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Chapitze 1 Léneéralités

I-GENERALITES :

I - 1-HISTORIQLE :

A XVII sigcle newton avait établi les possibilités offre par la propulsion . & base de la
dvnamigue égalisant ['zetion et |a réaction .

Ce principe Ut mise en application par la construction d’un engin 4 quatre roues . une
chandigre eylindrigue sc trouvant placé au dessus d'un loyer | 4 la paris supérieur d™un tuyan
d échappement etait dirige vers Uarriére | le systeme se ceplacail vers I'avant sous |'affer de
réaciion crée par le jet de vapeur . la vitesse était réglée par le conducteur a larde d"un robinet
monté sur l¢ tuyau de 'échappement .

En 1871, un anolais JOUN BARBER inventa un turbine a gaz .le systéeme propose
comprenalt :
- un generateur de gaz
- un récepteur de g
- des compressaurs
- une chambre de combustion
- une roue de turbine 3
- un réducteur
juscu’au début de notre siecle . le vieux réve de 'homme de “voler * fut retarder par le
manque de systémes de propulsion surs avee un bon rendement . les machines & vapeur
étaient trop lourdes el trop encombrantes | et le moreur a combustion inlerme [aisail ses
premiere pas .
le premigre vol ful réalisé par les freves Wright en 1903 . pendant une lres courte
perinde . le moteur gnome,
ingénieusernent congu ot remarquablement ralisé 4 satisfail les beseins et fit faire & "aviation
de gros progrés . Il représentait une combinaison des mouvement relatls et alternauts .
I"aviation éant devenue chose courante . on demanda des moteurs de olus en plus
puissants . petite er légers. Tes recherches sur les avions propulsée par des turbo-réacteurs
avalt &té considérable depuis 'épaque (1929) ou french Whattle avait commened ses travaux
sur la lurbing & gaz , en proposant Uapplication de cette dernier 4 la propulsion des avions
Aprés de nombreuses expériences ot d'essais de moteur sur des avions | Madoplion
difficile des moteurs & réaction fut annoneee le 7 janvier 1944

I — principe de la réaction :

Le principe d"un vol par réacticn est obtenu par 1"aceélération d’un Jux dair . 1 exisie
plusicurs possibilités : par hélice | turbo . slato et

Dans lc cas de g fusée | le [Tux est détendu a partir du repos ( réservorlr )

THustraticn du processus & ravers un turbo-réacteur | air penétre par 1 ouverture
avant et sort par |'cuverture arriére 4 trés grande vitesse | il set aspiré a travers un diffuseur er
passe dans le compresseur . e compresseur axial (rotarif ) alimente a haute pression une
chambre de combustion . le carburant liguide est continuellernent vaporiseé dans la chambre de
combustion . il est mélange et brilé continuellement avee une partic de 1'air

Le mélange air-gaz brule guitte I chembre de compustion 4 une pression relativement
¢levés et se présente & 'entrée de la turbine . [Mair frals en excés est ajoute aux gaz . afin
d abaisser suffisammen: la température pour que les ailettes de la turbine ne soient pas
endommagées . En passant 4 lravers la turbine | le mélange air-gaz cree de Dénergie
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Chapitre L Geénéralités

meeanique , il fait tourner le rotor | lequel entraine le compresseur gui fournie plus d’air pour
mantenir la combustion , les gaz brilés quittent [a turbine puis sortent par la tuvére d’&jection
sous forme d'un jet 4 wes grande vitesse . la réaction de ¢e demier propulse 'avion |

1 — 3 ¢classification des moteurs a réaction :

Les moleurs 4 réaction peuvent étre classés en deux groupes :

1) les moteurs 4 reaction sans compresseur-d’air
La fusee, le statordactcur <t le pulsoréacteur,

i) les moteurs 4 reaction munis d’un compressaur :
le lurbo-réacteur ot le turbopropulseur | intermédiaire ¢ntre le moteur 2 piston et

turbo-réacteur

L'emplo: de ces réacteurs de ['un ou de 'autre groune est imposé par les conditions

d'ahlizaticn |
L uulisation des moteurs & réaction est généralisé aussi hien dans le domaine civil que

triilitadre -
Des critére de performances , de rapidité . de manccuvrabilité et d efficacitd en

consommation de [uel sunt imposés chez les militaires alors que dans le civil . on recherche le
moteur aver lo minimum de consommation en carburant | un faible degré de pulsation et un

bruit faikle

[
]

Lk

B

k

|
I >l |, II -
|‘ .H'F-“-F-. -
! A T A W
\\JI i | N
A - 4 =
/ | /
/ | /
f /
Dirfuseur compresseur C.C -urbine post combustion luvers
Fig(l-1) Muoteur a réaction.

On distingue deux tvpes ce moteurs 4 réaction ;
moteur i reaction 2 utilisant pas ["air ambiant |
- moteur 4 réaction utilisunt ait ambiant .
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Chapitre 1 (reneralités

a4 ) MOTEUR A REACTION N'UTILISANT PAS L'AIR AMBIANMT -

Ces engins [onctionnent pas éjection de gaz provenant de la combustion
de { séleetion ) selice ou de liguide .

Aprés leur combustion , les guz sont canalisés par une tuyveére dont ia forme permet
dobtenir lc maximum de vitesse . les viwsses d'éjection sont trés élevdes et souvent
aupérieurs a 2000 ms

Une fusée est carnctérisée par le débit des gaz gu'elle émet et leur vitesse . Ces
valenrs sont elles méme déterminer par la pression dans la chambre de combustion et la forme
de la tuyere .

[.a poussée obtenue est donnée par la relution :

Pousses (N =déhit 4" éjection (Kgis)  vilesse dgjection (ms)

Chamibre de combustion

NE ~
'LE“*” D, a

L— Tuvére dgjection

Fig.(1-2) Fuse.

h MOTEUR A REACTION UTTLISANT L4AIR AMBIANT ¢

- turbe-réacteur simple flux
lurhoe-réacteur double flux
slatordactieur

- pulsorézcteur

b- 1 JTURBOREACTEUR SIMPLE FLUX :

T x_,_,,f’”’ﬂ_'_._-_‘_ “"x\\} ] H-\'\,I
L= 5 b

- e "

- y _

_._.&_ __________ ——_ e :.____._:._._._ I O P TGN TV e

\i“*-—-—-—_ | l -
L |
E : L ¥ '
Fig.{1-3) Turboréacteur simple flux,

i : entrec-d air
' ; compresseur
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Chapitre 1 (Géndralités

C:.( :chambre de combustion
I : turbine
T :tuyére ou canal d’gjection

Dans un turhe-réacteur simple tho Dénergie des gaz disponible duns la chambre de
combustion est récuperee 2ssentiellement sous forme de vitesse.

L'ensemble compresseur lurbime est lié mécaniquement et constitue ¢e que l'on a
coutume d’appeler |"étage compresseur —turbine.

h- 23 TURBOREACTEL R DOUBLE FLUX -

Dans ce type de réacteur 1"énerpic des gaz dans la chambre de combustion est récupérde
en plus grande partie sur les turbines que dans la tuvere. cette énergie disponible sur les
turbines scrt a casrainer une soufflante (Lan) , La soufflante accélérée un debit dair secondaire
et de ce fait fournic une poussee vers |avanl

S 1T.8.P
=
1 B ] ] _\_\-\-\-\x\
f | -~ ¥
||
| |
& | ,_ﬂ-'-—'_"'—“‘\;
| A W ———
| A L & _/
—— Ll
AN =
|

SR ‘ |
T.H.P  tuckine fan

Gl C.HP LG

Fig (1-4) Turboréacteur double flux.

(.B.P : compresseur basse pression
C.H.P :compresseur haut pression
C.C : chambre de combustion
T.H.P :turbine haute pression

I.B.P iturbine basse pression

b- 3) STATOREACTEUR :

Le statoréacteur représente la forme la plus simple d'un reaction bien, gu'il ne soit pas
tres facile 4 réuliser le statoréacteur ne comprend ni compresseur ni turbine.

La compressior des guz &'effectue par ralentissement de ["air a ["aide d'oade de choc
(vol supersemique) el de la manche d’entrée d'air de [omme divergente.
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Chapitre [ Giénéralités

Le rappert de pression obtenue dans ces conditions dépend beaucoup du nombre de mach
de vol.

——Diffusenr ——wa——— chambre de combustion—s<+—————canal d"éjection —
/- -
e
T T >
e T~ -
e
-\-\-\_\-‘"—\_ .
R"“-u.___ /—‘ =
s . &
e -
'|\ = -

\&__‘______ JEm—y . caae

b- 4 \PULSOREACTEUR :

Ce moteur eyl caracténse par son fonctionnement a flux discontinu, d*ou le nom de
pulsoréacteur.

Le pulsoréacteur se présente comme un longz corps fiazele de faible diametre et
comprenant les eléments suivants (schéma ci-dessous) .

Carburant | [uvers

'y
L 4

- /,.-,."""—FFH_'_._ l‘:-i.- _‘_\_\_HH""-L\\
! - Chambre de |
cormbustion
= L
e
L
L b T allviprad
ouzer d allumade
It"\"‘-~-\. IE {H\-‘"‘ e B _/)g
‘-\-\_‘-l-\_\_ 1 —

Cirille 2 obouraton & volets mobile

Fig.(1-8) Pulsoréacteur
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Chapitre 1 Généraliteés

* FONCTIONNEMENT :

Pour mieux comprendre le fonctionnement, on peut imaginer air au repos dans la
chambre de combuston, sl on injecte du carburant, e mélange air-carburant ainsi formé
s'enflamme grasse & I'élincelle de la bougle de démarrage, les volets étant lermées, les aaz
brilles s'gjectent par la luvere eréant une dépression dans la chambre de combustion. les volets
souvrent  sous Ueflet de ceme dépression et de Tair frais est admis dans la piece de
combustion. Le méme cycle recommence el peut se produirs de 56 & 150 [ois par seconde,
chaque ejection de gaz vers ‘armers provogue une poussée ¢l par Conséquence une
augmentation de |a vitesse de engir. ["aceroissement de vitesse provogue une augmentalion
de pression dans entrée d’air =7 de ce Lait du rendement,

I-4 STATION :

Sur le plan d’uilisation des moteurs. il esl intéressant de connailre les valeurs de
certain parametre en des poinrs déermines de réacteur, les paramétres retenus sonl -

- la pression P

- latcmplrature T

- lavitesse V

Le reacteur est découpé en trongons limités par des scetion numérotées . les
parumelres ci-dessus sont géndralement mesurds aux nivaux des sections . et ils porleront en
indice l¢ numeérn de la section considércée

13 43

t |
.

__\_‘_‘-i—\_._‘__‘_\_\_ -—_'_‘—H—.___ '__.-""_'_—\__\_"‘-‘ o
] s o _____ﬂ-rfj
{___,-—-—| [ | ..I_J
| =
. | e 11111
— 1~
|| [ | ‘
| |
U 'z 2.5 ] ¢ 4.5 ] a T B

Fig(1-7)  Turboréacteur double flux double carps,
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Chapitre 1 (rénéralités

I-5- Fonctionnement d'un turboréacteur

Le toboréacteur est moteur 4 réaction qui tansforme énergic chimigue d'un
combustible en énergic cénilique du jet de Nuide moteur (zaz) dans la tuyére.

1} Fonctionnement d’un turboréacteur simple flux :

L'amr est admis dans Pentrée d air (dilTuseur .dans le rile est canalisé les filets d’air
alin que ceux-ci se presente 4 1"entrée du compresseur dans las meilleurs condilions possible.

Cet air est ensutle comprime dans le compresseur icet air péneétre ensuite dans la
chambre de combustion ot il 25t mélangé tinement avee du kéroséne et enflammé de fagons
contintle .

Les gaz chands avant acquis une ¢nergle mmpertante en cédent une partie en
traversant la turbine |L'énergie cedee par le fluide & la turbine sert 4 entrainer le compresseur
et les accessoires .

La détente des gar chauds se poursuite de la méme fagons dans le canal d’éjection ce
qui a pour effet d’augmenter la wviresse d'écoulement des filets dlair «cclle vitcsse cst
supérieurs 3 celle que posscdaient ces demiers a leur entrée dans le muleur .

Comme noeus verrons plus tard, ¢'est cetie différence de vitesse d’écoulement qui
permet d’obtenir la foree de propulsion appelée poussée,

Fonctionnement d’un turboréacteur avec post combustion :

Comme le cas du moteur précédent ,nous avons
- admission dans |"entrée dair .
- compression dans le compresseur
- eombustion dans la chambre de combustion .
- détente particlle dans la turbine |

Dans le cas d'un moleur avec post combustion .les gaz ne continuent pas de se
detente apres avoir traverse fa tirbine Nous avons vu précédemment que tout oxygéne
n'était pas utilis¢ dans la chambre de combustion .nous disposons done aprés la turbine
Ae gav contenant une partic non négligeable d oxveéne et qui présente la particularité
d"&re chauds el de posseder une certaine enerpie de pression

La post combustion s¢ propese de réenflammer  par un nouvel apport de
carburanty la combustion gui augmente la rempérature permet d’aceroitre 1'énergie des
tue © ceux ol sont ensuite détandus dans une wyers permettant d”aceroire trés fortement la
vitesse des gaz et par conséguence la poussé du moteur

2} Fonctinnnement d*an turboréacteur double flux -

Dans ce type de moteur 'air admis dans entrée d’air s¢ partager en deux (2) tlux .
['n déhit intarne ou flux chaud qui subit les méme volutions thermodynamique que dans le
cas d"un stmple flux . [Fautre turbine places derriere la turbine entrainant le comprasseur el
prélevée de ["énergie pour entrainé un soulllante ov fan |, ayant pour but de foumir de
I"dneroie au dux exieme
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Chapitre | Gendralités

Un débil externe ou flux froid recevant |'énergie par le Fan est accélérd dans ure
luyére formée par le carénage du flux externe . La vitesse de sortie du fan est supéricure 4 la
vitesse d'entrée tout en étant inféricure & celle des vaz chauds .

Ce type de moteur dévelopre done une pousse résultant de la mise en vilesse du flux
chaud et de la vitesse du Tux froid. Netons que ce tvpe de réacteur équipe une trés grande part
les yvions subsonique commerciaus,

Pageﬂ;{
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Chapitre II performances global d'un turboréacteur

I1 - PERFORMANCE GLOBALE D’ UN MOTEUR A
REACTION :

II-1 INTRODUCTION :

Les performances d'un moteur & réaction se hasées sur 1"études des différentes
parameatres caractérizant ce motenr @ La poussee specilique, la consommation spécitique et
fes différents rendements - Propulsifs, thermique et globale pour |"ensemble du moteur et
pour chague élément,

I1—2 CAS DE MONO FLLUX -

1-2-1) POUSSEE SPECIFIQUE :

On considére la poussée spécifique la poussée par unité de masse d’air, ce
paramétre exprimé le rapport entre la poussée eflective et la quantité d’air qu'il a fallur -
aceélérer pour obtenir celle poussée.

Ainsi 'on peut tr2s bien avoir une forte poussée avec une faible poussée
specifique. 11 sullit dans ce cas de debiter une tres grande quantité dar.
Le rapport de la poussée spéeifique nécessite la déterminarion au prézlable de
I"expression de 1a poussée I,
Ona:
e B T4 g (11-1).
Avec tm9 = mf +mi
m() -débit d’air
mif :debit fuel.
9( . mf
Soit . om0
Alorst F=mBs{T< JeelB Pl cnmnnuinnsinnmindas (11-2).
|"expression finale de la poussee spécifique est -
£ = (1+HxV9-J0
; N = &
Leur unite;  ———

o
fm.

PO Vitesse de la sortie des gaz d'échappement dans la tuvére.
KO s vitesse d entrée air
La poussée spéeifique nécessite la connaissance de F et la vitesse d éjection V9,

N-2-H)CALCUL LE DOSAGE f:

Au niveau de la chambre de combustion. il v a preducten d énergie sous forme de
chaleur provenant de la combustion d"un mélange ¢air plus combustible. le bilons
thermique au niveau de cetie partie est

]
&
Ta

W



Chapitre 11 performances global d'un turboréacteur

b . Oreel
?7 B W R EEE amasen e (11-4).
Oréel ={m0+mf )xCpr =« D14 —m0xCoe = T3 i {11230

Onadenc inbx Hpr s f =mlx {1+ FinCor w14 —Cpe = T13

TL 3

CprxTid—

Cree

L expressicn finale de [est ; f b Hpr -~ Cpt=TEd i (11-&).

Puisgue nous avons dans le cas idéal :le rendement est égale a 1.
It done "expression devient

Cor Tt 4= 02

j o Hpr = Upl oeTld ccasaiamansmameiannna eI

11-2-3) DETERMINATION DE LA VITESSE D'EJECTION DES GAZ
CHALDS :

Au niveau de la tuyére, 1"évolution du gaz est adiabatique ( pas de (ravail ). il v a
donc conservation de "énergie totale des paz (Qext = Wext =0 ).

Onaura done aprés la premigre lo1 de la thermodynamique :
Le tendement de la tuyére n s exprime par

n = ht T-HY _ ¥4
U= TTA95 = TG reprecsmermsmmarereenfII8Y

done:

V9 =nnxV9s

L expression finale de Vo est

L7 =17

/Ex;;rnx;z?:m’?fx?"fgx(l—mﬁ g

V9 =y =

yt—1 BRI 1,

Pour le cas ideal mp=!
Et done V9 devient :
|I [ |
| 3 - / ( o = P .
ll_xrffxﬂ')x(! )
PFa =1 - — —
| w1 e {11-11,
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Chapitre 11 performances global d un turborgacteur

Pour la détermination de Ja vitesse d"éection V9, on doil d'abord détermuner ‘a
température totale des gaz 4 la sortie d la turbine ( Tts =Tts ) ainsi que la pression totale
(Pto =P3 )

Pour ce la. on deit passer par le caleul des ditférents paramétres. pressions et
températures & Uentré et 4 la sortie de chague élément constituant le moteur 4 étudier. les
parameétres a determiner sonl :

T11=Tiz , T T Tis=Tw=Ti7, Tu3s Tiss, Pri, Pz, M3,Pe,
A partir des conditions de vol.

On peul caleuler les paramétres :

P1=Pr-d

T1=Ti=0

A partir de la premier loi de thermodynamiquee on a

e 2
TR=TOX(1+E2xM0 )
Sachant que

; (e-) G
e —(l-5=xM0 ) =&

£ 2

(TR T,

Pour 1z cas réel le rendement diffuseur est différente 4 1 .
LYanc
%

Bk - _ T2 =1}
= =(+mdx(55-1)) e (T112),

I1-2-4) Condition de sortic du compresseur :

En générale le rapport de pression de stagnation P12 / P2 est specifie. En peut alors
déterminer la pression da sortie @ P .
On deduit alors la température de stagnation de sortie :

(re-1)
ii =7 ST TS T (11-:3)
Pour le cas réel :

ety
% :(l-l_?'_l,rx(m i - S (11-14),

Avee rye ;. Rapport des chalears spécifique de compression,

[1-2-5) CONDITION DE SORTIE DE LA CHAMBRE DE
COMBUSTION :
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Chapitre 11 performances global d™an turboréacteur

La pression totale diminue dans la chambre de combustion a cause des pertes dues

aux frottements, les pertes sont estimees 4.5 et 7, la pression totale 4 la sortie de la

chambre de combustion est - Prd = iz x Pr3.
Tel que : =b :Rapport de pression dans la chambre de combustion,

I1-2-6) CONDITION DE SORTIE DE LA TLURBINE :

Etant donné que la turbine doit fournir Ia puissance requise par le compresseur, on 4

pour un dcoulement permanent adiabatique :

nm = 22

done (e =W = gm

mlx Coex (T3 =Ted) = g (mQ—ml Yy« Cpt = AT =TI5) iiiiiiriananinnn. (11-15).
Et done

T o Cpc, , ™

ﬂ_zr_ _ax'}'mxrﬂmﬂ—rj (EC 1 ................. (T1-167.

7 Rapport de température au niveau du turbine,

e Rapport ce temperature au nivean du compresseur,
Pour le cas idéal nm =
Done "expression devient

Cpc, . T2 1
j;.i ]‘ ((_,,r_;f ]",1:4 X [_1+__;’“})x(w_1)'...._..................,.I:'H-l?ﬁl'.

Les debits ne sont pas les mémes { en quantité ) a I entrée du compresseur et 4 la

turbine, étant donné que le carburant est ajouté est une partie du flux d air cst cxtraite du

compresseur pour reftoidir la chambre de combustion et la turbine.

De plus les chaleurs spécifiques ne sont pas strictement les mémes, pour les taux de

refroidissement modeste. on peut done faire approximation :
(mQx= Cpe)=(mf +m)y= Cpor
Ce qui donne :

(T =T = (T2 =T

Tes=Tw—{IT3—-Taz) .

On peut aussi évaluer [a pression de stagnation de sortic a partir de la définition du
Rendement adiabatique de la turbine.

""T

i

5 Itsy  mD
Ttd (11-18).

'J

£t5
- DPid {Rapport de pression au niveau du turbing ).
Pour le cas réel on i |'expression suivant :
Pt5 1 It 5 e

= =] = —%{l - {31} o
el m( THD .................................. (11-19),




Chapitre I1 performances global d'an turboréacteur

o1 rapport de chaleur spéeifique dans la turbine

11-2-7) CONSOMMATION SPECIFIOUE Cs :

[.a consommation spéeifique est le debit de combustible consommeé par unite de
poussée. Elle est note « Cs ».

On pose | = E.
ml)
-JL?— =(1+ 1= Fo-Fi
L
{gzir ................................................. (11-20).
m0

I1-2-8) RENDEMENTS D’ UN TUERBOREACTEUR :

a) RENDEMENT THERMODYNAMIQUE T :

(C'est |2 rapport entre la vanation &' énermne cnélique entre entrée et la sortie. et
|"énergie totale consommée.

1+ F)xV9 Vo

z

th = . o vz (H21
2x | x Hpr xnb V=21
Dans le cas deéal © nb-1
Daone 'expression devient ;
(1+FIx¥F9 =¥0 .
{,i'flEI = OB Rk a e N N B R E iR s e e R R R [L.‘['zz '

2w fx Hpr
Plus qu'on s'approche du cvele réel, le rendement thermodynamique angmente. c'est a
dire qu'il faut diminue les pertes interne  de la machine ainsi que les pertes dues i la source
froide { quantilé de chaleur des par chauds d'éection ).

b ) RENDEMENT PROPULSIF (np):

Le rendement propulsif représente le rapport entre la puissance de propulsion et la
puissance dynamigue.

Np = pulssance propulsive / puissance dynamique .
Pp ; puissance propulsive

Pp = FxV0
2ERY :
np = KFt ; T e B N A R R OB AT AR (11-23).
mix (V9 1D

Le rendement propulsif diminue si le rapport des vitesses de sortie 4 la vitesse de val
(V9 / VD Jaugmente. ¢'cst & dire que la vitesse d'éjection augmente.
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Chapitre [I performances global d’un turboréacteur

C) RENDEMENT GLOBAL :

Esrt le praduit des rendements, thermique et propulsif.

Ng = P X Qth (T1-24),

w

Diagramme T-S

Dans le cas réel aucune compesunte de moteur n'est réversible quoique 'on peut
assurer qu'll soit adiabangue.

e plus la composition de Nuide change durant la combustion.

Les vitesses dans la chambre de combustion ne sont pas négligeables cela sont imposé
pour la stabtlisation ce la flamme.

Les débits de gaz sont déférents dans la murbine et le compresseur puisque le fuel est
ajoutd et I'air peut élre detourne pour e reftoidissement,

Le diagramme T-5 pour le cas reel pour un rapport de compression donné ci-dessus,
avee et sans préchaullage P9 = Po dans les deux cas ho, Po | enthalpie de pression ambiante
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Chapitre 11 performances global d'un turboréacteur

(atmosphérigue ) par vertu de la vitesse relative entre 'air et le moteur , "air est un
enthalpic de stagnation supérieur a ha | hed = hi .
{a) ——y (2) htD = constante = h2
() — (1) air est décélérce : processus isothropigue (sauf dans le cas
de la présence d un choc ) P = Pel
(2) décélération avec une augmentation en S due au frottement et
une diminution dans la pression de stagnations.

{2)— (3) compression irréversible avec une augmentation de S [3) etat de stagnation 4
la sortie des compresseurs

(3} — (4) mélangc air- fucl combustion strictement il y 4 changement dans la
composition et le chemnin devrail étre délérent Pd et Pt3 4 cause du frottement et &
I"addition de chaleur a vitesse constante, T4 et max. { Tolérée par le matériaux ).

(4) (33 détente dans la turbire, pour I'entrainement du compresseur et les pertes
mécanigues.

(5) — » (6) pas de travail ni de transfert de chaleur Prs = P

Etat : (6) dépend dz la géométrie mais en générale Pié- Pis.

() — (71 P7— Po en générale ( saufsi Vo supersonique).

Si I7état (7) est connu on peur caleuler V7 dans le cas Mutilisation du préchaulTage, la
température est élevé i I'érat 6Aet le détente de la tuyere 4 TA

I1-3) CASDE DOUBLE FLUX :

[1-3—1 description du moteur double flux « turbo fan » :

Lc moteur turbo fan est essentiellement constitug de deux ensembles |
- une turhine 4 gaz
- une soufflante (fan ) entrainé par une turbing

a ) turbine a oaz :

la turbine a gaz comprend ;

- Uncompresseur 4 fort taux de compression

- Une chambre de combustuon annulaire dans lequel 'air est porté a
haute température.

- Lne turbine gu fournie la puissance nécessaire a "entrainement du
gompresseur haut pression ( turhine haute pression )

- L'ne puise de force sur 1"aube compresscur — turbine fournit la
pULsSAnCS neécessalre auy accessoires motaur et avion.

b} fan et turbine basse pression :

Le fan 4 I"avant, n"est autrs qu'un comprasseur a un etage 4 [aible taux de
compression et grand débit. entrainé par une turbine basse pression, compresseur basse
pression ; Destiné & pré comprimer air a (oumnir au générateur de gaz.

1H-3-2)FONCTIONNEMENT DU DOUBLE FLUX ;
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Chapitre 1 performances global d'un turboréacteur

Duns ce Lype de moteur [air admis dans 1" entrée se partage en deux flux
a) un debit intarne ou flux chaud qui suffit les transtformations suivantes -
- Compression
- Combustion
- Detente dans les turbines.

- détente au niveau de |a tuvére
Une lurbine hasse pression préléve de I'énergie pour entrainer la soulllante avant
pour but de fournir I'énersie au flux externe,

b) Un débit externe ou flux froid recevant de ["éneroie par le fan (soufMance
lest aceelérée dang une tuyers formée par le canin age du flux externe. La
vilesse de sortie du fan est supérieure ) la vitesse d entrée. toutl en élant
nférieur 4 celle des gaz chauds.

Ce type de moteur développe donc une poussée résultant de la mise en
vitesse du flux chaud et la mise en vitesse du flux frond. Ce type de
propulsion équipe les avions commerciaux.

[1-3-3 ) RAPPORT DE DERIVATION ( FLUX SECONDAIRE /FLUX
PRIMAIRE :

L.es turbo fans sont caractérisés généralement par leur rapports de dérivations, le
rapport de I'ecoulement d’alr qui 5" ¢eoule auteur du corps & I'écoulement d’air qui passe 4
travers le corps.

11-3-4) EXPRESSION DE LA POUSSEE SPECIFIOUE :

Les equations de la conservation de masse el la conservarion de la quantité de

Fooil+ A=l 9—Vi+ax(F19-FD
moyvement fous donne : —— = =~ T, V1I-
il {1+ e '

25).

I1-3-5) DETERMINATION DE LA VITESSE D’ EJECTION DES GAZ

L*évolution du deébut d’air secondaire se fait adiabatique met sans échange de chaleur
avee le milieu extérieure, et pas de travail.
Dapres le lere principe de la thermodynamigue :

Ff
aY=hY-——
2
Soit le rendement de cette tuvére défint par -
{ht7 — h9)
fn = S R e (I1-26),

(ht 7 - h9s)

A laide de ces deux relation on aura ¢
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B (1)
O it s N M )
Vo om=l Pt9

......... {I1-27).

Pour le cas 1deal le nn=1.donc "expression de la vitesse est devient :

o illlzx‘:'/i‘x Rt pg @l
F?—\f?xﬂi}xﬂ—(m] # )-~---.........._{IT_:g)_

On suppose que les propriéiés de Pair restent constantes, <t en faisant intervenir le rapport
de détente iseniropioue :

la vitessz d’&jection du flux secondaire est:donné par la formule suivant :

IDxmmfxexRe P19 =
I’;I g: l - XTleX{l_'l_} i ) ([1-29]
‘\'| :}'E_: _1 PIF] 9 ................... Eit- 4
Pour l¢ cas 1deéal nous avons nui=1.donc I'expression devient
r 'Iix’vt'x!?' Pig HER
F19= ||“—IL x 7119 % (! = f—) ®y (T1-30}
| S Prl9 T

Détermination de la température totale du débit d'air secondaire & la sortie de la soulflante
el

A "entrée de la soullante on 4 -
S W

1113 R il

= j‘If re

R R —— (11-31),

La puissance produit par la turbine esl consommeée par la soufflante et lc
compresseur, on faisant un bilons d7énergie,
Omaura

Wl =W + e

WE+We =mexCpex {(TI3=T12)+mf <« Cpex (TH3-T12) 1132
= < (me = mf )k Cpd» Ted = 1r3) rassresgnencEIR,
Done ;

Cpe

It2 (re—1)+ax (g —1))
e > 3 R et et NS 21
Cpt 114 gmx(1+ )

=1~

Pour le cas idéal mm =1
Done la formule {I1-34) devient
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Cpe Trﬂx[{rc—lﬁ—rrxx{rf—ljj

t=1- x S 5 4 N
Cot Tt 4 1+ /) Gtk
Telkque:rit = i—r —:1— (Rapport de temperature au niveau du turhine)..
7
Lé relation des rpports isentropique (pression er température )
£ 5 1 A
o — - —x (=) @0 (T1-35),
Pt 4 el
Le rendement de la turbine est donne par
- Tt 4 - 115
= L A L O T L R R | 11-36),
Tt 4 - Tt 55 Sl

I1-3-6) CONSOMMATION SPECIFIQUE ( Cs) :
La consommation spceifique représente la quantité de carburant consommé
par unile de temps pour produire une poussé de 1 newton.

xg
Leur unite | —— 2
fxmi

S e {TERT)

Fx(l—g) "
I1-3-7) Les rendements du moteur a réaction double flux;

a) rendement propulsif « Mp »:

-

2x "r'..-j'm..l % F)
= T e (11-38).
(I+ 1= =Kl —a=<(F19 —F0 .

b) RENDEMENT THERMIQUE (Nth ) :

2 1 i 2
(1+ [i=FS =F0 +ex(19 -0 } _
nth = — — R (I1-399,
2x Hprx fxnb

Pour le cas id2al le idéal nh = 1.
Done la formule de rendement thermique devient :
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-

(L= [1%¥F9 " —¥0 :+r1r><{L-"1'rJ _ro E}

mth = : sivssesiead IA0
h I Hprx f

C ) RENDEMENT GLOBAL (T)2)

T = NI X D oeeeeeeeceees et eeeenens (11-41),
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Chapitre 111 performances par élément

Chapitre lll : performances par élement :

lll-1/ entrée d’air :

lI-1-1/Réle : Elle a pour mission de fournir a I'entrée du compresseur un débit d'air
uniforme, la conception de 'entrée d'air doit &tre faite selon les critéres suivants -

Eviler le décollement de la couche limite sur les parois externes et internes,

U niformité du profil de vitesse & 1'entrée du compresseur.

111-1-2/ Fonctionnement de ’entrée d’air :

Soit une entrée d'air alimentée par un tube de courant,

AD T '&1 A

e

Fig.(3-1}).Entrée d’air.
a) Fonctionnement divergent . Mg=>M,

Fig.(3-2).Entrée d’air en fonction divergent.

On note que I'entrée d’air fonction en subsonique divergent aérodynamique
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b} Fonctionnement cylindrigue : My = M;

Fig.(3-3).Entrée d'air en fonction cylindrique

¢) fonctionnement converzent ;. M, < M,

Fig.(3-4).Fonction de I'entrée d'air en fonction convergent.

Régulation :

| est necessaire d'actionner les volets d'air auxiliaires afin d'assurer un débit d'air
suffisant pour alimenter le reacteur et pour éviter 'augmentation des pertes.

1-1-3/ Ecoulement dans 'entrée d’air :

a)Ecoulement interne :

L'ecoulement dans I'entree d’air subit une décélération,'écoulement dans
l'entrée d'air dépend largement du type de variation de Ia section du I'entrée d'air |
Si la section de 'entrée d'air n'augmente pas rapidement suivant le sens
d'ecoulement de la couche limite se développe. Le gradient de pression défavarable
tend & retarder le mouvement des fluides prés des parcis.

D'autre par,si le gradient de pression n'est pas important les forces de
frottement se manifestent dans le mouvement ralenti du fluide et le conduit & I'état de
stagnation .Sous ces conditions I'écoulement relativement uniforme,
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blEcoulement externe :

Il est souhaitable d'avoir un ecoulement ralenti le long des surfaces externe
des pieces du moteur,résultant des trainées élevés Une réduction des performances
globales est causee par ces trainées,

La solution optimale ainsi demandée est un compromis entre les
inconvenients des ecoulements interne et externe.

Dans I'écculement sur la periphérie de I'entrée 'écoulement externe est
accelére jusqu'a de grande vitesse autant que ['écoulement est accéléré au dessus
des surfaces d'aspiration portanies.

Si la section d’écoulement diverge largement, 'écoulement peut étre
caracterise par des zones peu stables de décollement

I1l-1-4/ Performances de 'entrée d’air :
L'evolution de la température totale est fournie par le premier principe.

2 \

W q . : _
S s T S, iy

r 4

(w )E' =§

pas de travail

I'echange de chaleur avec I'extérieur est cansidéré nul d'ol

@ % = o

par contre les frottements dus a la viscosité nous entrainent a une diminution de la
pression totale dans entrée d'air,

le rendement de |'entrée d'air est dé&fini par -

la grandeur du rendement est au voisinage de 0,98
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III-2 - LE COMPESSEUR :

ITI-2-R1- INTRODUCTION :

Dans les turboréacicurs. avant que I'air entre 4 la chambre de combustion. il Faut qu’il
suit comprime par compressaur. Ce dernier est une machine. qui & pour réle de
comprimer I"air provenant de |"enwée

Sous une certaine valeur de temperature et du pression & une autre valeur plus Elevée.il
est entraine par la lurbine est généralement accouplé directement & I arhre turhine.

[1I-2-2- ROLE DU COMPRESSEUR .

Lz compresscur a pour réle de comprimer de |"air de fagons
Converable régulier pour le refouler & haute pression et a haule lempérature dans la
chambre de combustion.

[i-2-3- CONSTITUTION DU COMPRESSEUR :

Ln compresseur est constituer d’une partie fixe appelée “*stator’ a |'inérieur de
laquelle tourne une partie mobile appelée “‘mtor’le role du rotor est de foumnir de
I'énereie cenitique au [Nuide le stator ransforme
Cete énergie en énergpie de pression il existe deux types de compresseurs :

[L¢ compresseur axiale,
Le compresseur centrillige.

11-2-4-DESCRIPTION DU COMPRESSEUR :
gleompresseur centrifuge :

I est composé d un rotor souvent sppelé rouer’” ot d un stator ou diffuseur.
Mous en dennons le schéma ci-dessous ; (fig. )

Diffuscur

Entréa . .-
d'aip

-

Diffuseur axia} 5

Compresseur centrifuge
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Remarguons e passage divergent entre les aubes radiales rotor et les aubes stator.

Fn regardant le schéma. constate gue 'entrée de 'air se fait par la partie centrale Du
rotor et gue par conseéquent, du moteur sery netlement supeérieur a la section d’entrée
drame I s'agit 13 4 un ingonvénienl aon négligcable du compresseur centrifugze.

At mconveénivnt Jde se type de compresseur ; Son aux de compression généralement
Laible.

h) compresseur axial :

Lo compresseur axial est eonstitué de :
-un rotor tormeé d'un empiiage de disque a la périphérie desquels sont fixées des aubes.
-Ln stator qui cst le carter du compresseur et intérieur duguel sont fxdes des rangses
circulaires d’aubes.

Les aubes sont constituées de profil adrodynamique. Chaque disque du Rator
avec ¢es aubes est appelé une grille daubes rotor,

["ensemble comprenant une grille d'aube rotor suivie d'une grille d aube stator,
s appelle un étage compressaur.

Mous donnons ci-dessous le schema d'un compresseur simple corps ¢t d'un
compresseur double corps,

- I
J/”” | T

Fig (3-0) Compresseur simple corps
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3 U 1 W’T ngﬂffﬂ

hﬂﬁhj Ty

Fig (3-7) Compresscur double corps

.2 compresserr double corps présente les avantages suivanls |
-démarrage du réacteur plus facile parce que la rotation de N2entraine simplement le

C.H.P:

-aceslération et décélération plus rapide,

-poussé de ralentie plus faible.

-meilleur rendement de compression faible regime,

[11-2-4-FONCTIONEMENT DU COMPRESSEUR :

1)eompresseur centrifuge :

le principe de fonctionnement de ¢e type de compresseur est le suivant I"air
arrive par la partie eentrale du rotor sous Uelfet de la vitesse du rouet, il est aceélénd vers
la péeiphérie, d'ou gain d*éneraie cinélique de 1"air, la section de passage de Uair entee les
aubes radiales rotor et les aubes stator sont divergentes Ce 1a induil un déhut de
transformation d"énergie cindétigue en energic de pression.
En suite, les flers dair attaquant 'es aubes  du stator, ces dernigres continuent 4
transformer ["éneruie cinétique restante 4 'a sortie du rotor, en énergie de pression.
La relation de « szydlowskl » régit le fonctionnement de se (ype de compresseur.

Cp(T3-T2)=u.lP

Cp ¢ chaleur massigue a pression constante.
T3 :tempéralure sortie COMPressewr .
T2 ; temperature enirée COMPIESSEUr.
nrepelfieient constant pour un COMpPresseur .
I : vitesse |éniere d'un point du rolor.
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2)compresseur axial ;

Expliguons mainlcnant comment se fait la compression dans un élage de
COMpresseur,
Rappelens gu'un étage de compresseur est constitué d'une grille daube rotor suivie
d’une griile stator.
a) compression dans le rotor :

la mise en witesse est Dimpact de D'air par les aubes rotor gui permel
Uaccélération de ar, om veit que la section de passage Jdélimité entre Mintrados ot
'extrados d’une aube ¢t 'extrados de ["aube adjacente est divergent (s1<s2)
L ¢coulement subsonique va donc provoquer ure perte de vitesse et une augmentation de
53 pression sloliCue en CoMprassion.
Comme conclusion on a: une mise en vitesse duc & U'impact par la roue mobile el une
augmentation de la pression ainsi gu'une diminution correspondante de la vitesse,
la conservanon du débit mass:cue dair donne :
plvl.sl=p2v2.s2

avec

51 :fa section d'entrée compresseur .

pl : pression statique d’entrée compresseur.

v1 : la vitesse absolue 4 'entrée compresseur,

32 | la section e sorte compresseur.

pZ - pression statique de sorte compresseur.

v2: la vitesse absolue a la sorte compresseur.

b) compression dans le rotor

| (]

de méme maniére gque pour le rolor Jle passage offert entre les aubes fixes est
ézalement divergent Jd'ou une diminution de la vitesse de I'éeoulement 2t un nouvelle
accroissernert de la pression statique |
par résumons :le rotor apporte toute énergiz [l augimente [ pression et [a vitesse de "air
le slator augmente la pression en diminuant la vitesse de ’dcoulement ¢ raméne
I"éeoulernent dans axe
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Chapitre 1T _
P ‘ |
Tl
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111-2-6- étude aérodvnamique :

On va yoir comment Mair s™écoule dans un élage de compresseur et comiment
évoluent les vilesses le long de cette étage.si on [aient une coupe ¢ylindrigue 4 un

¢taga.on obtient une prlle plang

Srator

- R
e
- 7T T —
V1 e (:*\R s
O W s — il
_ st ";:'.' e e T T
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Plan 1 plan 2 plan 3

Rotor
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<

Fig (3-8) Diagramme de vitesse.

[“air entrant au compresseur, et passe par les aubage de pré rotation ensuite, | il
arrive 4 |entrée du premicr élage COMPrESSEUT aVe Une vitesse absolue v1 plus ou maoins
dévic par rapport 4 la vitesse axiale.

Une section d'aube rotor est animée ¢"une vitesse circontérence L7

el que j’—ﬁ-—w

Aver Y Viesse absolue.

K: vitesse d entainement.,

W oo vitesse ralative.

Nous vovons que les [ilets d'air altaguent les profiles d’aubes rotor avec unc vitesse
relalive (Wiel un angle d'incidences (alfa) dont la section de passage d’entreée est (sl ).
Enzuite.Ja viresse (W1 va dévier & cause de la forme des profiles d’aubes et prendra la
dértclion (W2 .

On constale que pour unc section de passage de I'air a la sormie du rolor {52)
supriére & Ia section d'entree (s1) , on a unc vitesse absolue (vD) supriére a vl.el une
vitesse relative (w2) inferiere 4 wl - on conclug que
-le rotor fournit de ['énergie cinétique a [Mair (v2=v1).

-zain de I"énergie de pression dans le rotor [v. 2wy

Apres la grilie d'aube rotors. I'air pénetre dans la grille daubes smator avec une
vitesse abeolue (v2), par une section (52).La direction de {v2) sera moditier grice la
forme des profils d’ackes et sortira avee une vitesse (vi=v2).

[11-3-7-¢étude thermodvnamiques :

En réalité la transformation n'est pas réversible (peries par frottements se
\raduisant en chaleur),'air n'est pas rigoureusement assimilable & un gar parfair la
lranstormation est poly ropique
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I.e diagramme ——————— . évolution théorique
Fe e iyt e X : (.:'\-'Clll.,ll.llﬂl'l fl'.-iE]

v
|—-.]
i

Fig,(3-9) Diagramme P- 1 du compresseur.

111-2-8- rendement du compresseur :

Ne = (puissance théorigue / puissance réelle )=(m.cpe.(T2-T1)){mepe.(T2-T17)) .
Done : Ne—(T3-Ta) / {TH-T27 .
Avec :m: Débit d air.

Cpe @ chaleur specifique du compresseur.

111-2-9-phénoménc de¢ pompage :

| & phénomene de pempage est caractérisé par un décrochage d I"écoulement d air
autour de Paubage rotor.il s traduit par une inversion de I'écoulement li¢ en réalité  la
coneeplion du compresseur ¢t & Uenerée du d'alr.

Le pompage crée en générale des detonations, et augmentation de la températurs
d'entrée turbine et des vibrations interne du meteur.

Lors du fonctionnement de compresscur @ un régime donne, le débit est rédult a
une faible quantité la vitesse absolue va chuter d*une fagons trés important de(v1) a(v2)
(FIG 1), nous constatons alors que la vilesse relative change I'engle d'incidence & une
valeur plus imoertante qui engendre un décollement autour de la surface de ["extrados
(FIG 23 L éeoulement autour de la surface de Uexcrados (fig.§ -4, cela entraine une forte
Variation de la pression & la sortie compresseur accompagnee par des détonations.
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Adlette ROTOR ailette RUTOR A/
/f -J
. r"'}/{ =2
o ‘* .
3 fn
\\ .-'/ /
i o LA /
] K- /
= u Ifn'rlll W—I‘.
w4 /
'1F|l"' /
L 2
FIG. 1 FIG.2
Fig (3-12) Le phénoméne de pompage.

111-2-8-1-lignes de pompage :

Pour chaque régime du compresseur.ce genre de phiénomeéne est renconiré pour
un couple de débit et de pression | ce type de comportement est & dviter dans lz
fonctionnament du moteur .

En jolgnant les points définissant le deécrochage dans chaque régime . nous
| ohtus une ligne dite ligne de pompage cette courbe représente [a limitation d'utilisation
du comprasseur .

111-2-8-2-licne d adaptation :

Sur les turhorgacteur, le compresseur est entraine par une ou deux étage turbine En
effet, le débit d air traversant le compreyseur est fonetion du débit d’air traversant I'étage
de turhing Jen nous rappelant que le bur de la turbine est d’entrainer le compresseur et les
aceessoires moteur pour chague régime moteur nous pouvons délinir un couple de valeur
(débit et taux de compression ) pour lequel le couple de puissance est satisfair ,c’est 4 dire
que la puissance turbine égale 4 la puissance compresseur plus la puissance prélevés par
les accessoires

En reliant ces points nous définissons la ligne d adaplation compresseur —.urbing; et
pour une section de tuyere donnée (fixe) elle se présente comime suit ;
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.

M réduit

Le phénomene de décrochage

Lorsque le morteur est équipd dune section de tuvére variuble. nous obtenans plusieurs
lignes d adapration se préscntant de (a manigre suivante :

111-2-8-3- canses de pompage :

On ce qui concerne les causes du pompage. on distingue essentiellement les
causes suivant :
e Faible régime.
o 1. pompage sur reprise au ohstruction thermique.
« Condilion de vol.
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Ill1-3/chambre de combustion :

111-3-1/ Réle et description :

La chambre de combustion est un élément ol se réalise la réaction de
combustion, en d'autres termes, c'est I'endroit ol le fluide venant du compresseur 3
pressicn ps re¢oit une guantite de chaleur pour augmenter son énergie, afin de
pouveir recupérer le maximum d'énergie pour entrainer 'attelage turbine et accélerer
les gaz d'echappement.

La realisation d'une chambre de combustion est trés complexe. il n'y pas de théarie

satisfaisante pour la contrélée, géreralement en se penche au méthode
expeérimentale et aux essais.

[1I-3-2/ Exigences sur la chambre de combustion :

Dans la pratigue les constructeurs etudient les formes des chambres de
combustion et les dimensions peur répandre aux axigences ci-dessous |

- Encombrement minimum

- Lachambre de combustion doit assurer une combustion du carburant la plus
complete possible.

- Eviter les dépdts du carbone sur les parois et e brileur

- Reduire les pertes de charge

- Eviter les déformations a |3 suite du champ thermique

- Laforme de la chambre de combustion doit assurer sur 'aubage de turbine.

11-3—3/ Les types de chambres de combustion :

a) chambre de combustion tubulaire{séparée) :
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Fig.(3-11).Chambre de combustion tubulaire.

Les chambres de combustion tubulaires sont reliées par une rampe
d'intercommunication. Cette rampe permet au démarrage la propagation de la
flamme 2 toutes les chambres de combustion,

Ce type de chambre fit le premier & &tre adopte, car |la mise au point de la chambre
de combustion de petite dimension est plus aisée. Ce dispositif permet
linterchangeabilite des chambres, mais il présente I'inconvénient de mal occuper e
volume disponible. Ces chambres de combustion sont encore utilisées sur des
reacteur equipés d'un compresseur centrifuge, En effet, les compresseurs
centrifuges ont l'inconvenient 'avair un maitre couple important d'od une plus grande
facilité pour loger les chambres de combustion.
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b) Chambre annulaire :

Ces deux enveloppes sont cylindrigues concentrigues et leur axe longitudinal est
confondu avec ['axe du réacteur,

L'avantage de ce type de chambre de combustion est qu'il occupe tout l'espace
disponible dans le moteur et leur inconveénient est |a difficuite de realisation, ainsi que
celle de maintenance.

amvéleppe & famme

njgstewr 21 anoes
die furbulanrs =

| arwalepme INer 1L

Fig.(3-12)Chambre de combustion annulaire.

c} Chambres de combustion mixte :
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1.0 3 flarirne

.-"JI/

L2

dintercommurication_

BrMEIDTDS-axEer '"ICJ

Fig.(3-13).Chambre de combustion mixte.

Ce type de chambre de combustion est une composition des deux types
précédents, ce type de chambres de combustion presentent l'avantage d'une
mise au point plus facile e une bonne utilisation du volume disponible.

La chambre de combustion mixte est constituée d'une enveloppe externe et interne
entre lesquelles sont placés plusieurs tubes a flammes d'intercommunication.

111-3-3/ Fonctionnement de la chambre de combustion :

- L'air qui provient du compresseur est divise en deux parties a 'entree de la
chambre de combustion ;

- L'air primaire c'est la quantité d’air qui entre dans le tube a flamme. il représente
75% de la quantité d'air totale.

L'air secendaire - ¢'est la guantité d'air qui passe entre ['envelcppe interne et
externe. il représente 25% de la quantité d'air totale.

L'air secondaire est utiliser pour refroidir 'enveloppe interne et externe de la
chambre de combustion, tandis gue I'air primaire est entré & travers le tube interne.
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le carburant est injecté sous farme pulvérisée. Le mouvement turbilliounnaire de l'air
autour de |'injecter assure un bon mélange air/carburant.

Four assuré une combustion compléte le mélange airkéroséne doit correspondre au
faux suvant : 1 gramme de Keroseéne & environs 15 gramme d'air,

I1l-3-4/ L'injecteur :

L'injecteur a pour réle d'assurer 'alimentation continue en carburant. lls sont
alimentes a partir d’'une pompe de refoulement du carburant qui assure le débit de
carburant,

[11-3-5/ La flamme :

a) la vitesse de prepagation de la flamme :

Sait un element du front de flamme amargant la combustion, une réaction
chimigue qui chauffera les molécules autour de I'élement d'amorgage jusqu'a une
température a laguelle la reaction chimigue se déclenchera spontanément.

La propagation s 'effectue a une vitesse qui depend de la richesse, |a pression et
la ternperature du melange.

b) Température d’inflammation :

La température d'inflammation c'est la temperature a lagquelle se declenche la
flamme.

c) Stabilisaticn de la de flamme :

D'une maniere generale un front de flamme se stabilise en une point denné de
l'aspace. si ce point satisfait trois conditions essentielles qui sont les suivantes :
- Concentration en combustible est comprise dans les limites d'inflammabilite qui
sont daterminees experimentalement.

- L'énergie disponible est suffisante pour deciencher la flamme

- La vitesse de propagation est egale et opposes a |a vitesse du mélange frais

I1l-3-6/ Rendement de la chambre de combustion :

Le combustible gui brile dars la chambre de combustion fournit une energie qui
esi recuperee au cours de |la detente des gaz a travers la turbine et la tuyérs,
L'énergie de combusticn Uy est une energie théoriguement dégageée par la
compustible, U; I'énergie developpée dans [a chambre de combustion.

U
T~

Il atteint 0.95 & 0.97
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P:
2 | e j e
i 3; ? SRTsASEAY I
I|' - T
/
/
P
A
A
T2 T3 T T+ ™4 T
Ewaluation théorique d
................ Cvaluaton réelles
Fig(3-14) Diagramme P-Tdu chambre de combustion,

I11-3-7-Pertes de performances dans la chambre de combustion :

- pertes de pression due au frotrement
- pertes de "anergie par combustion incompléte |
- pertes de caaleur par conduction.
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-4/ La turbine :

Ill-4-1/ Réle :

La turbine a pour rdle d'entrainé le compresseur et les équipements par
transformation d'une partie de I'energie accumulée dans les gaz chauds lors de la
combustion, cetle énergie de pression est transformés en énergie cinétique puis
la transformee en énergie mecanique a la roue de |3 turbine. Elle est constitués
d'une partie fixe « le stator » et d'une partie mobile « |le rotor » (roue de turbine),

l11-4-2/ Description :

La turbine peut &tre a ecoulement radial (centrifuge), ou a écoulement
axial la plus répandue. On observe toujours dans une turbine une succession de
grille stator puis rotor d'amont en aval, 'ensemble de grilles stator/rotor forme un
£tage de la turbine. D'autre part en constate que la section de pompage est
divergente. La masse volumique decrolt et pour satisfaire la loi de conservation
du débit, il faudrait augment |a vitesse d'amont en aval.

I11-4-3/ Fonctionnement :

Les gaz chauds arrivent de la chambre de combustion en traversan: la premiere
grille du stator et ils se detendent polytropiguement dans un passage convergent,
Leur vitesse a la sortie du stator serra donc accrue et ils viendront attaguer la
grille d’aubes rotor créant ainsi un couple moteur qui permettra d'entrainer la
compresseur et les accessoires.

ll1-4-4/ Types de turbines :

Il y a deux types de turbines.
- La turbine est dite & action si toute |z detente se réalise au niveau du stator.
- La turbine est dite a reaction si la détente est partagée entre le stator et le roter,

111-4-5/ Etude aérodynamique :

Les gaz chauds arrivent de la chambre de combustion a3 |a vitesse absolue V1

et penetrent dans le distributeur de turbine par la section de passage So. On sut
maintenant 'evolution de |a vitesse dans les étages de |a turbine.

Stator : Les filets de gaz sortent de la chambre de combustion et attaguent les
aubages du distributeur a une vitesse V4. paralléles a 'axe longitudinal du
moteur, Les canaux du stator &tant convergents, les filets d'air sortent de stator
avec une vitesse Vs,

Rotor : Les filets de gaz sortent de Ia chambre de combustion vers le stator aves
une vitesse V. le rotar étant animé de la vitesse périphérique U, les filets d'air se
presenterant & | 'entree du rotor 3 la vitesse relative W, tel que -
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?x=5+W2

les canaux du rotor étant & section convergente, les filets d'air sortent du rotor avec
la vitesse relative Ws tel que :

;IﬂV 3= W 2

. stater 3 b 3
| C‘;}\ ;
i I S |

—_— W
p P Y5 :
i T -
Ll3 ﬂ_‘;.f
T —
T\fx f l.hllf-.,
L
2 <y

Fig.(3-158).Diagramme de vitesse aux niveau de la turbine.

I11-4-6/ Matériaux utilisés :

La turbine est | ‘élément du réacteur qui travaillent dans les conditions les plus
severes gul sont ;
Les efforts centrifuges, une haute température, atmosphére gazeux oxydante.

Les matériaux utilisés sont des matériaux « réfractaires «. Ces matériaux contiennent
tous du Nickel. En effet 'augmentation du pourcentage de nickel (en général par
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addition sous forme de solution solide) en diminuant la déformation permet
d'accroitre la résistance au fluage. On trouve aussi du Cobalt (K) qui améliore la
tenue thermigue du matériau 2t du Chreme pour la résistance & la corrasion.

l11-4-7/Matériaux utilisés couramment :

a) Distributeur de turbine:

(Peu d'effort mécanique, mais forte tenue thermigue), ¢'est un acier au Cobalt st
au Nickal,
Exemple : KC25WN

Les pourcentages massigues sont d'environs |

K{cobalt)=50%, Clcarbone)= 20%, Wi(tinguesténe)=9 a 11%, N(nickel)=14 3
16%.

b) Disque de turbine :

Partie massive de |a roue, slle est généralement en acier spécial.
CDVS, acier au Chrome. Molybdéne (Crde 0,8 4 1.2, M0O= 0,25%, traces de
vanadium.

c) Ailettes de turbine :

Exemple : NKI18CDAT
C{chrome) = 15 a 20%. D(Molybdéne), Alaluminium}=3%.T(Titane)=3%

l1I-4-8/ Refroidissement de la turbine :

Trois types de refroidissement de |a turbine :

a) refroidissement par canaux :

il est utilise dans la roue mobile qui est solliciter 3 de trés fortes contraintes, les
canaux sont de petites cavités importée sur la hauteur de 'aube ou I'air de
refroidissement circule de la base vers le sommeille puis &jecté vers la périphérie
de I'etancheite au sommet de 'aube est assurée par le jeu de la garniture
d'etanchéite,

b) Refroidissement par cavités :

Le refroidissement par cavité assure une grande transfert de chaleur entre 'air frais
et les gaz chauds a travers les parois de I'aube en effet les gaz de refroidissements
suit un labyrinthe creusee a l'intérieur de 'aube qui augmente la température de
residence &t la surface d'échange obtenus par fonderie, la réalisation des cavités est
assuree par la cire.
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Chapitre 111 performances par €lément

c) refroidissement par film _:

Le refroidissement par film se réalise en créant un filre d'air protecteur entre les gaz
chauds et les gaz frais de refroidissement, le film - d’air est créer autour de la surface
gxterne de ['aube. on preleve de ['air sur de petits arifices disposes autour des points
les plus solliciter par les gaz chauds. Ce procédé de refroidissement est le plus
utilise.

Remargue :
| a réduction de consommation des quantités de carourant est liée directement 2 la

température d'entrée turbine, ce gui permet de réduire la quantité de carburant
embargueée et augmenta le rayon d’action.

La combinaison de ces types de refroidissement permet d'augmenter la durée de vie
de 'aube.

I11-4-9/ Etude thermodynamigue :

Pour le méme taux de détene la temperature finale de détente est supérieurs a la

I
thearique %
v

P 4

" N, ,r"/ i -
| ) ! aal
. oy L : S
- B !
» i / i
x’i:ffffjﬁ
._"'[ T Reslle ! T

- =
=

A theoricue

]

-

Fig.(3-15).Diagramme (P — T) aux niveau de la turbine.

temperature finale de detente theorigue.
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Chapitre [[1 performances par élément

llI-5/ Canal d’éjection :

ll-5-1/ Réle et description :

Le canal d 'ejection est un conduit permettant I'échappement et la transformation de .
| ‘Energie de pression des gaz chauds en énergie cinétique. C'est dans le canal
d'éjection qu’a lieu la detente utile & la propulsion.

Tous les reacteurs double flux actuels ont une tuyére a section constarte,

reccordemert rallonge

A~
!
3y

Fig.(3-17).Canal d'éjection.
l11-6-2/ Conception :

Le canal d'ejection se compose d'un carter d'échappement qui permet le
raccordement de |a tuyere et la turbine d'une part et le redressement de I'écoulement
vers la direction axiale de ['autre part,

[11-5-3/ Description du canal d'éjection d’'un moteur avec post de
combustion :

La chambre du poste de combustion se compose des éléments suivants
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Chapitre 111 performances par élément

- D'un cdne de raccordement dont |a partie arriére a une section divergente afin de
diminuer la vitesse des gaz pour assurer une bonne stabilité.

- D'un canal post-combustion avec un tube a flamme.

- D'une buse qui est obligatoirement a section variable qui se compose genéralement
d'une tuyére primaire canalisant les gaz chauds et d'une tuyére secondaire
canalisant les gaz de refroidissement du tube a flamme.

- De rampe d'injection pulvérisant le carburant a contre courant tandis que des
accroches flammes creent une zone dépressionnaire permetiant une bonne
stabilisation de la flamme.

ll1-5-3-1/ But du post de combustion :

Nous avons vu qgue les matériaux de 'étage turbine limitaient 'apport de carburant
dans la chambre de combustion &t que pour le refroidissement de la chambre et de
la turbine nous avons utilisé envirens 70% de |"air total admis par le compresseur.

La poussée étant propaortionnelle & la vitesse d'éjection, si 'on augmente la
température des gaz ertre la turbine et la tuyére la vitesse et |la poussee seront
accrues. C'est ce que réalise le poste de combustion en enflammant apres melange
avec du carburant une partie des gaz non bralés utilisés pour & refroidissement. _
N'ayant aucune partie mobile, I'apport de carburant peut étre important. on atteint
des températures elevees avoisinantas 1800°K,

Ill-5-4/ Rendement de la tuyére :

Lz détente reelle au niveau de la tuyére s ‘effectue avec un gain d'enthalpie dit au
frotternent, ¢'est a dire que la détente n'est pas compléte.
On définit le rendement de |a tuyére comme &tant le rapport entre la perte reslie
D'enthalpie et la perte isenthrepique du fluide traversant 'engin,

il est compris entre 0,954 0,98
.95 < ,?? = 0,98
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Performances par élément

P2 | TS, . SRR 4
P3 / ‘_H""‘"-----__, ."l

o

v

™ Tz T3 o 19 T :

-

Fig.{318) Diagramme P-T au niveau du canal d’€jection.

Ewvaluation théorique
........................ Evaluation réelles

Evolution théorigue :

De :
042 compression isentropigue de la manche 4 air .
< ZaF: compression 1sentropique mécanique dans le compresseur
2 Fa<4: combustion isobare .
% 44 g démente isentropique dans la turbine
w Fu9: détente isentropigue dans la tuyére | si celle oi est adaptée P9=P{.
* 930  Leeyele ce referme & infinie aval lorscue la température du fluide atreing

T0.

Evolution reelles :

4+ 0"ad’: compression polyviropyque dans "entrée d air |

¢ 2 a3 compression polytropique mécanique du compresseur (T27>T2) .

“ = ad o pertes de charge duss au refroidissement combustion presque isobare
(1313

+ 5 détente polviropyque dang la markine (T4" > T4).
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Performances par éldment

+ 5 a 9" détente polytropvque dans la canal d'ejection (TS = T9).

< 9740 lecvele se relerme 4 Uinlinie aval lorsque la température du fluide attein: T0)
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[ organigramme

Debut

Lire :Tid, Pc

o
v

Calcul des performances d'un
Moleur a réaction (turboréacteur )

h 4

Calcul la pression et la température statigue |
A l'entrée d’air  P0,T0 |

4

‘ Calcul Ta vitesse VO
!

Calcul la pression =t la température
D’entree d air Ti0,Pt0




l

[
Calcul Pt13,Ttl13 (pour le turboréacteur |
Double flux ) ‘

T

Calcul Pi3 et T'3 pour le compresseur

|

Calecul le dosage dans la chambre de combustion

Calcul Tt pour la turbine |
Puis calcul Pi5 et TtS

l

Caleul V9 pour la tuyére d’gjection

Calcul V19 pour le fan (turboréacteur double
Fiux)
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|

Caleul la poussé spécifique (F/m0)

| Caleul la consommation spécifique

-

|

' Calcul le rendement thermique

Caleul le rendement propulsion

F

Ecrire les résultats des performances
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EXPLICATION DE L’ORGANIGRAMME :

Premiérement en doit fixé les donnes du moteur comme les rendements (rendement
diffuseur ,compresseur .fan pour le double flux, chambre de combustion, turbine ,mécamque
et de la tuyére d’éjection du fan et corps),les rapport de pression dans le fan et dans la
chambre de combustion .

Puis en faisant varies la température totale dans la chambre de combustion (T4 ) et le
rapport de compression et en faisant registres les résultas des performances pour chaque

valeurs de (Trd) et (72C ),

Dexiément en faisant calcules les paramétres de chaque élément du moteur comme
pression totale , tempeératures fotale ,pression statigue , température statique et la vitesse de
Iair. En commengant par I'entrée d’air, le fan (pour le moteur double flux) ,le compresseur ,la
chambre de combustion ,la turbine et finalement la tuyére d”éjection (pour le moteur double
flux deux canal d’éjection ), et dans la chambre de combustion en calculant aussi le dosage du
carburant

Finalement déterminons les performances du moteur en commencons par la poussée
spécifique .consommation spécifique le rendement thermique et le rendement propulsion .
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Chapitre 1V . courbes et ["interpretations

Les courbes et leurs interprétations :

Interprétation des courbes :

Les figures (IV-1) et (IV-2] :

Les figures(IV-fletllvV-2) la variation de la poussée spécifiqgue d'un turboréacteur
mono flux et double flux en fonction du rapport de compression et de la température
totale de la chambre de combustion ({Ti4).

On remargue que la poussée spécifique augmente avec I'élévation du taux de
compression (nc) et de la température totale dans la chambre de combustion Tt4.

A faible taux de compression (xc), on a bescin e plus de carburant pour faire braler
I'air dans la chambre de combustion jusgu'a une température maximale qui dépend
des caracteristigues mécanigues des matériaux utilises dans la chambre de
combustion.

On constate que la poussee augmente et atteint son sommet @ un taux de

compression (nc) compris entre [ 7 et 20], puis elle devient a peu prés stable.
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Fig. (1V.1) : Variation de la poussée spéeifique en fonction du taux de compression

dans un turboréacteur simple-fMlux
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fiaue (kN.s/kz)
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Fig. (IV.2) : Variation de la poussée spécifique en fonction du taux de compression

dans un turboréacteur double-Mux
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Chapitre [V courbes et |interpretalions

Les figures (IV-3) et (IV-4 :
Les deux figures montrent que la consommation spécifique des
turhoréacteurs simple flux et double flux en fonction du taux de compression et de la
température totale dans la chambre de combustion ( Tt4)

De la premiére vue ;on constate que la consommation specifique est

inversement proportionnelle a la poussee spécifigue.

dosage

3 ‘(1 + L;_f] I
M, J )
Paur le turboreacteur double flux .
Cs=dosage / (F/m0) pour le turboréacteur simple flux. _

On constate gue la consommation spécifigue diminue pour les raisons suivantes :

* taux de compression{nc} comprig entre [ 2 et 7], il y a une grande perte de
consommation spécifique ; puisque la poussée augmente, donc la guantité d'énergie
dans la chambre de combustion a besoin d'un supplément de carburant pour une
combustion disons compléte.

*D'un autre coté, la consommation spécifique évolue dans le méme sens de la
température totale de la chambre de combustion (Tt4).

* Taux de compression comprit entre [10 et 40], on observe qu’il y a une legere
diminution puis la consommation devient presque stable .Pour le bon fonctionnement
de moteur le constructeur choisit ce plan pour aveir une poussée optimale avec une
moins de consammation, ce qui nous montre pour un turboreacteur double flux ou
mono flux, on choisit un taux de comprassion ol la poussee specifique et la

consammation specifique sont optimales.
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Fig, (1V.%) : Variation de Ia consommation spécifique en fonction du taux de

compression dans un turboréacteur simpel-flux
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Fig. (IV.4) : Variation de la consommation spéciflique en fonction du taux de

compression dans un turboréacteur double-flux




Chapitre IV courbes et | interprétations

Les fiqures (IV-5) et {IV-4] :
Les deux courbes représentent la variation du rendement de propulsion du
turboréacteur double flux et mono flux en fonction du rapport de compression et de la

température totale de la chambre de combustion (Tt4).
On constate que le rendement de propulsion diminue pour les raisons suivantes |
* taux de compression comprit entre [ 2 et 10], on observe qu'il y @ une diminution de

rendement de propulsion, puisque la puissance dynamique devient plus importante.
Pour le réacteur double flux, la puissance dynamique est égale a .

R N e 2
%-{U"‘dﬂ‘mge]V:._Vn:La(,Vw_VU]
Pour le réacteur simple flux : la puissance dynamique est egale a :

IE({L + do&ﬂgﬁ]‘V; - VU)

* taux de compression comprit entre [10 et 40}, le rendement de propulsion diminue
légérement puis devient presque stable.
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Rendement nropulsi
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Fig. (1V.5) : Variation du rendement propulsif en fonction du taux de compression

dans un turboréacteur simple-flux
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Rendement nropulsif
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Fig. (1V.4) : Yariation du rendement propulsif en fonction du taux de compression

dans un turboréacteur double-flux

Page 538



Chapitre [V courbes et |'interprétalions

Les figures (IV-7) et (IV-8):

Les deux figures représentes |a variation du rendement thermique des
turboréacteur mono flux et double flux en fonction du taux de compression et de la
température totale de la chambre de combustion (Tt4).

Le rendement thermique dépend de la puissance dynamique et il indigue
l'augmentation du taux de compression due & I'augmentation de la puissance

dynamique.

n = puissanced ynamiqgue
th _
HER ., £
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Rendemunt thermiaue
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Fig.

0 5 10 15 20 25 30

35

40

I'id = 1-Hm)
Tid = | 3H
Tid = 121}

Tid = [0K)

(IV.7) : Variation du rendement thermigque en fonction du taux de compression

dans un turboréacteur simple-flux
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Fig. (IV.8) : Variation du rendement thermigue en fonction du taux de compression

dans un turboréacteur double-flux




Chapitre TV . courbes of |"mterprétations

La figure (IV- 9} :

Cette figure représente la variation de la poussée spécifique d'un turboréacteur

double flux ou mono flux en fonction du taux de compression =c.

On remarque que la poussée specifique du turboréacteur double flux a augmenter

presque de 60% par rapport & celui du mono flux.

FimO(double flux)= 160 K. N.S/Kg
F/mO(mono flux)= 100 K.N.5/Kg

Nous avons :

160-100=60

T B ssomisnn = 100% |
60 -——-—-— i

d'ou X= F/m0 = 60%

puisque dans le réacteur double flux on a deux(2) débit d'air primaire et secondaire

se qui impligue plus d'air gui rentre par rapport au simple flux.

La figure (IV-10} :
Elle représente la variation de la consommation specifigue d'un turboreacteur

double flux mono flux en fonction du taux de compression.

On constate gque la consommation spécifigue du turboréacteur double flux augmente
de 34% par rappart au mono flux.

Cs(double flux)= 1,33x 10 7 (Kg/K.N.h)

Cs (mono flux)= 0,964x10%(Kg/K.N.h)

Tel que ; 1,33.10°0,964.10%=0.336.107

Nous avons ;. Y=34%

Puisque on a poussée considérer dans le double flux, on a besoin d'une quantité de
carburant introduite dans la chambre de combustion.
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Fig. (IV.9) : Yariation de la pousséc spéciligue en fonction du taux de compression

dans un turboréacteur double-flux et simple-flux
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Fig. (IV.10) : Variation de la consommation spécifique en fonction du faux de

compression dans un turboréacteur double-Nux ¢t simple-fluy

T
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Chapitre [V _ courbes 2t ["interprétations

La figure (IV-11):

Cette figure illustre |a variation du rendement de propulsion dans un turboréacteur
double flux ou mono flux en fonction du taux de compression.

L*augmentation du rendement de propulsion double flux est de 28% par rapport au
mono flux.

np(double flux)= 1,78.107

nplmono fux = 73.10"
d'ou Z= 28%
puisque la poussée dans un double flux est plus importamte par rappert au mono flux.

La figure (IV-12) :

Cette figure {llustre la variation du rendement thermique dans un turboréacteur double flux et

mono flux en fonetion du taux de compression.
L augmentation du rendement thernigue d'un double flux est de 27% par rapport au mono
tlux.

nth (double Mux)=0.87

nth (mone flux)=0,68

tel que : 0,87-0,68=0.19

NOUs Avons - .68 =—ccmaeemaaa=r | 00%

115 . |

d'od 2=27%

puisque dans le réacteur double flux on a une puissance dynamique plus elevée par

rapport au mono flux,
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Fig. (1V.11) : Variation du rendement propulsif en fonction du taux de compression

dans un turboréacteur double-flux ¢t simple-flux
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Vig. (IV.12) : Variation rendement thermique en fonction du taux de compression
dans un turboréacteur double-flux et simple-flux







CONCLUSION :

A lissue de cette étude, nous avons vu que les moteurs  réaction
sont I"aboutissement de plusieurs années d’expérimentation de recherche et
de perfectionnement qui permettent finalement la fabrication d’un moyen de
réaction efficace.

Par conséquent, |'intervention d’un moteur a réaction double flux
plus efficace que le moteur a réaction simple flux ; Grice 4 un systéme de
réaction plus évaluer.

Ainsi que 'étude de I'évaluation des pertes de performances dans
des moteurs 4 réaction (simple et double flux ) conduisent les résultats
suivants :

* Elaboration d’un programme qui permet le calcul les déférents
paramétres de performances d’un moteur a réaction.

= (Constituant d’une base de comparaison entre déférents types des
moteurs a réaction.

* Confirmation les résultats et ont fait ressortir les avantages et les
inconvénients de chaque type de moteur.
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Légende :

< Re :Constante des gaz au niveau du compresseur .

-

» Rt : Constante des gaz au niveau du turbing .

#*

s MO : Nombre de mach .

% Cpc :chaleur spécifique du compresseur .

% Cpt :chaleur spécifique au niveau du turbine

< Nd : Rendement du ¢iffuseur (entrée d’air ) .

% Ne : Rendement du compresseur .

% Nb :Rendement du chambre de combustion .

# NL:Rendement de la turbine .

o+ Nn :Rendement de la tuyere .

# N :Rendement du fan .

<» Nnf:Rendement du tvere de fan .

% f:Rapport de pression statique et pression référence .
% d:Rapport de tempéralure statique et tempcrature de refcrence .
«» g :Rapport du chaleur spécifique & pression constant .
% ol :pour le compresseur .

4 o2 pour la turbme .

< 1r stempérature de réfeérence

< pr . pression de référence .
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