage : (ignation)

Le systéme d'allumage amorce la combustion dans les tubes a flamme
au moment du démarrage. Dans certaines conditions au sol ou en vol ou
extinction moteur est a craindre, il est utilisé comme mesure préventive.

Le systéme d'allumage comprend :
- Une boite d'allumage.
- Deux cables haute tension
. Deux bougies d'allumage dans les chambres de combustion 4 et 7 qui
produisent des étincelles allumant ainsi le mélange air-fuel present aux

chambres de combustion.

b)-Systéme de lubrification : (oil system).

Chagque moteur ast équipé d'un circuit de lubrification autonome destiné
4 lubrifier, refroidir et nettoyer les sept roulements ainsi la boite d'entrainement
des accessoires.
Tous les éléments du circuit sont montés sur le moteur.

Le systéme de lubrification comprend :

-Un réservoir cylindrique monté sur la face avant et a gauche de la
boite d’entrainement des accessoires.

-Un circuit de pression mettant 'huile sous pression et constitué d'une
pompe, d'un filtre, d'un régulateur de pression d’huile et d’'un échangeur
thermique (huile/carburant)

_Un circuit de récupération ramenant 'huile au réservoir au moyen de
cing pompes de récuperation

-Un circuit de mise a I'air libre établissant la pression interne dans les
chambres a lubrifier.

-Des indicateurs et avertisseurs.
( Voir schéma .Figure |-3)
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Figure I-3-Le systéme de lubrification



Chapitre | Présentation et description

c)- Systéme de démarrage : (starting).

La mise en route du turboréacteur JT8D-15 au sol est obtenue a l'aide
d'un démarreur pneumatique comprenant une turbine centrifuge qui convertit
'énergie de I'air en couple suffisant & 'entrainement du réacteur.

Trois possibilités existent pour alimenter ce systéme
- Par un groupe a air
. Par de l'air soutiré du groupe de puissance (AP.U: Auxiliar Power

Unit)
- Parde I'air soutiré du réacteur oppose lorsqu’il est en fonctionnement

d)-System carburant: (fuel system and fuel control).

Le circuit d'alimentation a pour but d'amener le carburant du réservoir
jusqu’aux injecteurs avec une pression suffisante pour obtenir une bonne
pulvérisation dans tous les cas de fonctionnement : ralenti, poussee
maximale, altitude élevée, démarrage, accélération.

Le systéme de carburation comprend les organes suivants :

. Pompe de carburant qui aspire le carburant du réservoir d’avion donc
elle assure une alimentation continue de carburant avec une pression
donnée.

_ Réchauffeur de carburant qui sert & dégivrer le carburant.

Filtre carburant qui retient les impuretés solides en cas de givrage de
feau continue dans le carburant, il empéche avec le réchauffeur
carburant l'introduction des cristaux de glace dans le FCU (Fuel Control
Unit).

. L'échangeur thermique (hulle/carburant) qui permet de réchauffer le
carburant tout en refroidissant I'huile de lubrification du moteur.

_Collecteur double qui draine le fuel aux injecteurs.
_Injecteurs a double orifices qui servent a pulvériser le carburant pour

chaque chambre de combustion.
( Voir schéma .Figure 1-4)
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Figure |I-4-Le systéme carburant



Chapitre 1 Présentation et description

e)- Systéme_d’inversion de poussée : (Thrust reverser).

Les moteur JTED sont équipés d'un inverseur de poussée destiné a
réduire 1a distance du parcours d'arrét lors de I'atterrissage, 'ensemble est
constitué de deux portes de déflexion et des vérins installés dans la rallonge
du canal d'injection.

En croisiére, les portes sont relevées pour degager la sortie du jet, tandis gue
qu'en régime de décélération, elles sont rabattues vers l'arriére de fagon a
obturer la sortie de la tuyére d'éjection et diriger aussi le flux vers 'avant du
moteur.

fi-Le systéme de dégivrage : (engine anti-ice).

Le systéme de dégivrage est utilise pour empécher la formation de la
glace sur le carter d’entrer du réacteur, les aubes directrices (ailettes d'entrée)
et le cone de penetration.

Ce sysiéme est composé de deux tubes d'air de dégivrage et de deux robinets
d'arrét avec moteur actionneur.

Quand le systéme est mis en marche a partir du poste de pilotage, les deux
moteurs sont actionnés pour ouvrir les robinets d'arréts, ainsi I'air chaud se
met en écoulement du huitiéme étage du compresseur (piquage d'air) vers le
carter d'entrée fan a travers les tubes, ensuite, il se filtre vers le cbne de
pénétration a travers les creux d’ailettes pour &tre renvoyé ensuite a PVintérieur
du turboreacteur,

( Voir schéma .Figure I-5)

10



Présentation et description

Chapitre 1
POSITION
) INDICATOR
{indicateur de position)
ACTUATOR
{MOTOR] & i
(dstanehiss \\ (robinet d'isolement)
(moteur)) K
(robnets et déclencheurs
d'isclement anti-zivrage d'air)
ANTHCING AIR SBHUTOFF
VALVES AND ACTUATORS  ANTHCING [TUBES)
AIR MANIFOLDS
(mbnﬂuresranti-givragf: d'air (de tubes))
IRNLET
GUIDE
YANES —
(alettes de
guidage
4'admission)
NOSE
BULLET
{conduit externe de compresseur
BLEEVE STRAINER arriére de décharge)
WEEP L-H1308 (0000}
HOA F

Figure I-§-Le systeme de dégivrage
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g)-Systéme de soutirage : (air systéme).

L'air comprimeé est soutiré 2 différents etages du compresseur ;

« Soutirage d’air externe :

| est soutiré des étages 2, 6, 8, 13 et est utilisé pour differentes
fonctions :

_  Refroidissement de |'alternateur

- Dégivrage du moteur et de la prise d'air.

- Alimentation du réchauffeur carburant

- Protection anti-pompage

- Pressurisation des réservoirs hydrauliques
- Dégivrage des ailes

. Mise sous pression du réservoir d'huile.

« Soutirage d'air interne :

il est soutiré des étages 6,89,13 et est utilisé :

- La pressurisation des joints de roulements.

. Le refroidissement de la partie chaude du moteur.

. La réduction de la poussée axiale sur le roulement N°4
- La pressurisation de I'intérieur du moteur.

k)-Systéme anti-pompage :

Le systéme anti-pompage est utilisé pour éviter le porpage du
compresseur lorsque le fonctionnement de ce dernier n'est pas adapte, pour
cela, des vannes de decharge équipent le moteur et sous I'effet d'un bourrage,
elles s'ouvrent automatiguement et mettent en contact une partie du débit d'air
du B*™ et 13™ étage avec la sortie du fan rétablissant ainsi I'écoulement.

( Vioir schéma .Figure |-6)
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Figure |-8-Le systéme anti-pompage
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Chapitre [ Présentation et deseription

I-4-Cycle Thermodynamique:

Le turboréacteur est un moteur qui fonction selon les méme cycles que le
moteur & explosion, soit

1) Admission

2) Compression(compresseurs haute et basse pression )
3) Combustion ( chambre de combustion)

4) Détente (turbines haute et basse pression)

5) Echappement (tuyére)

On peut représenter qualitativement ces différentes évolution sur le diagramme (T-3)

Fig.[)-7]

S[Jke]

Fig.[I-7]

( trais continue correspond au flux primaire trait discontinue correspond au flux
secondaire)

0-Atmosphére 3 'entrée du réacteur
1-Bord d'attaque

0—1 Effet Ram :Le débit d'air pénétrant en(0) subit une compression dans un
conduit d'écoulement fictif,

1—2 Entrée d'air : aprés la premiére compression une partie de I'énergie cinetique
relative a Iair est transformée en une énergie de pression, la pression statiqgue

14



Chapitre | Présentation et description

augmente au détriment de la vitesse, on constate cependant une baisse de pression
totale due A des pertes.

22 5 FAN : il communique & I'air une compression préalable, puis le divise en deux
flux, un flux primaire qui traverse le réacteur et un flux secondaire qui traverse le
passage annulaire compris entre la caréne et les siators.

2 53 Compresseur BP: le flux primaire y subit une premiére compression
adiabatique.

34 Compresseur HP: Lair étant parfaitement comprimé pénétre dans le
compresseur HP. Ou il y atteint pression et température d'inflammation.

4—5 Chambre de combustion : le débit acquiére une quantité d'énergie délivrée par
la combustion du Kéroséne, la température augmente considérablement alors que la
pression est pratiquement constante.

56 Turbine HP :  les gaz sortant de la chambre de combustion avec une pression
et une températura élevée, subissent une premiére étape de détente adiabatique qui
engendre une chute de pression élevée, récupérée en une énergie cinétique.

6 +7 Turbine BP : suite de la détente des gaz d'échappement.

7- le flux secondaire, comprimé dans le fan, sera légérement accéléré dans la
section secondaire sans grande perte de pression, jusqu'a l'entrée du melangeur.

7—8 Mélangeur : les deux flux se regroupement pour former un mélange homogéne
avec une vitesse moyenne.

89 Tuyere: l'énergie de pression s'y transforme en énergie cinétique. Les gaz
d'échappement continuent a se détendre jusqu'a la pression atmosphérique.

9-Atmosphére aval.

|-5-Caractéristiques générales :

Longueur (approximative) : 119.88in ( 3.045m)
Diamétre maximum (approximatif) : 425in(1.08m)
Vitesse de rotation 100 7 N1 - 8590. tr/min.

N2 :12250. tr/min.
Vitesse de rotation maximale N1 . 10247

N2 12250 “
Poids (a sec ) - 1502 Kg (33051b).
Rapport de compression (Pt4/Pt2) 17
Rapport de compression du fan (PtF2.5/Pt2) :1.975
Taux de dilution (bypass ratio) : 0.98

Débit d'air : 147 Ka/s. )
T15 estimé : 1062°C ) régime décollage.
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Présentativn et description

EGTmaximum : 620°C )

Poussée (Ib) et consommation spécifique (TSFC, IB /h fuel/lB THRUST ) en
condition standard (15°C, 29.92in Hg) et statique, le moteur étant équipé d'une prise

d'air 1007 (blimouth) et d'une tuyere lisse.

( RALENTI )

SETTING Thrust. Tsfc
Take-off 15.500 0.630
(DECOLLAGE)
Max.continous. 13.750 0.595
Normal rated.
(Maximum continue)
Max.cruise. 12.400 0.580
(CROISIERE)
Idle {(no load). 930 -

16







Chapitre LI Fonetionnement des organes constituants

ll-1-L’entrée d'air :

L'entrée d'air du turboréacteur est sous la forme d'une conduite adiabatique
destinée a ramener le plus avantageusement et avec un minimum de perte dans les
meilleures conditions, Les files d’air Vers le compresseur et ce la dans tous les
domaines de vol, Elle transforme I'énergie cinétique en énergie potentielle.

Le carter d'entrée du turboréacteur est en alliage d'aluminium ou magnéesium a
double paroi pour Permettre le passage de I'air de dégivrage du moteur ; ce carter
contient :

_Les aubes directrices d'entrée du compresseur. (inlet guide vanes)

-Le support du roulement N*1.
-Le support de sla génératrice tachymeétrique N°1.

A l'entrée d’air la température totale y est conservée. par contre, la pression totale
chute a cause des pertes qu'on peut les classer en deux types

- Des pertes internes : dues aux frottements sur les parois.faibles et
parfois négligeables(<10%).

- Des pertes externes : liées au champ aérodynamique autour du
moteur.

Elle deviennent impertantes en supersonique, apparition d’'une onde de

choc due au fuselage du moteur. Elle dépendent en premier lieu du

nombre de mach de vol, mais également du type de la prise d'air, des

conditions de vol et du régime.

Ces pertes nous conduisent & définir un rendement d'admission appele aussi
gfficacité.

-1-EFFICACITE :

C'est le rapport de la pression d'arrét réelle (ou pression d'impact) sur la
pression isentropique :

P. "
o1 = [H’~Jmm,[1_1]

dans l'aéronautique on utilise une formule qui nous donne la valeur moyenne de
l'efficacité en fonction du nombre de mach d'entrée :

Z[I—H.U?S{M—])”ﬁ Mi> 1
1

(.98 M o<l

17



Chapitre 1T Fonctionnement des organes constitoants

En condition statique, par un effet de dépression l'air est accelére jusqu'a l'entree du
compresseur. En vol I'air est décélere, la chute de I'énergie cinétique est traduite par
une augmentation de la pression statique. Ainsi, une faible partie de la poussee
totale résulte des pressions qui s'exercent sur les parois de 'entrée d'air.

lI-1-2-Forme de 'entrée d’air:

Dans cette zone I'écoulement d'air subit une compression qui conduit 2
différentes formes selon les régimes de vol. A partir de la relation de « d’hugoniot » :

4

s _ v (y'a)

§ 4 N s

Nous avons pour : M < 1= (M?-1) <0
Si %} 0 (dans le cas d'un divergent ) :%*ﬂ 0
D'aprés I'équation de « Bernoulli » :

s i s : = i
JE i T csi— Toute variation de I'énergie cinétique entraine une variation de

pression.
Or notre but est d’augmenter la pression en diminuant la vitesse cette condition est
satisfaite pyr une section divergente.

5

Il-1-3-Forme de 'écoulement & I'entrée d’air :

La forme de I'entrée d'air étant fixée, on applique I'équation de conservation
de la masse afin de déterminer Ia forme de I'écoulement & 'amont du moteur

pa Vo . So=pr V1.81=p2 V2. 52
a)ps V1. 51 =2 V2.5 or p1 =pz etV2 <Vi= 5 < Sz

b) p1 V1. S¢=po.Vo. Sgon suppose que pt1 =po

= S V=V, Si= 5 M. 1|'}'.FT\‘-, = Sp. Mg .”'IyJ'T\'{,

Tst = TSG p— 31 .M-i = Sq}. Mu.

D'oll trois cas peuvent se présenter !

18



Chapitre 11 Fonctionnement des organes constituants

a) Mg<M;= Sg> S (écoulement convergent)

b) Mg=M;= Sg=S5; (écoulement cylindrique)
c) Mg>Mi= Sg< St (écoulement divergent )
Or nous voulons diminuer la vitesse, soit :

Vy  diminue = My  diminue

Le cas idéal estque  Mo=Mi= Sp =51

Dans le cas oil Ms< My on aura création de remous qui diminueront de la section
efficace.

Figure Il-1-Ecoulement & I'entrée d’air

li-2-Le compresseur ;

Le compresseur du moteur JT8D-15 est du type axial, qui est destinée a
ramener le fluide dans les conditions minimales d’inflammation, a la chambre de
combustion, le compresseur est constitué de 13 étages, chaque étage étant
composé d'une grille roforique et d'une grille statorique.

Il est subdivisé-en :

i-Le compresseur basse pression {LPC) :

formé de 6 étages entrainés par une turbine basse pression a trois etages
(LPT) & une vitesse de rotation N1, les deux premiers étages constituent le FAN,
I'ensemble des étages ont pour réle l'augmentation de la pression de ['air.

ii-Le compresseur haut pression (HPC) :

formé de Tétages entrainés par une turbine haute pression & un étage (HPT)
3 une vitesse de rotation N2, son rble 'augmentation de la pression de |'air regu du
compresseur basse pression.
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B

Le compresseur est composé d'un rotor qui fournit I'énergie cinétique, et d'un stator
qui transforme cette énergie en énergie de pression, le rotor est module a l'intérieur
du stator de fagon & ce que I'on rencontre de I'avant a larriere, une grille d'aubes
mobiles suivie par une grille d’aube fixes, suivie une grille d’aubes mobiles etc...La
somme d'une grille d’aubes mobiles et d'une grille d'aubes fixes constitue un étage
de pression.

a)-Le principe de fonctionnement :
P‘P
Dans un compresseur subsonigue {cas des moteurs d'avions de transport), Ia
déflexion de I'écoulement assure I'augmentation de la pression statique et un travail.
Un étage de compresseur a deux fonctions :

- Augmenter I'enthalpie d'arrét de I'écoulement (réalisé dans la roue mobile).

- Augmenter la pression stalique, ce qui est réalisé en partie ou en fotalité
dans la roue mobile ou dans le stator (roue fixe). Le degré de réaction noté
‘¢ * traduit cette repartition : :

Pour un &tage périodique soit . =o, (ou les indices 'a’ et'y’ sont respectivement
entrée et sortie de 'étage)

i h Az
¢=1'72Er:|:[fg[2f—f£{h‘}=}f_§:?{3'1]

a) Limites de fonctionnement du compresseur :

Le compresseur est défini et calculé pour un paint de fonctionnement et doit
opérer dans une large plage de debits et rapports de pression, suivant les conditions
extérieures et les utilisations requises, Fig. [11-2], [réf.9], ou :

[1 = pression de sortie/ Pression entrée

Qrd = débit réduit =fi-.}j'f

. Les isorotations sont déterminées a partir d'un banc d'essai, en fixant la
vitesse de rotation (N) et en variant les débits, on trouve les différents]].

- La ligne de pompage déterminée pour chaque régime avec un taux de
compression et de débit détermingés, on reléve des points que I'on joints.

. La ligne d'adaptation: pour chaque couple (IT, Qrd), on définie une
puissance d'équilibre, on releve des points que I'on joint.

20
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.

- Les lignes d'extinction : on injecte du carburant a différentes pressions et
températures, on releve les points d’extinctions riches ou pauvres selon le
cas puis on les joint.

7
b ge = L
T
= Cra
Débit rédumt
Figure lI-2-limitation de fonctionnement
B1) Le pompage :

Le pompage est la diminution subite du débit d'air au travers du
compresseur, ce qui entraine une diminution de pression a l'aval du
compresseur et crée ainsi le reflux du débit d'air (écoulement inverse), ceci
engendre l'instabilité et la destruction de la machine. Ce phénomeéne esl
causé par un blocage de I'enirée d'air, une réduction de la section de sortie ou
lors d'une accélération brusque.

B2) L’ adaptation cumgresﬁeur-turbina- .

Le compresseur &tant entraineé par Ia turbine donc le débit d'air qui le
traverse est fonction du débit de la turbine, soit la puissance prélevee au
niveau de la turbine est égale a la puissance fournie au compresseur
additionnée a celle fournie aux autres accessoires.

B3) La limitation de la chambre de combustion :

Pour une bonne combustion, on recherche par les dimensions données
un bon dosage carburant et surtout un débit d'air adéquat (bonne pression et
vitesse), afin d'éviter les phénomeénes d'extinction riches (trop de
carburant/air} ou extinction pauvre (trop d'air/carburant).
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1. MNo. 1 Bearing Front Support (Legemenmtpalier N°1)
z. Fan Inler Case(carier emivée Fam )
3. Boss, Inlet Cape (orifice du carier ewtrie )
b ] fo==, Inler Case
5. Connector Asseninly iprisede comsecieur )
Fan Inlec Case and No. 1 Bearing
Front Supporkt T2-21

Figure ll-3-Le FAN
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LA X805
=74

Fromt Compressor Rotor Arnd Stator Assembly
FPigure 701
(Tashk 72-33-00-21-001)

= Front (Mm. 1) Hub

lat Stage Hub And Blades Assewmbly {Axcial Reator)
Z2nd Stage Di=k And Blades Anmembly (Axial Rotor)
Fan Bt Cases (Refersnse)

Re2ar Fan Cage

Cutesr Shrouds

Front Fan Case

Pront (No. 1) Hubh Bearing Journal
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Figure ll-4-Le Compresseur
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li-3-La chambre de combustion :

La chambre de combustion du JT8D-15 est de type tube-annulaire (chambre
mixte) Elle est formée de neuf tubes a flamme numérotés de 1 & 9 dans le sens
horlogique, le moteur étant vu de l'arriére. Ces tubes sont disposés autour des
arbres de transmission et contenus dans deux carters internes.

Chaque tube est équipé d'un injecteur, tous les tubes sont interconnectés par des
tubes de transfert de flamme qui permettent lallumage de toute la chambre de
combustion et d'égaliser la pression dans celle-ci.

Les tubes & flamme 4 et 7 sont pourvus d'une bougie pour l'allumage du moteur.
Deux bosses de récupération du carburant des chambres de combustion sont
localisées sur la partie inférieure du carter extérieur de ces deriéres, permettant
ainsi le drainage du carburant résiduel vers I'extétieur.

La chambre de combustion doit assurer transformation la plus compléte possible de
I'énergie chimique du mélange air-kérosene en énergie calorifique (moins d'imbriies
possibles donc polluant) et cela dans toute la gamme du vol.

a)-Le fonctionnement :

La combustion est le produit d'une réaction entre 'oxygene de I'air comprime
et le fuel pulvérisé en dégageant une énergie calorifique.

Cette réaction a lieu pour des proportions stcechiomeirigues (dues a l'équilibre
chimigue sans excés d’air) et fournit une température assez élevée qui est source de
problémes au niveau des turbines.

Pour satisfaire I'inflammation et la protection des aubes de turbine, le débit d'air est
divisé et est introduit en trois phases :

. 1% phase - 15 & 20% de l'air est introduit au niveau des injecteurs (zone
primaire} pour fournir la temperature nécessaire a une combustion rapide.

. 2%™ phase ; 30% de |'air total est introduit a travers des trous dans le tube
3 flamme (zone secondaire) afin de compléter 'oxydation des particules du
combustible et avoir ainsi une bonne efficacité. Or I'air doit étre injecte
avec une grande précaution pour un refroidissement local de la flamme et
réduire ses effets sur le carter.

- 3% phase : I'air restant est introduit a travers des trous de dilutions (zone
de dilution) et est totalement mélange aux produits de combustion, en les
refroidissant jusqu'a la température admise en entrée turbine.
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COMBUSTION SECTION - DESCRIPTION

Copiustion Chambers

1
2. Combustion Chamoer Cuide [Hine Required)
3. Combustion Chamber Tuct Assemioly
4. Combustion Chamber Cutlet Inner Ducticonduil mléricur de seriie)
<. Combustion Chember Outlet uter Duct (conduit exteme de sortie)
Combustion Chambers and
compustion Chamber Dust heseminly TE2=-40

Figure li-5- La chambre de combustion
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b)-Les paramétres limitatifs de la combustion :

b1} Pression minimale d'inflammation : Fig. [1I-6]

Est une condition exigée et dépend de la pression sortie compresseur
ainsi que de la vitesse d'écoulement a I'entrée (le nombre de Mach), selon la
loi d’'une évolution isentropique.

prnin = Php::“"%:]lmzhmj[rr]j-‘[b-1]

pression &

Zome oula
combustion
ext possible

| SR A

P dosage 1éel

Figure 11-8- La pression minimale d'inflammation

b2) Vitesse de I'écoulement : Fig.[Il 7], cette vitesse ne doit pas dépasserla
vitesse de propagation de la flamme pour éviter I'extinction ou le détachement.
Mais cette limite est pratiquement ignoree car le

Constructeur a prévu un canal vitesse
Divergeant entre le compresseur
Et la chambre de combustion. - L P i
. e
p e
o s
s Dosage ré
4 >
Pauvra riche

Figure Il-T- La vitesse de |'écoulement
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i

ll-4-La turbine :

Les turboréacteurs utilisent des turbines axiales ainsi dénommées parce que,
comme dans les compresseurs axiaux. L'écoulement de l'air s'effectue dans une
direction paralléle a I'axe de la machine.

La turbine est un organe qui assure I'entrainement du compresseur et des
accessoires en prélevant une part d'énergie au gaz sortant de la chambre de
combustion le reste de I'énergie sert a fournir la poussée.

Le JT8D-15 dispose de deux turbines axiales, 'une a un étage et l'autre a trois
étages, chaque étage étant composé d'une grille d'aubes statorique et d'une grille
d'aubes rotorigue.

Elle est subdivisée :

i-Turbine haute pression :

Formée d'un étage, elle transforme I'énergie thermique et cinétique en énergie
rotationnelle pour faire entrainer le compresseur haute pression & une vitesse de
rotatiort N2 Et elle est tournée par le gaz extensibles provenant & grande vitesse de
la chambre de combustion & travers le distributeur de turbine ( turbine Nozzel Guide
Vanes).

ii- Turbine basse pression !

Formée de trois étages, elle en énergie rotationnelle pour faire entrainer le
compresseur basse pression a une vitesse de rotation N1 et elle tournée par
I'ecoulement du gaz primaire provenant du premier étage turbine.

A) Le fonctionnement :

La turbine est alimentée par les gaz chauds, trés comprimés, elle doit leur
permetire de se détendre en transformant leurs énergies de pressions en
énergies cinétiques. On obfient cette transformation a l'aide des étapes
suivantes .

_ Dans le stator, le fluide se délend et sa vitesse absolue augmente et
I'énergie potentielle (de pression) est transformée en énergie cinétique.

. Dans le rotor, I'énergie cinétique est transformee en une energie
mécanique qui permet la rotation de la turbine haute pression et basse
pression, ce mouvement est transmis aux COMPIESSEUrs relatifs et a
d'autres accessoires.
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b) limites de fonctionnement :

Elles sont essentiellement d'origine structurelle (temperature de
structure du matériau).

b1) le refroidissement des aubes :

Pour améliorer le rendement d'un turboréacteur, il faut
augmenter la température de combustion. Or, elle est limitée par la
résistance du matériaux. Aussi, des systémes de refroidissement sont
préconisés, on peut citer :

1 — Les systémes & liquide (eau en geéneral) : prouvés non
pratique a cause des difficultes d'installation des tubulures de

circulation du fluide, ainsi que I'élimination de la corrosion engendrée.

2- Les systémes & air ont eu un plus grand succés, ils sont
assurés par de |'air soutiré du compresseur. La circulation se fait selon
deux modes :

» Circulation interne : le fluide passe a travers l'aube et par
effet de convection forcée et de conduction, la température
des gaz externes subit une réduction de Fordre de 200 a
300°C.

= Circulation externe : les aubes étant percées, I'air frais y est
injecté et crée un film protecteur autour de I'ailefte et diminue
sinsi l'influence de la température et le taux de transfert sur
les parois. Cette méthode est considerée comme la plus
efficace car elle assure une plus grande durée de vie a
Faube.

b2) Le fluage :

Aune température donnée (qui est assez élevee) avec des
contraintes constantes (dues aux forces de pression et force centrifuge
(de rotation), la déformation est instationnaire et implique limitation
dans le temps. La déformation & laguelle on aboutit est appelée fluage,
défini comme un arrangement cristallin au sein du matériaux,
entrainant une dilatation sous I'effet de la température et de Ieffort.
Leur temps d'application peut conduire a |a rupture.
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Fonctionnement des organes constituants

o

Front Coupressor Drive Turbine Grow
(KTTELAGE TURBINE COMPRESSEUR

1. Front Compressor Drive Turbine Shaft
(Adbre dentramement tuhme-coripressett)

2. Ho. 4 1/2 Bearing Retaining Mut (Exmn de retenne de palier ¥4 112)
3. No. 4 1/2 Bearing Inner Race ind Rollers

(e e e et 411

4. To. 4 1/2 Bearing Carbon Seals (uintscabons de paier N'4 1)

5. Second Stage Turbine Vanes (akteds ems étae tubine)
6. Turbine Hozzle Case  (caterdslatubme)

Figure [I-8- LA TURBINE
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| 46604
1174

murbine Exhaust Cmsse And Fan Exhaust Outer Duct
(cas d'échappement de turbine et conduit externe d'&chappement de fan)

Exhaust Case Assembiy (enscmbh: de cas d'échappemmﬂl
Duct And Fairing Assembly (ensemble de conduit
Probe Boss (emplacement des sonde) de capot de carénage)

Fan Exhaust Outer wuco
conduit externe déchappement de tan,

e L BD R

Figure 1-9- Le carter d’échappement de turbine et conduit d'échappement de fan
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il-5- Le mélangeur :

Est une petite partie cylindrique qui joint la sortie turbine et le conduit
secondaire a la buse d'éjection. Comme son nom lindique, il permet le mixage du
flux primaire chaud et du flux secondaire froid en débit homogéne, afin de pouvoir
subir la derniére étape de detente.

Les avantages d'un mélangeur sont .

. Uuniformisation des températures engendre [uniformité des vitesses
d'gjection et abaisse ainsi la vitesse maximale (du flux chaud), donc le
niveau de bruit du jet.

- Une plus forte poussée accompagnée d'une plus faible consommation
spécifique comparée a un moteur 3 flux séparés de méme cycle.

. Amelioration du mélange par une force d'interpénétration des deux flux.

1-6-la conduite d’échappement :

La conduite d‘échappement a pour but principal d'achever la transfarmati;:n
d'énergie de pression en énergie cinétique. C'est dans le canal d'éjection qu’a lieu la
détente utile & la propulsion.

Cette conduite contréle 'écoulement primaire et secondaire des gaz d'échappement
et les renvoie hors du moteur. Elle supporte aussi le roulement N°6 et contient des
sondes de pression et de temperature d'échappement.

Le paramétre régissant le fonctionnement de la tuyére est le rapport de la pression
des gaz d'échappement (entrée tuyere station 8), a la pression dans le plan sortie de
la tuyére (point 9), Fig.[1-8], nous avons alors le rapport :

% Défini comme rapport réel, noté 'rr'. Nous définissons aussi un rapport critigue,

noté « rc », pour un écoulement dont la vitesse au col devient sonique avec un débit
maximal Veertio = 8 50it Ma= 1.

En supposant que les pressions totales dans la tuyére sont conserveées :

= 1{%} 3
Pti=Pto=Ps3 ]:14_EQ1ML_,2JF ................... [6-1]
Mg= 1.
o D= ot YA .
o™ .P.S‘E_ ....- [ ']
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Figure [I-10- La tuyére d'éjection
En comparant les rapports deux cas se presentent

ajrr < e on est dans le cas d'une tuyére convergente adaptée, ce qui
veut dire que la pression statique sortie tuyére est égale a la pression
atmosphérique et toute la détente s'effectue dans le canal d'ejection.

. > arc: La section de la tuyére étant fixe la détente continuera aprées.a
section de sortie en une série d'ondes de détente suivie d'ondes de choc,
donc il y a perte d'énergie.

Le nombre de Mach de sortie sera maintenu égal a « 1 » et le débit sera
constant.

Remarque :

Si le rapport réel est trés grand par rapport au rapport critique, on opte
généralement pour une tuyére convergente-divergente afin d'éviter les pertes

de détente.
Ce type de tuyére est monté sur les turboréacteurs supersoniques ou avec

post combustion
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L'étude qui suit portera sur les différents parameétres (température,
pression, taux de détente et rapport des températures) , au niveau de chaque
organe. Puis les performances du moteur (les rendements, consommation et
poussée).

Nous considérerons que les chaleurs spécifiques sont variables au niveau de
chaque élément, (réf.11).

- La chaleur spécifique de I'air en (j’kg. "K) .

Cpa =53.442 6*- 29.355 6° -89.592 6° +155.139 8+1163.102....... ... [0-1]
¥ = T“'I 125
QL B e

- La chaleur spécifique de combustion en (J/kg. °k)

Cpe =39.359 8% 17.6524 8% — 99.4754 67 +204.786 8+1292.626......... [0-7]

- La chaleur spécifique des gaz d'échappement en (i’kg. k)

pr = CFIE‘F(!—-;?{%]{(FH—E,P;;] [ﬂ-3]

Ou fy dosage steechiometrique
f : dosage réel
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lIl-1-ENTREE D’AlR:

0 1

écoulement
I Sy i » s

So

d'air
fig-lil-1-entrée d’air

L'organe déja défini, assure un ecoulement supposé isentropique entre
I'entrée du réacteur et 'entrée du compresseur.
En appliquant le premier principe de la thermodynamique, nous donne :

w+ 8g = dh +dv

Avec :

-dw =0 il 'y a pas d'échange de travail dans le diffuseur.
-dg =0 I'evolution adiabatique.

-dh = CpadT;

d'aprés ces hypothéses on aura entre la station (1) et(2):

-T v .[".:12 e V‘!
Cpa . T5: + = =Cpa . I + ) = est. (a)
2 2
Vl
{(a)=LCp= . [TS + Zﬂpa] = S arrineiearenasemnennaes L 1-1]
avec .
.I:j - a.-'d;w =3 A n‘ ;
: oo
Et {,..I}.r.l—.:}"__1

D'ou la relation [ 1-1] donne:

=(Cpn . I3 [l -t—[?%).M? ]z est
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de plus d’aprés la relation de Saint =\enanton a:

2

Ti=Ts [H u .Mz—lzc.sr
i

alors on peut noter que la température totale se conserve -

Ti2=Ts |:1I (;v_—l) .M11-I=I?1
2 |

A quelque pertes prés , la pression totale se conserve.

Pﬁ:ﬂm._luﬁ

nu = (.98 [E_'ﬁiﬂﬂﬂ'ffé ]

|z ¥ A
e 2 r —1
Pri=Ps [H ["—:-ﬂ M }r :
la vitesse d'écoulement au passage de I'entrée d'air est .

Fi=Mi.qy.-r. s
REMARQUE :

e 1-2]

o)

SORRRMRONNY, ;.. |

-En adaptation le nombre de mach est nul, donc les paramétres d'entrée d'air

son égaux au parameétres de soriie.

-Hors adaptation ; une surface cylindrique fictive est cree
lentrée d'air et la section d'attague de | ‘entrée d'air ,

entre l'amont de
ou s'exerce une

compression du fluide .on appelle ce phénoméne effet de RAM represente

par un taux de compression (nr) et un rapport de temperature (

respectivement par !

i

_Emz(lm)r{_]] == Try"ﬁ_”

e~ Py Iw

= z
_In o o g,

Tr = Ts

r).définis

e [14B]

les grandeurs amont de I'entée sont: Tso Psget un nombre de Mach Mg, celles du

bord d’attaque de I'entrée sont Tty et Pty

I'écoulement &tant isentropique, il y a conservation des grandeurs totales.
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1il-2-FAN ET COMPRESSEUR :

Calcul le rayon moyen et la vitesse d'entrainement du fan :

Calcul le travail du fan (la soufflante) :

|
Wy =AHtr =Cp . Jn (ﬁ" 1 - l} EETTOUTTRE |7 |
avec:x=2.106
I'enthalpie totale par etage :
smrge s M cimeessisacas R

zf

comme nous serons appelés a faire ce calcule pour chague etage, nous avons
élaboré un algonthme de la forme suivante :

AHiE

Ti(i+1) = Trli) + X

SR
Pii+1) = Pr(i) . ( T;g‘ﬁ;}]{‘

or yetCp varie en fonction de la pression et de la température , donc pour essayer
d'approcher les valeur réelles, on le calculera pour chaque étage.

La méme méthode pour le compresseur (HP) et ( BP)

Pour le compresseur HP = 3.802

Pour le compresseur BP =« =2.134
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1l-3-LA CHAMBRE DE COMBUSTION :

ll-3-1-Equation de combustion :

lli-3-1-1-Réaction steechiométrique :

La formule chimique du Kéroséne est:CrHig
L'air étant composé de 21 % d'oxygéne et de 79 % d'Azote en négligeant les autres
&éléments sa formule est :

0z + 0.376 N2

Donc la réaction qui 2 lieu pendant la combustion est

xC-His + y{ O2+3.76 Np) —® aCOz + bHz0 + cNz
aprés |'equilibre :
CH1g + 11.{ 0243.76 No) ___57.CO2+ B H0 + 41.3 N2

La masse d'air pour une combustion totale:
[ N2
Ma = n | M) + (55%] : M(Nz]]
L |

n : nombre de mole d'air

n(O3) : nombre de mole d'oxygéne dans une mole dair
n(Nz) : nombre de mole d'Azote dans une mole d'air
M(O;) : masse molaire d’'oxygéne

M(N2) : masse molaire d'Azote

Ma =1516g. (masse d'air)

La masse de carburant utile :
Mcb = n(C2) M(C2) + n (Hz) M{Hz)
M(C:) : masse molaire du carbone
M{Hz) : masse molaire de I'Hydrogene
n(Cz) : nombre de mole carbone dans une mole de Kéroséne

n(Hp) : nombre de mole de 'Hydrogéne dans une mole de Kéroséne
Mcb =100g.
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Le dosage théorigue (steechiométrique) :

Eet définit comme le rapport de la masse de carburant sur la masse d'air utile
a la combustion totale.

dth =Mcb/Ma
dth =1/15.16

or ce dosage engendre des températures de sortie de I'ordre de2000K®,pour
diminuer cette température , qui est trés nuisible au premier étage de la turbine, on
augmente le débit d'air entrant dans |a chambre de combustion, et cela en faisant
intervenir la notion d’air théorique et I'excés d'air.

. ['air théorique est la quantité minimale d'air nécessaire pour oxyder tout le
combustible.

- L'exceés d'air est la quantité réellement fournit pour une combustion certaine et
pour entrainer un refroidissement .cette quantité est en fonction de la
température d'inflammation.

lii-3-1-2-Réaction_combustion réelle:

Sachant que la réaction s’effectue avec un excés d'air (noté ‘e’), on peut
I'écrire sous la forme générale .

CHy +{1+e)(x+{y/4))( O2+3.76 Noj— xCO2+{(y/2)Ho0+3.76(e+1)(x+y/4) N2+

e(x+(y/4))02
I
oU . e =
(2

avec g = £ stant la richesse et fc'est le débit de carburant sur débit d'air

J=
comprime.
@ = i
{:12x+y}r'({.r+i}.{32+3.?5.23.16}}
alors : 1+e= 12%+y

137.881 ﬁ-(x+§],f
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lll-3-2-LA TEMPERATURE DE SORTIE DE COMBUSTION :

Bien qu'elle est en fornction du débit d'air entrant, elle est aussi trés liée a la
vitesse de rotation (condition du construction) par une relation parabolique de la
forme :

Tt=aN’+b N +c | (i TERTTRUVSRUNMUTPRINIIN < | |
Dont les paramétres sont définis & partir des conditions aux limites :

a= 4.812603E-06
b= -2.976155E-02
c=1216.012

une fois la température fixée, on peut calculer le dosage réel de cette combustion par
une méthode itérative car les chaleurs spécifiques moyennes sont fonction de la
température et de dosage .le choix initial est basé sur la température limite entrée
turbine et la richesse maximal que on peut atteindre et ce de I'annexe[3].

La formule du dosage déduite de I'équation de I'efficacité ( sera vue ultérieurement)
est :

. geb
Y Op
f= Cw. Ttr Cpo. Tt SORUSUROROOT .. .|
Pci . n=— Cp. Ty I
A eg
Pgi : le pouvoir calorifique inférieur pour le Kéroséne =43.12 10° [J/Kg] R
La chaleur spécifique moyenne est calculée & partir de I'équation 03] -l
L'algorithme du calcul itératif est : = E R A :|
G AR i
1-fixer Cpy = calcul de /v de I'équation [3-2]. L 6 : ;’

. ', + - - ; ol
2. calculer le nouveau Cpy par la formule [0-3] = calcul de [ de I'equation [3-2].
3- test de convergence .

Si :Lf}fﬁ > 10~

alors :  f=#i puis retour au point (2)
sinon: continue
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Chapitre 111 Etude énergétique et thermody pamigque du motear

111-3-3-PRESSION DE SORTIE CHAMBRE DE COMBUSTION :

Théoriquement , la combustion est isobare, mais réellement des perfes
existent et on essaye toujours de les minimiser. Ces pertes sont de deux types :

a- Pertes hydrauliques dues :

-aux frottements avec la surface interne de la chambre.
-a |a résistance de la flamme.

b- Pertes dues a la chaleur délivrée dans la chambre .
les pertes totales sont de l'ordre de 2 & 9% [REF.13]

Bl oo Pl i) sevviommnsmmsns s o 9Y9)

¢ ; pertes de pression.

1l-3-4-LA CONSTANTE DES GAZ D’ECHAPPEMENT (ry) :

Pour calcul plus précis , ce paramétre est choisit de |a forme :

- 231410 ... TR - =
. My

i
M, ; masse molaire des gaz d’échappement
My =Zni M,
n; = nombre de moles du preduit (i)
M, = masse molaire du produit (i)
On définit aussi la masse moléculaire totale des produits de combustion (mt)
my =X m;

m;- masse moléculaire de I'éiément (i)

m; = n{COZ).m(CO2) + n(Hz0).m(Hz0) + n(O2). m(O2) + n(N2).m(Nz)

m=x.44 + y.9 +'EJ-—1':'5~§ 51,{e+1}_(x +-3;ri} +32.e. (x +%]

pour le Kéroséne : x =7 ety =16

m1=1ﬂ1+% [kg.mol]
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Ensuite les différentes masses molaires sont déterminées sur la base d'une regle de
trois :

n - mM.X

1 .m
soit

n(COy) = 44X
i

n(H;0) ==

=0.232| 1 2x+y 44 J
n(02) T[ " L?_ss(xﬂ 4]}

768(12.5+y)
n(Nz)= E?ﬁﬂm‘ fxﬂ’
Moo 4884.167/+2904.988
o 101+100,7

111-3-5-EFFICACITE DE COMBUSTION:

C'est aussi le rendement de la combustion défini par le rapport de la
puissance réelle (calorifique) sur la puissance théorique {combustion).

On définit la puissance calorifique :

Pu’' =Qcb .Pci
Qcb : débit massique du carburant

-On définit aussi la puissance de combustion
Pu = (Qp + Qcb). Cp’ .(Tt—Tt}

Qp : débit massique de ['air.

Cp' : chaleur spécifique moyenne

Tt : température totale finale (sortie c-c)

Tt : température totale initiale (entrée c-c)

Le rendement de la combustion :

= Pul
Mes™ oy,

= QP' -y [/Tf_."—]'_h i
M [—Q{:”).Lp.k—!}d ] ................................. [3-5]
avec !
Nee = 0.97 au sol
Nee = 0.98 en régime croisiére
Nee = 0.99 au décollage
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ll-4-LA TURBINE :

Le calcul de la turbine est basé sur la méthode dite d'équilibre énergetique
entre la turbine et le compresseur car en grande partie I'énergie fournie par la
turbine est absorbée par le compresseur .

ll-4-1-LA TURBINE HAUTE PRESSION :

Calcul du taux de détente et du rapport de température
L'énergie fournie par |a turbine est regue par le compresseur HP et les accessoires ;

Hth = Hch + AH (1)

Hth : Enthalpie de la turbine .

Hth : Enthalpie du compresseur.

AH : énergie fournit pour les accessoires.

(1)= (Qp +Qcb).Cpb.(TtyrTter ) =Qp .Cpa.(TtorTten) + y%.(QP +Qcb).Cpb. (Tt Thirr)

y% :le taux de puissance utilisé pour les accessoires.
E=1-y% avec 0.25=<y<2 [ref-13]

Alors :
(Qp +Qcb) & Cpb. (Tt Tter ) =Qp Cpa.(Thar Tt .o e o venoee o [4-1]
on note: Tth =% rapport de la température de la turbine

soit selon les stations respectives : tm=%
5

pour plus de commodite , nous divisons I'équation[4-1] par (Qp .Cpa.Tsp) qui nous
meénera a travailler avec des variables adimensionnelles plus pratiques a manipuler,
d'autant plus que la comparaison des turbomachines se fait sur la base des taux de
détente et des rendements.

(14 )oe. (1-m) & =trtrtatal(Ten =1} e e | 42)

_ Cpo. Tis
Cpa Tso
=

=T
'; -
L Tt

Th
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Ty TeeTurTe '(fu’f_l] S e R e POT ] T

(1f ) Te &

De |3, le taux de détente sera exprimé par !

[4-2)=> 7 -1~

Em.—TTH?'.:"l[?’ W) e (44

le rendement polytropique déterminé & partir de I'expression :

_(k-1)y
T =y
k=1.3 pour une détente
__Cpb
Y = Cob—rb

LA TURBINE BASSE PRESSION :

De la méme maniére que la turbine HP | la conservation d'énergie donne :

IS ¥ (LA L -
[H_f jr& Trkf
f_r_,qﬂ”'[’f"ﬁ’-"] B A e e e |
k-
k=1.3 pour une détente
__Lph
Y = Cpb—rb

Le rendement isentropique d'une détente :

L'autre performance dune turbine est son rendement . Ce dernier
.contrairement au compresseur , est égale au rapport d’énergie réellement récupérée
sur celle théoriguement produite :

- ey,
&= (Op+Qc)Cpb.(Ti-1fis)

_ @A
1(PfIPI)

b e b s T

Nist




Chapitre 11 Etude énergétique et thermodynamique du_moteur

i-5- LE MELANGEUR :

Avant de déterminer les caractéristigues du mélangeur, il faudra d'abord

trouver celle du flux secondaire.
La section de passage du flux secondaire étant pratiguement constante, on peut
admettre que la pression et la température totales sortie ‘Fan » sont conservées.

Donc les paramétres sortie secondaire seront ainsi facilement déterminés.
De plus, la section sortie turbine et celle sortie fiux secondaire constituent une méme
section d’entrée mélangeur, donc les pressions statiques sont égales,

Ps;=Psr

¥
=" 1771}
et /1o |

e L=

M, et M, sont respectivement les nombres de Mach sortie turbine et sortie flux
secondaire qui sont généralement assez voisins.

La vitesse de sortie turbine est fonction de la vitesse de rotation et de la température

de sortie turbine.
La vitesse d'écoulement s'écrit :

crrod.M ;
P N (i)

U =Mi.qfy.r.Isn (i

De (i) et (ii), nous aurons :

."Vf?:i :
‘ yadn J’—l] [543

R 2
N (?r.a' N ﬁﬂ]

Une fois le M~ connu, nous pouvans retrouver la valeur de la Psy de I'expression

[5-1], étant donné que les pressions statigues sont égales, alors de la formule [5-2]
nous tirons fa valeur de M7 _ Ainsi les deux flux seront totalement définis.
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- Caractéristiques des melanges :

v _Up+ 4 Lpa
L_Pm = I-t-ﬂ, e LR e e s R R R [5"4]
A A
tm = ﬁ' .--....,....................................[5'5]
o Cpe
s IR .|

Indice ‘'m’ relatif au mélange .

4 taux de dilution = débit primaire / debit secondaire (varie selon le type de moteur.
Pour le 'JT8D15" = 1)

Au niveau du mélangeur, on a une conservation d'energie

Hm=Hz + Hr.
H : Enthalpie totale

(Qp + Qcb). Cpp TH7) + Qs Cpa Ttz = (Qp +Qcb+Q.). Cpm Tia
d'ol ;

qu (-:ph.TI‘? + j. .f_.-}]'u. TTT_ .
Tie = [-pt -I-,;‘cha .....,................[5?]

En appliquant Ia loi de la conservation de la quantité de mouvement entre 'entree est
la sortie du mélangeur, on pourra définir le nombre de Mach de sortie, et ainsi la

température statique :

( Qp + Qcb) V7. Qs V7= (Qp+ Qcb + Q) Va

En divisant par le débit primaire :
V7 V7= (142) Vg

Y B LY RV T T 15-8]

Par I'équation « d’HUGONIOT »:

I T e ||
2.{{1\11
puis : Mfﬂ
i
ag: vitesse du son en ce paint.
M3=J—”‘H- e [B-10)
Ve M . 1S4
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Les pressions totales sorties flux secondaire et primaire étant considérées
constantes, la pression totale du mélangeur sera égale a ces pression avec une
petite perte due au frottements. Donc :

Ou : 0.96<e< 099 [ref-13]

¥
[

) 2D -
Pa=Pry /[|+L’—11.Ma:J ____________________ [5-12]

2

ll-6- LA TUYERE :

Elle est caractérisée par un rapport réel, comparé au rapport critique {vu
au chapitre (11)).

- Calcul des paramétres : La tuyére est un convergent dans lequel I'écoulement
est isentropigue, sans échange de chaleur ni de travail. On se retrouve dans
le méme cas de figure que l'entrée d'air, on peut donc admeitre que les
grandeurs totales se conservent.

Soit .
Pt =Ptz avec une certaine pertes dues aux frottements :
Pl Bldle) cioinessannsmsmnesssaiBi]
%<y <B % [ref-13]
Pl
= o8 F i
et Ttg= Tta.E-P—m} .............................. [6-2]
Afin de déterminer le rapport critique pour un Mach de sortie égal a 1, on
calcule :
Cpg = Cps et ¥a .:—--‘-:& ou : (fre = fm)
Cp—m '
Puis : rc=[¥} PO i St Ge AT |
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Chapitre 111 Etude énergétigue et thermodynamique du_moteur

Nous introduisons la notion des grandeurs adimensionelles, soit des rapports
de pressions et de températures formés de pression gortie totale a la pression
d'entrée (atm) et la température de sortie a la température d'entree.

=£f").=_.ln£
L [6-4]

Développons cette fraction en fonction des rapport de pressions des éléments
précédents :

rr:( }}:_:: } L_gﬁ) . T4, T Teh- Mo, Thh. Tt Tin [5‘5]

T It .
T gy Talats L%

Tout dépend du rapport critique et du rapport réel, on rappelle que :

- le rapport réel: rr = Pta/ Psg pour un Mach quelcongue
. le rapport critique : rc= Pto/Psg pour un Mach égal a 1

Pour le calcul de vitesse de sortie, on dispose de deux methodes :
a) rr>rc

on choisit : rr=rc

et on adopte pour le col un nombre de Mach: Mo = 1 avec un débit
d’échappement

maximal constant.

Puisque: Mg=1= Vo= s mT=8g ..o i [6-6]

b) < rc =M< 1

Connaissant la pression totale et la pression statique, on peut tirer le nombre
Mach par la relation « d'HUGONIOT »

Ma =\ﬁ (%)W:_ \-'_1 lﬁ[ﬁ-?]
T — e ]678)

1+(3”;] Mz

La température totale et statique connues, on peut extraire la vitesse
d'écoulement :
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Chapitre 111 Etude éncroétique et thermodynamigue du_moteur

T T Y o T —— [6-9]
i-7- LE DEBIT

Le débit sortant de la tuyére est :

Quac=p V. S
Qmax= po Vs - Se

Qmax= P - So. Mg 3o m s R s R )

Or le débit réellement obtenu est fonction d’un coefficient, lui méme est
fonction du rapport réel, ce coefficient est appelé coefficient de décharge note
‘Cd.

Dé&fini comme étant le rapport du débit massique réel a la sortie de la tuyére au
débit massique idéal.

Dol : Or= QigiCd wiosviii sanisionssissisemserss [0}

Connaissant le taux de dilution et le dosage réel, on trouve les débits primaire,
secondaire et carburant.

Qr =Qp + Qs+ Qcb (1)

(1)= Qr = Qp{1+a+f)
Qp =Qr/(1+x+f)
Qs=2.Qp

Qcb=f.Qp

Il-8- CALCUL DE LA FORCE DE POUSSEE : ( F)
Comme déja vu au niveau de l'entrée d'air la vitesse n'est pas toujours facile a
déterminer a cause de |'effet de Ram qui se crée en régime hors adaptation.

Donc la surface de contréle choisie prendra en considération le volume de captation
soit :

5=Si+ Sc+ Sn + S5f Patm

g
Si-sectiondentrée v > [ e < VF
Sc : section de captation—» D' cnergie.
Sn : section de |a carene S
Sf : section de sortie f T
Sc A \ Sn
(vair le schéma d’un carenage /
propulsif fig-lll-2) P atr
fig-il-2
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Chapitre IT1 Etude énergétique ct thermodynamique du_moteur

Le théoreme de la quantité de mouvement appliqué au volume de
contrdle, indique que pour une masse de fluide subissant une variation de vitesse,
subit done une variation de quantité de mouvement égale a la somme de forces qui
s'exercent sur ce volume,(avec les forces de viscosites negligeables)

Zéﬁﬂp : :.[:. n}j_y+j;[ ':(’;i] i

L’écoulement étant permanent donc :

v
ot

%) e o
SFeffp [ ol
Y Fix=F-[JPnds-[fp. n as- [[ P 7 dS

La surface de la caréne étant cylindrique donc les forces appliquées dessus
s'équilibre. Soit :
([ 7.7 .ds=0

Sotdn

Alors :
F=-p VZ 5 +=pf V¢ Si =P .Si+Pr .S —Si.(Pr -P)

Sachantque Q= g v.S Donc:
F=-Q; V| +-0: V —P; .5;+P; .8¢—Si.(P1—Pi)
Avec : Qf =Qi+Qcb
Qr : débit total sortant
Qi : débit d'air entrant

Aprés la conservation du débit massique

Qr=Qr (Qr définit par I'équation par I'équation [7-2] )
Qi =Qp+Qs

Nous concluons que :

F =Qcb Ve + { Qp+Qs).(Mg-Vo)+Sa(PePo)...coovoevcies [8-1]
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Chapitre ITT Etude énergétique_et thermodvnamique du moicur

I-9- LA POUSSEE SPECIFIQUE :

C'est la poussée rapportée au débit massique des gaz éjectés .

Fap s PO consnanismminrir e i 1

On peut trouver que la poussée specifique est le rapport de la masse d'air, car le
débit carburant &tant faible, il peut étre néglige.

I-10- LA CONSOMMATION SPECIFIQUE :

Les performances d'un cycle thermique sont, sans aucune ambiguité,
déterminées par leur consommation spécifique, qui est défini par le rapport du debit
horaire massique du fuel & la poussée :

Il-11- LE RENDEMENT THERMIQUE -

Il est défini par le rapport de I'énergie cinétique réellement obtenue a l'energie
cédée a I'air dans la chambre de combustion :

1 ; Ste!
AOe+Os) 1+ f ) Ve =Fi
g if'cr’) ]_ SRS & .

lil-12- LE RENDEMENT GLOBALE DU TURBOFAN :

Est le rapport de la puissance de propulsion a la puissance calorifigue :

= FF
Mg~ (e Pei

En simplifiant par la poussée nous avons !

- 3600,V ;
= YOI [12-1]
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Chapitre IV Paramétres fonctionnels

IV — 1 — Au point fixe (conditions statiques } :

Les différents paramétres régissant le fonctionnement du moteur ont déja éte
vus au chapitre (Il). Nous allons les résumer en parametres adimensionnels pour
chaque élément.

1-Effet Ram :

y—]
M 0
_ .f.*‘-'J
A Tr

2 — Diffuseur (entrée d’air) :

?z-d:?z-dmaxn,.

¥ l
Trﬂ'dl ]

4 - Le compresseur B.P. :

e
i .’_I ]
W=y 7
5 - Le compresseur 8P :
£
[ il
_ )
Teh =TT, 7.
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Chapitre 1V

Paramétres fonctionnels

6 — Les chambres de combustion :

- Cpe. Tts.
Cpa. Tan

T
=P
e Pra
fe Cp. TEs —Cpa. Tt
7 Pei . tpe— Cpp. Tts

7 — La turbine H.P :

Ty Tn Tty (z.,1)
[&f)f;é

rirn
T Tth = s

L=

8 — La turbine B.P :

{T '.r_l} -(jr-l_l) rr‘ Itd '1_‘[1-;.4_]]

,E-”:l N

(H_f ] Te Tut

iz
A TTl

9 - Le mélangeur :

=1

T
M T

10 — La tuyere :

=Pl

o Pla

Lie T

W= T,

gji: Im>rec

Mg = 1 avec un débit d'échappement maximal

Qmex= pa - S Mg s Ty



Chapitre IV Paramétres fonctionnels

Si: m<rc =M1

bl

2 of 4ma |
)

o= (zef ) 2

i

11 - Les paramétres de fonctionnement :

La poussée, la consommation spécifique et le rendement sont calculés a partir des
équations ©

IV-2- En vol (hors adaptation) :

En vol, le moteur fonctionnement dans des conditions trés variées de nombres de
Mach, d'altitudes et de régimes. La géométrie étant invariable, alors nous nous
trouvons dans des conditions hors adaptation, et des contraintes apparaissent par
rapport au calcul du point fixe considéré comme régime adapté. Ces regimes limitent
quelque peu le fonctionnement du moteur.

Ces contraintes sont de types :

- Aérodynamigques, qui se traduisent par un blocage du débit, d'un pompage ou
une limite de puissance des turbines.

_Thermiques représentées par les températures limites des différents éléments.

- Mécaniques concernent les niveaux de pression (tenue des carters) et les
vitesses de rotations (contraintes centrifuges).

Les performances du moteur en régime hors adaptation seront déterminees par
une résolution indirecte : la méthode de référence.

IV-2-1- Principe de la méthode de référence :

Les relations déduites pour le fonctionnement du moteur sont basees en
général sur I'application de la méthode de la conservation du débit, de I'énergie et de
la quantité de mouvement pour un écoulement monodimensionnel d'un gaz parfait
en régime permanent, en effet si une relation quelconque peut étre identifiee a un
terme constant, exemple : f(x, y) = cst ; ol (x, y) sont deux variables présentes dans
cette relation, donc elle peut é&tre identifiee a la méme relation avec d'autres
variables soit : f{x; y,. oU (% ynsont deux variables de méme nature que (x, y) mais
prises comme reférence.
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Chapitre IV Paramétres fonctionnels

[V-2-2- Performances du moteur :

Les paramétres définissant le moteur étant reliés, donc nous pouvons les
classer en variables dépendantes, indépendantes et constantes.

Nous considerons ;

1 - constants tous les rendements

2 — indépendantes : les conditions de vol (P Tsoet Mo) et certaines pertes de
pressions {fixés par le design)

3 — dépendants : tous les taux de détentes, de compressions et rapports de
températures

Le calcul des performances est établi en deux étapes :

erg

17" étape :

les conditions de vol imposé, nous calculons les différents rapports-de
températures et de pressions ainsi que les rendements de chaque élément pour un
point fixe que nous considérons comme valeurs de références (indice i

2°™ étape :

Calcul des parameétres en conditions de vol.
L'énergie de fonctionnement est générée par les furbines donc une variation dans
leurs comportements entraine la variation du rendement moteur.

a) Turbine H.P. :

La turbine H.P. est comprise entre deux cols, en amont son distributeur et en
aval le distributeur de la turbine B.P. A haut régime, ils sont soniques alors
I'écoulement est considéré amorce.

Nous introduisons la notion du paramétre du débit réduit MFP (masssic
flowrate parameter) définit par :

- OV
i Pt.S

La notion de la conservation du débit massique implique :

MFPs = MFPs
ONTrs _ OinlThe
Pts.Ss P1cSs

Tel que Ss section entrée turbine H.P.
Se section sortie turbine H.P.
MFPs/ MFPg=1



Chapitre IV Paramétres fonctionnels

U lis Pr S
= & VIt “Prs Ss A

L}., Sﬁm &
= (k. Se (w2
Les débits conservés et les géométries fixes—= ?i Tl ] SR [13-1]
Le rendement 1 isn= S L [1822]

Pour satisfaire les équations [13-1] et [13-2] le taux de détente et le rapport de
température doivent étre constants, soit : 7w = csf of Ts = O3

a) Le Fan:

L'équation de la conservation d'énergie de I'attelage basse pression nous
avons permis de déterminer le rapport des températures de la turbine B.P
(équation [4-5]). & W

Le dosage (f), les taux de températures du diffuseur ( 7 4) et de la turbine
H.P. ( 74), étant constant nous pouvons faire apparaftre un rapport ggale a une
constante tel que :

() A+ T

-7,) s

Tm{h-?r}: Lallil  inmmssimessnursiysssms )

Qui peut étre égale & un autre rapport dont les variables sont celles prises
comme références, soit .

€7 ({1’_]“:1}? 75 7 R [13-4]

En égalisant [13-3] et [13-4], nous pourrons extraire le nouveau rapport de
températures du fan (7 F):

(TL) (Lfri)'efﬁ)'[ffr'(l_fff )_(’14_1) ]-!-(ﬂ..+l) cerennerrennes [ 13°9]

Tr
)l + 7ol

rf =
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Chapitre 1V Paramétres fonctionnels

Puisque les rendements sont constants, de I'équation [2-5] nous aurons '

( .. [13-6
TS :ﬁ+f}£qf .(rr -—])]k%—f [13-6]

b) Le compresseur B.P. :

En appliquant les rapports des débits réduits entre I'entrée et la sortie du
compresseur B.P., nous aurons :

MFP= 2T )
MFP; = %’;‘F (i)

Ol Sus et S3 sont respectivement les sections entrée et sortie compresseur BP.la
conservation des débits et le rapport de (i) et (ii) donne et

LS
(MFPog/ MFPo) = [ o~ TS L .~

Soit rapporté aux valeurs de réferences !

— = st
e . 25

r k]
Sachantque . T =T[1* h' est on égalant [13-7] et [13-8], on obtient :

|" I.ﬁ:-’-'.‘{\|

i rH
Tel - e e [ 1378
{;Te-’r) [ ]

Puis de 'expression du rendement isentropique (équation [2-5]), nous aboutissons
a:

Tel =[l+?}'i.mf. (’fm’"]) ]:?_Ll: B e T [t o 4
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Chapitre IV Paramétres fonctionnels

¢) Le compresseur H.P. :

L'équilibre énergétique de l'attelage H P donne | ‘équation [4-1], de laquelle
nous avons :

(14 ).1n.(1-Tn) & =tr.71.70.7¢h(Ten —1)

((1+f ).(1-) £ )/ 10 = (zrvrta{ten 1)) / T

De la méme facon que pour le fan , f, tq¢,tn sont constants. Nous pouvons donc
aboutir @ un rapport égale & une constante que nous egalisons & un autre rapport
dont les variables sont celles prises de références, nous obtenons :

Tm:(%){i;)(?jj {T’;:)(T*'ﬂ o | P—— [13-11]

Puis de I'équation [4-7], le taux de compression aura I'expression

el =[1+??:chﬁ- (Tch‘-*l) ]f“yﬂ] e e Ll

d) La turbine B.P. :

De |a relation MFP, nous tirons 'expression de la température totale : (notons
MFPs : le rapport des débits par rapport a la pression statique)

- ONTE
MR Ps S
=M ﬂj{. \/14-(}’2;1] M
CAUCAI N =T
T:=L—-Q ](;| (1+L - Jw] - [13413]

le rapport de la température totale sortie turbine et sortie secondaire donne !



Chapitre TV Paramétres fonctionnels

1+2 -

i - 2
. l+‘w ~|. A=
I _(Sds B[22 ( \ [ 2 ] _ ] t
TI",HAL ?,_n'l,-f?jv)‘(n; [}TJWHTIJ,.“..............-.....................[13 14]

\

orla Tty = Ttas

Donc le rapport s'écnit -

Tt —(EE ){&) [& Cp\ (. R (R B s
Ttzs Tts s/ \Tr2s/\ Cpa J \ 7. 70 f J

en combinant [13-14] et [13-15], nous déterminons{ty)

[ 47 2

= [ S7.M7 s \ te T g Y\

L Ji'?.M?"l) [{.:pﬁj[rr, o 1 }f‘r—l' . = errenrensonrensensesseninsiossis] 13- 18]
o

Puis :
| )
P — it
. '[H' [r;mm ) ] 13417

e) —Le mélangeur et |a tuyére

Nous retrouvons les mémes formules que celles étudiées au chapitre (IV)
concernant cette partie. Nous considérons que toutes les variations sont subies par
les parties tournantes, de plus le fonctionnement de ces éléments est régit par des
constantes.

f) = Les performances :
1- Le débit:

La poussée au point fixe dépend essentiellement du débit totale
absorbé.Par contre en vol, elle dépend surtout de la taille du générateur des gaz, soit
pour un cycle donné, le débit primaire reste relativement constant. Cette
caractéristique vient du fait que L'augmentation du débit est accompagnee de la
diminution du terme (Vi-Vi) (dont la variation est plus importante que celle du débit)
alors gu'au point fixe en absence de (Vi), la variation du débit 'emporte sur celie de

(v}, [réf.1].
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Chapitre IV Paramétres fonctionnels

Nous notons B le taux de dilution rapporté au fiux chaud, soit :

b2 )

Par la conservation des débits, nous obtenons :
Qg = Qr .(1+f )
Ou: Q=Qpt+ Qc

Puisgue les débits varient peu, nous pouvons les comparer avec les valeurs de
références.

£-(8) (4

O T+f (i)

De la relation des MFF :

MFPs = MFPs

Q"r'\llri_?_fl. = g"} J'ﬁ':
P, Ptar.

Or _ T Po
= O VT Pis

La température de sortie combustion étant fixée pour un régime donné et les
rapports de pressions peuvent s'exprimer en fonction des taux de compression, la

relation (i} devient:

Q;=er[

7. 7. mEr izt | [ 14
Tor. Tede. T Tt Ty ) \ T ff | ovveeommeeesnnsee e [13-18]

)






Chapitre V Algorithme de caleul/ Les subroutines

E-ALCUL DES PARAMETRS DFE POINT FIXE

.

Read les diametres , les
conditions ambiantes et la
vitesse de rotation maximal

l

20%N, < Ny < 102%N,

C/CALCUL DE
L'ENTREE DAIR

l

e T
., 5 Mo

rir)

T TF

T a‘z:'?r of mar?? -
(r-143

L

V‘|= M.ﬁ- -\II'}TLR.EH

Gl



Chapitre ¥ Algorithme de caleul/ Les subroutines

[ ¢/ CALCUL DU FAN

l

CALL SUBROUTINE TAUX DE REACTION

CALL SUBROUTINE CprET YFJ

:

1.
]- ‘

9
o

| TH(i+1) =Tt + E&;ﬁf)
A Ti(i+1)

S e

Pi(i+1y=P1(i). )5

 Prii+l)

ekl

7 =nf.fardi)

of =t . i)

i=i1+l
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Chapitre V

Algarithme de caleul/ Les subroutines

P
®
v
C/ CALCUL DU COPRESSLR BP

l

CALL SUBROUTINE TAUX DE REACTION

¥
TH(i+1) =Ti(i) ~ AHE

Cpli)
A+ THi+)
T(F}-—Tm

PE(i H1)=P1(i). (i)
v PriHD)
Lo
mel=rcl. afarli)
eel—el . i)

1=i+]
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Chapitre ¥ Algorithme de ealcul/ Les suhroutines
(5)

i ¢/ CALCUL DU COPRESSER HP

l

i CALL SUBROUTINE TAUX DE REACTION

t CALL SUBROUTINE CprET v

'

wh =1.
aeh =1.

Tifi+1) =Tt(i) - %
T+

i) Tt

PH(i-1)=P1L(i). 7{i)¢ 1
iy 2D
seh=mch. afanii)

wh=tch . i)
i=1+l

-3



Chapitre V Algorithme de ealcul/ Les subroutines

¢/ CALCUL. DE LA CHAMBRE DE COMBUSTION

:

Tt =CiN*+ G N + G
Fa=MJ/M, 5

v

’7 READ Cpp e et Py

v

Cp, Ttr—Cpa . Th
Pei noc— Cpe Tty

:

CALL SUBROUTINE CpyET ¥4

lk

Cph‘ TI;'—C'p.: Tt
Pei noe— CpoTiy

fi=
f=f

ﬁ:

oul

F= F1

|F—F| =107

63



Algorithme de calcul/ Les subroutines

Chapitre V

Pt:=Pry
_ Cpbdss
Cpo Tso
M, —4884.167F +2904.988
[014100.F
_ 8314108
L ¥ 2

Th

v

C/ CALCUL DE LA TURBINE HP

-

| T T T (1?:!:—1)

= (Iff} % &

Ttt‘, :Tt_l; Tth

'

CALL SUBROUTINE CpmET

'

= =1
Tml’mnl’r n

Th =

(/ CALCUL DE LA TURBINE BF

I

Ti= - wrf1) (77-1) _4{13_.1)
(1+f )- T Th ;5

Tt-=Tt; Tu

.

CALL SUBROUTINE CpnET 14
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Chapitre V Algorithme de caleul/ Les subroutines

T — ,["l’]’-"T!]"‘-(T—I))

b 4
EPR =m,. . M. Weh - Tt o T Ty Tap

C/ CALCUL DU FLUX SECONDAIRE

l

‘ Pt? _'[11.3_5 . Bg ‘

Thl—th ., grel
|

b 4
C/ CATCUT. TWT MED ANGETIR

h 4
_ Cprt+A. Eﬂ
P 1+4
Po= n+Aks
- 144
o - Com
|‘r|'n C}Um —Fi
Tt _CpTe+A Cpaltr
! CprtACPe
i
e (Y1 | A |Gl
Cpe ) 144 1+f ) Cpeltr
% F I.+f :
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Chapitre V Algorithme de calcul/ Les subroutines

C/ CALCUL DE LA TUYERE

Pt‘..'-=]:'t2.5_. £y
T Emf'r-i- npw

C/ CALCUL DES PARAMETRES

.

/ WRITE LS RESULTATS VOULUS /
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Chapitre V Algorithme de calcul/ Les subroutines

CALCUL LES CARACTERISTIQUES EN VOL |‘

Read les diametres |, les conditions
ambiantes

€ CALCUL LES DIFFERENTS
PARAMETRES A PARTIR DU POINT FIXE
JUSQU’ AU CALCUL DE L'EPR

v
DETERMINATION DES VALEURS DE REFERENCES
T = %
JJII'I' = ﬁf
T = Tt
g = My
Tar — T4
Mgr = Td
Tolr = Tal
Ty — Ml
Tehr = Teh
Tehr = Meh
Tor = T
Ty = Ty
Tike = Tih
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Chapitre V Algorithme de calcul/ Les subroutines

CALL SUBROUTINE Cpy ET vy

:

P e T
7, 5 Mo

Fir-1}
-?rrz- TP‘
_ Cpelis
Th @mﬂ‘i‘n

'

C/CATOLIT. TITT FAN

!

{_[rr T8 Ilﬁ{ Iﬂ, (1—ze HA+HA +ﬂ

Az Mo M=t
A"'Tl’-‘-'

= []+I}ﬂ_.f'.(i."r—l)} 1)
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Chapitre V Algorithme de calcul/ Les subroutines

E

C/ CALCUL DU COPRESSER BP

(:t?_l;}rﬂjl
Ty =[ Erge] j
Tar

My = [l-l-i'j'm-I (fc.'—]}}:ﬁi.'*)

I

\ CICALCUL DU COMPRESSEUR HP

o= () ) (2 g ew-
Tty =[147p0en ()] /71
'

YCALCUL DE LA TURBINE BP

l

f
] My "

Ty —IrST.M:__l)[LP-& T Td To L i _

o aeiten o [1+[?'-?i m]

2|
Tl :[]-h [lﬂ] ] 4
??.l'sfk
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Chapitre V

Algorithme de caleul/ Les subroutines

C/ CALCTIT. T MET ANGELTR

l

Tm

= C;Ih-l—ﬂ Cpa
Coa= =117
£o= m+ﬂj!;.-
o 1+4
__Cpm
| '[;?J.m' e
- _Cpe.Tt+A CpaTtr
® Cpe+ACpa

3

( Cpll. 1 k+|KLI—P~“—C i ]]
o | T2y, |\ T A Gl

C/CALCUL DE LA TUYERE

I

T =

i

Prs
wa ] %
T, = Tlimi' ﬂp_ i

72
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Chapitre V Algorithme de calcul/ Les subroutines

C/ CALCUL DES PARAMETRES

l

o =0 |” Tr. T T Tl SEehTTh 1+4 “|
| . 7T, T e e )\ W

I

‘ C/CALCUL DE LA POUSSEE DE L'EQUATION

!

WRITE LES RESULTATS VOULUS
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Chapitre V Algorithme de caleul/ Les subroutines

LES SUBROUTINES

1 CALCUL DES CHALEURS SPECIFIQUE DE L'AIR

READ LES TEMPERATURES D'ENTREE

v
g=T-1125
875
Cpa=53.442 0% —29.355 6% —89.592 8% + 155.139 0 + 1163.102
.
v Cpe—re

'

RETURN
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“hapitre ¥V Algorithme de caleul/ Les subroutines

3

CAl.CUL DES CHALEURS SPECIFIQUL
DU COMBUSIBLE

I

READ LES TEMPERATURES DU
COMBUSTIBLE
g _1=1125

875

Cpe= 393590 —17.6524 0° —99.4754 07 + 204.786 8 + 1292.626

l

RETURN

73



Chapitre V

Algorithme de caleul/ Les subroutines

CALCUL DES CHALLURS SPECIFIQUE
DES GAZ D'ECHAPPEMENT

'

READ LES CHALEURS SPECIFIQUES
DEL’AIR LT DU COMBUSTIBLE ET LE
DOSAGE REELLE

)

Cpa—Cpa +[ ]—;f J {T’_{T} (Cpa— Cpu)

Th=

y =

83141

 Cpen

Yy

M
Cps

RETURN

END
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LA SUBROUTINE DES TAUX DE REACTION

CALCUL DE LA SUBROUTINE DES TAUX DE
REACTION DU FAN

'

READ LES TEMPERATURES .LES DIAMETRES
ET LA VITESSE DL ROTATION

l

nr= 2.106

X-02

_ x |zdN
r. T 60 }+ I

i_‘K=Y HOLOS

T‘ NON l

WRITE *X’

v

RETTIRN

NB : Le méme procédé sera développé pour le calcul du compresseur HP ¢t BP
AVEC :
e = 3.802

o= 2.134
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Chapitre VI Résultats et discussion

La comparaison de I'efficacité des turboréacteurs de meéme gonception
( méme cycle de fonctionnement et méme type de construction) est basee sur
la poussée développée, la consommation spécifique et les rendements. Ces
grandeurs varies selon differents parametres.

VI —1 — Analyse desg performances au point fixe :

Le point fixe est un essai important réalisé au sol. Il consiste & étudier le
comportement des éléments composant le moteur et de s'assurer de ses
performances, aprés une révision ou une certaine durée d'exploitation.

Dans notre cas. ces essais ont lieu a une pression et température ambiantes
prisent aux conditions standard soit | P=1.0132 atm et T=288.15 °K.
Les variations des vitesses de rotations utilisées sont en pourceniages fel que :
100% N1 = 8589 tr/min
100% N2 = 12245tr/min

ViI-1- 1- La poussée .

L'évolution de la poussée en fonction des vitesses de rotations est
représentée sur la figure [1-a].
Cette évolution fait apparaitre en général, quatre zones de fonctionnement :

Zone | - lévolution de la poussée n'est pas représentée, car le moteur n'est
pas fonctionnel. C'est le régime de démarrage, les parties tournantes sont
entrainées par un demarreur.

Zone |l - délimitée par la vitesse d'auto fonctionnement, située entre 35 et 40%
Nz
(soit 16,5% de Ni), et la vitesse de ralenti sol qui est de l'ordre de 60% de N:
( =36% de N,).
La poussée augmente suivant une faible pente : ¢c'est le régime transitoire, ie moteur
de traverse rapidement et ol le démarreur est débrayé laissant libre court aux
ensembles rotatifs, qui se mettent en mouvement.

Zone lll : la poussée augmente rapidement et d'une maniére continue jusqu’a
la vitesse de décollage. Cette zone représente la plage des régimes d'utilisation. A
cette vitesse le régime est limité en temps, car |l entraine I'élévation de la
température entrée turbine.

Zone IV : Elle est limité par une vitesse de rotation de 102% de N; (100% de

N;) et o la poussée continue & augmenter. Cette plage ne peut étre atteinte
qu'accidentellement, et si c'est le cas, elle indique une défectuosite.
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V]-1-2- La consommation horaire :

La figure [1-b] représente l'accroissement de la consommation horaire en
fonction des vitesses de rotations.

En effet plus la vitesse augmente et plus l'effet de la combustion se fait
ressentir, di a l'augmentation des taux de compression, la température entree
chambre de combustion et le débit d'air. Ce qui nécessite un plus grand débit de fuel
pour assurer un bon dosage.

Vi-1- 3- le débit d’air entrant :

Le débit d'air admis dans le moteur est illustré sur la figure [1-c] en fonction
des vitesses de rotation.

Nous observens une évolution croissante de la courbe, qui peut étre
interprétée par :plus la vitesse de rotation augmente et plus l'effet de dépression
entrée compresseur croit, ce qui engendre un debit d'air croissant. :

Vi-1-4- La consommation spécifique :

La variations de la consommation spécifique en fonction des vitesses de
rotations sont représentées par la figure [1-d]. On fait correspondre les méme zones
d'évolutions que celle de la poussée développee.

Nous remarquons une diminution jusqu'a des vitesses élevées, 90% de N,
suivi d'une augmentation : le minimum est atteint dans la plage d'utilisation définie
antérieurement. Nous avons noté précédemment que la poussée ainsi que les debits
d'air et carburant sont croissant, mais I'écart de I'évolution de la poussée est plus
important que celui des débits ce qui conduit & une diminution de la consommation
spécifique, ensuite cette écart est minimisé aux régimes élevés pour les poussées
par contre celui des débits est conserve ce qui explique la remontée de la courbe.

VI-1-5- La température sortie combustion :

La variation de la température sortie combustion étant une donnée du
constructeur, elle est gérée par le F.C.U (régulateur de carburant).

Uallure de la courbe donnée par la figure [1-€] représente I'évolution de la
température sortie combustion. On note une diminution puis une réaugmentation
jusqu'au régime de décollage.

Le démarrage ayant lieu avec un grand taux de richesse, engendre una
température d’amorgage élevée qui tend a diminuer par un effet de stabilisation
jusqu'au régime ralenti sol, Puis le fonctionnement du moteur entraine un
accroissement de la température jusqu'a une tempeérature maximal du régime de
décollage (d’ol la limitation en temps).
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VI-1-6- Le rendement thermigue

Cette caractéristique met en évidence le taux de conversion de l'énergie
thermique (température de combustion) en énergie cinétique des gaz
d'échappement.

La figure [1-f] représente 'évolution du rendement thermique en fonction des
vitesses de rotations.

Le rendement maximal est obtenu pour un régime de rotation éleve,
correspondant & une poussée élevée. Ce qui ne signifie pas nécessairement des
pertes faibles. Cependant ce résultat est satisfaisant méme si les pertes sont
importantes, pourvu que I'énergie utile reste élevee.

Synthése du point fixe :

Aprés les remarques notées, nous pourrons conclure que la zone de bon
fonctionnement et qui donne les performances moteur nominales est la zone 1l zet
tout particuliérement autour de 90 a 898% de Ny,

Nous relevons que ©

- La poussée a une valeur assez grande sans atteindre celle du décollage.
- La consommation spécifique est a son minimum.
- La rendement thermigue est & son maximum.

Vi-2- Analyse des performances en vol :

Le régime du vol est caractérisé par le régime hors adaptation, ou le moteur a
des performances variables d’une aititude & une autre et selon les nombre de Mach
du vol.

VI-2-1- La poussée :

On représente sur la figure [2-a] la variation de la poussée en fonction du
nombre de Mach, calculée a différentes altitudes.

Pour une altitude fixée, la poussée atteint un minimum puis se stabilise pour
des Mach de vol croissants. L'écart de cette chute varie d’'une altitude a une autre et
diminue avec I'évolution en altitude, car les caractéristiques d'entrées deviennent
constantes (niveau d'altitude atteint les couches isothermiques du stratosphere).

On note aussi que la poussée diminue au fur et 4 mesure que ['on grimpe en
altitude. Cette variation se traduit par la diminution du débit d'air (la densité décroit)
ainsi que I'apparition d’une force de trainée sur les profiles d'ailes.

Pour un nombre de Mach fixe, la poussée décroit en fonction des altitudes,
car pour un régime donné la vitesse de rotation et la vitesse d'entrée son t
constantes, et plus nous &voluons vers des nombres de Mach élevés, plus la
poussée diminue.
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Donc pour augmenter la force de pousse d'un avion, il faudrait qu'il perde de
son altitude ou diminue de sa vitesse (le nombre de Mach d'entree).

VI-2-2- Les consommation horaire :

Elles sont proposées sur la figure [2-b] en fonction des nombres de mach a
différentes altitudes. Puisque la température ambiante diminue en fonction des
altitudes et afin de minimiser les pertes de performances du moteur il est necessaire
d’augmenter la pulvérisation du fuel.

VI-2-3 — Le débit d’air total :

La figure [2-¢] indique ['évolution du débit d'air capté en fonction des nombres
de Mach et altitudes.

Nous notons qu'en fonction des nombres de Mach le debit augmente a cause
de l'augmentation de I'effet de Ram, par contre baisse d'une altitude a une autre,
ceci est dil 2 |a ratification de I'air, soit la diminution de la masse volumique.

VI-2-4- La consommation spécifique :

La consommation spécifique en fonction des nombres de Mach a différentes
altitudes est illustrée sur la figure [2-d].

Pour une altitude fixée, conditions d'entrées fixées et dosage constant, la
consommation spécifique augmente en fonction du nombres de Mach, mais ces
valeurs régressent sensiblement en évoluant en altitudes. En effet le débit dair
augmente en fonction des nombres de Mach d’ou l'augmentation du débit carburant
pour garder un dosage constant, alors que la poussée diminue ce qui expligue
I'accroissement de la consommation spécifique. Par contre le débit d'air diminue en
fonction des altitudes (déja expliqué) alors le débit carburant diminue aussi, dela la
diminution de la consommation speécifique.

Si nous fixons un nombre de Mach et faisons varier les altitudes, nous
constatons que la consommation spécifique (figure [2-e] diminue puis se stabilise au
dela des 11000 m. Ce qui nous conduit a dire qu'il est bénéfique de voler en hautes
altitudes. Or nous remarquons qu'elle devient constante, donc il n'est plus
nécessaire du point de vue économique d'évoluer au dela de ce plafond.

VI-2-5 Le rendementde propulsion :
Cette caractéristique est illustrée sur la figure [2-f].

Nous remarquons que les rendements augmentent en fonction des nombres
de Mach car le taux de puissance propulsif qui augmente en fonction du Mach se qui
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caractérise 'évolution de la vitesse en vol . Le rendement de propulsion diminue
légérement en Fonction de I'évolution d'altitudes,
V1-2-6- Le rendement global :

Représenté par la figure [2-g] . Le rendement augmente en fonction des
nombres de Mach et des altitudes.

Sachant qulil exprime le taux de puissance propulsif par rapport a la
puissance calorifique. La premiére augmente en fonction des nombres de Mach est
de altitudes car elle caractérise I'évolution de la vitesse de vol. La seconde augmente
en fonction des nombre de Mach mais diminue avec les altitudes car sa variation est
guidée par la consommation horaire, d'ol I'augmentation de ce rendement.

VI-2-7 — La poussée spécifique : (figure [2-h]

L'évolution de la poussée spécifique en fonction des nombres de Mach
diminue. La poussée spécifique n'étant que la poussée réduite, par rapport au debit
d'air donc son évolution est inverse a celle du débit. Comme déja vue auparavant le
débit d'air augmente en fonction des nombres de Mach et diminue en fonction des
altitudes. Ce qui entraine la diminution de la poussée specifigue en fonction des
nombre de Miach et sa régression en altitudes.

Synthése du vol :

Les parametres les plus significatifs et démonstratifs du bon domaine de
fonctionnement sont la poussée et la consommation spécifique.

Aprés la caractéristique de la consommation specifique en fonction de
I'altitude pour différents nombres de Mach, nous avons constate une diminution
remarquable, mais pour une altitude supérieure a 11 km, cetle derniére reste
presque constante. Néanmoing, la caractéristique de la poussée monire une chute
brusque au dela de cette altitude.

Nous concluons que pour une question économique, il n'est pas nécessaire
de voler au dela de ce plafond dit « @économique ».
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|

VI-3- Comparaison entre un moteur double flux et simple flux :

Si on devait comparer deux moteurs de méme cycle, 'un monoflux l'autre
double flux on constaterait d'aprés la poussée spécifique au point fixe représentée
sur la figure [3-a] que I'allure de I'évolution est semblable mais les valeurs du simple
flux sont nettement inférieures, donc la poussée serait forcément inférieure étant
donné que le taux de débit d'air entrant et le méme.

De plus, de la figure [3-b] qui représente I'évolution des poussées en fonction
des nombres de Mach pour différent altitude, nous remarquons gu'effectivement la
poussée du double flux figure [2-a] est nettement supérieure et son écart entre le
début et la fin en fonction des nombre de Mach est moindre comparé a celui du
simple flux.

D'otl l'utilité d'un turboréacteur double flux pour les régimes subsoniques.

CONCLUSION :

De notre étude nous avons pu extraire les régimes et les plages du bon
fonctionnement du moteur, qui donnent les meilleurs rendements ainsi que les
domaines les plus économiques. Ces champs d'exploitations sont cernés par des
vitesses de rotation entre 90 et 98% de N4, des nombres de Mach de vol élevés
ainsi que des altitudes comprises entre 9000 et 11000 m.
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CONCLUSION

Dans le domaine de l'aéronautique le souci majeur est de connaitre le
comportement d'un réacteur et I'évolution de ces performances face a
différents régimes de fonctionnements. C'est sur cefte base gu'était venu sé
poser mon sujet.

La mise en étude du turboréacteur JT8D-15, & dévoilé certains phénoménes
quantifiés trés intéressants (voir annexe (1) et (2) ), du point de vue
performances aussi bien au sol (point fixe) qu'en vol (régimes hors
adaptation). De plus nous avons pu retirer les plages de fonctionnement les
plus économiques, au point fixe, définies entre : 90 et 98% N1 en vol,
définies pour des nombre de Mach supérieurs & 06 a des altitudes
comprises entre 9000 et 11000 m.

Comparés avec ceux du constructeur, tous spécialement au régimes de
décollage qui sont les seules données disponibles, mon résultats se sont
avérés trés satisfaisants.

Durant cette étude, jai opté 3 mettre en évidence les étroites relations qui
existent entre les différents paramétres (temperature et pression ambiantes) et
leurs impacts sur le comportement du moteur.

Néanmoins, cette études reste ouverte afin de la mener a des stades plus
avancés, plus particulierement vers limpact du vieillissement sur les
performances du moteur. De rassembler ces études en un logiciel qui pourra
jouer le réle d'un comparateur avec les données des indicateurs d'avion de
suivi du moteur monté sur avion ou pendant les points fixes d'inspections.
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Valeurs des performances d' un banc d’essais donnéa par SAEENA

NI[Tt/mn] | N2[Tr/mn]  F[N] Consommation EPR
Horaire [Kg'h.]
Regime de 8225 [ 1435 | TO0O72.65 4000 2.13
décollage !
Régime 7770 11145 6154916 36504 1.6
continug max
Heégime de T4RS 1955 5550616 3011.56 1.84
| croisiére max -

Tableau comparatif entre les valeur des performances trouvées par le

programme et celles _données par le constructeur (banc d'essais)

N1 N2 F|[N] Csp | E.P.R| Débit | Consommation| Tauxde
[Tr/mn] | [Tr/mn] [Kg/hN] d air Horaire COMPression
entrant [Kg/h.]
i [Kg/h]
| Résultats de | 8260 | 11500 |69383.38|8.24E-2 | 2.14 | 153.6 57T18. 17.37
notre '

programme |

Donnéesdu | 8260 | 11500 ! 7007265 |7.36 E-2 | 2.12 |155.83 515735 173
constructeur |
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