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Résumé

L'objectif principale du travail présenté dans ce mémoire est de réaliser un programme
informatique qui nous permet de calculer les performances globales (la poussée

spécifique, la consommation spécifique,les puissance ( propulsif , thermique , calorifique )
les rendements ( propulsif , thermique et global ) d'un turbofan conventionnel et d'un turbofan
avec la nouvelle conception c'est & dire avec une chambre de combustion secondaire, ceci
nous permet aussi de faire une comparaison entre les performances de ces deux conceptions,
en utilisant plusieurs parameétres tels que I'altitude de vol, les températures la température a
I'entrée de la turbine haute pression.

Abstract

The main objective of the work presented in this paper is to develop a program that allows
us to calculate the overall performance (specific thrust, specific fuel consumption) of a
conventional turbofan turbofan and one with the new design is to say with a secondary

combustion chamber, this also allows us to make a comparison between the performance of
these two approaches, using several parameters such as flight altitude, the Mach number of
flight, and temperature t the entrance to the high pressure turbine.
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Introduction general :

I. Introduction général :
I.1.1: Les enjeux actuels :

Depuis l'invention du turboréacteur en 1930, les motoristes cherchent toujours a répondre aux
normes antibruit et anti-pollution imposées par les compagnies aériennes et les exploiteurs, ce
qui pousse les constructeurs a concevoir des réacteurs de plus en plus efficaces en termes de
nuisance sonore et de consommation de carburant.

L'amélioration des moteurs militaires passe par une diminution importante du poids du moteur
afin de disposer de machines plus puissantes (poussee accrue) et consommant moins de
carburant (augmentation du rayon d'action et diminution de la pollution).

1.1.2 : Positionnement de I'étude et objectif:

Au cours du développement de I'aviation, les moteurs prennent une grande importance dans le
but d'augmenter leurs performances de point de vue poussée, consommation. Les
constructeurs sont arrivés a construire un turboréacteur simple flux double corps pour
accroitre encore l'efficacité Des améliorations sont effectuées sur ce type de turboréacteur;
I'écoulement d'air est devisé en deux flux : un flux primaire qui passe a l'intérieur du corps de
réacteur et un flux secondaire provenant de la soufflante qui est canalisé autour du réacteur.

La nouvelle version ou la nouvelle conception de ce type de turboréacteur consiste a ajouter
une chambre de combustion secondaire dans le raccord de transition qu'existe entre la turbine
haute pression et la turbine basse pression et ou les gaz sont réchauffé avant le deuxiéme
processus de détente.

Dans la chambre de combustion secondaire le carburant est brulé a une pression plus élevée
que celle dans un dispositif de poste de combustion ce qui donne un meilleur rendement
thermique.

L'objectif principale du travail présenté dans ce mémoire est de réalisé un programme
informatique qui nous permet de calculer les performances globale (la poussée spécifique, la
consommation speécifique) d'un turbofan conventionnel et d'un turbofan avec la nouvelle
conception c'est a dire avec une chambre de combustion secondaire, ceci nous permet aussi de
faire une comparaison entre les performances de ces deux conceptions, en utilisant plusieurs
paramétres tels que l'altitude de vol, le nombre de mach de vol, le rapport de compression du
compresseur, le rapport de compression de la soufflante, le taux de dilution et la température a
I'entrée de la turbine haute pression.
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Chapitre I: les systeme de propulseur aéronautique

I.1.1.- historique de turboréacteur :

Au cours du premier siecle le mathématicien grec du nom de Héron d'Alexandrie, fasciné par
la mécanique, découvre le principe de la propulsion par réaction. Sa machine, baptisée
aerolipile, permet d'expulser I'eau contenue dans un vase au moyen de vapeur surchauffée.

La premiére idée d'un engin volant plus lourd que I'air datant du 16eme siecle provenait de
Léonard de Vinci. Jusqu'a alors, toutes les tentatives de I'nomme pour imiter I'oiseau étaient
basées sur I'idée d'appareils plus légers que I'air.

Finalement en 1890 I'idée de Léonard de Vinci entre enfin en application. A cette date,
Clément Ader réalise le premier vol, ou plus exactement le premier bond (50m), a bord d'un
appareil plus lourd que I'air (dénommé avion par son inventeur, du latin «avis » qui signifie
oiseau).

Le moteur & vapeur équipant I'avion de Clément Ader permet de fournir une puissance de 20
CV. Dés 1917, le moteur a explosion de 12 cylindres Liberty permettant de développer une
puissance de 400 CV. A la fin des années 30, les moteurs Rolls-Roicee Merlin qui équipent
les avions britanniques « Hurricane » et « Spitfire» dépassent les 2000 CV.

Au cours de la seconde guerre mondiale, les avions militaires atteignaient ainsi des vitesses
supérieures a 600 km/h en piqué.

Cependant, le moteur a hélice souffre de limites importantes en termes de domaine de vol. Les
phénomeénes de choc en bout de pale restreignent son utilisation au domaine subsonique. En
conséquence I'amélioration des performances de vol des avions nécessite la mise au point d'un
nouveau type de moteur on l'occurrence le turboréacteur. En 1930, Franck Whittle reprend
I'idée de Héron d'Alexandrie et dépose un brevet concernant cette nouvelle machine. Le
principe de fonctionnement simple de ce moteur consiste a €jecter des gaz a grande vitesse a
I'arriére de I'appareil afin de le propulser en utilisant le principe de la réaction. Le 12
avril1937, le premier turboréacteur de I'histoire effectue ses premiers tours sur un banc
d'essai. En 1939, Hans VVon Ohain adapte avec succes ce type de moteur sur le Heinkel
Hel78. Cet avion est le premier équipé d'un turboréacteur a voler et a passer la barriére de
vitesse de 700 km/h.

En 1948, le De Havilland DH108 est la premiére machine propulsée par un turboréacteur a
franchir le mur du son. Ce systéme de propulsion equipe les avions civils des 1955. En 1976,
il permet au Concorde d'atteindre un nombre de Mach égal a 2.02, ce qui réduit la durée de
vol de New York a Paris a seulement 3 heures.

Le turboréacteur est aussi largement employé dans le domaine de I'industrie aérospatiale, en
complément du moteur fusée. La derniére génération du lanceur européen Ariane (Ariane
50ECA) est équipée du moteur Vulcan 2, développé par Snecma, qui développe une poussée
de 130t .

Bien que ses performances aient considérablement évolueées, le principe de fonctionnement du
turboréacteur a peu changé depuis son invention en 1930. Un turboréacteur comprend
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principalement de I'avant a Tariére, une entrée d'air, un compresseur, une ou plusieurs
chambres de combustion munies d'injecteurs, une turbine, et une tuyére d'éjection. Ces
réacteurs sont dits simples flux, lorsque I'air qui rentre traverse tous les éléments de la
machine. En 1946, les réacteurs dits double flux font leur apparition, et dans les quels, une
partie de I'air admise est déviée autour du flux gazeux principal. On obtient ainsi une
augmentation du rendement propulsif et une réduction du bruit du réacteur du fait de la
dilution des gaz chauds du flux principal, Ce type de moteur équipe aujourd'hui les avions
gros-porteurs et possede une poussée supérieure a 20t.

La seconde ameélioration du moteur simple flux est obtenue par la post combustion
développée dans les années 50. Cette technique consiste a injecter et a enflammer du
carburant dans un canal prolongeant la tuyére du turboréacteur. Cela permet d'augmenter
considérablement la poussée du moteur mais au prix d'une augmentation importante de la
consommation. Cette technique est surtout employée par I'aviation militaire, afin de disposer
d'une capacité d'accélération importante et de franchir le mur du son.
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Le moteur a vapeur équipant I’avion

de Merlin, Clément Ader I’Eole 2 Le moteur Rolls-Royce équipant le
(1890) Spitfire et ’'Hurricane (1933)

Le moteur Snecma-General
Electric, équipant les avions civils
Airbus et Boeing (1974)

Figure | 1: I’évolution technique du turboréacteur
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1.2. Les systemes de propulsion aéronautique :

1.2.1. Définition d'un moteur a réaction : [22]

Tout systeme de propulsion est basé sur le principe d'égalité d'action et de réaction [énoncé
par Newton). Quels que soient les moyens par lesquels il doit agir, selon ce principe, a toute
action correspond une réaction égale et opposée. Cependant, le nom de la propulsion a
réaction est plus précis car le liquide est éjecté par le moteur apres avoir été préalablement
comprimé puis chauffé apreés I'allumage du carburant.

De ce fait, la vitesse de I'air prélevé dans I'atmospheére est augmentée principalement par sa
combustion dans la cavité moteur avant qu'il ne soit évacué vers l'arriere, créant ainsi une
poussee qui fait avancer le moteur vers l'avant.

La poussée (Ts) d'un turboréacteur est définie comme le produit du débit de gaz (m) égal a la
différence entre la vitesse de sortie (V) et la vitesse d'entrée (Ve) du flux gazeux ; soit en
considérant le méme débit dans tout le moteur (le débit de carburant est ignore)

F=m (Vs—Ve)
Les propulseurs fonctionnant sur ce principe sont souvent appelés "moteurs".
réacteur » ou « réacteur ». Nous distinguons ceux-ci :
- Moteur a turbine a réaction.
- Ventilateur d'appoint.
- moteur a double flux.

Pour ces trois "réacteurs", nous pouvons imaginer un tube a l'intérieur de nous qui brile du
carburant. L'air entre avec une vitesse Ve, il s'échauffe, il se détend et sort a un débit Vs
supérieur au debit d'entrée, comme le montre la figure 1.2.

Pour ces trois types de réacteurs, il faut :
- assurer un débit d'air suffisant pour initier et entretenir la combustion.

- comprimer cet air pour gque la combustion s'effectue avec une garantie de stabilité et de bon
rendement.
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Figure | 2: Principe de fonctionnement d'un moteur a réaction.

Dans un turboréacteur pour obtenir ces deux objectifs d'une facon autonome, on installe dans
le corps avant et I'entrée du carburant un compresseur qui aspire l'air a une vitesse nulle ou
plus faible que celle de I'avion, comprime et maintient une vitesse axiale de I'air a I'entrée de
la chambre de combustion relativement indépendamment de la vitesse de vol.

1.2.2 .Les différents types de propulseurs :

Les propulseurs a réaction sont classifiés en deux catégories : les propulseurs a réaction
directe et les propulseurs a réaction indirecte.
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Figure I 3. Organigramme des différents types de propulseurs.
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1.2.2.1.les propulseurs a réaction indirect :[14]

Un moteur a réaction est un moteur destiné a la propulsion d'un véhicule etcreposant sur la
projection d'un gaz a grande vitesse vers l'arriére ¢’est ’action. Une force de réaction, la
poussee, se manifeste alors en sens inverse de I'éjection des gaz.

Cette poussee est d'autant plus puissante que la vitesse et la masse des gaz éjectés sont plus
grandes.

Le principe de base a été formulé par Isaac Newton selon la loi de I’action et de la réaction.
« Toute action s’accompagne par une réaction égale en module et a pour direction le sens
oppos¢ de I’action »

1.2.2.1.1. Les Moteurs a piston :[15,13]

Un moteur a piston comme représenté sur la figure 1.4, est constitué d'un bloc moteur
(généralement appelé carter) comportant:

» Un certain nombre de cylindre généralement 2a12.
» Dans chaque cylindre coulisse un piston qui oscille entre deux positions extrémes
appelées point mort haut(PMH) et point mort bas (PMB).

La chambre de combustion délimitée par le piston et le cylindre est fermée dans sa partie par
la culasse, cette piéce est équipée de soupape dont le mouvement alternatif, synchronisé a la
rotation du vilebrequin, gere la circulation des gaz a travers le moteur dans la chambre de
combustion. Une chambre de combustion comporte deux soupapes : une soupape d'admission
(admission de l'air a I'intérieur du cylindre) et une soupape d'échappement (échappement des
gaz vers I’extérieur )
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Figure | 4. Moteur a piston

Le moteur a piston utilisé en aéronautique fonctionne sur le méme principe que celui d'une
voiture, Afin de diminuer le poids, le bloc est realisé dans des alliages a base d'aluminium et
le refroidissement se fait par air. Le vilebrequin entraine une hélice quiaccélere I'air d'environ
10% en croisiere. La poussée produite par les gaz d'échappement peuts'ajouter a la traction
produite par I'nélice si les sorties d'échappement sont bien orientées.

L'hélice transforme I'énergie mécanique du moteur en énergie propulsive. Cettetransformation
se fait avec un rendement de I'ordre de 0,75 a 0,85 tant que la vitessepériphérique reste en
dessous d'un nombre de Mach 0,7. L'augmentation de la vitesse et dela puissance a
transmettre oblige a limiter le diametre, augmenter le nombre de pales et afaire varier le
calage des pales (pas variable) en vol. Les avions légers ont des hélices bipalesde 1,50 a2 m
de diametre pour des puissances de I'ordre de 80 a 160 ch. Les plus grosmoteurs a pistons ont
des helices a 4 pales, parfois 5, d'un diametre allant jusqu'a 4,20 m.

1.2.2.1.2.Les Turbopropulseurs:[15]

Le turbopropulseur est un réacteur dont la turbine entraine une hélice. Le turbopropulseur est
géneralement double-corps, c¢’est-a-dire qu'il dispose de deux turbines en sortie qui font
tourner deux arbres concentriques. La premiére turbine est reliée au compresseur, la seconde a
I'nélice.. Son rendement est supérieur a celui du turboréacteur, mais son utilisation est limitée
par la baisse de rendement de I'hélice au dela de Mach 0.7 et au dela de 8000 métres

10
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d'altitude. C'est le mode de propulsion optimal pour les avions de transport commerciaux sur
des distances courtes (une heure de vol, 400 km), quand la durée de vol a haute altitude est
trop courte pour qu'un avion a réaction fasse la différence.

Le premier turbopropulseur en service commercial a été le Protheus de Bristol, développé en
1945, et qui équipait le Bristol Britannia. Les Etats-Unis n'ont disposé d'un turbopropulseur
fiable qu'a partir de 1956, le T56 d'Allison qui équipe encore les avions cargo militaires
Lockheed C-130 Hercules.

Le rendement de propulsion peut dépasser 80% a Mach 0,4. Le rendement de I'hélice
décroissant rapidement avec l'altitude, le domaine d'exploitation des turbopropulseurs couvre
les avions peu rapides tels que les avions de transport régionaux, les missions militaires telles
que la patrouille maritime et les avions cargos militaires devant utiliser des pistes courtes. Le
principe de fonctionnement du turbopropulseur est le méme que celui du turboréacteur ou
I'énergie disponible a la sortie de la turbine sert a accélérer les gaz par détente dans la tuyere
tandis que dans un turbopropulseur cette énergie est récupérée par une ou plusieurs turbines
supplémentaires attelées, par I'intermédiaire d'un réducteur I’hélice.

Hélice Réducteur compresset. Chambre de combustion turbine

WAy / / s

Figure I 5 Le turbopropulseur

Donc avec un turbopropulseur I'énergie des gaz est récupérée essentiellement sous forme
mécanique sur un arbre. Cette énergie est de nouveau transformée en énergie cinétique par
I'nélice. Le bilan est positif car aux basses vitesses de vol le rendement de propulsion de
I'nélice est supérieur a celui des turboréacteurs.

Selon la liaison entre la turbine génératrice et les turbines de travail, on distingue trois types
de turbopropulseurs.

11



Chapitre I: les systeme de propulseur aéronautique

1.2.2.1.3. Turbopropulseur a turbines liées :[23]

Dans ce type de propulseur » la turbine de travail est solidaire du générateur de gaz. Le
régime de rotation de I'nélice est donc lié au régime générate

-construction simple et légeére.

-mais le débit d'air dans la chambre de combustion dépend du régime de rotation
hélice/compresseur d’ou limitation, surchauffe selon le calage de I'hélice.

-régulation hélice compliquée. la figure 1.6.

Hélige Réducte

ol . Aurbine

Figure I 6. Turbopropulseur a turbine liée
Turbopropulseur a turbines libres :[23]

La turbine de travail est indépendante du générateur de gaz. Le générateur de gaz fonctionne
comme pour un turbo-réacteur indépendant, ainsi le régime de rotation de I'nélice est
indépendant du régime générateur.

-démarrage plus facile.
-plus lourd,plus complexe mécaniquement.

-conduite plus souple.

Ensemble compresseur turbine =

[ Hélice |— | Turbine li¢e & Phélice
f) = N \‘V\

Figure | 7. Le turbopropulseur a turbines libres.
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Turbopropulseur a deux étages : [23]

Afin d'accroitre la puissance de I'arbre, les compresseurs axiaux sont utilisés, mais leur forte
inertie ameéne les constructeurs a les concevoir sous forme de double corps :

+ Le compresseur basse pression peut alors étre entrainé par la turbine de travail basse
pression ; la variation de calage de I'nélice permettant alors d'optimiser le régime de rotation
du compresseur BP.

La turbine de travail entraine donc le compresseur BP et I'nélice par I'intermédiaire du
réducteur.

%+ Le compresseur haute pression qui est entrainé par la turbine haute pression. L'arbre
d'entrainement de ce mobile haute pression est creux et coaxial avec I'arbre de mobile basse
pression.

Compresseur BP  compyesseur HP

Figure 1 8.Turbopropulseur a deux étages

1.2.2.Les propulseurs a réaction directe :

Ce sont des propulseurs délivrant directement une force de propulsion (pas
d'organeintermédiaire). On trouve dans cette catégorie Les turboréacteurs (Simple flux ou
double flux), les statoréacteurs, les pulsoréacteurs et les fusés.

1.2.2.1. Les Turboréacteurs:[2]

A. Turboréacteur simple flux :

Dans un turboréacteur simple flux, I'air admis dans I'entrée d'air passe par le compresseur qui
produit une compression pratiquement isentropique en utilisant une partie de la puissance
disponible au niveau de la turbine de sortie. L'air comprimé est alors envoyé vers lachambre
de combustion ou il est mélangé au kéroséne (le carburant) et enflamme de fagconcontinue.
Les gaz chauds issus de la chambre de combustion traversent alors la turbine et luicédent, au
cours d'une détente pratiqguement isentropique, une partie de leur énergie, utilisée pour faire
fonctionner le compresseur et les accessoires du moteur. La tuyere d'éjection accélere enfin
les gaz sortants de la turbine créant ainsi une poussée qui sert a propulser le moteur et donc
I'appareil auguel il est fixe.

13
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A.1l. Turboréacteur simple flux mono corps [15] :
Un Turbo est dit simple flux si un seul flux le traverse d'amont en aval.
Un Turbo est sec s'il n'est pas équipé de la post combustion.

Un Turbo est mono corps si son compresseur est unique par opposition au double ou triple
corps ou I'ensemble compresseur est séparé en deux ou trois mobiles. Ce type de moteur est
représente sur la figure 1.9

Entrée d’air

Compresseur

Figure 1 9. Turboréacteur simple mono flux mono corps

A.2. Turboréacteur simple flux double corps : [4,15]
L'ensemble turbine HP, compresseur HP constitue I'attelage haute pression.

L'ensemble turbine BP, compresseur BP constitue l'attelage basse pression. Les deux attelages
ont leur arbre de liaison concentrique et tournent a des vitesses de rotation différentes.

Voir figure

14
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Figure 1 10.Turboréacteur simple flux double corps

B. Turboréacteur double flux : [4]

Le réacteur a turbo fan est une version améliorée du turboréacteur. Seule une partie de l'air
qui pénetre dans le moteur est comprimée et ensuite détournée vers une enveloppe extérieure.
Cet air est ensuite mélangé avec les gaz trés chauds sortant de la turbine, avant d'atteindre la
tuyére. Un turbo fan a une plus grande poussée pour le décollage et I'ascension, et une
efficacité accrue!; la dérivation refroidit le moteur et diminue son niveau sonore.

15
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B.1. Turbofan a soufflante avant: [15]

Figure | 11.Turboréacteur double flux a soufflent avant

Ce moteur est dénommé ainsi car deux flux le traversent, un flux chaud ou interne et un flux
froid ou externe. Le fan ou soufflante fait partie intégrale du compresseur basse pression et est
entrainé par les turbines basse pression.

Certains constructeurs appellent les moteurs double flux : turbo fan

Pour le moteur a double flux avec mélangeur: les gaz issus de la turbine BP sontmélangés a
I'air du canal secondaire avant d'étre éjectés ensemble dans une tuyére secondairecommune

16
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B.2 .Turbine a soufflante arriéere:[23]

Soufflante

Figure | 12.Turboréacteur double flux a soufflent arriere

D'autre part, seules les grandes vitesses offrent un rendement acceptable: a un nombre de
Mach égal a 1 le rendement est de 5% ce qui est tres faible alors qu'a un nombre de Mach de 4
il serait de 50% ce qui est excellent.

En fin les avantages du statoréacteur soit son trés faible poids, sa conception simple et
I'absence de turbine qui obligerait a limiter la température de combustion.

1.2.2.2. Les Pulsoréacteurs : [6,18]

comme beaucoup moteurs a réaction le pulsoréacteur est un Moteur a combustion interne de
conception trés simple, consistant en pratique en un long tube a l'intérieur duquel l'air pénétre,
il est mélangé avec le combustible pour créer un mélange combustible. La différence qui
distingue des autres moteurs a réaction d'impulsion, tels que turboréacteurs ou statoréacteur, Il
est constitué par le fait que la combustion qui a lieu a l'intérieur du moteur est pas un procédé
continu, mais se présente sous la forme de salves répétées (impulsions) a partir de laquelle
dérive également le méme nom du moteur.

En pratique, le pulsoréacteur fonctionne avec I'entrée d'air extérieur a partir de l'avant, ou il y
a moins ou la valve, ceci est mélangé avec le carburant ou il est injecte dans le la chambre de
combustion. Ici, le mélange est allumé et enfin la sortie des gaz de combustion a partir de
I'arriere de maniére a produire une poussée.

Le premier allumage doit avoir lieu en introduisant de I'air comprimé (avec un compresseur
ou un cylindre a air) dans le moteur ou plus simplement le forcer a I'intérieur a travers l'entree
d'air. Comme représenté sur la figure 1.14.

Un pulsoréacteur est constitué essentiellement :

» D'un tube a section variable a l'intérieur duquel on trouve successivement
» Un collecteur d'entrée en forme de divergent, utilisé pour I'admission de l'air.

17
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> Une grille d'obturation a section rectangulaire, munie de volets mobiles s'ouvrant et se
fermant de 40 a 50 fois par seconde et dont I'ouverture n'a lieu que dans le sens de
I'admission d‘air.

» Un dispositif d'injection de carburant.

» Une bougie électrique, utilisée lors du démarrage pour la premiére inflammation du
carburant.

» Une chambre de combustion d'abord cylindrique, puis tronconique.

» Une tuyere cylindrique, utilisée pour I'éjection des gaz bralés,

L'écoulement externe est totalement séparé de I'écoulement interne, de point de vue régime
de rotation ils sont totalement indépendants. Dans ce cas un canal indépendant du flux
secondaire conduitl'air jusqu'a la soufflante.

Le débit d'air secondaire ne dépend que de la vitesse de rotation de la soufflante et deson
rapport de pression et n'a plus de relation avec le débit primaire. Voir figure 1.12.

IIs existent des turboréacteurs a doubles nux peuvent avec soufflante arriére ou soufflante
avant, mono corps ou double corps

| 2.2.3.Les Statoréacteur[17]

Un statoréacteur , parfois appelé tuyau de poéle volant ou athodyd ( conduit
aérothermodynamique ), est une forme de moteur a réaction respiratoire qui utilise le
mouvement vers l'avant du moteur pour comprimer l'air entrant sans compresseur axial ou
compresseur centrifuge . Etant donné que les statoréacteurs ne peuvent pas produire de
poussée a une vitesse nulle, ils ne peuvent pas faire sortir un avion de 1’arrét. Un véhicule
propulsé par statoréacteur, par conséquent, nécessite un décollage assisté comme une aide de
fusée pour I'accélérer a une vitesse ou il commence a produire une poussée. Les statoréacteurs
fonctionnent le plus efficacement a des vitesses supersoniques autour de Mach 3 (2300 mph;
3700 km / h). Ce type de moteur peut fonctionner jusqu'a des vitesses de Mach 6 (4 600 mph;
7 400 km / h). comme représenté sur la figure 1.13

Cone de choc Chambre de combustion

Injecteur

Figure 1 13.Le statoréacteur
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Les statoréacteurs peuvent étre particulierement utiles dans les applications nécessitant un
mécanisme petit et simple pour une utilisation a grande vitesse, comme les missiles . Les
Etats-Unis, le Canada et le Royaume-Uni disposaient de larges défenses antimissiles
propulsées par statoréacteurs au cours des années 1960, comme le CIM-10 Bomarc et le
Bloodhound . Les concepteurs d'armes cherchent a utiliser la technologie statoréacteur dans
les obus d'artillerie pour donner une portée supplémentaire; on pense qu'un obus de mortier de
120 mm, s'il est assisté par un statoréacteur, peut atteindre une portée de 35 km (22 mi). lls
ont également été utilisés avec succes, mais pas efficacement, comme jets de pointe aux
extrémités des rotors d'hélicoptéere .

Les statoréacteurs different des impulsionsjet , qui utilisent une combustion intermittente; les
statoréacteurs utilisent un processus de combustion continu.

A mesure que la vitesse augmente, I'efficacité d'un statoréacteur commence a baisser a mesure
que la température de l'air dans I'entrée augmente en raison de la compression. Lorsque la
température d'entrée se rapproche de la température d'échappement, moins d'énergie peut étre
extraite sous forme de poussée. Pour produire une quantité de poussée utilisable a des vitesses
encore plus élevées, le statoréacteur doit étre modifié de sorte que l'air entrant ne soit pas
presque autant comprimé (et donc chauffé). Cela signifie que l'air circulant dans la chambre
de combustion se déplace toujours tres rapidement (par rapport au moteur), en fait il sera
supersonique - d'ou le nom de statoréacteur a combustion supersonique, ou scramjet .

Allumage
— Chambre de

] combustion
Entree - Tuyére
d'air . dejection

{ ~

/ R
Volets mobiles _— 1

Figure | 14.Le pulsoréacteur

La poussée d'un pulsoréacteur croit avec la vitesse de déplacement tant que celle-ci
resteinférieur a un nombre de Mach de 0,8; en particulier, on constate qu'au point fixe, donc
avitesse nulle, le pulsoréacteur offre I'avantage, a l'inverse du statoréacteur, de pouvoir
disposer d'une poussée non nulle.

Parmi les utilisations probables de ce systeme de propulsion on cite la propulsion desengins
téléguidés, de véhicules utilisées pour la météorologie ou pour des sauvetages en mer.
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L'avantage du pulsoréacteur est de donner une poussée au point fixe, mais il présenteles
inconvenients suivants ; mauvaise tenue des volets, vitesse de vol limitée par suite
dubattement pas assez rapide des volets, consommation de carburant élevee.

1.2.2.4. Les moteurs fusés : [10,18]

Une fusée est un moteur a réaction emportant son combustible et son oxydant a bord, est
capable de fonctionner hors atmosphere. La combustion a lieu a pression constante, dans une
chambre en communication avec une tuyere d'ou s'échappent les gaz a haute température et a
grande vitesse. Voir figure 1.15

’ﬂ
\ Tuyere d'éjection o
R | ":u/ —
| ' Echappement
7 Carburant chappe
/ | v;"_
"‘\ Oxydant D. " po
\ | : 'T’ —

e

-

Figure I 15. Moteurs fusé

La poussée F d'un moteur fusée est donnée par :
F=mVs + (Ps — Po) As 1.2
As est la section de sortie de la tuyere.
Ps et Po les pressions de sortie et atmosphérique.
Si Ps= Po (hors atmosphere) la poussée se réduit a :
F=m V;sl.3

On appelle ergols ou propergols les substances liquides ou solides brulées dans un moteur
fusée. On caractérise les performances d'un ergol par son impulsion spécifique Is, qui est le
temps pendant lequel une masse de 1kg produit une poussée de 9,81 N.

L'un des grands intéréts de la fusée, outre bien sir sa capacité a fonctionner hors atmospheére,
et que sa poussée ne dépend pas de sa vitesse propre. Elle développe ainsi une puissance
importante au démarrage, a la différence des statoréacteurs.

Les applications des moteurs fusées sont la propulsion des missiles ou des lanceurs utilisés
pour mettre en orbite des véhicules spatiaux.

20



Chapitre I: les systéme de propulseur aéronautique

21



1 de pri chambre de combudtion sacondaire

basse houte ine hauts) ine basse yare déjecton
pression pressi pressi |

g

02 22 23

Chapitre IlI:

Analyse et calcul énergétique
d’un turbofan

Promler ét Arrivée de
remier étage ... eant

du réducteur Chambre de  Entrainement
Second étage Paliers combustion accessoires
du réducteur

) ) Arrivée
Ttlljl;ls);r;ig: Turbine HP Compresseur d’air
p axial/centrifuge

Schéma réalisé d’aprés un desin de Pratt & Whitney Canada




Chapitre 11 Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

Il 1.Description du turbofan en plus une chambre de combustion
secondaire:

11 1.1 Définition et principe de fonctionnement :[12, 7]

Le type de turboréacteur étudié dans notre travail est un turbofan avec une chambre de
combustion secondaire située entre la turbine haute pression et la turbine basse pression, C'est
une nouvelle conception utilisée pour I'amélioration des performances globale de ce type de
turboréacteur.

La figure 11.1 représente le diagramme T-S d'un turbofan avec une chambre de combustion
secondaire,

L'air qui entre dans le corps du moteur est comprimé par le compresseur qui se compose d'une
partie basse pression et une autre haute pression. A la station3, I'air est comprimé et ensuite
amené dans la chambre de combustion primaire, ou les injecteurs ajoutent du kéroséne gréace
auquel le mélange air-carburant se consumera, ce qui produit lI'augmentation de la température
des gaz a Tt qui font tourner la turbine qui fournit assez de puissance pour conduire les
compresseurs et le fan. Les gaz subissent une premiere détente au niveau de la turbine haute
pression. Pour accroitre la poussée des gaz, on peut ajouter et bruler du carburant dans la
chambre de combustion secondaire, ce qui augmente leur température a nouveau a T Apres
la deuxieme combustion les gaz subissent une autre détente au niveau de la turbine basse
pression. Figure 11.1

Temperature

Figure 11 1.diagramme T-S d’un turbofan avec une chambre combustion secondaire

11.1.2 Décomposition du turbofan :

Pour les besoins de la modélisation de ce type de turboréacteur on utilise la numerotation de
stations indiquées sur la figure 11.2.

L'entrée d'air : entre les stations (0) et (2).
La soufflante : entre les stations (2) et (13).

La tuyere secondaire : entre les stations (2.2) et (2.3).
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Le compresseur basse pression : entre les stations (2.2) et (2.5).

Le compresseur haute pression : entre les stations (2.5) et (3).

La chambre de combustion primaire : entre les stations (3) et (4).
La turbine haute pression : entre les stations (4) et (5).

La chambre de combustion secondaire : entre les stations (5) et (6).
La turbine basse pression : entre les stations (6) et (7).

La tuyére d'éjection : entre les stations (7) et (8)

chambre de combustion primaire chambre de combudtion secondaire l
compresseu besse| | compresseur haute turbine hauts} urbine basse IRors o aamcion
pression pression pression prassion

B

02 22 23

Figure 11 2.Les stations relatives au turbofan avec une chambre combustion secondaire

I1.2les Caractéristiques d'une entrée d'air :[22]
11.2.1. L'efficacite de I'entrée d'air :

En réalité il existe toujours des pertes qui se présentent dans les entrées d'air des
turboréacteurs puisqu'elles diminuent la pression totale. Ces pertes sont représentées par
I'efficacité, qui est le rapport entre les pressions totales a I'amont(0) et a I'aval(2) de I'entrée
d’air

n = Pt/pt0

En aéronautique on utilise une formule qui donne une valeur moyenne de I'efficacité en
fonction du nombre de Mach de vol Mo.

Pour Mo>0:  n=1-0.75.(Mo-1)1%
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Pour Mo<0: n=1
11.2.2. La forme d'entrée d'air :[12]

A partir de I'équation de conservation du débit massique, une relation entre la différentielle de
la vitesse de I'écoulement et la différentielle de Théoreme d'Hugoniot, donne la surface de
passage de I'écoulement, appelée passage d'un écoulement.

Dans une zone subsonique M < 1: La vitesse et l'aire de la section droite varient en sens
inverse.

M2-1<0 =>E= &
S v

w .M-:-l WV,

o . pPs 1
D'aprés Bernoulli :78 +-V2=cte

La variation de vitesse se traduit par une variation de pression, pour un régime de vol
subsonique, I'entrée d'air est se forme d'un divergent.

Dans une zone sonique M=1 : La vitesse ne peut étre égale a la célérité du son (M=1) du
tube que lorsque la section est minimisée est appelée « col »

M=1 =>%=0
S

M>1 Vi ﬂ v\ M 4
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Dans une zone supersonique M>1 : La vitesse et I'aire de passage d'un écoulement varient
dans la méme sens.
ds dv

M=—1>0=>—=—
S (%

V M> 1 v

11.2.3 Fonctionnement d'une entréee d'air:[11]

Considérons une entrée d'air alimentée par un tube de courant dont la section amont est Ao.
La loi de conservation du débit massique nous donne :
poAo Vo= p2 A2 V2
Avec:
po: masse volumique de l'air a la section Ao-
Vo: vitesse d'écoulement de I'air a la sectionAo.
P2: masse volumique de l'air a la sectionA..

V: vitesse d'écoulement de l'air & la sectionA..

. compresseur
entrée d'air

Figure 11 3.Entrée d’aire subsonique type
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Chapitre 11 Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

On peut voir d'autres expressions du debit en faisant intervenir le nombre de Mach, la
pression totale Pt et la température totale Tt.

Partant de I'équation rio= PoAoVo, nous remplacerons Vo par Mo YYpRTy et po par Po/RTo ce
qui nous donne :

. P, , Y
o= Ao MoR—TOJ YRT ,=Ao0 PoMo AT,

D'autre part nous avons d'aprés le théoréme de St. Venant:

_ Ttg

0o~ vy-—1___
1+22m,?

En remplacant dans I'expression du débit, nous obtenons:

rig= /R—’;OAOPOMO /1 +%M02

Sachant que :

_ Pto
Po=—r——— 7

(15m) 7
Et en remplacant dans la derniére expression du débit on a finalement :

o _ Y M,
m= [— AgPlo———— 1

RTt (1+%)—2(Y—1)

Dans le cas d'un écoulement permanant isentropique, on a :
Pt=cteet Tt =cte

Donc :

[

Pt, |Y

/TR

i, A0

M, ]

(1+ %M&)m

La conservation du débit s'exprime alors par :

M,
Ao|—————=[=Cte = Aot

(14752, 7D

Il intéressant de tracer la courbe p (M) dont nous donnons l'allure ci-apres en prenant Y'=1,4
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o.578

rig. I1L.2

Figure 11 4.1a courbe p(M)

A partir de cette courbe et de la loi de conservation du débit massique nous allons définir les

types de fonctionnement possible d'une entrée d'air.

ler cas :My> M2

—_

-

- - — F‘-’

A:-““N

Figure 11 5.Ecoulement en cas de My> M2

La loi de conservation du débit massique s'écrit:

Ao Ho= Az 2
M2 est connu puisque M2 est imposé par le fonctionnement du compresseur.
A2 est la section d'entrée du compresseur.

Hoest connu puisqu'on a le nombre de Mach de vol Mo.

Comme Mo> Mz, on voit sur la courbe p(M) que I'on a : po> 2 d'ot Ao< A2 pour satisfaire la

loi de conservation du débit.
L'écoulement sera comme indiqué sur figure 11.7.
On dira qu'on fonctionne en subsonique divergent aérodynamique externe.
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Remarquerons que dans ce cas, la surface de contr6le A: générera une trainée de captation.

2éme cas : Mo=M2

— o — -_---------'—_

[ —————— S A4 A

Figure 11 6.Ecoulement en cas M0=M2

Nous utilisons toujours la loi de conservation du débit
Ao Mo = Az H2
Mais comme Mo = M2, on en déduit immédiatement :
Ao = A2
D'ou I'écoulement cylindrique externe: Voir figure 11.8.
Nous n'avons pas dans ce cas de trainée de captation.
Mais il ne s'agit que d'un cas limite entre le cas précédent et le cas suivant.
On dit également que, pour cet écoulement, I'entrée d'air est adaptée au cas de vol considére.

» 3éme cas:My<M,

-
——
—
fo T

Figure Il 7.Ecoulement en casM_0 <M_2
D'apres la loi de conservation du débit massique, nous voyons que Ao Mo = Az [ et Mo> M2
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Entrainent : Ao> Ax.

A sera d'autant plus grande, par rapport a Az, que Mo sera plus petit par rapport a M.
A la limite, c'est-a-dire au point fixe, on aura Mo -> 0 et A, tendra vers l'infini.
L'écoulement est alors convergent comme indique la figure 11.9

11.2.4. Etude énergétique de I'entrée d'air:

Figure 11 8.Station relative a I’entrée d’air.

Entréed'air0 2
Station 0:
Calcul des parametres statiques a I'état O:
Pour I'atmospheére ISA, au niveau de la mer, nous avons les valeurs ambiantes de référence :
Température statique de référence (Trer) = 288,15 K
Pression statique de référence (Prer) = 101,325 KPa

Les équations pour calculer des Températures To (K) et Pressions Po (KPa) statiques
ambiantes d'ISA en fonction de l'altitude H (m) ;

e PourH<11000 m
To = 288,15 - 0,0065. H

Po = 101325, (1- 25-°2)~5:25588
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e PourH>11000m et <24994 m

To =216,65

Py = 22632,53
0= 60,000157689 .(H-10998,1)

e Pour H>24994 m et <30000 m
To = 216,65 + 0,0029892. (H - 24994)
P0o=2523,7.(216,65/T )18
Calcul des parametres totaux a |'état O:

La température totale et la pression totale dans écoulement isentropique et compressible
peuvent étre exprimées en fonction du nombre de mach par les relations suivantes:

To=To[1 + (X52) M|

yd
_ yd-1 yd-1
pw_po[(l + [ ]
On rappelle la valeur de la constante des gaz spécifiques Ro
Ro=287,04 J/Kg.k

Donc on peut définir la vitesse de vol par

Vo = Mo. \/TRTO
Stationl :
Pu=Pto
Tu=Tw
Station2 :
Calcul des parametres totaux a I'état 2:

La conservation de I'enthalpie totale a travers I'entree d'air (entre la station O et la station 2)
nous permet d'écrire la relation suivante :

(Wt - Q )o?= (AHt)0?
(Wt—=Q)o2=Cp (Tt2—Tto)
Avec Wr=0 pas de travail de transvasement (sans machine).

Donc :
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Cp(Tta—Tto) =0

Tto=Tto
Ce qui signifie que la température totale reste constante le long de I'entrée d'air.
du nombre de Mach de vol M.
Si le nombre de Mach M < 1:

Ptz =Pto. 1
Si le nombre de Mach Mo> 1:
Pt2 = Pto. (1 - 0,075[Mo - 1]*%)
Pt2=Pid.Pu

11.3. compresseur
11.3.1 .Rapport de pression:

Le rapport de pression maximal réalisable d'une soufflante & un étage se situe autour de 1,9.
C'est considérablement plus haut que celui pour le premier étage d'un compresseur multi-
étage. Ce rapport de pression sera plus important durant la phase de montée ou la soufflante
fonctionne a sa vitesse référée (plus élevée que dans le domaine de vol opérationnel). Par
conséquent en croisiére, le rapport de pression maximum d'un étage simple sera entre 1,7 et
18.

11.3.2.But:

Le compresseur d'un turboréacteur sert a fournir la quantité maximale d'air a la pression
désirée pour étre chauffée dans la chambre de combustion, puis détendue en traversant la
turbine. L'énergie de chaleur relachée dans la chambre de combustion est proportionnelle a la
masse de combustible consommé. Ainsi, le compresseur est I'un des éléments les plus
importants d'un turboréacteur puisque les performances globales du moteur dépendent de son
rendement. Un compresseur a un bon de rendement s'il produit un fort accroissement de
pression avec une faible élévation de température.

Compresseur basse et haute pression : 2.2 3

Station : 2.5

pt22
pt2

Avec le taux de compression de la compresseur basse pression 8, = ( ) on peut définir la

pression totale pt,, :
PtZ.SzﬁZ' Ptz

Donc la température totale a sortie de la compresseur basse pression est donnée
par la relation suivante :
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o652
t ng
Ttys = th( 25) e

Station 3:

-Compresseur bas pression :

Nype — 1 _ 1 [Ylpc - 1]

nlpc np:lpc Ylpc

La pression de la Compresseur bas pression :
P = Pilpc.PtZ

La température de la Compresseur bas pression :

nlpc—l

Tt3 = th Pilpc Mpc

Point 3f :

Ng Np.¢ Yn:f

n—1 1 Yn:f_l]

l:)t:f:3 = Pif'PtZ

Tt:f:3 = Tt:Z- Plf[nfl;l]

-Compressor haut pression

Nppe — 1 _ 1 thpc - 1]

nhpc rlp:hpc thc

La pression de la Compresseur haut pression
Pta = Pihpc.Pt3

La température de la Compresseur haut pression

“hpc_l
Tt4 == Tt3 Pihpc "hpc

11.4. Chambre de combustion :
11.4.1.But:

Une chambre de combustion est congue pour brdler un mélange de carburant et d'air et pour
fournir les gaz pour la turbine a une température élevé et uniforme. La température des gaz
chaud de I'ordre de2000°C ne doit pas dépasser la température maximale acceptable par la
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turbine sous peine d'avoir la rupture de celle-ci par fluage. Pour cela on doit utiliser entre 3 a
5 fois de la quantité nécessaire a la combustion pour refroidir les gaz chauds dans la zone de
dilution par une valeur prédéfinie du rendement ncb et de la température totale du gaz

11.4.2. Calcul énergétique de la chambre de combustion primaire:

Figure Il 9. Station relative a la chambre de combustion

Chambre de combustion primaire3___ 4
Station 4 :
Les parameétres totaux a la sortie de la chambre de combustion :

Les pertes de pression totale dans une chambre de combustion considérées dans cette étude
sont principalement dues aux frottements, aux parois (pertes froides) et aux émissions de
chaleurs (pertes chaudes). Pour le calcul, seule la perte due a la friction, ou I'efficacité E2. qui
est normalement définie par l'utilisateur, est prise en compte lors du calcul, C'est la valeur en
pourcentage de la pression totale entrante dans la chambre de combustion.

Pi.s = Pigc. Py

Pour des raisons de limitations, la température totale a la sortie de la chambre de combustion
Tts, ne doit pas dépassée la température totale a I'entrée de la turbine haute pression imposée
par le constructeur.

Ti.s = Tmax
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f1: larichesse dans la chambre de combustion primaire

fl _ Cphpt.Tt:S - Cphcht:4
Nee. Pei — cphpt.Tt:S

11.5 :.Turbine:
11.5.1.But:

Une turbine extrait I'énergie des gaz chauds pour entrainer le compresseur du moteur. Un
étage de turbine se compose d'une roue de redresseur suivi par une roue mobile (un rotor) .
Les gaz a haute température et haute pression entre habituellement dans le premier étage du
redresseur & un nombre de Mach inférieur a 0,2, il est alors accéléré. Le nombre de Mach
moyen a la sortie du redresseur peut étre entre 0,75 et 1. Il n'y a aucun transfert de travail ni
de transfert thermique, il y a seulement une petite perte de pression totale due au frottement et
aux dissipations turbulentes. La température totale reste constante, exceptée dans le cas d'une
addition de I'air de refroidissement; alors que la pression et la température statique diminuent
en raison de l'accélération. La puissance estextraite a travers le rotor qui génere une vitesse de
mouvement rotation.
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11.5.2.calcule énergétique de la turbine :

e —— — ———

Figure 11 10. Station relative a la turbine

Turbine haute pression :
Station 5:

la température de la turbine haut pression :

cphpc 1 > l
Tpg = Tp.5 — . (Typq — Ty3)
Lo LS lcphpt <nm:hp- (1 + fl)- (1 - 8)- (1 - n) t4 t3
nhpt -1 —n thpt - 1]
l'1lpc phpt tht
Tt:6
Thpt ﬂ

La pression de la turbine haut pression :

s
. _ n -1
Plhpt - Thpt hpt

Py = Pihpt' Pys
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Chambre de combustion secondaire :
Station 6 :

Si la chambre de combustion secondaire est en service, la température totale et la
pression totale a la section 6 données par les relations suivantes :

Ti.7 = Temax

Avec Ty, : est la température totale a ’entrée de turbine basse pression données pae le
constructeur.

Pt:7 = Picc- l)t:6
Calcule la richesse dans la chambre de combustions :

CPipt. Te.7 — CPhpt Te6
Nee. Pei — cplpt.Tt:7

fa=0Q+f1).

Station 7 :
Turbine basse pression :
D'apres le couplage du corps basse pression, on a:

rllpt -1 Ylpt - 1]

= Ny.pt-
p:lpt
[ Yipt

nlpt

Pour calculer la température totale a la sortie de la turbine basse pression on a :

C
Tt:8 = Tt:7 - plpc . . (Tt:3 - Tt:Z)
CPipt Nmlp- (1 + fl + fZ)
Ccps 1
Y < (Tegz — T, )l
l Cplpt nm:lp- (1 + fl + fZ) urs v2

Pour calculer la pression totale a la sortie de la turbine basse pression on a :

=
= _ Nip—1
Pllpt - Tlpt Ipt

Pug = Pilpt' Py.7
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11.6. Tuyére d’injection :
11.6.1 But :

L’objectif d’une tuyere d’injection est d’augmenter la vitesse de gaz
d’échappement avant leur ¢jection dans I’atmosphére et de redresser I’écoulement de gaz les
caractéristique d’une tuyére peuvent étre établies comme suit :

» Accelerer ’ecoulement a la vitesse elevée avec le minimum de pert de la pression
total.

» Permettre a la post combustion d’opérer sans effecter le fonctionment du moteur
principal la section de la tuyéere doit etre variable.

» Meélange le flux chaud et le flux froid pour des turboréacteur de type double flux.

Permettre d’utiliser la poussée inverse

» Diminuer le bruit de son lors de 1’ejection des gaz
La temperature reste consatne dans la tuyeére

Y

11.6.2.Calcule énergétique de la tuyere d’injection :

_— - - — 1

Figure Il 11.station relative a la tuyére d’injection
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Tuyére d’injection:7 8
Station 8 :
Tt:9 = Tt:8

On peut calculer la pression totale p,.qpar la rerelation suivante :

Pt:9:Pin'Pt:8
P9 == PO
p y [ }’n1
t:9 n-_ Yn—
— =1 M
Py [ ( 2 ) ?
T;o
Tg = _.
1+ (ynz 1) %
|1000.%|
= P,.
709 = 79 %96[j/kg. k]. T,
mp
Ao =
9 Tr0g9.Vg
cp, = [y yj 1] .296[j/kg.k]
n

Vo = (2.cPp (Teo — To))"
Station 8f:
Tuyere d’injection :
Piso=Piys. Prss3

Tt:f:9 = Tt:f:3

Pt = Py
P Y. 1 [ yn:fl]
t:f:9 nf — Ynf~
s o
o= [ () Mo
Tit9
Tof = —
1+ (12) . M2y,
|1000.ﬂ
7079 = Py.. kpa
19 =19 296[j/kg. k). T.o
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mp.
Af;g = ) N
rof:9'vf:9

Yf:n .
CPrn=|—"—.296|j/kg. k
Py. L,fm — 1] [j/kg. K]

0.5
Vf:9 = (2 Cpf:n' (Tt:f:‘) - Tf9))

Les performances :

(1+f1+f2).V9—V0+A9.(P9—P0).T A-(Vg_V0)+A9:f.(Pf:9—P0).Wg/I;]
Tsp = 1+4 N 1+4
_ f, + 1, [36000
P Ty |'L1+2
P, =(f +f)[P“]
cal 1 2)- 1+ 2

Kj
P, = Tg,. V. |0'001'T|

0.001.ﬁ
Py =Py + (1/2.(1 4 f1 + £5). (Vg — V). l%ln/z (Vop —

2 kj| [_ 2
Vo)®.0.001.7] .| 5
n Pyr
L
n Py

=
g Pcal
P
n, pr
Pcal
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Chapitre 111: RUSULTATS ET INTERPRETATION

I11.1.Définition de program utilisée :

EES est un programme général de résolution d'équations qui peut résoudre numériquement
des milliers d'équations algebriques et différentielles non linéaires couplées. Le programme
peut également étre utilisé pour résoudre des équations différentielles et intégrales, effectuer
des optimisations, fournir des analyses d'incertitude, effectuer une régression linéaire et non
linéaire, convertir des unités, vérifier la cohérence des unités et générer des tracés de qualité
publication. Une caractéristique majeure d'EES est la base de données de haute précision sur
les propriétés thermodynamiques et de transport qui est fournie pour des centaines de
substances d'une maniere qui permet de I'utiliser avec la capacité de résolution d'équations.

111.2.Méthode de travail :
111.2.1.les entrées de turbofan ITB :

MO = 0,87
Tymax = 1700

Tt,max,2=1580
P¢ = 45000 [kj/kg]

pice = 0,97
27¢ = 095

Flight conditions at 11000 m
m, = 50 [kg/s]

mg = (1 + 2) - my

?2 =25

pic = 16

To = -5648 + 273,15

Po = 22,79 [kpa]

diffusor

piag = 0,97
n = 1

24 = 14

Low pressure compressor LPC
pilpc = 4
?pipc = 0,91

Ipc = 14
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high pressure compressor HPC
pic
pilpc

Pinpc

Mp;hpe = 0,92

Yhpe = 14
£ = 0,05
n = 0,05

combustion chamber 1
Picct = Pice
Necel = Mee

hygh pressure turbine HPT

Mp:hpt = 0,91
Yot = 1,33
Mm;hp = 0,96

combustion chamber 2 - reheat

Piccza = Pice
Mecc2 = Mec
Pci2 = P

low pressure turbine LPT

Nppt = 0,92
Yt = 135
Mmilp = 0,97

primary nozzle

Yyn = 1,36
pin, = 097
Hn o= 1

secondary nozzle

Ynf = 1,4
pinf = 0,97
Tnyf = 1
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111.2.2.1TB avec Tuyeére adaptée :

RUSULTATS ET INTERPRETATION

2 s £ 5 7 8
Pi Pt i P Ptsi T Tt Tii Tt
[kpa] [kpa]
[0] 2379 37,33 2167 2495
(] 37,33 2495
2] 36,21 2495
[3] 144 8 1448 3855 385.5
[ 579.3 593
[5] 561,9 1700
[6] 343.8 1505
7] 3335 2000
[8] 61,54 1293
[9] 22,79 2279 5969 1405 1002 2293 1293 3855

On a utilisée le programme ees pour obtenir les résultat des station de notre moteur

Pour meilleur résultat on a fait 100 itération de température de deuxieme chambre de
combustion entre 1600°K et 2000°K

1 2 s 5 s 7 9 1 "
1.100 Csp !‘ Mg !T Mpr ﬂ Tith j f2 j Pcal j Fpr js F’m Er Tsp !‘ i Ter j Mg j
[kg/dal-h] [ky'kg] [ki/kg] [ki/kg] [N-s/kg]
Run 2 0,7615 0,2697 0,6405 04211 0,0009015 2706 72,97 13,9 2843 1604 0,7527
Run 3 07614 0,2697 0.6403 04212 0,001018 2715 73.22 14,3 285.2 1608 0,7615
“Rund | 07613 02698 0.6401 04214 0001135 2723 73.46 14,8 286.2 1612 0,7701
Run 5 07612 0,2698 0,6399 04216 0,001252 2732 737 1152 2871 1616 07786
Run 6 0.7612 0.2698 0.6397 04217 0.001369 2741 73.94 1156 288 1620 0.7869
Run 7 07612 0,2698 0,6394 04219 0,001486 278 74,18 16 289 1624 0,7951
Run 8 0.7613 0.2698 0.6392 0422 0,001603 275.8 7441 116.4 289.9 1628 0.8032
Run 9 0,7613 0.2697 0,6389 04222 0,00172 276.7 7464 116,8 2908 1632 08112
Run 10 0.7614 0.2697 0.6386 04224 0001837 2776 74.87 172 2917 1636 0.319
Run 11 0.7615 0.2697 0,6382 04225 0,001954 278.5 75,09 177 2925 1640 0,6268
Run 12 0.7617 0.2696 0.6379 04227 | 0,002071 2793 75.32 1181 2934 1644 0,834
Run 13 0.7618 0,2696 0.6376 04228 0,002188 2802 75.64 1186 2943 1648 08419
Run 14 0.762 0.2695 0.6371 0423 0,002305 281.1 75.76 1189 295.1 1663 0,8493
Run 15 0.7622 0,2694 0.6367 04231 0.002422 282 75.97 1193 296 1657 0,8567
Run 16 0.7624 0.2693 0.6363 04233 0,002539 2829 76.19 119,7 296.8 1661 0,8639
Run 17 07627 0,2693 0,6359 04235 0,002657 283.7 764 1202 2076 1665 0,871
Run 18 0,7629 0,2692 0,6354 04236 0,002774 284.6 76,61 1206 2985 1669 0.8781
Run 19 07632 0,2691 0.635 04238 0,002891 2855 76,82 121 2993 1673 0,885
Run 20 0.7635 0.269 0.6345 04239 0.003008 2864 77.03 1214 300,1 1677 0.8919
Run 21 0,7638 0,2689 0,634 04241 0.003126 287.3 77.23 1218 3009 1681 0,8987
Run 22 0.7641 0.2687 0.6335 04242 0,003243 2881 7744 1222 3017 1685 0.9054
Run 23 0,7645 0,2686 0,633 04243 0,00336 289 77,64 1226 3025 1689 0,912
Run 24 0.7648 0.2685 0.6325 04245 0,003478 2899 7784 1231 3032 1693 0.9185
Run 25 0,7652 0,2684 0,632 04246 0,003595 290.8 78,04 1235 304 1697 0,925
Run 26 0.7656 0.2682 0.6315 04248 0003712 2917 78.24 1239 3048 1701 09314
Run 27 0.766 0,2681 0,6309 04249 0,00383 292.5 7843 124.3 305.5 1708 0,9377
Run 28 0.7664 0,268 0.6304 04251 0,003947 2934 78,63 1247 306.3 1709 0,9439
Run 29 0.7668 0.2675 0.6298 04252 0,004065 2943 78.82 1251 307 1713 0,9501
Run 30 0.7672 0.2677 0.6293 04254 0,004182 2952 79,01 1256 3078 77 0,9562
Run 31 0.7677 0,2675 0.6287 04258 0,0043 296.1 792 126 308.5 1721 09622
Run 32 0.7681 0.2674 0.6281 04256 0.004417 296.9 79.39 1264 3093 1726 0.9682

les courbes ce dessous résume les résultats du tableau
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Chapitre 111: RUSULTATS ET INTERPRETATION

111.2.2.1.1a poussée spécifique :
360 :

350¢
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280 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
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Figure 11 1: la variations de la poussée spécifique en fonction du température Tt7 (T_max de
chambre de combustion secondaire)

D’aprées la courbe tracée on remarque que quand la température maximale de la
chambre de combustion secondaire augmente la valeur de la poussée spécifique est augmente.

111.2.2.2.1a consommation spécifique :

0,82

0,81;

0,8;

0,79;

0,78;
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Figure 111 2: la variations de la consommation spécifique en fonction du température Tt7
(T_max de chambre de combustion secondaire)

La consommation spécifique est diminue entre 1600 °k et 1620 °k et commence a augmante
entre la température 1620 °k et 2000 °K.
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Chapitre 111: RUSULTATS ET INTERPRETATION

111.2.2.3.La puissance propulsif :
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Figure 111 3: la variations de la puissance propulsif en fonction du température Tt7 (T_max
de chambre de combustion secondaire)

La puissance propulsive augmente de 72.72 kj/kg jusqu'a 90.11 kj/kg.

111.2.2.4.1a puissance thermique :

Pin [Ki/kg]

115;

110- e
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Figure 111 4: la variations de la puissance thermique en fonction du température Tt7 (T_max
de chambre de combustion secondaire)

44



Chapitre 111: RUSULTATS ET INTERPRETATION

La puissance thermique augmente de 113.5 kj/kg jusqu'a 154.9 quand la température maximal
de la chambre secondaire augmente.

111.2.2.5la puissance calorifique :
360 T T T T T T T T T T T T T T

340r

320f

Pcm [kﬂkg]

300r

280r

1

260 n 1 n 1 n 1 n 1 n 1 n 1 n n
1600 1650 1700 1750 1800 1850 1900 1950 2000
Ti7)

Figure 111 5.1a variations de la puissance calorifique en fonction du température Tt7 (T_max
de chambre de combustion secondaire)

La puissance calorifique augmente de 270 kj/kg jusqu’a 357.4kj/kg entre la température 1600
°k et 2000 °k de la chambre combustion secondaire.
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Chapitre 111: RUSULTATS ET INTERPRETATION

111.2.2.6.rendement propulsif :

0,65

0,64
0,63f

0,62r
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Figure 111 6:la variations du rendement propulsif en fonction du température Tt7 (T_max de
chambre de combustion secondaire)

Le rendement propulsif du moteur démuni de 0.6406 jusqu’a 0.5817 quand on change la
température maximale du chambre de combustion secondaire.

111.2.2.7.Le rendement thermique :
0,434 T T T T T T T T T T T T T T

0,432¢
0,43

0,428-

Nth

0,426
0,424+

0,422¢

1

1

042b N N
1600 1650 1700 1750 1800 1850 1900 1950 2000

Tz

Figure 11 7: la variations du rendement thermique en fonction du température Tt7 (T_max
de chambre de combustion secondaire)
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Chapitre 111: RUSULTATS ET INTERPRETATION

Le rendement thermique du moteur augmente de 42.09 % jusqu'a 43.34 %.

111.2.2.8.Le rendement global :

Ng

0,252 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
1600 1650 1700 1750 1800 1850 1900 1950 2000

Ti7

Figure 111 8: la variations du rendement global en fonction du température Tt7 (T_max de
chambre de combustion secondaire)

Le rendement global du moteur démuni de 26.96 % jusqu'a 25.21 % quand on change
la deuxieme chambre de combustion .

D’apres les courbes le turbofan avec chambre de combustion secondaire la meilleur résultat
c’est la chambre avec température maximale Tt7=1625°K.
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Chapitre IlI:

RUSULTATS ET INTERPRETATION

111.2.3.1TB avec Tuyere sonique :

111.2.3.1.1a poussée spécifique :
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Figure 111 9: la variations de la poussée spécifique en fonction du température Tt7 (T_max de
chambre de combustion secondaire)

D’aprés la courbe tracée on remarque que quand la température maximale de la
chambre de combustion secondaire augmente la valeur de la poussée spécifique est augmente.

111.2.3.2.La consommation spécifique :

0,87
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0,84
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Figure 111 10: la variations de la consommation spécifique en fonction du température Tt7
(T_max de chambre de combustion secondaire)
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Chapitre 111: RUSULTATS ET INTERPRETATION

La consommation spécifique est diminue entre 1600 °k et 1620 °k et commence a augmente
entre la température 1620 °k et 2000 °K .

111.2.3.3.1a puissance propulsif :
92,5 :
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Figure 111 11: la variations de la puissance propulsif en fonction du température Tt7 (T_max
de chambre de combustion secondaire)

La puissance propulsive augmente de 68.08 kj/kg jusqu'a 84.76 kj/kg

111.2.3.4.1a puissance thermique :
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Figure 111 12: la variations de la puissance thermique en fonction du température Tt7
(T_max de chambre de combustion secondaire)
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Chapitre 111: RUSULTATS ET INTERPRETATION

La puissance thermique augmente de 79.78 kj/kg jusqu'a 103.6 quand la température
maximale de la chambre secondaire augmente.

111.2.3.5.1a puissance calorifique :
360————————
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Figure 111 13: la variations de la puissance calorifique en fonction du température Tt7
(T_max de chambre de combustion secondaire)

La puissance calorifique augmente de 269.7 kj/kg jusqu’a 357.4kj/kg entre la température
1600 °k et 2000 °k de la chambre combustion secondaire.

111.2.3.6.Le rendement propulsif :
0,855————
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Figure 111 14: la variations du rendement propulsif en fonction du température Tt7 (T_max
de chambre de combustion secondaire)
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Chapitre 111: RUSULTATS ET INTERPRETATION

Le rendement propulsif du moteur démuni de 0.6406 jusqu’a 0.5817 quand on change la
température maximale du chambre de combustion secondaire.

111.2.3.7.Le rendement thermique :
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Figure 111 15: la variations du rendement thermique en fonction du température Tt7 (T_max
de chambre de combustion secondaire)

Le rendement thermique du moteur augmente de 29.61 % jusqu'a 29.77 % entre 1600°K et
1700°K aprés il commence a démuni de 29.77% jusqu'a 29% entre 1700°K et 2000°K.

111.2.3.8.Le rendement global :
027 :
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Figure 111 16: la variations du rendement global en fonction du température Tt7 (T_max de
chambre de combustion secondaire)

Le rendement global du moteur augmante de 25.24 jusqu'a jusqu'a 25.25 entre 1600°Ket
1645°K apres il démuni de 25.25 % jusqu'a 23.72 % entre 1645°K et 2000°K.
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Chapitre IlI:

111.2.4.Résultat :

RUSULTATS ET INTERPRETATION

apres 1’étude de ces courbes la mailleur chambre de combustion c’est la chambre avec
température maximale 1625°K

111.3. comparaison entre turbofan ITB avec tuyer adaptée et sonique :
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Chapitre IlI:

RUSULTATS ET INTERPRETATION

Tableau 111 1:comparaison entre les perfermance du turbofan ITB avec Tuyére adaptée et

sonique :
perfermances | Tsp Csp Ppr Pth PcaL Npr Nth Ng
Tuyére 289 0.7612 | 74.18 | 116 275 0.6394 | 0.4216 | 0.2698
adaptee
Tuyére 2705 ]0.8131 |69.44 |81.63 |275 0.8504 | 0.297 | 0.2525
sonique

D’apres ce tableau et les graphes :

- La poussée spécifique ,la puissance propulcif , la puissance thermique , le rendement
thermique et le rendement global du turbofan itb avec Tuyére apadpté est plus elevée
que la Tuyere sonique.

- Laconsomation spécifique et le rendement propulcif du turbofan ITB avec teyuer
adaptée est inferieur que teyuer sonique

- Lavaleur du puissance calorifique égale dans les deux Tuyéere

Donc le turbofan ITB avec Tuyere adaptée donne un rendement mieux que le turbofan avec
Tuyére sonique .
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Chapitre IlI:

RUSULTATS ET INTERPRETATION

I11.4.Comparaison entre Turbofan simple avec tuyére adaptée et turbofan simple avec

tuyere sonique :

111.4.1Les entrées du moteur :

MO = 0,87

Vo = (va - 287 [ikg-K - To) ™~ -

Timax = 1700
Pe = 45000 [kj/kg]
picc = 097
Nec = 0,95

Flight conditions at 11000 m

mp = 50 [kg/s]

ms = A mp

me = (1+2)- mg
A= 5

pic = 16

To = -5648 + 273,15

Po = 22,79 [kpa]

diffusor
pig = 097
H = 1
va = 14

Low pressure compressor LPC
Pipe = 4

Npipe = 0,91

Yipe = 14

fan

pis = 4

npr = 0,91

v = 14

high pressure compressor HPC
pic

Pilpc

Pihpe =

Npihpe = 0,92

Yhpe = 14
£ = 005
n = 005

combustion chamber
Picct = Pice

NMeel = Mee

hygh pressure turbine HPT
Np:pt = 0,91

Yhpt = 1,33

Mmnp = 0,96
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Chapitre I1I:

low pressure turbine LPT

Np;lpt = 0,92
Yt = 1,35
NMmilp = 0,97

primary nozzle

Yn = 1,36
pin = 097
Hn o= 1

secondary nozzle

Ynf = 1,4
pins = 0,97
Tnyf = 1

RUSULTATS ET INTERPRETATION
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Figure 111 17: la comparaison entre les pression et les température des stations

La figure montre les températures de chaque station
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Chapitre IlI:

RUSULTATS ET INTERPRETATION

Le tableau ci-dessous montre la comparaison entre les deux moteurs

Tableau I11 2.comparaison entre turbofan simple avec tuyere adaptée et sonique

Performance | Tsp Csp Pepr PtH PcaL Npr Nth Ng
Tuyere 260.2 0.8111 | 66.8 105.3 263.8 0.6344 | 0.3991 | 0.2532
adaptee

Tuyere 245.2 0.8607 | 62.94 73.27 263.8 0.8591 | 0.2777 | 0.2386
sonique

D’apres ce tableau :

- La poussée spécifique ,la puissance propulcif , la puissance thermique , le rendement
thermique et le rendement global du turbofan itb avec Tuyeére apadpté est plus elevée
que la Tuyére sonique.

- Laconsomation spécifique et le rendement propulcif du turbofan ITB avec Tuyeére
adaptée est inferieur que Tuyere sonique

- Lavaleur du puissance calorifique égale dans les deux tuyeres

I11. 4.2 Résultat :

le turbofan simple avec tuyére adaptée donne un rendement mieux que le turbofan avec tuyére

sonique.

I11.5. Comparaison entre turbofan simple avec tuyére adaptées et turbofan ITB avec
tuyere adaptée :

Tableau 111 3.Comparaison entre perfermance du turbofan simple avec tuyére adaptées et

turbofan ITB avec tuyére adaptée

performance | Tsp Csp Per PtH PcaL Npr Nth Ng
Turbofan 289 0.7612 | 74.18 116 275 0.6394 | 0.4216 | 0.2698
ITB

Turbofan 260.2 0.8111 | 66.8 105.3 263.8 0.6344 |0.3991 | 0.2532
simple

D’apres ce tableau :

- La poussée spécifique ,la puissance propulcif , lapuissance
-, la puissance thermique , le rendement thermique et le rendement global du turbofan
itb avec Tuyere apadpté est plus elevée que la teyuer sonique.
- La consomation specifique et le rendement propulcif du turbofan ITB avec Tuyéere
adaptee est inferieur que Tuyére sonique.
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Conclusion général

Conclusion général :

Dans notre travail, nous avons étudié un turboréacteur double corps double flux a soufflante
avant (turbofan). De plus on a introduit un nouveau concept ,celui d'une chambre de
combustion secondaire. L'étude de ce turbofan est le calcul de ces performances nous
permettent de tirer les différentes variations des paramétres thermodynamiques et
aérodynamiques, tel que la température, la pression et la vitesse etc.

Pour obtenir des meilleurs performances il est forcément recommandé d'avoir exigences de
différents ordres (mécanique, thermique, aérodynamique, thermodynamique...), parmi ces
exigences nous distinguons celle de I'optimisation de la combustion par I'ajout d'une chambre
de combustion secondaire entre la turbine haute pression et la turbine basse pression, ce qui
améliore le fonctionnement du turbofan.

Dans ce contexte, nous avons modélisé les différentes composantes du turbofan avec sa
nouvelle version, puis implanté un programme qui simule, par suite, son fonctionnement
L'exécution de ce programme, nous permet d'obtenir des résultats permettant de tracer les
graphes. Apres avoir interpréter les graphes tracés nous pouvons conclure que : un turbofan
avec une chambre de combustion secondaire a I'avantage de fonctionner a des nombre de
Mach plus éleveés par rapport & un turbofan conventionnel (sans chambre de combustion
secondaire). il y a une augmentation de la quantité de chaleur a cause de la chambre de
combustion secondaire et la consommation spécifique diminue .

le turbofan avec chambre de combustion secondaire prolonge la gamme opérationnelle de
taux de compression de la soufflante. avec une chambre de combustion le turbofan sonique
peut fonctionner a des taux de dilutions modéré. lorsque la chambre de combustion secondaire
est en service, la température a I'entrée de turbine haute pression peut étre inférieur tout en
produisant plus de poussée spécifique avec moins de consommation spécifique.

Il est important de souligner par la suite de notre étude, I'importance de la programmation et
simulation numérique dans le cadre de I'analyse des performances d'un turboréacteur. Ce
projet nous a permis d'approfondir et d'élargir nos connaissances en énergétique et dans le
domaine de la propulsion aéronautique.

PERSPCTIVES:
- une comparaison avec un dispositif de poste de combustion.
-étude des materiaux

-désigne
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