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INTRODUCTION

INTRODUCTION

#e bruit n'est pas un phénomene nouveau. Néja, bien avant la révolution
industrielle, les éerits d Horace nous rappellent que, voila 2000 ans, retentissazent
dans Rome les sabots des mules, les aboiements des chiens, les hurlements des
portefaix. A un siécle de nous, Baudelairenous dit " 1.a rue autour de moi hurlait”

Actuellement et pendant des années, le bruit a été consideré comme le probleme
environnemental le plus important de I'aviation civile, notamment pour les riverains
des aéroports, pour cela I'assemblée de ['O.A.C7 a adopté en octobre 1990 une
résolution sur un principe mondial relatif aux restricions d'exploitation. Cette
résolution permet aux états contractants de retirer du service, tous les avions vises
classe 2 (chapitre2-annexe 16-) 4 partir de 1995, de procédé a la mise en ceuvre d'un
systeme de redevances ou d'installer des atténuateurs de bruit qui permetient le
passage en classe 3 (chapitre3-annexe 16-) visant principalement 4 réduire le bruita

la spurce.

-Gependant, ces restricions comme Ia taxe de bruit assise sur le niveau sonore
des avions a [atterrissage et au décollage (payée sur les neufs plus grandsaéroports
frandais) peuvent avoir des conséquences économiques importantes, particuligrement
dans les pays en voie de développement comume " Algérie el dont la France consthituat
la ligne la plus rentable. Done g'ils n'ont pas de possibilité d’affecter ces avions a

d’autres lignes, ils doivent les doter par des réacteurs muius des disposilils
- d'atténuation de bruit (HUSH KIT), (cas D'AIR ALGERIE, B.737-200, 727-200).

# compagnie nationale voudrait appliquer le 1 lush Kit sur ses anciens avions,
mais |'installation de ce dernier pourrait avoir une influence sur ses pertormances
notamment sur la consommation du carburant, facteur primordial pour toutes les

COMpagnies.

%k ce qui précéde, nous avons juger utile de faire une étude comparative des
principales performances du turboréacteur J75D-15et leur laux de dégradation avec
et sans Hush Kit pendant la phase la plus longue du vol celle de la croisicre.

- : ) .
‘ e travail que nous présentons comporte cing chapitres :

- Le premier chapitre, présente quelques genéralites sur la propulsion, a fin de
tacilité la compréhension de ce qui suid

‘ - le second chapitre, porte sur la mélhode de caleul ¢l de mesure du bruit ;
accompagnée dun apercu géndral sur la réglementation concernant les émissions
sonores (annexe -16). .



INTRODUCTION

. - Le troisiéme chapitre, est consacré exclusivement a la description du
turboréacteur JT8D-75et al'installation du Hush Kit

| - Dans le quatrieme chapitre, nous décrivons la méthode de caleul du taux de
| dégradation des performances par rapport aux normes fixes par le constructeur au

moyen d'un abaque que nous avons transformé en logiciel. ,

- Le cinguiéme est le dernier chapitre résume les résultats obtenus sous forme de
graphes et leurs interprelations.

- Hn fin, nous achevons notre travail par une conclusion générale.
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CHAPITRET : (rénéralités sur la Propulsion

I.1. Introduction :

L’action d’un corps sur un autre 5 amumpagne toujours d’une réaction qui lui M
directement opposée et égale, d’ou le principe de I'égalité de 'action et de la ne;éﬁun Sur
lequel se repose tout systéme propulsif. [

Les avions sont propulsés par la force résultant de I'éjection des gaz de cdmbu.stmn ala
sortie de I'appareil de propulsion. cette force est appelée poussée. .

1.2 Principe de fonctionnement des turbor€acteurs :

Le turboréacteur est un appareil utilisé dans la propulsion des avions dans laquelle se
transforme 1"énergie thermique contenue dans le combustible en énergie cinétique, apres avolr
transformer 1°énergie cinétique de 1'air - qui 'extraire du rotor - en énergie de pression dans
les compresseurs. 1| comporte dans I'ordre en suivant le trajet du fluide un diffuseur, un
compresseur, une chambre de combustion, une turbine 4 gaz et une tuyére propulsive.

[.2.1. Compression :

Le flux dair primaire absorbé par le réacteur est comprimé successivement dans les
compresseurs basse pression et haute pression. Cet air aspiré se trouve aux conditions P T, et
soit comprimé & la pression Py, T,.

1.2.2. Combustion :

L air comprimé venant des compresseurs basse et haute pression, accede ensuite 4
la chambre de combustion dans laguelle du carburant est injecté. La combustion €tanl
permanente, le mélange air-carburant s'enflamme, I'élévation de température qui en résulte,
provoque une expansion des gaz & pression conslante,

1.2.3. Détente dans la turbine a gaz :
Les gaz ayant acquis leur maximum d’énergie sont dirigés vers les turbines a travers

le distributeur, ils se détendent partiellement en excédent I'énergie nécessaire a ['entrainement
des compresseurs ct de la soufflante et d’autres accessoires dans le turboréacteur.

1.2.4. Détente dans la tuyére :

Les gaz s’écoulent enfin dans le conduit d’éjection qui transforme leur pression
résiduelle en énergie cinétique, et ils sont rejetés dans "atmosphére.

L'accélération communiquée au flux durant leur passage 4 travers le réacteur
engendre par réaction une force ou poussée appliquée sur les éléments internes du réacteur
qui tend & propulser celui-ci vers I'avant.
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I.3. Etude de la propulsivn :

On dit qu’un mobile est autopropulsé, lorsque la force propulsive qui lui est appliquée est
obtenue par I’&jection 4 une certaine vitesse relative, d’une partie de sa propre masse.

I.’ensemble des dispositifs qui permettent d’assurer cette éjection s’appelle un réacteur-
fusée et Pénergie nécessaire de réaliser un vol est de nature thermodynamique, elle provient
des réactions exothermiques provoquées au bord de Pappareil aux foyers de combustion.

1.3.1. Détermination de la poussee :

La force de poussée est définie comme étant le produit de la masse des gaz éjectés
par I"accélération communiquée aux flux durant leur passage a travers le réacteur.

1.3.2. Paramétres de performances du turboréacteur :

1.*étude des performances de I'engin nous conduit 4 définir certains paramétres tels
que les rendements, la poussée, la poussée spécifique, la consommation horaire et la
consommation spéeifique . . .ete.

1.3.2.1. Rendement de propulsion :
[l est défini comme étant le rapport de la puissance de poussée ou
(puissance de poussée disponible ) par la variation de 'énergie cinétique du fluide traversant
le moteur.
1.3.2.2. Rendement thermique :
Il est défini comme étant 'excés d'énergie cinétique du fluide par I'énergie

du combustible consommé ¢t fonction des vitesses d’aspiration (d’entrée), vitesse d’éjection,
débit du carburant et du comburant ainsi que le pouvoir calorifique.

1.3.2.3. Rendement global :

Il est défini comme étant le rapport de la puissance de la poussée P, par
I’énergie de combustible consommé, il est en fonction des rendements de propulsion et
rendement thermigue.

[.3.2.4. Poussée spécifique :

(’est un paramétre de performance important qui fournit une indication sur
la dimension relative de I'engin produisant la méme poussée. Les dimensions de |'engin sont
importantes non seulement pour son effet sur le poids mais aussi sur la (rainée, elle est donnée
par la formule suivante :

d, = (L1)
Pour le cas du JT8D-15 la poussée spécifigue est d’enivrant 435 N/Kg.s

BT
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1.3.2.5. Consommation spécifigue :

(’est un paramétre trés important car il conditionne le temps de vol et le
rayon d’action de I'appareil, autrement dit la qualité du moteur est définie comme le rapport

de la consommation du carburant par unité de poussée et cllc est donnée par :

*m:

C, = 3600 (12)

1.4. Paramétres caractérisants le turboréacteur au point fixe :

L.4.1, Poussée au point fixe :

La poussée au point fixe se détermine aisément par le calcul el par
"expérimentation au banc d’essais :

F=qV.+(P:—Py) Se. (1.3)
1.5, Paramétres de fonctionnement des réacteurs double corps :
Dans le cas des réacteurs possédant un seul compresseur, le taux de compression
maximal que I’on peu oblenir avec un compresseur axial est de ordre de (6 4 7), st l'on veut

dépasser cette valeur pour améliorer la consommation spécifique il faut disposer un deuxieme
compresseur tournant 4 un régime autre que celui du premier.

Tl n’est pas question d’entrainer ce deuxiéme compresseur par I'intermédiaire d*un
réducteur ; la puissance nécessaire a entrainement d’un compresseur est en effet trop élevée,

on est done amené a entrainer les deux compresseurs par deux étages de turbines
indépendants.

Le fonctionnement de ce réacteur 4 double attelage est caractérisé par les paramétres
suivants

¢ Régime de rotation de I'étage basse pression (N)),
s Répime de rotation de ["étage haute pression (Nz),

¢ Tempéraiure des gaz d’échappement (FGT),
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CHAPITRE - 11 Mithode de Mesure ot Caleul du Brwr

II. GENERALITE

Le bruit est fréquemment définit comme un son indésirable, Iair étant le mode de transport
des sons pour les bruits aériens |

Il y a 14 une définition trés précise qui met en évidence le fait que le bruil soit quelque
chose de trés subjectif el que ce qui est bruit pour une personne donnée peut étre considére
pour une autre personne comme quelque chose de trés agréable,

IL1. Acoustique :

Le son est une sensation auditive due 4 une vibration acoustique des éléments du
milieu ou il se propage, que ¢a soit un gaz, un liquide ou un solide.
Les sons peuvent étre engendrés par les fluctuations de la pression de [air qui sont
provogquees par un déplacement irrégulier de celui-ci.

Lorsque de I’air en mouvement est arrété ou lorsque sa vitesse ou son sens de
déplacement est modifié, cet air exerce une pression sur ce qui a provoqué une modification
de Ta vitesse ou de Porientation; Si la vitesse de ['air varie lorsqu’il frappe I"obstacle, la
pression exercée sur cel obstacle variera également et celte variation de pression agira comme
une perturbation sur I’environnant, ce qui donnera naissance 4 un Somn.

Geénéralement, les ondes sonores audibles se situent dans la gamme des fréquences
comprise entre 20Hz et 10 000Hz (ou plus prés de 20 000Hz chez les personnes jeunes) ; Le
Hertz est 'unité de fréquence du son.

IL.1.1. Caractéristiques physigues :

L’onde acoustique est une onde longitudinale et on peut la considérer comme
une suite périodique de compression et de dilatation dair, puisque les molécules de ce
dernier qui constituent le support du sor, se déplacent d’avant en arriére parallélement a la
direction du déplacement de ["onde.

On peut donc décrire un son pegwisss par deux paramétres :
= la hauteur :
= |'intensité.
ces derniers correspondent respectivement & thalicaractéristiques de 1'onde :
= |a fréquence, f= 1/T :
*  "amplitude, A

11.1.2. Le bruit :
C’est un signal acoustique. constitué d'un mélange incohérent de longueur
d onde.
Lz contenu fréquenticl du signal (spectre) et I'intensit¢ du rayonnement dans
chaque direction de I"espace (directivité) sont fonction des caractéristiques de la source
d’énergie acoustigue et du milieu de propagation.

[1.1.2.1. L2 fréquence :
l.a sensation de la hauteur d™un son est liée 4 sa fréquence. Les

intervalles privilégicés sont les octaves,
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I1.1.2.2. L’intensité :
(est le ux moven d’énergie par unité¢ de surface, elle s’exprime en
Watt par métre carrc.

I1.1.2.3. La puissance :
La caractéristique essentielle d’une source sonore de bruit est sa
puissance acoustique qui est indispensable pour calculer dans différentes configurations
(espace libre ou champ clos) le niveau de bruit qui existe dans I"environnement de la source.

La puissance acoustique est définie théoriquement comme I'énergie
moyenne debitée par la source pendant I'unité de temps.

Le produit de la longueur d'onde(distance entre deux sommets successits d'une onde)
par la fréquence est égal 4 1a vilesse de propagation de I'onde, qui est la méme pour tous les
sons se propageant dans le méme milieu & température constante, pour I'air scc a une
température de 15°C elle est de 340 m/s.

11.1.3. Niveau sonore ~ Décibel :

Pour la majorité des gens, le minimum d’accroissement perceptible d'un
niveau sonore, correspond 3 une augmentation de 25% de I'intensité acoustique en Bels. Cet
accroissement a pour valeur 0.097 Bels, environ un dixiéme de Bel. Pour cette raison on
utilise plus couramment comme unité le déciBel (dB). On peut dire, d’une maniére approchée,
que I"oreille humaine travaille selon une échelle logarithmique. Ceci revient & dire gu’elle est
épalement sensible & des taux de changement égaux de la puissance sonore.

(Comme la sensihilité de I'oreille se mesure de fagon logarithmique, il lest
commode de mesurer également les sons selon une échelle également logarithmique. Ceci
posséde en outre 'avantage supplémentaire de donner des nombres plus simples. C’est ansi
que I’échelle des décibels est fondée sur un logarithme a base 10.

L’échelle des décibels est une échelle de rapports congue de telle maniére que
la différence en décibels de deux puissances est épale a dix fois le logarithme de leur rapport.
Cc systéme permet de comparer les puissances acoustiques.

On définit donc I8 niveau sonore en Décibel par (dB) par la relation :
[ = ]{HugL
i
10 : intensité acoustique de référence, qui correspond au seuil d audibilité d*une oreille
normale. Pour un son de 1000HZ, soit 107 wim®.s
La marge d’intensité acoustique audible sans douleur de loreille, s’¢tend de 0 dB ou I=10 &
120 dB ou ( 1/ 10 =10'2) qui correspond au seuil de la douleur.

I1.2. Méthode d'évaluation du bruit aux fins de la certification acoustique :

La mise en exploitation des avions de transport commercial est 2oumis a uns
certification qui comporte des mesures de bruit définies sur le plan international par divers
documents de L"O.A.C.T (Annexe 16),
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Les essais destinés i démontrer qu’'un avion est conforme aux spécifications établies
pour la certification acoustique se composeront d'une série de décollage et d’atterrissage
pendant lesquels des mesurcs scront faits aux points de mesures spécifiés par le serviee de
certification, a fin de délivrer un certificat de imitation de nuisance pour tout avion satisfait
ces spécifications.

I es choses deviennent plus commodes si tout le monde choisit les méme bandes pour
mesurer les bruits et ¢’est pour cette raison que I’organisation internationale de I'aviation
civile O.A.C.] a précisé que les mesures sont exprimées dans une unité propre a
I'aéronautique : EPNAB (Nivean citectif de bruit pergu)

I1.2.1.Environnement d’essai :

Les points de mesure de bruit d’un aéronef en phase de décollage ou
d’atterrissage seront entourés d'un terrain relativement plat ne présentant pas de
caractéristiques d’absorption excessive du son de sorte qu'il n'y aura aucun obstacle qui
puisse influencer sensiblement le champ sonore de I"aéronef, 4 I'intérieur d*un volume :
conique en un point du sol situé verticalerent au-dessus du microphone, son axe normal au
sol ¢t un demi-angle au sommet de 80°.

1l convient de veiller 4 ce que "appareillage de mesure du bruit, de I'aéronef soit
utilisé dans ces limites environnementales, les essais sont effectués dans les conditions
atmosphériques suivantes

» Température atmosphérique ambiante comprise entre —10°C et 35°C,
s Valeurs de I"humidité relative comprise entre 20% et 95%,

L. épaisscur minimale des couches dans laquelle on observe une variation de
10,5 dB(coetiicient d’absorption atmosphérique) ne sera pas inférieure 4 30 m.
Les propriétés d’absorption de chaque couche pourront étre caractérisées par la moyenne des
coefficients d”absorption atmosphérigue au sommel et 4 la base de chaque couche.

IL3. Mesure du bruit des aéronefs per¢u au sol :

L appareillage de mesure consistera en un équipement suivant

® un systéme microphonique,

= unappareillage d'enregistrement et de reproduction.

* unapparcillage d’analyse pour fournir des résultats nécessaires au caleul du
niveaun effectif du bruit pergu,

« unéquipement d’étalonnage pour assurer la précision continue de appareillage.

1L.3.1. Systéme microphonique :

Lin microphone est un transducteur acousto-électrique, qui transforme une
pression acoustique p en une force électromotrice e ; congu pour fournir une réponse d peu
prés uniforme sous incidence rasante. Pour &viter d’avor uliliser des circuits correcteurs
compligués, on impose que ¢ droit ére proportionnelle i p, par L' intermédiaire de la [orce F
exercée sur une partie mobile appelée membrane.
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Le choix d’un microphone de prise de son repose sur la connaissance de ses
caractéristiques techniques et de son comportement vis & vis de la nature des signaux a
ENTegistrer. :

Parmi ces caractéristiques -

La sensihilité o = e/p en décibel,

La directivité, définit par I'angle d’incidence du son sur la membrane,
la linéarité (réponse linéaire en amplitude et en fréquence),

la stabililé en température et en hygromélrie,

le minimum de bruit de fond,

Pour satisfaire & I'ensemble de ces exigences, le meilleur compromis
actuellement adopté par les fabricants de microphones de mesure est obtenu a I"aide de
transducteurs électrostatiques fonctionnant en pression.

11.3.2. Points de référence de mesure du bruit : [1]

Les mesures du bruit sont faites aux trois points suivants

=~ Point de mesure au décollage(K) : situé sur le prolongement de ['axe de
piste, 4 une distance de 6.5 km du début du roulement ; voir Figure(Il.1).

"= Point de mesure latéral(L) : situé sur une paralléle & I'axe de piste 4 450
m de cet axe ou de son prolongement, ol le niveau de brutt au décollage
est maximal ;

Y Point de mesure 4 Papproche(N) : situé sur le prolongement de I'axe de
piste, 4 2000 m du seuil ; sur terrain plat, ce point est situé 4 120 m au-
dessous d’une pente de descente de 3°, voir Figure(11.2).

g
A La piste B—"C
' = ! L K
Distance de mesure _J M

s

Figure (1L.1) : profil de décollage
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La figure ci-dessus montre un profil de décollage type. L. avion commence le
roulement au décollage au point A, quitte le sol au point B et amorce la premiére montée a
régime constant au point C sous un angle. La réduction de poussée destinée 4 atténuer le bruit
au point D et se termine an point E. oli commence le deuxiéme segment de montée a regime
constant défini par ’angle y (habituellement exprime sous la forme d’un pourcentage de
pente).
Le profil de décollage est lié aux cing parameétres suivants
»  distance de roulement AD ;
= premier angle de montée & régime constant |

*  deuxiéme angle montée 3 régime constant y :

* angle de début de réduction poussee & ;

Ces paramétres sont fonction des performances, de la masse de I'avion et des ?
conditions atmosphériques

I Lapiste

P N Distance
I de mesure

Minimum 7.4 km

-
Figure (11.2) : profil d’approche
I."approche est une procédure moins bruyante que décollage. Le profil d’approche est
représenté par 1a position de I'avion du point G. I.'avion volera en régime stabilis€ et suivant
un angle de descente de (3°+0.57).

Les procédures Capproche 4 moindre bruit tendent a -

= ¢éviter le survol a basse altitude dans les agglomérations situées pas loin de la
piste.

=  Adoption des procédures d’approche particuliéres (approche ralentie avec sortie
progressive du train et des volets } dans le but de réduire le bruit agrodynamique.

En chacun des points de rélérence de mesure du bruit, les niveaux ne doivent pas
dépasser les valeurs figurants dans (I'annexe 1) pour le passage en classe 3.

- 10 -
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11.3.2.1 Bruit du groupe auxiliaire de puissance :

Les microphones qui permettent la détection du bruit d’échappement du
groupe auxiliaire de puissance (APU) seront montés en un point quelcongue du périmétre
dont les grands cotés sont 4 20 métres de part et d’autre de I'axe de I"avion ct les petits cotés a
20 métres des extrémités avant et arriére de I’avion de fagon que le centre de I'élément
détecteur soit situé & 1,2 m au-dessus du niveau local du sol de fagon 4 réduire le plus
possible les perturhations que le support pourrait introduire dans le bruit a mesurer,

Voir Figure(11.3).

Le niveay maximum de bruit, déterminé conformément a la procédure
d*évaluation du bruit exposé précédemment ne devraient pas dépasser 90db.

1.20m

La piste

Figure(I1.3) : Position des microphones de mesure de bruit

11.4. Le plan de géne sonore :

Le plan de géne sonore est une carte qui représente le niveau de géne sonore du aux
avions tel qu'il est prévu & long terme, il est établi sur la base des prévisions d”infrastructures
aéroportuaires, de procédures et de trafic aérien a cel horizon. il définit plusicurs zones en
fonction de ka nuisance sonore.

Dans ['élaboration de plan de géne, les états utilisants les recommandations inclus
dans I"annexe 16- volume (1)

Pour tous ce qu’est du bruit percu en vol (bruit des moteur), le chapitre suivant
présente une des méthodes adopté pour la réduction du bruit 4 la source.
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CHAPITRE : 111 Description du JT8D-158c Insrallation du HushEit

IML1. INTRODUCTION :

Les Boeing B.737-200 sont équipés de deux moteurs JT8D-15 de Pratt & Whitney, Ces
moteurs qui sont construits au début des années 70 n’ont cessé d’étre améliorés jusqu’a Ce
jour, ils sont sans conteste les plus utilisé par la compagne Air Algérie.

Les JT8D-15 ont une grande fiabilité, et une importance durée de vie donc assez
économique, enfin ¢’est un moteur dit «nerveux »c’est a dire a temps de réponse relativement
court contrairement aux autres turboréacteurs, cependant ces moteurs ne sont plus certifiés
car ils sont classés chapitre 2 par 'OACI concernant les émissions sonores et leur passage en
classe 3 nécessite installation d’un atténuateur de bruit (HushKit).

[La compagnic nationale voudrait installer cet atténuateur, mais I’installation de ce
dernier passe par une reconfiguration du moteur. Le présent chapitre donnera un apergue
descriptif des éléments du moteur avec 1'installation du HushKit,

IIL2. Description Générale du Moteur JTSD-15 :[2]

Le JTS8D-15 est du type turbofan double attelage. Le fan est placé 4 I'avant du moteur et
le conduit d'échappement du fan entoure complétement le moteur ; il est constitué des
¢léments suivants :

e un compresseur axial double attelage a treize étages, subdivié-en :
- Six étages basse pression formant le compresseur basse pression N1 ; les deux premiers
¢tages sont subdimensionnés et constituent le fan.
- Sept étages hauts pression composant le compresseur haut pression N2,
s neuf chambres de combustion du type annulaire ; deux de ces chambres sont pourvues
d'une bougic d'allumage.
¢ une turhine axiale double attelage, subdivisés-en :
- Un étage haut pression pour l'entrainement du compresseur Na et des accessoires.
- Trois étages basse pression entrainant le compresseur N

IIL.2.1. Caractéristiques Générales :

- Longueur : 314 m.

- Diamétre maximum : 1.08 m.

- Vitesse de rotation 100 % : N; : 8590 ir/min.
: Np 2 12250 trdmine.

- Vitesse de rotation maximsa N 1024 %.
: N; : 100 %.

- Poids (& sec) : 1502 kg

- Rapport de compression (pu/pa) : 8.

- Rapport de compression du fan (py2 o/pa) : 1.975.

- Taux de dilution (bypass ratio) : 0.99 .

- Deéhit d'air : 147 heds

- Tt; estimé : 062 °C ] Régime de décollage

- EGT maximum : 620 °C

L
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- Poussée (Lb) et la consommation spéeifique : TSFC (kg/dN.h) dans les conditions
standards de température et de pression statique sont représenté dans le tableau suivant :

Regime B Poussée TSFC
Décollage ( Take-off) 15500 0.630
Max-croisiére {Cruise) 12.400 0.580
Ralentie (Idle) 930 ) =

Avec: 1dN—=2221Lb
I11.2.2. Description Des Eléments Constitufs du Moteur :

Le JT8D-15 est un turboréacicur 4 double flux, doté de :
s Section dentrée (fan inlet).

o Compresseur (compressor) :
Constitué de treize étages, chaque étage étant composé d'une grille rotorique
et d'une grille statorique. 2

¢ Section diffuseur (diffuser section) :
Cette section assurc la liaison entre l'arriére du compresseur et les chambres
de comhbustion ; avant admission dans celles-ci, I'air primaire du moteur est frein¢ dans le
diffuseur et sa pression augmente, de plus, I'écoulement redevient axial.

s Chambres de combustion (combustion Chambers) :
Le JT8D-15 est équipé de neuf chambres de combustion du type annulaire
(can-annular) numérotées de 1 4 9 dans lc sens horaire, dont la 4éme et la 7éme sont pourvues
d’une bougie d’allumage. Ces chambres sont disposées autour des arbres de transmission ct
contenues dans deux carters internes. voir Figure (TIIL1).

= [njecteur :

L'injecteur comporte un orifice primaire et un orifice secondaire, comme
le débit de carburant secondaire est largement supérieur au primaire (sauf aux bas régimes ot
le secondaire ne débite pas), I seeondaire est situé 4 la périphérie de l'orifice primaire en
effet, le débit est proportionnel 4 la section de passage, donc au carré du diametre de I'orifice.

s Section turbine (lurbine section) :

La turbine est destinée 4 entrainer les compresseurs el les accessoires. Elle
est constitude de quatre étages dont le premier entraine le compresseur N; et les accessoires
(turbine haute pression) et les trois suivants le compresseur N ainsi que la géncratrice '
tachymétrique N; (turbine basse pression), voir Figure (TIL2).

e Section d'échappement (exhaust section) :
(Cette section assure la liaison entre la turbine et l'inverseur poussée, elle sert

egalement & accélérer les gaz.

[1.2.2.1. Point d’attache du Moteur :
Chague moteur est fixé en trois points, deux boulons de fixation sont prévus

4 I"avant du moteur et un a l'arriére au niveau de la conduite externe d”échappement.

-13-
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Carter Exicmne
Prélévement Psq

Enirée Injecteur

Carter [nterng

» \
Chambres de Combustion -3
Conduit du Purgeur Dastributenr

Figure (I11.1) : Chambres de combustion

Figure (111.2) : Section Turbine (Haute et Basse Pression)

_14-
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I11.2.3. Description Sommaire des Systémes :

I11.2.3.1. Allumage (Ignition) :
Le systéme d'allumage amorce la combustion dans les chambres au moment
du démarrage, dans certaines conditions au sol ou en vol ot une extinction motrice est 4
craindre, il est utilisé comme mesure préventive.
Les conditions atmosphérigues et les conditions de vol particuliéres nécessitent un systéme
d'allumage puissant, la puissance élevée est obtenue par la décharge rapide d'un condensateur.

111.2.3.2. Démarrage (Starting) :
Chaque moteur est équipé d'un démarreur pneumatique placé sur la face
arriere de la N» gearbox, le démarreur est alimenté sous une pression minimum de 30 psi a
travers un robinet d'isolement(starter valve).

[11.2.3.3, Circuit de carburant :
[.e circuit de carburant monté sur chaque moteur comprend les organes

suivants :

Pompe carburant (Fucl Pump),

Réchauffeur carburant (Fuel Heater ),

Le filtre carburant {Fucl Filter),

Régulateur carburant (FCIT) (Fuel Control),

Le débitmétre (Fuel Flow Transmitter),

L'échangeur thermique (huile / carburant) (fuel cooler),

Clapet de décharge et de pressurisation (Pressurizing and dump valve),
Purgeur distributeur (fuel manifold),

Les injecteurs carburant (fuel nozzle).

111.2.3.4. Circuit de graissage :

Le but de graissage est de lubrifier et nettoyer les roulements qui supportent
les deux attelages basse ¢t haute pression ainsi que la boite d’entrainement des accessoires, ce
circuit est composé de :

¢ Réservoir (Tank).

« Pompe d alimentation ¢t de récupération,

e Filtre équipé d’un By pass (By Pass Filter).

111.2.4. Commandes motrices (Engine controls) :

Chaque moteur est ¢quipé de trois leviers de commande :
e manette de démarrage,
e manelte de poussee.
¢ manette d'inverseur de poussée,

111.2.5. Instruments moteur (Engine Indicatings) :

Les instruments du moteur sont localisés sur I panneau central des instruments dans
le cockpit, ce panneau comprend du haut vers le bas : ;
o [ indicateur EPR (Engine Pressure Ratio) ; renseigne le rapport Po/Py
qui est l'image de la poussée du moteur,

-15-
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+« L'indicatewr N1 gradué en %,

o L'indicateur N2 gradué en %.

¢ Dindicateur (EGT) ou Ty ; renseigne la température totale 4 la sortie de
la turbine en degrés centigrades,

e 1’indicateur du débit de carburant : indique le débit massique horaire
(Fuel Flow en kg/h) de carburant,

e Les indicateurs de vibrations sont placés a c6té des indicateurs du débit
de carburants et renseignent le niveau de vibration des moteurs en miles.

IT1.2.6. Prises d’air (Nose cowl) :

Chaque moteur est équipé d'une prise d'air qui a pour but de guider I'air vers le moteur
et d'en augmenter la pression.

IT1.2.7. Dégivrage moteur ef prise d’air (Engine and nose cowl afice) :

L'air de dégivrage du moteur est soutiré 4 'étage 8 du compresseur, de part et d'autre
de celui-ci, il assure le dégivrage des IGV, de la prise d’air et de sa prise de pression Ptz. Le
dégivrage du bord d'attaque de la prise d'air se fait avec de F'air pris a I'étage 13 du
compresseur, l'air est déchargé ensuite a l'atmosphére.

IT1.2.8. Protection anti-pompage :

Deux vannes de décharge protégent le compresseur N contre le pompage aux bas
régimes en mettant 1'étage 13 en communication avec I'échappement du fan. Les valves sont
fixées au carter arriére du compresseur et ne sont pas visibles de l'extérieur.

Elles sont commandées par un vérin soumis au signal Pg; - P qui est proportionnel au
rapport de compression du N;. Ce vérin transfére soit s pression Py, soit la pression
ambiante aux vannes de décharge pour en commander la fermeture ou l'ouverture.

I11.2.9. Inverseur de poussée (Thrust reverser) :

Afin de réduire la distance d'atterrissage, chaque moteur est équipé d'un inverseur de
poussée, L'inverseur est actionné par des vérins hydrauligues, il est constitue de deux portes
de déflexion (deflector doors) en position poussée inverse, les Ports de déflexions sont
rabattus et prolongent le capotage du moteur. En position reverse, ces ports basculent vers
I'armiére et réfléchissent les gaz latéralement vers l'avant, voir Figure (111.3)

— Porte de Déflexion

Carémage du Vénn

Recownvremenl de
Boite d” Asscmblage

Figure (IIL3) : Inverseur de Poussée
16 -
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IL.3. Réduction de bruit 4 la source :

Les efforts déployés pendant ces derniéres années pour atténuer le bruit des avions,
visaient principalement la réduction du bruit a la source, autrement dit construire des avions
plus silencieux, notamment aprés le développement des réacteurs dits & double flux qui a
permis une diminution trés sensible du bruit total,

Les principales sources de bruit des moteurs sont I'éjection des gaz et les sources
internes, dont I"importance relative est fonction de la phase de vol ; or la source prédominantc
de bruit au décollage est le jet

Les bruits d’échappement sont dus surtout au processus de melange qui est lié 4 la
grande vitesse relative du jet qui pénétre dans I"atmosphére calme provogquant des turbulences
qui sont cause de bruit.

IL.3.1. Traitement du bruit d*échappement :

A la sortie de la buse d’éjection et sur une distance évaluée i environ 10 fois
le diameétre de la section de sortie, les gar sonl animés d’une trés grande vitesse. Les
remous engendrés sont rapides mais de faible amplitude, le bruit qui en résulte est de
haute fréquence.

La vitesse du jet diminue ensuite et la dilution avec ["air atmosphérique
augmente. [."amplitude des turbulences s accentue et le bruit engendré est de fréquence de
plus en plus basse.

L’énergie du jet des gaz est tinalement dissipée en large turbulence.
Suivant la fréquence de I'onde sonore, plus la fréquence est basse, plus le bruit se
transmet loin voir Figure(IIL4).

4 300
1012 -
R‘L\_Hm
da—ﬂ‘fr v L R e
i Vibration a Vibrafiolr - ———m=——
ﬁlaule freg g a basse fréquencg

Figure (111.4) : Bruit produit par I’éjection des gaz

Pour réduire le niveau de bruit de jet, il va falloir favoriser la dilution, lorsque le jet est
amme d’une trés grande vitesse ; en augmentant la surface de contact entre les gaz ¢jectés
et I'air ambiant. '

17 -
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[1 v a quelques anndes, une réduction du bruit de jet fut obtenue en utilisant des
tuvéres a lobes ou des tuyéres d’orgue. La sortie simple de tuyére est remplacée par une
sortie multiple, donc la surface totale équivalente est égale & la surface de sortie simple.
1.’air frais entrainé par ccs lobes se mélange avec le jet en formant un nombre de jets
séparés animés d'un faible vitesse.

Done, avee une tuyére simple, on a un taux de dilution faible(niveau de bruit eleve),
alors qu’avec une tuyére & lobes on aura un haut taux de dilution (moins de bruit). Le gain
maximal obtenu au décollage est de 6 EPNAB avec une tuyére 4 9 sorties tubulaires.

I11.4. Installation du Hushkit : [8]

Nordam, travaillant en coopération avec la firme “Pratt et Whitney” et la Compagnie
*Boeing’ a fin de développer un kit de silence(HushKits) pour les turboréacteurs JT8D-15 qui
permet aux avions B737-200 et B727-200 d*étre en conformité aux réglements de I'0.A.C.1
{passage en classe 3)

En effet, les compagnies aériennes souhaitent conserver leurs avions jusqu'a leur
retrait qui intervient en moyenne aprés 27 ans de service, et les avionneurs et motoristes ont
également intérét  produire pendant longtemps le méme type de matériels pour amortir les
investissements sur au moins 15 ans. A l'inverse, la pression de la concurrence s'exerce sur les
nouveaux programmes pour lesquels les motoristes et les avionneurs proposent les produits
plus performants en terme d'aceeptabilité pour l'environnement notamment.

En tant qu'élément du procédé de développement, plusieurs concepts de construction
alternatifs ont ¢été évalues.

I.*installation du HushKit comporte un élément trés essentiel c’est le Mixer
(Mélangeur), composé d’une tdle convolutée de 12 aubes, assemblée 2 la tuyére par une
couronne a pour but d’augmenter la surface de contact des gaz chauds a grande vitesse (flux
primaire)avec les gaz frais(flux secondaire) et donc de diminuer la vitesse des gaz
d’échappement, d'améliorer la dilution et d’uniformiser I'écoulement, voir Figure(I1L5).

%

Flux secondaire
Sans | —= —— Source Importante

Mixer  Flux primaire I'lux secondaire de bruit

Avec Mélange du flux reduit 49
Mixer le niveau du bruit

Profile de vitesse
Flux primaire

Figure (IIL5) : Mixer d’échappcment
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Le mixer a pour rdle de diminuer la vitesse des gaxr d'échappement en mélangeant le
flux primaire au secondaire, la réduction sera de — 8 EPNdB voir Figure(Il1.6).

Module d'éjection

_g

i

Réduction du bruit de

Mixer [Mélangmrr

Figure (I11.6) : Position du mixer dans le moteur

Le role de ce silencieux est de modifier sensiblement le circuit d*échappement. Cette
modification consiste a utiliser une tuyére avec systéme d’induction d’air et 4 éjecteur
silencieux a corps central muni des panncaux d’insonorisation posés dans la zone de tuyére
d’éjection qui permettent "absorption du bruit (figure H1L.7).

Ces atténuateurs de bruit ont pour inconvénient d'augmenter le poids du réacteur et de
diminuer légérement sa poussé de 3%. Pour remédier & ce dernier, il est possible d’utiliser un
silencieux mobile pour le vol de croisiére.

Le niveau sonore du bruit du jet est fonction des caractéristiques du jet - le bruil
dépend approximativement de Vet I | on définit donc I'intensité / par :

i;.rl'l D I
1=Cste 20— i (I7.1)
16.a,.%
- 2 diamétre de la tuyére F: witesse d’écoulement du jet.
- Po : masse volumique de Iair ao: Vitesse du son,
- X distance au point de mesure Cyie = 51073
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L’installation du Hush Kit se Base sur deux principales modifications sur le moteur a
savoir :

* Augmentation de "espace entre les IGV (aubes fixes) et le fan de 5 niches soit
de12.7em, cet espace réduit le choce entre le sillage des IGV et les ailettes du fan,

A cela s’ajoute dautres modifications qui sont :
* installation de panncau acoustique a l'entrée du moteur,
* Rallongement de la tuyére, et des différents conduits { huile, air ,fuel ),

= Nouvelle attache moteur arriére.

Les Figure{I11.8.9) montrent les différentes modifications apportées sur le JT8D-15

Les Hushkits sont des solutions 4 prix réduit pour la conformité de classe 3, car les économies
de carburant d'un plus nouvel avion sont compensée par les cofits plus élevés de maintenance,
cependant la prolongation de la vie des moteurs avec des Hushkit exige les plus basses

dépenses d'investissement pour la conformité aux exigences du passage en classe 3.

~0 -
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Figure (I11.7) :

Crondoit nueriem duo

debat externe dans L nnhing

Papnea, ACestig

Acier inoxydabie

Aluninninm

AR
Wil ]

1

=

Materiang alwarhan le [y

Panneau d’insonorisation installé dans la tuyére
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emaPITRE ™

The NORDAM Stage 3 HGW Hush Kit for
Boeing 737 Aircraft

Modified thrust

reverser doors
12 lobe

suppressor

New aft engine
Respaced inlet guide mount assembly g

vane modification ——

Ejector
Mixer assembly assembly

No resized nozzle area for

G 4 any MTOW configuration
HGW Kit (P&W S.B. 5947)

figure (m-3)
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The NORDAM Stage 3 Hush Kit
for Boeing 737 Aircraft

Fixed fairing mod

Vibration isolator and Tailpipe extansion
secondary support inst

PY¥W mixer -
ARPLMlaR intariock mod

; Thrust reverser
.‘.. door mod

2
‘, Thrust reverser

Flap control mod

{mingr rework|

Zooling inlet -
Wt | _u_ _. +
"/ Tailpipe fairing ydraulic system

EPR plumbing inst {nol modified) o 4

Pramequisite Slages ||

ALy
cantar body e N X v 4 g , Feadback cable
o o N . hydraulic instl
b r.. -

glactrical system nst
Frerequisite
Stage Il inlat cowl ,

Conghalt insti

Respaced inlet gulde il cooler mod

vane modification __ 8 INo.1 engine oniy) PW SB B077/6277/6333
Iniel cowl Cowl mod
attech ring

and TAl tube



Uhapilre IV

: - __‘_‘_‘_‘_‘_H_\"“‘—\‘
/,'Ifl:girifl Tl Caleul de Aégradalion Ddeg

Performances Hu ST8A-13




CHAPITREIV : Logiciel du Caleul de Dégradanion des Performances du JT8D-15

IV.1. Equation d’état :

Mous avons choisie de supposer que les paz pénérés sont des gaz parfaits par conséguent
I'équation d’état est :

PV=NRT . Iv.1y
Avec :
P : pression en bar ; N : le nombre de mole ; T : la température en °k
¥ volume en m? ; R . constante universelle = 8.32)/mole"k .

I'V.2. Equation de conservation :

En considérant que .
U est Pénergie interne, 2 est la masse volumigue ¢t 'V est la vitesse .
L."équation de conservation d’énergie le long d’un filet fluide s écrit :

Ut (FPgi+ (F2) - Cre (IV.2)

IV.}. Paramétres générateurs : [}

Ce sont des paramétres A vitesse nulle issus des paramétres statiques a partir d'un

écoulement isentropique .

¥

E _:V_i |
—+ =1 — M v .3
7 + 1 7 ) ( )

Avec ;

Tt : température totale ; M : nombre de Mach ;
T : température statique .
Avec :

b

Fo s =y ypony x5
Lol 4 Y™ (v .4)

P pression totale
f*: pression statique .

IV.4. Transformation polvtropique : |3]

Concernant la compression et la détente, nous avons considéré la loi

pv' = ¢cte {I¥.5)
Avec n le coefficient polytropique qui représente la transformation polytropique ; car
I"hypothése d'une transformation 1sotherme et adiabatique au niveau du compresseur et de la
turbine n’est pas justifiée ; mis a part ces deux cas la supposition d’une transformation
adiabatique et réversible reste valable par conséquent. nous avons dong :
= pOUr une compression :
By oBi

=

¥
o= TN ITe)
| L
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CHAPITIRE TV Logiciel du Caleul de T}égrndﬂtiﬂﬂ des Performances du |T8D-15

Avec : rpe est Ie rendement polytropique d'une compression.

5 Pour une détente ;

P, Lot —!rl.r.rr#
= —— ¥ IV ‘7
= i (v .7)

Avec : npt est le rendement polytropique d'une détente,

Nous considérons que I"atmosphére est standard, ¢’est a dire que I'air est assimilé 4 un gaz
parfait. [4]
A partir de la loi de LAPLACE (dP’ =- pgdh) la température et la pression sont en fonction
de 'altitude selon les deux formules suivantes :

To=T:—( 0.0065.H) (TV.8)
‘ij 5. 15588
a a {. I 1330 ,?T } ( ]

IV.5. Caleul des paramétres du moteur & travers les différents stations : [5]

Afin de micux suivre I"évolution du volume d’air 4 travers le moteur on étudic toutes les
transformations subies par ce volume & chaque station du moteur.
Les stations pour notre cas sont :

a : infini amant

Station 0 : entrée d’air

Station 2 : entrée fan et compresseur basse pression
Station 3 : entrée compresseur haute pression
Station 4 : entrée chambre combustion
Station 5 : entrée turbine haute pression
Station 6 : entrée turbine basse pression
Station 7 : entrée tuyére

Station 8 : sortic tuyére

Station 3s : entrée canal d’¢jection .

Station 8#s : sortie canal d*éjection .

I.a disposition des stations du moteur est indiqué dans la figure suivante |

o 8s
. s 3s
2 8
3 4 5 4] 7
| 4 N2 |
] Py Nl |’

f

-5 -



CHAPITRE IV Lopicel du Caleul de Dégradation des Performances du J1'81-15

IV.5.1. Station (0) :
La pression et la température i "entrée d’air sont définies par la loi de I’atmosphére
standard :

To=Ta—( 0.0065.H) (1V.10)
H 5, F55RE

P Pigle—r ¥ .11

0 = Fal 4433{1,??} ( )

1V.5.2. Station (2) :
Les paramétres 4 "entrée du fan sont

|.a pression :
To=d ,fni—"_[} :
B, =B+l o vy
La température :
o, e
=T+ > M (fV.13)
Le débil d’air primaire q1 :
1
=g.(—— V.14
¢ =9 1+ ) ( )
IV.5.3. Station (3s) :
[Les paramétres 4 la sorite du fan sont :
La pression :
Fisi= Pz [l FIV.15)
La température
| b
L= l+—(I. » -1] (IV.16)
e
IV.5.4. Station (8s) :
Les paramétres & la sortie de la tuyére secondaire sont :
La vitesse d’échappement des gaz frais :
Pour cela on définit
Le taux de détente ;
ress= Pasil Psi (IV.17 )
Pisi=Fo { pour une tuyere adaple )
Done :
I " ' V.18
Fr — ""ﬂ'mZ'JV .I"ra' ."h.'r."l _Tl [. £ :l
4 a Foan, Fa
Le débit d'ar sceondaire g2 ¢
A
=q. IV .19
i s g L+ 4 ) ( )

. 2 -



CHAPITRE IV Logiciel du Caleul de Dégradation des Performances du JT8D-15

I'V.5.5. Station (3) :
Les paramétres 4 la sortie compresseur basse pression sont :
La pression :
Pii= Pz [cre (1V.20)
[La température :

IV.5.6. Station (4) :

Yol
e T T ]—.{'Hm. e =1y (IV.21)

Mewe
Les paramétres 4 'entrée de la chambre de combustion sont !
La pression :
Pai= Pz g4 dlcup (V.22 )
La température :

¥l
Tﬁ = TJ:‘*[I ®: L'(’HL‘HP " '"]:'] “V-ZB}
crp

IV.5.7. Station (5) :
[.es paramétres 4 entrée de la turbine haute pression sont

La pression :

Psi={1-ga5 ). u (IV.24)
L.a température :

Tsi est estimé par le constructeur

I'V.5.8. Station (6) :

Les paramétres 4 la sortie de la turbine haute pression sont :
La pression :
Psi=Psi . gas_ [lTp (IV.25)

La température :

¥.~l

]

Vo =L+ e (Mg 2 — 1] (1V.26)

1V.5.9.Station (7) :

Les paramétres 4 la sortie de la turbine basse pression sont :
La pression :
Fri=Ps . Lltep {IV.27 )

La température ;

¥y

Ty =T+ (T gy 7, = 1) (IV.28)

3 i v



CHAPITRE IV Logiciel du Caleul de Dégradation des Performances du JT8D-15

TV.5.10. Station (8) -

Les paramétres & la sortie de la tuyére primaire sont :

Taux de détente :
i
rd ., = =2~ (I .29
i P‘h }

Car Ps-Pe  (tuyére adaptée)
rdzs critique = CCri (Taux de détente critique)
Y

1 — ey
Cer | = [ZE— 1"+ V' CIr 30 )

-

La vitesse d’échappement des gaz chauds

Si rdwmw > CCri

Alors :
é,, =J2.- Ye 1 (IFa31)
¥ 41
Sinon:
" e 1
Cy, = 2R 3_ _rg_Tﬂx[1 — s 1JI] (¥ .32)
“ rd o, =

IV.6. Calenl des caractéristigues générales du moteur : [3]

IV.6.1. Vitesse duvel : V' M _a aves
a=Jr,r,T, V33

IV.6.2. La poussé :
Primaire : T =gq1.(Cap- V)
Secondaire : T2 =q2(Css - F)
Totale ; T=1r1T:1 FFe. Cs (IV.34)
IV.6.3 : La consommation
Horaire : Co = FFe 3600 (V.35 )
Spéecitique ¢ Csp = CndT fIV 36 )

IR -



CHAPITRE TV Iogicicl du Caleul de Dégradation des Performances du JTBD-15

IV.6.4. Bilan des puissances :
IV.6.4.1. Puissance de propulsion :

cette puissance est fournie par le moteur :

IV.6.4. 2. Le rendement :

—1

) {- _V? 3 -?-! = 2
9(Cs —V7) g, (C ’zﬁ]iﬂf 38)

Torep = (1 + 1,0V g, /] 5

IV.6.4.3. Puissance thermique :

¢’est la puissance cinétique fournie au fluide qui traverse les différentes parties du
moleur :
g 4G, V) q,(C V)
R T

(V39

1V.6.4.4. Puissance calorifique :

c’est la puissance fournie par le combustible lors de sa combustion :

Peal = FFe . Pet . Tpee ( [V.40))

IV.6.4.5. Puissance thermique :

o= P/ Peal (1V.41)
IV.6.4.6. Le rendement globale :

Tt =Tlowop. - TPh (IV.42)
IV.7. Calcule du taux de dégradation des performances :|5]
1V.7.1. Taux de dégradation du Nien [%] :

N,-N

N (%] = <y * 100 (1V.43)

S [

IV.7.2. Taux de dégradation du Nzen |[%] :

N,,

- N
hrzn[?'rﬂ'] =(T 2:‘}31[}“ {W&.ﬂ.}
2a



CHAPITRE IV : Logiciel du Caleul de Dégradation des Performances du JT8D-15

IV.7.3. Taux de dégradation du FF en [%] :

FF,[%]= (E},—;,Fi) *100 (IV 45)

4]

[V.7.4 Taux de dégradation du EGT en [%] :

EGL, ~ B0y 4100 (1V.46)
EGT,

EGT,[%]=(

- 30
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I'V.8. Introduction :

La résolution des problémes mathématiques est simplifiee grice 4 I'avancement
technigue de owtil informatique, dons les deux domaines (software et hardware), a titre
d’exemple on peut trouver des micros ordinateurs avec une vitesse d’horloge de 600 Mhe,
cette grande vitesse diminue considérablement le temps de calcul.

De méme dans le domaine software I’évolution des langages de programimation est Lrés
rapide, pour cela nous avons choisi d’écrire notre programme en C++builder3 qui présent les
avanlages suivanls -

Acces direct 4 la mémoire et aux ports du microprocesseur.
s Fichiers de données a accés directs,
=[] est orienté vers le caleul scientifigue,

= [ntégrations des diverses unités pour la gestion du systéme, environnement graphique, les
périphérigues ..etc,

* Possibilités de créer ces propres unités de programmes.
1V.8.1. Introduction au C++ Builder3 :

Pour utiliser correctement Je C++builder3 la configuration suivante cst
nécessaire pour le micro-ardinateur :

B pentium [ ou phas.

I¥  gysteme d’exploitation (Microsoft Windows 98 ou Windows NI version 3.51),
I3 Une capacité del6 Mega-octets de mémoire,

B [Jn moniteur VGA (SVGA recommandé),

IV.9. Description du logiciel :

Un logiciel est un ensemble de programmes qui permettent de résoudre un ou
plusieurs problemes.

Notre but est de remplacer I'utilisation de I'abaque qui comporte les parametres
de contrile fixes par le constructeur en vol de croisiére par un ensemble de programme sous
forme de Togiciel qui présente des grands avantages par rapport & 'utilisation manuelle de
I’abaque en utilisant comme données (Input) la température totale du moteur (TAT) et le
rapport de pression (EPR) . & fin de pouvoir calculer les taux de dégradation des performances
due a I"installation du HushKit et au vicillissement du moteur.

Ce logiciel aura pour nom (VOSTOK).

3l



CHAPITRE TV Logiciel du Caleul de Dégradation des Performances du JT8D-15

Ce Logiciel utilise trois fichiers de donné qui présentent tous les parametres
moteur enregistrés en vol de croisiére (C.R.M) pour chaque type de moteur.

Le logiciel comporte six fichiers de résultats :

* PIFl.dat :  pour le calcul de la vitesse de rotation (V) fixée par le
constructenr

= PIF2.dat : pour le calcul de la vitesse de rotation (V2) fixée par le
constructeur,

= PIF3.dat : pour le calcul de la vitesse d*éjection des gaz (EGT)
fixée par le Constructeur,

= PIF4.dat : pour le calcul des paramétres de contrble fixé par le
Construcieur,

Utilisant comme Input (TAT, EPR).

* PIF5.dat : pour le caleul des taux de dégradation des paramétres de
contréle,
= PIF6.dat : pour le calcul des dégradations, de la poussée spécifique,

de la consommation spécifique ainsi que les différents rendements.

Utilisant comme Input (TAT, EPR), ainsi que les paramétres de contrile
enregistré en vol.

1.’ interface de ce Logiciel rend son utilisation trés facile.



CHAPITEE IV Logiciel du Caleul de Dégradation des Performances du JT81-15

IV.10. Guide d*utilisation :

Pour lancer le logiciel, il suffit de cliquer deux fois sur I'icoéne qui porte le nom
737(JT8D-15) :

Figure (IV.1) L'icone de Lancement du Logiciel

Un menu principal apparait, contenant trois options qu’on peut lire de gauche a
droite snivant I'ordre ci-aprés :

Choix du moteur,
Affichage des résultats,
Help.

TV AR AT 7 SN 3 af aie B T LA

INSTITUT D'AEROMNAUTIQUE DE BLIDA

LOIGICTEL DF, CALCITL. DU TATUX DE DEGRADATICN DES FERFURMAMNCFS INT

PW¥A _}TSD IS/ BOEINGZIT-200
AVEC £ SBANS )
HUSHET

REALISK PAR »
KHECHIBA ABDERAQUF

e — e

Figure (1V.2) : Le Menu Principal
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La premiére option contient un sous-menu avec quatre modules qui sont aussi
présentés sous forme des boutons & fin de simplifier I'utilisation de ce Logiciel :

*  Moteur hushkite.
=  Moteur non hushkité.
v Moteur overhaulé.

= (uitter.

Figure (TV.3) : Sous-Menu des Modules

Ces modules représentent les choix des moteurs a étudié pour le caleule du taux
de dégradation correspondant au choix,

* Faire votre choix du module (Moteur HUSHKITE par exemple), en déplagant
le curseur dans le bouton désiré qui sera activer (couleur rouge) avec Papparition d’une
étiquette explicative, puis cliquer :

Figure (1V.4) : L’onglet du Module{MOTEUR HUSHKITE)

234.
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Cette sélection permet également d’afficher une boite d’information pour
confirmer ’exécution de votre choix, appuyez sur le bouton OK pour continué :

Figure (IV.5) : Boite d’Information

Cette deuxieme fenétre Figure (1V.6), permet d’indiquer la bonne exécution du
choix, il ne reste que de consulter les fichiers des résultats.

0 | infarmation

S35
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* Utilisés pour afficher les résultats I"option "Affichage des résultats’ ensuite le
module * Consulter les fichier *.dat '

Figure (IV.7)

* Appuyez sur le bouton OK pour confirmer la consultation d’un fichier * .dat:

Figure (TV.8)

* Une fenétre aflichera les résultats finals de I'exdéeution du programme

srsseessrsssren] HOTEDTRE NON HUSOAKITE }essrsssssssssssen
sssssael ‘pyarntion donnes les rezsoltats soivantes -'--'ﬂ!;
TAT[ =] e FlalX] i £
fessseasems s sw R D T T e - )
30 - 1.74 = 78 _30L7E - L 1
—az - 1.82 - 79 F33EA - 1 (L
—1Td - 1.70 - 7F_BTFFOR - 2 [
—15 - 1.76 = B1_0O5772 - 3 2
—19 - 2.8z - BE . 46ZA7 - 4
2 - 1 85 - Bl .D28%% - =
—24 - 1.84 e A1 43373 - &
-1 - i B1 - 82 SO2D1 - T
—19 L 1.%1 = B3 _B47hb - 8
—20 - 1.78 & HO . T27L4 - 3
-13 L] 1.80 - B2 _ZT7304 - im
—3n - i % = A2 05740 - 11
—-76 = 1.94 = H3_ 40040 - 12
—24 - 1 92 = f3 26568 - 13
-13 - 1. 69 - 79 RANE&I? = 14
LN e e i i T i i i T
R s '

Figure (1¥.9) : Fenétre d'Affichage des Résultats

* La dermidre option © Help' contient la méthode d’utilisation du logiciel avec la definition
des abréviation, avec un sous-menu ‘A propos’ indiquant le nom du logicie]l ams: que les noms
des concepteurs i

T
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IV.1 L1 organigramme :
Le schémas utilisée dans "organigramme sont :

FTD&T / Di}nn::s /
I: v

" Déeision > + +
Stockage a
R Ay Connecteur page
+ SuLvaILE

* Organigramme :

I Terminaison ]

Début

= Menu

* Moteor Hushkité
*  Moteur non Hushkité
=  Moteur overhaul¢

[ e

Lecture des Choix= -
données du CRM
Pour le moteur //’

Lecture des

Hushkité

donndes du CEM Lecture des
{ Pour le moteur données du CRM
l non Hushkite Pour le mateur

iy overhaulé
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2]
T

Caleul de paramétres de
contrile

Mlal W2al ECGTal FFal
Do moteur Hipshiote

Caleul de paramétres de
contrale

W la2 N2a2 FGT2, FFa2
D motewr Non Hushkité

v

Caleul des param éires
de dégradation
N1dl N2d1 EGTdL.
FFd]

1=1+1

v

Caleul des paramétres
de dégradation

N1d2 N242 EGTAD,
FFd2

-

I=]+1

Caleul de puramétres de
contrale

MNiad N2a3 EGTI Ffal
D moteur Overhaule

v

Calcul des parametres
de dégradation

N 1d3 N2d3 EGTdS,
FFd2

E=K -1

v

Caleul des
performances des
différents
moteurs

v

Caleul ges
parameétres des
différents stations

De 8

Caloul ce la
CONSQIMIATIon
specifigue

;

Calcul de la
poussge
specilique

Calcul des rendements
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CHAPITRE V : Résultats & Interprétarions

V.1. Préscntation des gm_]i'lies'. -

MO TEUR-OYCAHAULLD

A
a5 -
-l ——
1% —
; I —— M T EUR-UOVERHAULE |
= 1@ S T T el =
B
aB5 CoaEn e e R pas
-5 e — r
HEURES DE VOL[HDV]
Graphe (V.1) Taux de¢ dégradation du N1 en fonction des heures de vol
Pour un moteunr OVERHAULE
MOTEUR HUSHXITE
20 |
|
% !
z0
18 e
:g. [——MOTEUR HUEHKITE |
* 1n - —
5 b
o |4 f V T
i3gn b sumg gL 350 . i8ga o ATED 1afu 18510
o = N = —

HEWURES DE WO LIHDW]

(zraphe (V.2) Taux de dégradation du N1 en fonction des heures de vol
Pour un moteur HUSHKITE
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M 5

S 0E-D

2,50E«

2 0IE 47

1, 50E+E7

1, MEHN —

R

NOC e+

< HIN

Résulrars & Interprétations

DEGRADATION DU MOTEUR NON-HUSHKITE

| BT ELIR MEK-RSHKRITE |

rlq_._'_h_._|_| 2 e e I = -
S1G0 SZo0 3300 3TN Auixdl I _':Fuﬁ' =m0 a0

HEURS DE VOL {HDOV|

Graphe (V.3) Taux de dégradation du N1 en fonction des heures de vol

n2ars|
g
i
|

Pour un moteur NON-HUSHKITE

OEQGRADATION DU MOTEUR NON-BUSHRITE

TTHE ™+ — b T 1 | O [LFT dig

LT
—ai

HEURS OFE vl LE HEEYS

" MBTEUR 3N AUERRITE |

Graphe (V.4) Taux de dégradation du N2 en fonection des heures de vol

Pour un moteur NON-HUSHKITE
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W2 [%]

ISR

- eI

DEGRADATION DU MOTEUR OVERHAULE

3, 0CERDY . =

el 1) [ — -

A00ECY 0 S PEEL TR -

1 B0E+0) —— e =T
[S=MOTELR OVEREALLS

1,00E+M —

O [HE 3

OLO0E= ) e ey

4 - Y i !
0 3t Wil 410 4Bl 1 R Bt 76D

HEURS DE WOLE

Graphe (V.5) Taux dec dégradation du N2 en fonction des heures de vol
Pour un moteur OVERHAULE

MOTELR HUISHEITH

ZOCE O f - e &

2,50E-0°

2.00E+ 27

1,E0E =07 P S P

—— M1 EUR AUSHKIT E

e+ =

B+ 4 ———

O DOE+[0 I++_ r
13#1‘- B - e S e N 1 b ~_BF§|I

sneen L S . -

HEURES DE VOLS

Graphe (V.6) Taux de dégradation du N2 en fonction des heures de vol
Pour un moteur HUSHKITE

7
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V.2 — Interprétation des graphes :

Nous avons choisie d’étudier trois rvpes de moteur dont I'un est pris comme reference
(Overhaulé) pour la comparaison des résultats 4 fin de mieux contourne les principaux
parametres qui accuse la dégradation des performances

V.2.1. Dégradation du N1 et N2 :

V.2.1.1. Moteur Overhaulé |[Grph(V.1, V.5)|

Pendant un intervalle de temps variant de 267 4 784 heure de vol, le taux de
dégradation des vitesses de rotation des corps basse et haute pression (N/d N2d) passe de
(0.726/%] & —1.5318{%/ ) pour le régime(N/} et de (1.777[*] a  1.3141[%] ) pour le -
régime(N2 ). ce qui accuse une augmentation du debit carburant et donc de la consommation
specifique .

A noté ici, que le taux de dégradation des deux régimes relativement négative signifie
que les valeurs mesuré dépasse celle fixe par le constructeur.

A partir de 784 et jusqu’a 818 heure de vol I'écart des paramétres de contrdle
( N1,N2) par rapport aux normes marquent une |égére augmentation en dépassant le seuil pour
atteindre des valeurs respectivement d’emvrants —1. 717 [24] et —1.372 [%5].

V.2.13Moteur Hushkité : | Grph. (V. 2, V.6) |

L effet d*installation du Hushkite sur le moteur avec un potentiel de vol relativement
grand accuse une influence sur les performances notamment sur la consommation specifique,
facteur le plus essentielle pour chague compagnie agrienne.

|.e comportement du taux de déaradation qui ne cesse d’augmenté mais cette foie,
d’une fagon plus rapide par rapport au metewr Overhaulé

Pendant toute la plage de vol d’enivrant 684 heure de vol, les principaux parameétres du
controle ( N1,N2), marguent celte foie une augmentation remarquable par rapport a celle
constaté précédemment pour un moteur Overhaulé, en dépassant le seuil avec un maximum
des valeurs respectivement d'enivrants—2.426 [%4/ et =2.635 [%4],ce qui accuse une
augmentation de la consommation spécifique



CITAPITRE W - Résultats & Interprétation

V.2.1.3. Moteur Non-Hushkité : |Grph. (V. 3, V.4)]|

L'étude du comporlement de dégradation de ce moteur nous a permis d’avoir un
apergu sur aulre paramétre qui ne cessc d'influencé les performances, c'est bien le
vieillissement du moteur due au grand nombre de vol effectué(~ 4000h).

L allure descendante de la famille des courbes de dégradation des parametres, illustre
le comportement du moteur sous 1'influence du vieillissement, cependant on remargue
pendant tout |'intervalle du vol effectue (804 heure de vol), que la dégradarion des
paramétres de contréle ¢ N7, N2Jest négative, ce qui signifie qu’ils ont dépassé le seuil
respectivement d’enivrant £.203 %] et 3.976 [%] ce qui accuse une augmentation de la
consommation specifique .
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V.2.2. Dégradation du EGT , FF et les différents rendement :
V.2.2.1. Moteur Overhaulé :

Pendant un intervalle de temps variant de 267 a 784 heure de vol, le taux de
dégradation du débit carburant (FFd } est positif, I'écart entre les valeurs mesurés en vol
(C.R.M) et celle fixé par le constructeur pour un fonctionnement normale en vol de croisiere,
passe de ( 9.1671/%/ & 0.151] %] ), ¢’est 4 dire une diminution d’enivrant 9.01/%5],ce qui va
donner lieu 4 une augmentation de la consommation spécifique d’enivrant f. 107{KedN.h |

Dans ce méme intervalle du vol, le taux de dégradation des vitesses de rotation des
corps basse et haute pression accusent une augmentation du débit carburant et donc de la
consommation spécifique constaté précédemment, & fin de garder une poussée specifique
relativement constante avec un rendement globale qui n’est d’autre que le produit des deux
rendements propulsif et thermique reste proche de #.25 dans la plus grande majorite de
I"intervalle du vol| Grph. (V.18 » V.20)|, et cela dans les limites d’augmentation du (£(rf)
qui accuse aussi unc légére augmentation dans la quelle I'écart passe de (13.381 %/ a
6. 0194 /%] ) | Grph. (V.7 ,V.11)].

A partir de 784 et jusqu”a 818 heure de vol I'écart des parametres de contrdle
par rapport aux normes marquent une légére augmentation en dépassant le seuil pour
atteindre la valeur —1.40 {24/ pour le debit carburant FF, contrairement a (EGT} qui garde
une valeur inférieur au seuil d’cnivrant 5.543 [%5/

On constate que le taux de dégradation des performances est relativement positif (sauf
pour les deux vitesses de rotations gui prouvent un léger dépassement par rapport au seuil), ct
lente dans la plus grande majorité de "intervalle du vol, aussi la variation semble se
conformer aux normes fournies par le constructeur tout au moins 1" allure semble é&tre en
accord. et cela est due au fait que le moteur vient de sertir de sa révision générale, ce qui
caractérise son bon fonctionnement (apte & voler ~13000k)

V.2.2.2. Moteur Hushlkité :

L effet d'installation du Hushkite sur le moteur avec un potentiel de vol relativement
grand accuse une influence sur les performances notamment sur la consommation specifique,
facteur le plus essentielle pour chaque compagnie aérienne.

Le comportement du taux de dégradation qui ne cesse d augmenté mais cette foie,
d'une fagon plus rapide par rapport au moteur Overhaulé.

Pendant toute la plage de vol d’enivrant 66 heure de vol, les FF marque cette foie
une augmentation remarquable par rapport & celle constaté précédemment pour un moteur
Owerhaulé, en dépassant le seuil avee un maximum de valeur denivrant —7. 692 /%], ce qu
accuse une augmentation de la consommation spécifique d enivrant @ 743/KgdV.h] ;c'est a
dire une augmentation de #.036/Kg/dN.h] par rapport au moteur overhaulé , contrairement &
(EGT) qui garde une valeur inférieur au seuil d’enivrant 5. 094 /%] |Grph (V.8,V.12)].*

L4
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En revanche, cette augmentation des vitesses de rotation qui ne cesse de dépasser le
seuil, n’a pas pu garder une poussée spécifique relativement constante, cependant on constate
une dégradation de celle-ci d’enivrant 13.563 fdN/kg.s-1], c’est 4 dire une diminution des. 853
par rapport a celle du moteur overhaulé, avec chute du rendement globale d’enivrant 2% ce
gui manifeste I'installation du Hushkit est plus précisément de sa partie essentielle (le
mélangeur), qui tend 4 mixer les deux flux (primaire et secondaire), pour aboutir a une
diminution de la vitesse d'¢jection source principale du bruit du jet ; ainsi le rendement
globale marque aussi une légére dépradation d’enivrant

Notons que, les normes fixés par le constructeur sont établie avec des coeflicient de
seourilé qui semble bien loin de I’état cntique, ce qui nous aménes a dire que ces dégradations
et leur différences par rapport aux normes fixés par le constructeur d'une part et leurs
variation par rapport a celle du moteur overhaulé pris comme référence d’'une autre part
semble étre acceptable

V.2.2.3. Moteur Non-Hushkité :

L'étude du comportement de degradation de ce moteur nous a permis d’avoir un
apergu sur autre parametre qui ne cesse d’influenceé les performances, ¢'est bien le
vieillissement du moteur due au grand nombre de vol effectué(- 4000h),

L allure descendante de la famille des courbes de dégradation des paramétres, illustre le
comportement du moteur sous I'influence du vieillissement, cependant on remarque pendant
tout 'intervalle du vol effectué (804 heure de vol), que la dégradation du FF est négative, ce
qui signifie qu’il a dépassé le seuil respectivement d’enivrant 6. 803 /%[ ce qui accuse une
augmentation de la consommation spécifique d’enivrant 8. 279/ Kg/dN.h/, ¢’est a dire une
augmentation de & 112{Kg'dN h{ par rapport au moteur overhaulé, contrairement a (EGT)
qui garde une valeur inférieur au seuil jusqu'd 664 heure de vol, aprés la quelle dépasse le
seuil pour un maximum de 4.258 /%] |Grph{V.9, V.10)]

[.e rendement de propulsion marque une chute d’enivrant & #%.

Aussi, la pousse specifigque marque une degradation d’enivrant 713.136 /%], et le
rendement globale diminue de #1133,
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Le caleule de la pente des valeurs dégrade nous a permis d'avoir une idée sur la
vilesse avec la quelle le moteur se deégrade est on a constate gu’elle est plus rapide pour ce
dernier moteur, car il est évident qu’aprés une cerlaine durée de mise en service, le
turboréacteur s encrasse el s'entartre. vu son bruit de jet et ces haules températures de
fonctionnement.
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Bans le cadre de ce projet, nous avons effectué une étude comparative des
principales performances du turboréacteur JT8D-15 avec et sans HUSHKIT
et leur taux de dégradation par rapport aux normes fixé par le constructeur ~ ‘pratt
& withney ‘ au moyen d'un abaque que nous avons transformé en Logiciel.

ile Logicicl que nous avons tenté de mettre au point permet le calcule des
paramétres de controle du moteur fixé par le constructeur en vol de croisieres, de
faire une comparaison de ces derniers avec ceux enregistrés en vol ( CRM), pourcn
déduire le taux de dégradation, surtout de la consommation specifique qui est un
facteur primordial pour toutes les compagnies.

Sur 1a base des résultats obtenus, nous avons constaté que une diminution
relative de la poussée, avec une légere augmentation de la consommation spécifique
du carburant d‘enivrant 0.036 kg/daN h due a I'installation du HUSHKIT, le cotit

de cette augmentation est inférieur aux taxes du bruit que doit payer la compagnie
Air Algerie durant ses vols en destination d’Europe et surtout en France.

Bonc le HUSHKIT, est une solution & prix réduit pour le passage en classe 3,
car les économies de carburant d'un nouvel avion sont compensées par les cofits
plus élevés de maintenance, cependant la prolongation de la vie des moteurs avec
des Hushkit exige les plus basses dépenses d'investissemnenl

Notons ici que ‘il faut faire un suivit du moteur Hushkité surtout quand il
dépasse 3000 h de vol, car on a constaté "apparition d’un autre paramétre qui ne
cesse d’influencé les performances et qui vient s'ajouter a I'influence de cet
atténuateur, c’est bien le facteur de vieillissement.

Notre but principal de ce travail cest que les résultats obtenus ainsi que le
Logiciel pouvaient étre exploités par la compagnie Air Algérie, qui voudrail
appliquer le FILISHKIT sur ses anciens avions classé chapitre 2 et qui représentent
85% de la flolle lotale.

i€n fin, nous souhaitons bien que ce modeste travail constitue une base de
données de recherche et qui ouvre la voie a d'autre étudient intéressés par ce sujet.
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ANNEXE

ANNEXE 16/ CHAPITRE 3 :

L. — AVIONS A REACTION SUBSONIOQUE —
Demande de certificat de navigabilité pour le protoiype acceptée

depuis le 6 octobre 1977

2. —AVIONS A HELICES DE PLUS DE 5700 kg -
Demande de certificat de navigabilité pour le prototype acceptée

depuis le | janvier 1985 et avant le 17 novembre 1988

3. — AVIONS E HELICES DE PLUS DE 92000 kg —
Demande de certificat de navigabilité pour le prototype acceptée

depuis e 17 novembre 1988

3.1. Application :

3.1.1. Les normes du présent chapitre seront applicables:

A tous les avions & réaction subsoniques. versions dérivees comprises, 4 l'exception des
avions qui exigent une longueur de piste inferieure ou égale 4 10 m a la masse maximale de
navigabilité, au sujet desquels la demande de certificat de navigabilité pour le prototype a ete
acceptée ou un autre procedure réglementaire équivalente a ére appliquee par le service de
certification depuis le & octobre 1977,

3.2. Points de référence de mesure du bruit *

3.2.1. Les niveaux de bruit engendrés par un avion et mesurgs conformeément aux présentes

normes.

3.2.2. Point de mesure du bruit pendant les essais :

3.2.2.1. Si les point de mesure du bruit ne sont pas situés aux point de référence de
détermination du bruit, les corrections dues aux différences de position de ces puinl deviont
étre effectuées de la méme maniére que les corrections concernant les différences entre les

trajectoires d'essai et les trajectomes de reférence.
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3.2.2.2. un nombre suffisant de point de mesure du bruit latéral seront utilisée pour démontre
au service de certification que le niveau maximal de bruit sur I'axe latéral approprié a été
déterminé clairement. pour les avions & réaction, il sera procédé a des mesures

simultanées en un point symeétrique 4 1'un de ces point, de 'autre coté de la piste.

Dans le cas d’avions a hélices, vu "asymétrie du bruit latéral qui leur est propre, des
mesures simultanées seront effectuées en position symétrique 4 chacun de ces point de mesure
(sur une parzlléle a I'axe de piste 4+10 m) du coté opposé de la piste.
3.2.2.3. Une seule trajectoire de vol de référence, qui pourra comprendre une réduction de

poussée sera employée pour déterminer les niveaux de bruit latéral et de bruit au

survol,

3.3, Niveaux mazximaux de bruit :

3.3.1. les niveaux maximaux de bruit, déterminés conformément 4 1 méthode d’évaluation du

bruit exposée 4 I"appendice 2, ne dépasseront pas les valeurs ci-apres.

3.3.1.1. au point de référence de mesure du bruil latéral 103 EPNAB pour les avions dont la
masse maximale au décollage certifiée, pour laquelle la certification acoustique est demandee,
est supérieure ou égale & 400 000 kg cette valeur décroissant linéairement avec le logarithme
de la masse de ["avion pour atteindre la limite inférieure de 94 EPNAB 4 35000 kg, cette

limite demeurant ensuite constante.

3.3.1.2. Au point de référence de mesure du bruit au survol
a) avions monomoteurs ou bimoteurs :

101 EPNAB pour les avions dont la masse maximale au décollage certifiée, pour laguelle la
certification acoustique est demandée, est supérieure pu égale & 385000 kg, cette valeur
décroissant linéarement avec le logarithme de la masse de I'avion a raison de 4 EPNdB
chague fois que la masse diminue de moiti€, pour atteindre la limite inféricure de 89 EPNAB,
cette limite demeurant ensuite constante.

b) avion trimoteurs :
Comme c¢n a), mais 104 EPNAB pour les avions dont la masse maximale au décollage
certifige sel epale ou supeéneure 4 385 000 kg.

c) avions €quipés de quatre moteurs ou plus :

Comme ena}, mais 106 EPNAB pour les avions dont la masse maximale au decollage
certifices est égale ou supérieure a 385 000 kp.
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3.3.1.3. Au peint de référence de mesure du bruit a Iapproche :

105 EPNAB pour les avions dont la masse maximale au décollage certifiee, pour
laquelle le certification acoustique est demandée, est supéricure ou égale 4 280000 kg, cette
valeur décroissant linéairement avec le loparithme de la masse de I"avion pour atteindre la
limite inféricure de 98 EPNAB a 35 000 kg, cette limite demeurant ensuite constante.

3.3.2. Sil’on utilise une température ambiante de référence de 15 °C [voir 3.6.1.5 b)]. on
ajoutera 1| EPNAB au niveau de bruit mesuré (et corrigé) au point de mesure survolé au
décollage avant de le comparer au niveau maximal de bruit

3.4. Compensations :

3.5.1. Si le niveau de bruit maximal en un ou deux points de mesure excéde le niveau

maximal :

a) la somme des dépassements n'cxcédera pas 3 EPNdB
b) tout dépassement éventuel en un point donné ne sera pas supérieur a 2 EPNdB;
¢) les dépassements éventuels seront compensés par une diminution correspondante 4 I'autre

Ol ALX autres points.

3.5. Procédures de référence pour la certification acoustique :

3.5.1. Conditions générales :

3.5.1.1. Les procédures de référence devront satisfaire aux spécifications des réglements de
navigabilile,

3.5.1.2. Les calculs des procédures el des (rajectoires de référence seront approuvés par le
Service de certification,

3.5.1. 3. Les procédures de référence seront calculées dans les conditions atmosphériques de
reférence suivantes :

a) pression atmosphérique au niveau de lamer = 1 013,25 hPa :

b) température de I'air ambiant : 25 °C (soit ISA + 10 “C) ; toutefois, a la discrétion
du service de certification, la température de 15 °C (soit ATI) peut &tre utilisée
comme autre température ambiante de réference ;

¢) humidité relative - 70 % ;

d) wvent nul.
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3.5.2. Procédure de référence au décollage :

3.5.2.1. La trajectoire de décollage de référence sera calculée comme suil |

a)

b)

la poussée ou puissance de décollage du moteur moyen sera utilisée & partir du
début du décollage jusqu’au point ol I'avion atteint au moins la hauteur suivante
au-dessous du niveau de la piste :
- avions monomateurs ou bimoteurs — 300 m (985 fi)
- avions trimoteurs — 260 m (855 A)
- avions équipes de guatre moteur ou plus — 210 m (690 ft)
une fois que I’avion aura atteint la hauteur spécifiée en a) ci-dessus. la poussée
ou puissance ne sera pas réduite 4 une valeur inférieure & celle qui permet de
maintenir _
1) une pente de montée de 4 % ; ou
2) dans le cas des avions multimoteurs, le vol en palier avec un moteur

hors de fonctionnement ;

si la valeur de la poussée ou puissance nécessaire dans ce dernier cas est supérieure & la

précédente |

c)

d)

la vitesse sera la vitesse de montée au décollage avec tous les moteurs en
fonctionnement qui sera choisie par le postulant pour &re utilisée en vol normal,
elle sera au moins égale 4 V, +19 Km/h (V; + 10 kt) sans dépasser V, + 37 km'h
(V; +20 kt), sera atteinte aussitdt que possible aprés le jaugeage et sera
maintenue tout au long de Iessai de certification acoustique au décollage ;

une configuration de décollage constante choisie par le postulant sera maintenue
pendant toute la durée de la procédure de référence de décollage ; le train
d’atterrissage pourra toutclois étre relevé. Le terme configuration désignera,
dans ce contexte, 1'état des systémes el la position du centrc de gravité ct
indiquera notamment quelles sont les positions des dispositifs
d’hypersustentation utilisées, si le (GAP fonctionne et si les prise d’air et les

extracteurs de puissance sont en service :
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¢) la masse de I'avion au moment du licher des freins scra la masse maximale au

décollage a laquelle la certification acoustique ;

f) le moteur moyen sera défini par la moyenne de tous les moteurs remplissant les
conditions de certification qui sont utilisés pendant les essais en vol de I'avion
jusqu’a la certification ¢t pendant celle-ci, lorsque les limites et les procédures
indiguées dans le manuel de vol sont respectées . cecl constituera une norme
technique précisant notamment la relation entre la poussée et les parametres de
commande (par exemple N; ou EPR). Les mesures de bruit faites pendant les

essais de certification devront éire ramendes a cette norme.

3.5.3. Procédure de référence & Papproche :
3.5.3.1. La trajectoire de référence a I'approche sera calculée comme suit
a) I'avion vole en régime stabilisé, suivant un angle de descente de 3° ;

b) 'approche sera effectuée 4 une vitesse constante au moins égale a la valeur
minimale de Vyer + 19 kmv'h (Veer + 10 kt), & poussée ou puissance constante
pendant P'approche et au-dessus du point de mesure et elle sera poursuivie

jusqu’a Iatterrissage normal ;

¢} la configuration constante de 'avion & I'approche, utilisée dans les essais de
certification de navigabilité, mais avec train sorti, sera maintenue pendant toule

la procédure de référence d’approche ;

d) la masse de I'avion au toucher des roues sera la masse maximale 4 atterrissage
permise par la configuration d’approche définie en 3.6.3.1 ¢). pour laguelle la

certification acoustigue est demandée |
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€) on utilisera la configuration la plus critique (celle qui produit les niveaux dec
bruit les plus élevés) comportant le déploiement normal des pouvernes
atrodynamiques, y compris les dispositifs destinés 4 modifier la portance et la
trainée, 4 la masse pour laquelle la cerfification est demandée. Cette
confipuration comprend tous éléments énumérés en 5.2.5 dans I'appendice 2 qui
contribueront & I'état continu le plus bruyant 4 la masse maximale 3

atterrissage en utilisation normale.

3.6. Procédures d'essai ;

3.6.1. Les procédures d’essai devront étre acceptables pour le service de certification de
navigabilité et le service de certification de I'Etat qui délivre le certificat.

3.6.2. Les procédures d’essai et les mesures du bruit seront exécutées el traitées d’une maniere
approuvée pour donner la mesure d’évaluation du bruit désignée sous le nom de niveau
effectif de bruit perou (EPNL), exprimé en unités EPNJB

3.6.3. Si la masse pendant I’essal est différente de la masse pour laquelle la certification
acoustique est demandée, 1'ajustement 4 apporter & I'EPNL n’excédera pas 2 EPNdB pour les
décollages et 1 EPNdAB pour les approches. Les données approuvées par le service de
certification devront étre utilisées pour déterminer la variation de I'EPNL en fonction de la
masse i la fois pour les conditions d’approche et celles de décollage, De méme, IPajustement
4 apporter 4 TEPNL n’excédera pas 2 EPNAB pour les écarts de la trajectoire d approche par

rapport a la trajectoire de référence.

3.6.4. Si 'on utilise des procédures d’cssai équivalentes qui différent des procédures de
référence, les procédures d’essai et toutes les méthodes employées pour ajuster Jes résultats en
fonction des procédures de référence seront approuvées par le service de certification. Les
ajustements ne dépasseront pas |6 EPNdB au décollage et 8 EPNAB a "approche et, s7ils

dépassent respectivement 8 EPNAB et 4 EPNdB, les valeurs obtenues ne seront pas <-2
HEPMNAB.
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Les niveaux maximaux de bruit :
En chacun des points de référence de mesure du bruit ,les niveaux ne doivent pas dépasser

les valeurs figurants dans (Fannexe 1) pour le passage en classe 3.

a)- Au point de mesure au décollage :
101 EPNAB , pour les avions dont la masse maximale au décollage est supérieure
ou égale 4385.000 Kg . cette valeur décroissant linéaircment avec le logarithme décimal
de la masse de I'avion | 4 raison de 4 EPNdB .chaque fois que la masse diminue de la moitie
pour atteindre la limite inféneure 4 89 EPNAB a 48.100Kkg.

b)- Au points de mesure latéral :

103 EPNdB ,pour les avions dont la masse maximale au décollage est supérieure ou
égale 4 400.000Kg.cette valeur décroissant linéairement avec le logarithme décimal de la
masse de ["avion ,a raison de 2,56 EPNdB, chaque fois que la masse diminue de la moitié
pour atteindre Ia limite inféricure 4 94 EPNdB a35.000Kg.

¢}- Au points de mesure 3 approche :

105 EPNdB ,pour lcs avions dont la masse au décollage est supérieure ou égale &
280.000Kg. cette valeur décroissant linéairement avee le logarithme décimal de la masse de
I’avion, raison de 2,33 EPNAB ,chaque fois que la masse diminue de la moitié pour atteindre
la limite inféricure a 98 EPNdB 4 35.000 Kg.

M — masse maximale au décollage 0 35 - 280 385 400
Limite de bruit latéral( LPNdB) 94 ~ 80.87+8.51 log M 103
Limite de bruit 2 "approche(EPNdB) | 98 |86.03 +7.75 log M | 105
Limite de bruit au décollage(IPNdB) | 89 |66.65 +13.29 log M JETY

La taxe bruit :

La taxe est modulée suivant la masse (M) de ["avion , son groupe acoustigue et la période
du déeollage (jour ou nuit ) :

Pour notre cas le 737-200 est classé groupe? le montant de la taxe est de:

Taxe jour en (franc) Taxe de nuit en (franc)

StlogM [FI] 161log M [FE|

(t ) varie suivant les lais .
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