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Introduction générale, objectifs et plan du mémoire

Une des lois fondamentales de la mécanique est le principe de I’action et de la réaction :

toute action s’accompagne d’une réaction, égale et directement opposée a 1’action .Reste a
définir P’action, ce qui est facile pour les corps immobiles, mais moins pour les corps en
mouvement, comme c’est le cas des véhicules propulsés par I’action d’un moteur.
On distingue deux types de réaction : la réaction délivrée par un corps fixe, et celle délivrée par
un corps mobile. Les différentes machines qui font 1’objet de ce cours s’appuient sur des
fluides gazeux pour générer une poussée. L’initiative et donc 1’action appartenant au moteur.
Le fluide utilisé se met en mouvement et délivre une réaction (une poussée) qui provoque le
mouvement du moteur et du véhicule.
La propulsion est un déplacement autre que le simple asservissement aux forces naturelles, que
sont les vents, les courants, la pesanteur, 1’énergie solaire, le champ magnétique terrestre...Ces
forces naturelles sont certes gratuites et leur action est relativement peu bruyantes, mais elles
sont aléatoires, comme la pesanteur, les courants ou le champ magnétique.
La propulsion, quelle que soit la méthode employée, est basée sur le principe qui est
d'augmenter la quantit¢ de mouvement du fluide en contact avec I'¢lément propulsif. Dans le
cas d'une fusée, les gaz propulsifs ont leur origine a I'intérieur méme de I'engin, alors que dans
le cas d'un moteur utilisant l'atmosphére comme comburant, c'est-a-dire un moteur aérobie, la
poussée provient d'une action sur l'air dans lequel baigne le véhicule.
Les différents systeémes de propulsion dans et en dehors de I'atmosphére peuvent étre classés,
dans une premiére approche, en cinq familles :

e les hélices

e les pulsoréacteurs

e les statoréacteurs

e les turboréacteurs

e les moteurs-fusées
Une hélice peut étre associée soit 2 un moteur a pistons, soit a une turbine a gaz, pour former

dans ce dernier cas un turbopropulseur.

L’objectif de ce travail est de réaliser une ¢tude paramétrique pour déterminer les performances

d’un turbopropulseur en fonction des parametres influengant son fonctionnement qui sont le



taux de détente de la turbine optimum ainsi que la détermination de poussée générée par
I’hélice et la tuyere .

Le document s’articule ainsi :

Le chapitre 1 est consacré a une généralité sur les turbomachines, ces différents types ainsi que,
a ces principes généraux de fonctionnement.

Le chapitre II est consacré a des généralités sur les turbopropulseurs en présentant les
différents types de turbopropulseur et les €léments qui constituent ces derniers tel que (la
section compresseur, la section chambre de combustion, la section turbine, la section
échappement, le module réducteur de vitesse ainsi qu’aux réducteurs de vitesse). Il a été aussi
présenté dans ce chapitre aux équations de calcul de puissance, du rendement, de la vitesse
d’échappement, la chute d’enthalpie...etc.).

La partie résultat vient dans le chapitre III. Dans cette partie, nous présentons les résultats de
calcul de la consommation spécifique, de la poussée spécifique, le coefficient de poussée du
I’hélice ainsi que consommation du turbopropulseur.

Enfin, la derniére partie est consacrée a une conclusion générale sur les résultats trouvés dans

le présent document.



CHAPITREI. GENERALITE SUR LES TURBOMACHINES

I.1. Introduction

Une turbomachine est un terme générique désignant une machine fonctionnant sur le principe
de la récupération de 1'énergie calorifique des gaz issue d'une combustion par le biais d'une
turbine, afin d'entrainer un compresseur et les accessoires nécessaires au bon fonctionnement
de la machine pompes, régulateurs, etc.
Sous ce terme peuvent étre identifiés trois types de moteurs différents :

- Les turboréacteurs.

- Les turbopropulseurs.

- Les turbomoteurs.
De nos jours, les types de moteurs les plus souvent utilises dans les avions civils sont les
Turboréacteurs choisis pour notre étude. Ces deux types de moteurs fonctionnent sur le méme

principe de "turbine" (Goder, 2015) [1] qui sera expliqué dans les sections suivantes.

I.2. Les turboréacteurs

Un turboréacteur se compose d’un tube qui contient :

- Un compresseur a plusieurs étages;

- Une chambre a combustion;

- Une turbine a gaz;

- Une tuyere de sortie.
Le principe de fonctionnement de ce type de moteur se résume par I’entrée d’air froid par
I’avant et qui sera mis sous pression par le compresseur. Ensuite, 1’air compresse entre dans la
chambre a combustion afin de se mélanger au carburant puis s’enflammer ce qui permet la
production d’une trés grande force de poussée causée par la dilatation de la chaleur et
I’explosion du mélange. Ensuite, la turbine a gaz tourne par I’air explose qui sort du moteur par
la tuyere de sortie. Un schéma visualise mieux les étapes citées précédemment (Girard, G.et al.,

2016) [2].
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La force de poussée du moteur pourrait étre exprimée (en thermodynamique) en fonction de la
masse d’air et la différence entre la vitesse d’entrée et la vitesse de sortie des écoulements de

gaz.
I.2.1. Les turboréacteurs a simple flux

Lorsque la totalité de I’air traverse le moteur et actionne les turbines, le turboréacteur est dit a
"simple flux". En effet, pour ce type de moteur lorsque la température de 1’air ambiant
augmente, I’air chaud et le flux massique de I’air passant dans le moteur diminuent ce qui
provoque la diminution de la poussée du réacteur. Pour augmenter cette poussée au décollage
et durant les périodes chaudes, il faudrait injecter de I’eau a I’entrée du compresseur qui devrait
se vaporiser et refroidir 1’air (Gaétan, 2009) [3]. Dans le but d’accroitre ’efficacité et la
performance du moteur, le compresseur a ¢t¢ divisé en deux parties, I’une a "basse pression" et

I’autre a "haute pression", ce qui définit les turboréacteurs a double flux.

Exemple: le turboréacteur PW 500 congu pour équiper les jets d'affaires de faible a moyen

tonnage.

Figure I.1. Schéma d’un turboréacteur

1.2.2. Les turboréacteurs a double flux (turbofan)

Ce type de moteur exprime une amélioration du moteur turboréacteur a simple flux dont nous
avons parlé dans le paragraphe précedent. Le principe de fonctionnement de ce moteur est un
peu différent de celui du turboréacteur a simple flux. En effet, seulement une partie de 1’air qui
entre dans le moteur sera par la suite comprimée, 1’autre partie retourne a I’extérieur. Ensuite,

I’air se mélange avec le gaz provenant de la turbine avant d’arriver a la tuyere (Gaétan, 2009)

[3].
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Les avantages des turboréacteurs a double flux sont les suivants : (Weng et al.) [4] et (Gaétan,

2009) [3].

- Une plus grande poussée au décollage par rapport a la poussée d’un turboréacteur a
simple flux.
- Un refroidissement du moteur grace a la déviation de ’air.
- Une diminution du bruit en provenance de la combustion grace au gaz d’échappement
qui est noy¢ dans le flux d’air supplémentaire.

Un modele de turboréacteur a double flux a été présenté. Il se compose d’un ventilateur a un
¢tage, d’un compresseur axial a basse pression a 3 étages, d’'un compresseur axial a haute
pression a 9 étages, d’une chambre de combustion, une turbine a haute pression a un étage et
d’une turbine a basse pression a 4 étages (Aydin et al., 2015) [5].
La turbine a haute pression gére le compresseur a haute pression qui permet de pressuriser I’air
et passer a 1’étage de combustion. Alors que la turbine a basse pression gere le ventilateur qui
pressurise et accélere la déviation de ’air. Une partie d’air prise a travers le noyau du moteur
restant de 1’écoulement (20% du débit), passe par le ventilateur et se mélange avec 1’air chaud
juste en sortant de la turbine. L’air comprime sera mélange au carburant et fournit ainsi la
combustion. Le gaz a trés haute pression et a trés haute température sera dirigé en direction de
la turbine a basse pression (comme montre dans la figure 1.2) afin d’obtenir la poussée
nécessaire pour la propulsion de ’avion. Le gaz sortant de la turbine sera éliminé a travers le
tuyau d’échappement a haute vitesse. Le ventilateur est I’'une des parties importantes du
moteur. En effet, 75% a 80% de la poussée du moteur est générée par le ventilateur. Pour le
turboréacteur a double flux, il y a deux axes de turbine. Un axe relie la turbine a haute pression
au compresseur a haute pression, tandis que 1’autre axe relie la turbine a basse pression au
compresseur a basse pression et au soufflante (Aydin et al., 2015) [5].

La figure suivante 1.2 représente les différentes parties d’un turboréacteur a double flux :

12



Turhines haute

Saufflante compresseur HP pression

Arbre HP

Arbre BF

compresseur BF Chambre de Turhine BF Tuyere
carmbustion

Figure 1.2. Les différentes parties d'un turboréacteur a double flux. Tirée de : De
Magnitot et al., (2010) [6].

L.3. Les turbopropulseurs

Le couple est exploité pour entrainer une hélice : Avions 1égers, avions de transport civil ou

militaire etc...

Sortie
Hélice Réducteur Compresseur Turbine d'echappement

|:> Axe Chambre de
Combustion
— —>
== | —>

Figure 1.3. Schéma d’un turbopropulseur
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1.4. Les turbomoteurs

Le couple est également exploité pour entrainer des rotors d'hélicoptéres ou entrainer des

Groupes auxiliaires de puissance (APU) etc...

Exemple : Le turbomoteur Arriel de Turbo méca destiné aux hélicopteres.

Source: Turbomiéca { Phole: Ph.PorsSiudic Pone

Figure 1.4. Schéma d’un turbomoteur
LS. Principe général de fonctionnement

Le principe de la propulsion des avions a réaction s'appuie sur la troisiéme loi énoncée par
Isaac Newton en 1687 dans le premier volume de son Philosophie Natural is Principié
Mathematica : tout corps A exergant une force sur un corps B subit une force d'intensité égale,

mais de sens opposé, exercée par le corps B.

L1.5.1. Action-réaction

La réaction est la conséquence d'une action. Prenons comme exemple un ballon que l'on
gonfle. La paroi du ballon subit une certaine pression et se dilate. Si le ballon est bien fermé la
résultante des forces de pression a l'intérieur du ballon est nulle (figure 1.5).

Réaction

Embouchure ouverte

Embouchure fermée i i
Action

Figure L.5. Prince d’Action-Réaction
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Maintenant ouvrons I'embouchure du ballon, (figure b) les gaz en s'échappant créent 1’énergie
de propulsion (action) et provoquent le déplacement du ballon (réaction tant que la pression

interne des gaz sera suffisante).

On peut distinguer deux catégories de propulseurs:
Les propulseurs qui emmenent leur carburant (kéroséne ou autre) mais utilisent I’air ambiant
comme comburant:

- les statoréacteurs.

- les pulsoréacteurs.

- les turboréacteurs.

- les moteurs a hélices (turbopropulseurs, hélicopteres).
Et les propulseurs qui emmenent leur carburant (hydrogéne liquide ou kéroséne etc...) et leur
propre comburant (oxygene liquide ou autre).

- les moteurs de fusée.

I.5.2. Principe de fonctionnement

Le fonctionnement des turboréacteurs s’appuie sur le principe d’action-réaction : il s’agit
d’accélérer une masse d’air pour créer une force de poussée qui, par réaction, va propulser
I’avion. Toutes les architectures de turboréacteurs reposent sur les 3 mémes étapes, a savoir :
Compression - Combustion - Détente.

Au démarrage, de 1'air comprimé fourni par I'APU (auxiliary power unit) ou par un groupe
pneumatique au sol met en rotation un compresseur qui aspire et comprime 1’air ambiant pour
I’envoyer vers une ou plusieurs chambres de combustion. Simultanément une pompe entrainée
par l'intermédiaire d'un boitier de transmission ou AGB accessory gear box (en anglais) injecte
du carburant (kéroséne).

Ce mélange air comprimé/carburant est enflammé dans cette ou ces chambres par une bougie
ou plusieurs bougies (allumeurs), ce qui permet de dilater fortement les gaz.

Ces gaz traversent une ou plusieurs turbines qui entrainent a 1’aide d’un arbre rotatif le
compresseur et les accessoires indispensables au fonctionnement du réacteur (pompe a
carburant, alternateur etc.) , ce qui permet d’assurer la continuit¢ du mouvement. Les gaz
s’échappent ensuite dans une tuyere de section convergente afin de les accélérer en sortie.
Apreés quelques secondes, lorsque le régime de rotation est suffisant, le démarreur est
désaccouplé et la bougie éteinte. Le moteur peut alors fonctionner de fagon autonome pour

atteindre son régime de ralenti.
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Note : Sur certains avions légers ou ne possédant pas d'APU (hélicoptéres) le lancement en

rotation du compresseur se fait par un démarreur électrique.

I.5.3. Calcul de la poussée d'un turboréacteur

La poussée d'un turboréacteur résulte de I'accélération de l'air entre 1'entrée (manche a air) et la
sortie (tuyere). Elle est obtenue par la combustion d'un carburant, généralement du kéroséne,
dans l'oxygéne de l'air. Une partie de 1'énergie produite est récupérée par une turbine et sert a

comprimer, a l'entrée du réacteur, l'air, utilis€ comme comburant.

La poussée d'un turboréacteur peut étre calculée approximativement a partir de 1'équation :
Fpoussie = Qm % (Vsorie - Ventrée)
Avec :

- Qm = D¢ébit massique de l'air passant dans le moteur, le débit du carburant étant

négligeable (kg/s).

- Ve = Vitesse d'entrée des gaz dans le compresseur (en m/s).

- Vsoie= Vitesse de sortie des gaz de la tuyére (en m/s).

- QmX Venee = correspond a la force de trainée de I'entrée d'air.

- Qm X Vgriie = représente la poussée a la sortie de la tuyere.

Le turboréacteur ne créera une poussée vers l'avant que si la vitesse d'échappement des gaz est

supérieure a la vitesse de 1'avion.
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CHAPITRE II. GENERALITES SUR LES TURBOPROPULSEURS

I1.1. Définition

Le terme turboprop vient de l'anglais turbo et propeller (hélice). 11 est composé comme le
turboréacteur d'une turbine a gaz sur laquelle a été rajoutée une turbine dite turbine de
puissance a un ou plusieurs étages pour transformer 1'énergie cinétique et thermique des gaz
d'échappement en énergie mécanique, et entrainer ainsi par l'intermédiaire d'un réducteur une
hélice. Malheureusement cette énergie n'est pas totalement récupérée, il reste une poussée
résiduelle d'échappement des gaz de 1'ordre de 10% environ. Pourtant la poussée produite par
I'hélice a un rendement supérieur a celle d'un turboréacteur classique.
Cette turbine a gaz peut étre soit a compresseur axial, soit a compresseur centrifuge, soit a
compresseur axialo-centrifuge.
Le turbopropulseur est généralement double-corps, c’est-a-dire qu'il dispose de deux turbines
en sortie qui font tourner deux arbres concentriques. La premic¢re turbine est reliée au
compresseur, la seconde a I'hélice. Son rendement est supérieur a celui du turboréacteur, mais
son utilisation est limitée par la baisse de rendement de I'hélice au-dela de Mach 0.7 et au-dela
de 8000 metres d'altitude. C'est le mode de propulsion optimal pour les avions de transport
commerciaux sur des distances courtes (une heure de vol, 400 km), quand la durée de vol a
haute altitude est trop courte pour qu'un avion a réaction fasse la différence.
Le rendement de propulsion peut dépasser 80% a Mach 0,4. Le rendement de I'hélice
décroissant rapidement avec l'altitude, le domaine d'exploitation des turbopropulseurs couvre
les avions peu rapides tels que les avions de transport régionaux, les missions militaires telles
que la patrouille maritime et les avions cargos militaires devant utiliser des pistes courtes [7].
11 existe plusieurs sortes de turbopropulseurs:

- les turbopropulseurs a turbine liée.

- les turbopropulseurs a turbine libre.

- les turbopropulseurs a turbine libre inversée.
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I1.2. Types de turbopropulseurs
I1.2.1. Turbopropulseurs a turbine li¢e

Dans un turbopropulseur a turbine liée la puissance mécanique est transmise par le méme
arbre au compresseur et a I'hélice par l'intermédiaire du réducteur. Dans ce cas le compresseur
et le récepteur (arbre d'entrée du réducteur) ont la méme vitesse de rotation. Le régime de
rotation de 1'hélice est donc directement lié¢ au régime compresseur/turbine.

De construction simple et légere ce type de turbopropulseur a quand méme des inconvénients

- le débit d'air dans la chambre de combustion dépend directement du régime de rotation
compresseur/hélice.
- larégulation de 1'hélice est compliquée.
La figure II.1 montre le schéma de principe d'un turbopropulseur a turbine liée composée de
trois turbines, de deux compresseurs centrifuges et d'un réducteur épicycloidal.

Carter huile Diffusaur

Niffusenr B
eme elage

Entres dar ler Slage

mokeur

Chamkbre de
corbustion

; Turbines
e~ étane
: 3] ZEMeE eTAGE K
Réductzur  compresseur M“ J elages
1|2 Mt aire e COMPresseur
e centrifuge cantrifLge

Figure I1.1. Schéma d’un turbopropulseur a turbine liée

11.2.2. Turbopropulseurs a turbine libre

De construction plus complexe, le turbopropulseur a turbine libre comprend généralement

trois modules :
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- la turbine a gaz constituée d'un ou plusieurs compresseurs et d'une ou plusieurs

turbines a un ou plusieurs étages.

- d'une turbine appelée turbine de puissance a un ou plusieurs étages qui entraine un

axe.

- puis d'un réducteur placé entre 1'axe de la turbine de puissance et l'arbre de 1'hélice.
L'axe reliant la turbine de puissance au réducteur passe a intérieur de l'axe de liaison de
l'attelage compresseur/turbine haute pression et de l'attelage compresseur/turbine basse
pression s’il existe.

Le schéma ci-dessous représente un turbopropulseur avec un attelage compresseur/turbine

basse pression, un attelage compresseur/turbine haute pression, une chambre de combustion

inversée et une turbine de puissance a deux étages qui entraine un réducteur décalé.

Compresseur
Compresseur

Feducteur HP Chambre de

coambust an

Entree dar
en forme d'écopsz

Turaine HF / Tur_'bine dz=
puissance

Turaine BP

Sherra réalis@ d'aprés ur dess nda Prat & Whitney Canada

Figure I1.2. Schéma d’un turbopropulseur a turbine libre

I1.2.3. Turbopropulseurs a turbine libre inversée

Dans ce type de turbopropulseur 'axe de sortie se trouve a l'avant ce qui permet de réduire la
longueur de l'arbre de I'hélice. La chambre de combustion a flux inversé, entraine la
diminution de l'encombrement du moteur.

Ci-dessous schéma du Pratt & Whitney PT6A avec son réducteur concentrique épicyclique.
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Figure I1.3. Schéma d’un turbopropulseur a turbine libre inversée
I1.3. Entrées d'air

Sur la majorité des turbopropulseurs I’entrée d’air est généralement située derricre I’hélice, ce
qui induit des avantages mais aussi des inconvénients. Suivant la conception du
turbopropulseur il existe plusieurs types d'entrées d'air.

Toutes les entrées d'air sont protégées contre le givrage soit pneumatiquement soit

¢lectriquement.

11.3.1. Entrée d'air axiale

Tres peu d'avions turbopropulseurs ont une entrée d'air axiale. Ce type de moteur implique
que 1'hélice soit a placée l'arricre de la turbine a gaz et qu'elle soit propulsive.
Ci-dessous 1'un des rares turbopropulseurs qui aune entrée d'air axiale le Piaggio P180 Avanti

IL.

Frtree o' air
avec
son cache

Sourse: Wikimecia Commeonsl Phota: Mick Gray

Figure I1.4. Schéma de I’entrée d'air axiale
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I1.3.2. Entrée d'air axisymétrique

La plupart des turbopropulseurs ayant leur hélice a l'avant, l'entrée d'air doit donc la

contourner. Dans ce cas elle peut étre annulaire concentriquement a 1'axe de I'hélice.

<

Figure I1.5. Schéma de I’entrée d'air axisymétrique

I1.3.3. Entrée d'air en écope

L'entrée d'air est alors décalée généralement vers le bas en forme d'écope. Le souffle de

I'hélice favorise alors I’alimentation en air du groupe compresseur

Figure I1.6.Schéma de I’entrée d'air en écope

11.3.4. Fonctionnement de la section entrée d’air [7]

Dans un turbopropulseur, I’entrée d’air est située entre I’hélice et le compresseur. De ce fait,
le souffle engendré par 1’hélice améliore la captation de I’air. Le domaine (Z,, Mach) d’un
turbopropulseur (GTP) étant plus faible que celui d’un turboréacteur (GTR), la forme de

I’entrée d’air correspond a I’entrée d’air Pitot, soit un simple convergent.
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Le plus souvent, c’est I’emplacement du moteur sur 1’aéronef qui détermine la longueur, la

orme et la disposition de ’entrée d’air.

it tlad tion de I’entrée d’

L’un des principaux rdles assignés a I’entrée d’air au cours du vol est de convertir I’énergie

cinétique de I’écoulement a haute vitesse, en énergie de pression a I’intérieur de la manche

d’entrée d’air.

L’efficacité d’une entrée d’air s’exprime a 1’aide de deux facteurs : le rapport des pressions et

le point de récupération de pression dynamique. Le rapport des pressions a 1’entrée d’air est le

rapport de la pression réelle a I’entrée d’air du compresseur a la pression dynamique

théorique. Sa valeur peut atteindre 98% si les pertes dues au frottement sont faibles et si

I’accroissement de pression di au ralentissement s’effectue sans perte excessive.

Généralement dans le turbopropulseur, la section d’admission d’air consiste dans la case

d’admission frontale et la case d’admission arriére. La case d’admission arriére, est fixée a

I’ensemble entrée d’air. La case d’admission frontale est fixée avec la RGB.

L’entrée d’air est parfois réchauffée, pour éviter le givrage, par de 1’air chaud pris en sortie de

compresseur et qui circule a I’intérieur des parois.

Certains motoristes installent le réservoir d’huile dans I’entrée d’air, ce qui permet de la

refroidir et de participer a la fonction antigivrage.

A Dentrée d’air, la température totale y est conservée. Par contre, la pression totale chute a
) y )

cause des pertes subies. Ces pertes peuvent étre classées en deux types :

- Les pertes internes dues aux frottements sur les parois faibles et parfois négligeables

(<10%).

- Les pertes externes liées au champ aérodynamique autour du moteur.

Pour I’entrée d’air de type Pitot, le rapport des températures totales est égal a 1 (figure 11.7).
L’évolution dans I’entrée d’air se fait avec des frottements et donc des pertes. La pression
totale a ’entrée compresseur est inférieure a cette évolution parfaitement réversible. On est

donc amené a définir I’efficacité d’une entrée d’air comme étant le rapport :

Pression totale réelle g lentrée de compresseur

J = r v ] ’ r
Pression totale théorigque d | entrée de compresseur
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Figure I1.7.Evolution de ’efficacité de I’entrée d’air en fonction du nombre de Mach.
P

tl - r r ] 1 1, r
R coefficient de récupération ou efficacite.
&

Ce rapport de pression, de méme que le débit varie avec les conditions atmosphériques et les
conditions de vol.

En régime subsonique, le ralentissement de vitesse s’effectue dans un divergent. La
diminution d’énergie cinétique entraine une augmentation de pression d’aprés la loi de
Bernoulli. Pour M<I, il est nécessaire de ralentir les filets d’air, cela explique pourquoi
I’entrée d’air a une forme divergente.

En ralentissant les filets d’air, la section entrée d’air fait chuter I’énergie cinétique des gaz et
augmente leur énergie de pression. Les gaz subissent alors une compression appelée
compression adiabatique (sans échange de chaleur avec le milieu extérieur) tandis que leur

pression et température statiques augmentent.

I1.3.5. Etude énergétique : Section entrée d’air [8]

L’étude énergétique théorique et réelle de ’entrée d’air consiste a évaluer I’évolution des
parametres de pression et température lors de son fonctionnement afin de déterminer

I’efficacité du processus d’admission d’air.
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A/ Evolution théorique des parametres : pression et température.

La transformation d’admission d’air est supposée adiabatique. Si nous appliquons le premier
principe de la thermodynamique & ce type de transformation sur un systéme ouvert, nous

obtenons :

72 r2

-~

- 2 I'w i
(7 +0); =(H, —H1)+[ : 4fj+g(zg ~7))

Avec :

Z, = 7, : Pas de variation de hauteur.

Wr : Pas de travail de transvasement (sans machine).
Q =0: Pas d’échange de chaleur (adiabatique)

H = CpT : Enthalpie du gaz parfait.

D’ou:
H-H+ 21
) 2 2
V? |
Cp-T,+—==Cp ]H?

Le ralentissement dans I’entrée d’air de V;a V,occasionné par la divergence implique une
augmentation de température statique 7,>7.
De plus, si la transformation est réversible, la pression statique et température statique sont

lies par la relation :

P
— | = Cst
7t

En remplagant P et 7 par P, et T;, nous obtenons :

Pt
| =Cst
Tt

Or, si la température totale reste constante il vient immédiatement que la pression totale se

conserve. Donc :
__ t
Pt = ¢
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La formule indique que si la température statique évolue du fait de ralentissement, la pression

statique évolue elle aussi suivant la loi isentropique (adiabatique réversible).

¥
L _| L
BT
L’air subit donc une compression isentropique dans la manche d’entrée d’air.
P=P,
T 4 P=P,
F
TH0 &
Tt2s
T2 P=P,
//
.'.l ,r/ //‘ P:?D
] // //
( E
| /// ///
P i
T1 @® V_// L
________ ‘_/J ”/F{
TO f-——-—--- y e
@ P
S

Figure I1.8. Evolution thermodynamique au niveau de I’entrée d’air.

B/ Evolution réelle des parametres : pression et température.
La compression réelle n’est pas réversible, car il existe des efforts de viscosité. La

compression réelle est dite poly tropique. Elle est régie par la loi suivante :

— | = Cst Avec (k>y)

Tk—l

D’ou
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Ceci implique que la température réelle T,en fin de compression dans I’entrée d’air est
supérieure a 7.

. . Pr
En ce qui concerne la Py, nous savons que I’efficacité ﬁ =< L

oo

La différence entre Py; et Py, représente 1’efficacité de la manche puisque Py, = Py (écoulement
externe adiabatique réversible).

Par contre, la T; se conserve quelle que soit la nature réversible ou non de 1’écoulement.

C/ La notion d’efficacité :

On définit efficacité comme étant le rapport de pression d’arrét réelle (ou pression d’impact)

P,
n,. = —
?? 'Pf-‘z totale

{0,98 M, <1
1, =

sur la pression isentropique :

1-0.075-(M, —1)"% 1<M, <5

I1.4. La section compresseur [9]

I1.4.1.Description de la section compresseur

Le compresseur d’un réacteur sert a fournir la quantité maximale d’air sous pression afin
qu’elle puisse étre chauffée dans 1’espace limité de la chambre de combustion, puis dilatée en
traversant la turbine. L’énergie relachée dans la chambre de combustion est proportionnelle a
la masse d’air consommeé.

Un compresseur est essentiellement caractérisé par : Le taux de compression =, le débit d’air
qm, la puissance absorbée W =m .Cp . AT et le rendement 1, il est de I’ordre de 80%.

Le processus thermodynamique pour l’obtention d’un bon rendement de combustion,
implique une alimentation en air sous pression. Le réle du compresseur est d’assurer cette
alimentation (figure I11.9).

Le compresseur est 1’'un des éléments les plus importants d’un turbopropulseur, puisque les
performances globales du moteur dépendent de son rendement. Un compresseur a un bon
rendement, s’il produit un fort accroissement de pression, avec une faible élévation de

température.
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Un compresseur est toujours composé d’une partie fixe (le stator ou diffuseur a aubes fixes) a
I’intérieur de laquelle tourne une partie mobile (le rotor ou rouet a aubes mobiles).

Le stator transforme ’énergie cinétique restante en énergie de pression ; tandis que le rotor
fournit de 1’énergie cinétique a I’air et transforme cette énergie en énergie de pression.

Les rotors sont animés d’une vitesse de rotation tres €élevée qui se situe entre1 5000 et 50000
tr/min.

Le compresseur étant entrainé par la turbine, le débit d’air qui le traverse est fonction du débit
de la turbine. La puissance prélevée au niveau de la turbine est égale a la puissance fournie au
compresseur additionnée a celle fournie aux autres accessoires.

Pour assurer une bonne combustion, on recherche par les dimensions de la chambre de
combustion, un bon dosage carburant et surtout un débit d’air adéquat (bonne pression et
vitesse), afin d’éviter les phénomenes d’extinction riches (trop de carburant / air) ou

extinction pauvre (trop d’air / carburant).

Rouet Diffuseur a
aubages

Figure I1.9. Description du compresseur centrifuge.

11.4.2. Etude énergétique : Section compresseur [8]

L’étude énergétique théorique et réelle du compresseur consiste a évaluer 1’évolution des
parametres de pression et température lors de son fonctionnement afin de déterminer le
rendement du processus de compression.

e Etude de I’évolution théorique et réelle de la pression et de la température totales :

L’¢évolution adiabatique réversible nous permet d’écrire :
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I
— = C(te

TTes

Puisque 1la transformation n’est pas réversible réellement en ce sens que la
transformation est poly tropique nous avons donc :T,; = T, .

d’ou :

K

Pra _ (E) o
PIZ TI:

On définit le taux de compression comme étant le rapport de la pression de sortie P; du

compresseur a la pression entrée compresseur P, soit :

e Ce rapport est aussi équivalent aux rapports des pressions d’impacts respectives :
Relation entre la vitesse de rotation du compresseur et le taux de compression :

e Le travail de compression s’établie par la formule :

(Pﬁ)'y_{ ~ 1]
Pt2

Le travail fourni par le compresseur sera d’autant meilleur que le taux de compression sera

W =m,T,.Cp,.

élevé.
La vitesse de périphérie est :

2.m.N.R
U, =————
&0
D’ou:
_30.U,
N . R
Ou:

N : La vitesse de rotation du compresseur tr/min.
R : Le rayon externe du compresseur.
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Figure I1.10. Evolution thermodynamique au niveau du compresseur.

IL.5. La section chambre de combustion [9]

La chambre de combustion assure la combustion d’un mélange air/carburant ,a fin de
communiqueraufluideuneénergiecalorifique.L’énergieainsifournieseraensuiteutilisée par la
turbine et le canal d’éjection.

La combustion est une oxydation d’un hydro carbure par I’oxygéne de 1’air.

Lerapportoumélangecarburant/airpourobtenirunebonnecombustionestd’environ

1/15 (richesse steechiométrique). On ne peut cependant admettre ce rapport idéal, car la
température en résultant serait trop €élevée pour la turbine, (figures I1.11et I1.12).

La chambre admet donc un rapport beaucoup plus ¢élevé (de 1’ordre de 1/50), de fagon a
refroidir les gaz brilés et obtenir une température acceptable devant les turbines.

Le turbopropulseur a généralement une chambre de combustion de type annulaire a flux
inversé contenue dans le carter de générateur de gaz .Des injecteurs de carburant sont montés
sur la périphérie extérieure de la case «générateur de gaz», ou ils son t’émergés dans la
chambre de combustion. Des bougies d’allumage sont montées sur le carter du générateur de
gaz.

La chambre annulaire se caractérise par un important volume et génére une forte puissance,
car elle utilise au mieux le volume disponible a la combustion.

Entre autres avantages, ’acces al’ intérieur de la chambre de combustion est aisé¢ lors des

inspections et des réparations.
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Parmi les inconvénients, nous pouvons citer les difficultés de mise au point et la difficulté¢ du
controle de la combustion. Parfois, des problémes de structures se posent, du fait que les
enveloppes sont constituées de cylindres de grand diameétre a parois minces. Ces problémes

deviennent plus graves lorsqu’il s’agit d’un gros moteur.

I1.5.1. Fonctionnement de la chambre de combustion [7]

L’air sortant du compresseur pénétre dans la chambre de combustion.

L’alimentation en air de la chambre de combustion se fait sous pression constante et
satisfaisante, elle est assurée par le compresseur si 1’on considére qu’il tourne a régime
stabilisé. La combustion du mélange doit s’effectuer parfaitement, dans un délai trés court, a
température élevée pour transmettre au fluide le maximum d’énergie calorifique.

Pour satisfaire a ces conditions, la chambre est constituée de telle maniére a réaliser deux

flux: Le flux primaire (air de combustion) et le flux secondaire (air de refroidissement).

L’air primaire pénétre dans le tube a flamme, apres avoir traversé les aubes de turbulence qui
lui impriment un mouvement tourbillonnaire. La quantité d’air admise dans le tube a flamme
est prévue pour donner, avec le carburant, un dosage sensiblement stoechiométrique ; puisque
c’est lui qui permet la plus grande vitesse de propagation de la flamme.

L’air secondaire s’écoule autour de la zone primaire a grande vitesse. Il servira a refroidir le
tube a flamme, a stabiliser la flamme dans la zone primaire prés de I’injecteur et a diluer les
gaz de combustion pour qu’en entrée turbine, la température ne soit pas trop €levée et puisse

assurer une meilleure tenue des aubages de la zone de turbine.

support de carter

Tube externe da la
chambre de combusion

couronne d'auhage

de Ia turbine HP tube interne de la

chambre de combustion

raccordement de I'mh:r.- \
de la turbine HP

Figure I1.11. Description de la chambre de combustion du turbopropulseur PW127F
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Figure I1.12. La section chambre de combustion du turbopropulseur PW127F

I1.5.3. Etude énergétique Section chambre de combustion [8]

L’étude énergétique théorique et réelle de la chambre de combustion consiste a évaluer
I’évolution des parametres de pression et température lors de son fonctionnement, afin de

déterminer le rendement du processus de combustion.

e Etude de I’évolution théorique de la pression et de la température statique :
On considére que la combustion s’effectue dans une enceinte ouverte a pression constante,

autrement dit isobare.

e Puissance de combustion théorique :

En appliquant le premier principe de la thermodynamique a un systéme ouvert :
2 2

g"‘ E-{:E4 - Za}

(WT+Q33=H4_H3+ 2

Si la chambre de combustion (tube a flamme) est a section constante (aucune modification de

vitesse),nous obtenons :

[Q]: = Cp. (T., — T.) : Quantité de chaleur délivrée au fluide par unité de masse.
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Par conséquent, la puissance de combustion théorique est :
Pree = (mg +m.).Cp. (T, — T3)
Picc: Puissance théorique de la chambre de combustion.
m,: Masse de ’air.
m,: Masse de carburant.
e Etude de I’évolution réelle de la pression et de la température statique :
La turbulence, la dilution et le refroidissement dans la chambre de combustion entrainent de
pertes de charge. La pression sortie chambre est donc inférieure a celle de 1’entrée. Ces pertes
de charge sont d’environ 5%.
De plus, la température d’entrée est la température réelle Tizde fin de compression.

La température T,,d’entrée turbine réelle est la méme que la température théorique Tspour des

raisons de limitations.
e Puissance réelle de combustion :

La température d’entrée T,;est supérieure a Ti.

Si la chambre de combustion a une section variant le long du tube a flamme, donc :
[Ql3 = Cp. (T — Ti3)

Par analogie, nous obtenons :

Prn:n: = (mﬂ. + mE].Cp. [Tt‘} - Traj
P,..: Puissance réelle de la chambre de combustion.

: 7 s B,
Le rendement de combustion est déterminé par le rapportp'—“nous obtenons :
tec

T, T, .. C oy
n = —*—21] est voisin de 98% en croisiére.

Ty-Tg
¢ Rendements théorique et réel de la chambre de combustion

La chambre de combustion est en soit une machine. Elle regoit la puissance calorifique et
libere une puissance théorique. Cette puissance devient la puissance réelle si nous déduisons
les pertes.
Nous savons que la puissance calorifique du carburant est :
P =m_P,
P_: Puissance calorifique du carburant.
P_;: Pouvoir calorifique inférieur.

Donc, le rendement théorique de la chambre de combustion est :
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(mg+me).Cp(Tea—Tis)

Nrhiori, — . Soit environ 0 ,95.

e

=

Figure I1.13. Evolution thermodynamique au niveau de la chambre de combustion

Les pertes de charge sont comprises entre 5 et 10%.
L’évolution de ces paramétres est tout a fait théorique. En réalité Py # Py et V4 est 1égeérement

supérieure a V.

e La température a la sortie de la chambre de combustion :
Bien que la température a la sortie de la chambre de combustion dépende du débit d’air
entrant, elle est étroitement liée a la vitesse de rotation et au taux de compression.
Une fois la température a la sortie de la chambre de combustion fixée, on peut calculer, le
dosage ou la richesse réelle de cette combustion. Le choix initial est basé sur la température
limite d’entrée turbine (conditions métallurgiques) et la richesse maximal qu’on peut
atteindre.

On définit la richesse comme étant le rapport de la masse du carburant sur la masse d’air.

f:

m,

m,
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I1.6. La section turbine [7]

En fonction de la liaison entre la turbine génératrice et les turbines de travail, on

distingue plusieurs types de turbopropulseur : GTP a turbines li¢ées, GTP a turbines libres et
GTP a turbines mixtes. Le PW127F est un GTP a turbines libres (figure 11.14).
Le turbopropulseur a turbines libres est un moteur dont la turbine de puissance est
mécaniquement indépendante du générateur de gaz et n’entraine que I’hélice, a travers le
réducteur. Ce systéme permet une adaptation optimum du propulseur au régime de vol (figure
IL.15).

La turbine est un moteur composé d’une roue mobile sur laquelle est appliquée
I’énergie d’un fluide moteur. Dans le cas qui nous intéresse, le type de fluide est un gaz.

Les turbines des GTP et GTR sont dites axiales, car la vitesse d’écoulement est parallcle a
I’axe moteur. Leur role est de prélever de I’énergie de pression des gaz sortant de la chambre
de combustion, et de transformer cette énergie en énergie mécanique.

Le turbopropulseur PW127F est composé de deux turbines axiales d’un seul étage (BPet HP)
et d’une turbine libre ou de puissance de deux étages. Les turbines HP et BP,entrainent
respectivement les compresseurs HP et BP alors que la turbine libre entraine 1’hélice. L’étage
turbine haute pression est incorporé avec la vanne de bague froide pour permettre

d’augmenter la température d’admission turbine.

11.6.1. Fonctionnement de la section turbine [7]

La turbine est alimentée par des gaz chauds, trés comprimés. Elle doit leur permettre
de se détendre, en transformant leur énergie de pression en énergie cinétique. On obtient cette
transformation a travers des étapes suivantes :

Dans le stator, le fluide se détend, sa vitesse absolue augmente et 1’énergie potentielle (de
pression) est transformée en énergie cinétique.

Dans le rotor, 1’énergie cinétique est transformée en une énergie mécanique qui permet la
rotation de la turbine haute pression et basse pression. Ce mouvement est transmis aux
compresseurs relatifs et a d’autres accessoires.

La turbine libre présente de nombreux avantages dont les principaux sont les suivants :

- Autonomie de I’hélice par rapport au générateur, ce qui assure une grande souplesse

d’utilisation ;
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- Démarrage plus facile, du fait que I’hélice n’est pas entrainée par le démarreur a la mise en
route. Seul le générateur a besoin d’étre entrainé,

- Possibilité¢ d’emmagasinage de 1’énergie.

COMBUSTION CHAMEER FUEL MANIFOLD FUEL NOZZLE
ADAPTER

COAXIAL SHAFTS H.P. IMPELLER H.P. TURBINE L.P. TURBINE

Figure 11.14. La section turbine du turbopropulseur PW127F

Raccordement
_de 'arbre
e
S 1

PN
Disque de la turbine R

libre S—

o~

W
Ailette de la
turbine libre

Figure I1.15. Etage de la turbine libre (turbine de puissance).
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I1.6.2. Etude énergétique Section turbine [8]

L’¢étude énergétique théorique et réelle de la turbine consiste a évaluer I’évolution des
parametres de pression et température lors de son fonctionnement afin de déterminer le

rendement du processus de détente.

I1.6.3. Etude théorique de la pression et de la température statique

La transformation d’énergie de pression en énergie cinétique s’effectue par détente.

Celle-ci est théoriquement isentropique (adiabatique et réversible). Le gaz est assimilé a un
gaz parfait et I’écoulement du fluide est permanent.

La loi qui régit I’écoulement est donc :

=
— = Cte

v

P, (T, o

=~ (7)

Puisque la détente est isentropique, la diminution de pression du P4 a Ps s’accompagne d’une
diminution de température de T4 a Ts.

e Puissance théorique de la turbine :

Appliquons le premier principe de thermodynamique a la transformation ouverte :
Le travail(W) et la chaleur (Q) sont ramenés a I’unité de masse du fluide.

(Wr + Q15 = [HI3 + H +g.171;
4

Nous remarquons que Ts étant inférieure a Ty, le travail est négatif .Le fluide cede bien de
I’énergie a la roue de turbine qui regoit alors le travail massique équivalent a :

[Qw]s = Cp. (T, — Ts)

C’est le travail fourni par le gaz par unité de masse. En effet, on remarque que Ts< Tj.

Par conséquent, la puissance théorique recue par la turbine est :
P.= (m,+ m_).Cp. (T, — T.)

e Etude de I’évolution réelle de 1a pression et de la température statiques :
En considérant les efforts de viscosité, la transformation devient non réversible que si la

température sortie turbine est TE_'> Ts.

Une détente réelle est en fait une succession de détente ¢lémentaire qui s’effectue pendant la
traversée successive des étages. Cette détente peut étre considérée comme transformation poly

tropique.
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Dans la pratique, il existe des frottements internes a la turbine qui ont pour effet d’augmenter

r A . B , ’ ;. N
la température. Pour un méme rapport de pressmn;“, la température T.est supérieure a la
=]

température théorique 7's.
W = Cp.(T, —Tg)

11 vient immédiatement que la puissance réelle fournie a la turbine est :

= (m, + m,).Cp. (T, — T,)

Eréele
Le rapport entre la puissance théorique isentropique et la puissance réelle de détente nous

donne le rendement isentropique ou le rendement de la turbine :

n, = %ﬂ est de I’ordre de 0,80 a 0,88

e Etude de I’évolution théorique et réelle de la pression et de la température totales :

L’évolution adiabatique réversible nous permet d’écrire :

P
— = Cte.

vt

En traduisant les températures et pressions totales, on obtient :

P

i = Cte.
T

TI

d’ou :

Pos _ (Tsyis
P, {Tﬂ)
La transformation n’est pas réversible T,z > T,c
b _ (L)
Pr4 Tr=1
e Equilibre compresseur —turbine :
Lorsque le régime de rotation est stabilisé, 1’attelage d’une turbine accouplée a un
compresseur montre que la puissance recue par la turbine venant des gaz est égale a la
puissance absorbée du compresseur.
Pfrr-. - Pcri'-.
(m, + m).Cp. (T, — Tg) = Q.. Cp. (T3 —T2)
- Si la chaleur spécifique Cp des gaz est proche de la chaleur spécifique de I’air ;

- Si le débit carburant mis en jeu est négligeable devant le débit d’air ;
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- Si la puissance absorbée des accessoires peut étre négligée.
Ona:
T,-T:=T; - T,
La chaleur massique a pression des gaz chauds est peu différente de celle des gaz froids
(compresseur). D’autre part, le débit masse carburant est faible comparé au débit d’air, d’ou :
m, —m, ¥ m,

e Turbine libre :
Ayant le méme rdle que la turbine génératrice de gaz, la turbine libre sert a transformer
I’énergie calorifique en énergie mécanique. Contrairement a la turbine génératrice de gaz, la
turbine libre est montée librement, comme son nom 1’indique, c'est-a-dire qu’elle ne possede
pas de liaison mécanique avec d’autres organes moteur, a part avec 1’hélice, a travers un
réducteur que la turbine libre a pour réle de faire tourner.

e La chute d’enthalpie

L’enthalpie chute dans la turbine libre et la tuyére pour se transformer en énergie cinétique.

=Yg

_ PD Yip
Ah = cpm'TtE' 1— (E)
s

n
a=1-— (%)
R

@ : Est la fraction de la chute d’enthalpie dans la turbine libre.

T
Iy

Ttd

T4

Tty
Ta

Ts5x

¥

S

Figure I1.16. Evolution thermodynamique au niveau de la turbine
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I1.7. La section échappement [9]

L’énergie mécanique libérée par les gaz briilés a trois fonctions :

- elle actionne la turbine qui elle-méme entraine le compresseur ;

- la turbine de puissance entraine I’hélice ; enfin, les gaz d’échappement qui possédent une
énergie résiduelle, récupérée au niveau de la tuyere, procurent une poussée supplémentaire.
Cette troisieme fonction de I’énergie cinétique se situe au niveau de la section échappement.

(Figure 11.17).
I1.7.1. Fonctionnement du canal d’éjection

L’échappement des gaz s’effectue par le canal d’¢jection qui forme un passage convergent.
C’est dans ce canal qu’a lieu une partie de la détente utile a la propulsion.

En effet, I’accélération du débit masse d’air obtenue a la sortie du canal d’¢jection permet de
créer la force de propulsion.

La détente se poursuit, en général, jusqu’a 1’obtention de la pression atmosphérique au col de
la sortie. En réalité, c’est le rapport, pression entrée tuyere sur la pression de sortie qui
caractérise la détente.

Cette phase s’effectue sans échange de travail, ni de chaleur ; de sorte que la température
totale soit constante, alors que la pression statique diminue et que la vitesse augmente.

Le canal d’¢jection est calorifugé, afin de limiter la température a I’intérieur du conduit.
Le conduit d’¢jection est congu pour supporter des vibrations acoustiques allant jusqu'a 130

db (niveau de bruit global) sans endommagement. La force interne du conduit d’¢jection est

réalisée dans un matériau a 1’épreuve du feu.

SecL TR = =25
Eﬁ?h‘ﬁ?{h_ e —”—"—‘-%-

=Sl =T IR

R B ] = W = L ] S

Figure I1.17. Tuyau d’échappement du turbopropulseur PW127F
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Figure I1.18. Tuyére d’éjection du turbopropulseur PW127F

I1.8. Le module réducteur de vitesse (RGB) [9]

Les gaz que dégage le générateur possédent une énergie de pression qui est convertie en
puissance sur arbre, par d’autres étages des turbines que I’on appelle turbines de puissance.
Ces turbines tournent a des vitesses si élevées pour une hélice que les motoristes ont jugé
nécessaire d’installer un réducteur dont le role est de transmettre la puissance des turbines de

travail a I’hélice, tout en diminuant leur vitesse de rotation(figure I1.19).
I1.8.1. Description du module de vitesse (RGB)

Un réducteur s’interpose entre la turbine a gaz et I’hélice, afin de réduire la rotation et le
couple par voie de conséquence.

Le module réducteur de vitesse est un ensemble de roues dentées s’engrenant manuellement.
Le réducteur est lubrifié par le circuit d’huile. La lubrification est importante pour sa tenue
mécanique.

Les moteurs tournent beaucoup trop vite par rapport aux régimes de rotation moyens des
hélices. Aussi, le role du RGB est d’effectuer une réduction du nombre de rotation de 1’arbre
de prélevement du générateur de 1’ordre 1/10.

Le RGB peut réduire la vitesse jusqu'a a 1200 tr/min, pour des raisons aérodynamiques et
pour la protection de 1’hélice.

Quand le moteur tourne, la turbine de puissance conduit 1’arbre denté dans le sens des
aiguilles d’une montre.

La réduction de vitesse est assurée par deux étages d’engrenage :

- Le premier étage comporte les pignons hélicoidaux.

- Le deuxieme étage comporte les pignons droits

Sur le RGB sont installées :
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- Le générateur du courant alternatif (AC).

- Le frein hélice (uniquement sur le moteur droit).

- La pompe électrique de mise en drapeau.

- Le régulateur de survitesse et la pompe haute pression.
- La valve de I’hélice (PVM).

Le rapport de réduction du RGB se définit ainsi :

y . N .
R = rapport de réduction = —S2rLE
Nentrie

Quel que soit le type de turbopropulseur, le régime de sortie est toujours celui de I’hélice
(Np). L’arbre moteur pour un GTP liée est soit I’arbre compresseur turbine soit le générateur

(Ng); tandis que pour une GTP libre, ’arbre d’entrée est celui des turbines libres (Ntp).

N

e GTPlide r =2H
Ng

. _ Ny

e GTP librer = —
Nt

L’hélice tournant aux environs de 1000 a 2000 tr/min suivant le type de compresseurutilisé, le

générateur a un régime voisin de 10 a 40000 tr/min. Ce rapport est donc compris entre 1/10 et
1/20.

11.9. Les réducteurs de vitesse

I1.9.1.Description du module de vitesse

Placé entre la turbine et l'axe de 1'hélice le réle du réducteur est de réduire la vitesse de
rotation de I'hélice. En effet la formation des ondes de choc sur 1'hélice est fonction de la
vitesse de rotation de I'hélice et de la vitesse de l'avion. A partir d'une certaine vitesse les
extrémités des pales vont subir des ondes de choc transsoniques et leur efficacité diminuera
fortement. C'est pour cette raison que la majorité des avions a turbopropulseurs ont une
vitesse de croisiere comprise entre 400Km/h et 700Km/h.
Les hélices entrainées par les réducteurs sont toutes dotées d'un mécanisme pour ajuster
l'angle de calage des pales en fonction du vol (montée, croisiere, descente, mise en drapeau ou
reverse). Ce mécanisme peut étre automatique ou manuel.
Exemple le PT6A :

- laturbine & gaz (compresseur/turbine HP) tourne a environ 45000 tr/min.

- la turbine indépendante de puissance reliée a l'entrée du réducteur tourne a

environ 30000 tr/min.
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- l'arbre de I'hélice a la sortie du réducteur tourne entre 1700 et 2200 tr/min.

Ci-aprés un schéma d'un réducteur planétaire ou épicycloidal. Le porte satellite qui est fixe

par rapport au bati, n'est pas représenté sur le dessin ci-dessous.

Courorne

Arbre de

Sene de rolation la tubine

de 'helice

A

Ses de rodalion
da la turbine

Arbre de
'hélice

aatellites

Figure I1.19. Module réducteur de vitesse (RGB)

Ci-dessous un schéma d’une coupe d'un réducteur épicycloidal a deux étages avec denture des

engrenages hélicoidale.

Avantages d'une telle denture :

- usure et niveau sonore réduit.

- régularité de la transmission a haute vitesse (nombre de dents en prise plus élevé).

- couple transmis peut étre plus élevé (nombre de dents en prise plus éleve).

Satellite
du réducteur

Courconne solidaire
ce l'arbrz da I"nél ce

Felier

Lrbre de
la turbine

Forte satellites

Figure I1.20. Schéma d’une coupe d'un réducteur épicycloidal a deux étages
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Certains turbopropulseurs sont équipés d'un réducteur décalé¢ vers le haut, ce qui permet
d'avoir un diamétre d'hélice plus important ou d'augmenter la garde de 1'hélice par rapport au
sol.

Ci-dessous une coupe d'un réducteur décalé est présentée. Les moteurs de la famille PW 100 a

150 de Pratt & Whitney utilisent un réducteur basé sur ce principe.

Couronng sclidaire
de l'a‘bre de I"helice

Maliers

Arbre de
la turbine

Satellile du
réducteur

Figure I1.21. Schéma d’une coupe d'un réducteur décalé

11.9.2. Etude énergétique : Section tuyére [8]
L’étude énergétique théorique et réelle de 1’échappement consiste a évaluer 1’évolution des
parametres de pression et température lors de son fonctionnement afin de déterminer le
rendement du processus d’¢jection.

e Etude de I’évolution théorique de la pression et de la température statiques :
Le gaz dans la tuyere est supposé gaz parfait et non visqueux. La détente du gaz est supposée
isentropique (adiabatique et réversible), donc :

P
= Cte
TY—*

Par conséquent :

Pio _ (&)ﬁ

PEE TE

La détente des gaz dans 1’échappement s’accompagne d’une perte de compétence statique

extérieure P1g = P extericure S1 12 tuyere est adaptée.
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e Puissance théorique du jet gazeux :

Appliquons le premier principe au canal convergent :

7710
[Wr +Q12° = [H]éﬂ*‘l?l +g-[2]5°
&

W =0 pas de machine (canal fixe).
Q=0 transformation adiabatique.
La puissance théorique est :

Prpiors = (my +m,). Cp. (Tg — Typ)
e Etude de I’évolution réelle de la pression et de la température statiques :
En réalité, la détente s’accompagne d’un échauffement du gaz di aux effets de viscosité et de

frottements .La détente se termine avec une température statique T, supérieure a la

température théorique T .
La détente réelle peut étre approximée par une détente poly tropique.

e Puissance réelle du jet :

Preene = (m, +m,.).Cp. (Tg = Ty,)

e Rendement de la tuyére :
Le rendement de la tuyere est le rapport entre la puissance réelle et la puissance théorique du
gaz :
n, = Te = T:L.I}
Ty — Ty

La valeur de n, est comprise entre 0,95 et a 0,98.

e Etude de I’évolution théorique et réelle de la pression et de la température totales :
La température totale se conserve.
Les effets de viscosités ameénent des frottements qui provoquent des pertes de charge

P, < P,,etun échappementT,, > T.,.

e La vitesse d’échappement :

| Tn—t

| Fy\ mn

Viﬂ = |2'Cpsp'T6'TJn' H
R &

Vio: Vitesse d’échappement.
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Cpyy: Chaleur spécifique de la détente dans la turbine libre.

Ou bien :

Vig =+ 2-1,.. (1 + ). Ah
a : La chute d’enthalpie dans la turbine libre sur la chute d’enthalpie totale (la turbine libre et
la tuyere).

Ah: La chute totale d’enthalpie.

h 'I‘ @ Pt5
R ——
s Fi6
2

i _ﬁé P10=P0

= . (in)
—
5

Figure I1.22. Répartition de la chute d’enthalpie entre la turbine et la tuyere

I1.10. Le module hélice [9]

Le turbopropulseur PW127F est un moteur thermique a turbines libres qui appartient a la
catégorie des propulseurs indirecte, en ce sens que la production de la force de propulsion
provient d’un organe intermédiaire, en I’occurrence I’hélice. Il se caractérise par un
générateur de gaz (ensemble compresseur, chambre de combustion, turbine du générateur)
associ¢ a la turbine de puissance qui a pour rdle de transformer 1’énergie de pression
développée par le générateur en énergie mécanique. Cette dernieére est ensuite traduite en

énergie propulsive par I’hélice.
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I1.10.1. Description et fonctionnement de I’hélice [8]

Une hélice se compose de deux ou plusieurs pales réunies sur une partie centrale ou moyeu.
Chaque pale se comporte comme une aile d’avion.

On appelle bord d’attaque le bord de pale attaquant ’air et bord de fuite le bord opposé.

Le diameétre de I’hélice est celui du cercle décrit par I’extrémité des pales.

L’hélice peut €tre entrainée directement par le moteur et, dans ce cas, elle est fixée sur un axe
solidaire de I’extrémité du vilebrequin. Elle peut étre aussi entrainée par I’intermédiaire d’un
réducteur et tourne alors a une vitesse inférieure a celle du vilebrequin, c’est le cas du (GTP)
PWI127F (figure 11.23).

Chaque section de pale de I’hélice est soumise a deux mouvements simultanés : un
mouvement de rotation et un mouvement de translation perpendiculaire au précédent.

Si le rendement d’une hélice est proportionnel a la vitesse de rotation et a son diametre, le
rendement moyen ne dépasse guere 0,73 avec des hélices courantes. Il peut atteindre 0,78 a

0,80 pour des hélices bien adaptées.

Les parties principales de I’hélice du moteur PW127F sont :

Les pales au nombre de 6 dont chacune contient un réchauffeur en caoutchouc qui offre des
possibilités de dégivrage.

Le moyeu chargé de transmettre le couple du moteur aux pales. Il contient 5,28 litres d’huile
pour la lubrification du mécanisme de changement de pas.

Le vérin est un mécanisme qui permet le changement de pas.

Le cone ou casserole d’hélice est un carénage en aluminium qui couvre le dome.

- La cloison étanche est un flasque de fixation de la casserole. Elle comporte les collecteurs de
dégivrage ¢électrique. Elle supporte le cone et contient les cibles pour la mesure de vitesse
d’hélice.

- Le tube assure le transfert d’huile.

- L’attachement d’hélice consiste dans les piéces de fixation de 1’hélice sur le moteur.

Le GTP PWI27F a une hélice a calage variable. Ce type d’hélice assure un rendement
satisfaisant, dans les conditions d’utilisation extrémes que constituent le régime lent,
succédant au décollage, et le régime rapide, correspondant au vol a vitesse maximale, a

conduit a réaliser une hélice a deux positions.
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Au décollage, on utilise une position de pale correspondant a un faible angle de calage, donc a
un petit pas. En vol, on utilise la seconde position correspondant a un angle de calage élevé,

donc a un grand pas.

I1.10.2.Régulateur et frein hélice

Le régulateur de survitesse permet de protéger 1’hélice contre les survitesses, en cas de panne
ou de mauvais fonctionnement du régulateur PVM. 1l est réglé pour limiter la vitesse d’hélice
a 102% NP (vitesse hélice).

Le frein hélice est une unité hydromécanique installée sur le RGB du moteur droit qui permet
I’immobilisation de 1’hélice et de la turbine libre. Dés lors, la propulsion est assurée par
I’utilisation du générateur de gaz. Ce fonctionnement particulier appelé « hotel mode » fournit
a I’aéronef au sol une puissance de servitude pour le conditionnement d’air ainsi que la

génération ¢€lectrique continue et alternative.

Figure 11.23. Le module hélice du turbopropulseur PW127F
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CHAPITRE III.

RESULTATS ET DISCUTIONS

Dans cette ¢tude, un code de calcul EES (Engineering Equation Solver) a ¢été utilisé

pour appliquer une étude paramétrique des performances d’un turbopropulseur.

Dans notre travail, nous avons introduit les données et les équations dans I’EES, et nous avons

obtenu les résultats et les performances d’un turbopropulseur.

Deux cas ont été étudiés dans ce mémoire, le cas 1 concerne la consommation spécifique et la

poussée spécifique par rapport aux nombres de mach et par rapport au taux de compression du

compresseur. Tandis que le cas 2 concerne la détermination des parameétres en fonction du

taux de détente de la turbine.

ITII.1. Cas 1: Détermination des parametres en fonction du nombre de mach et en

fonction du taux de compression du compresseur

Les équations utilisées dans la simulation pour ce premier cas sont données comme suit :

_ 0.5
ag = (vair ~ Tar ~ Tamb)

Mg 2

['1 prop

-{1 - &)

=)

1 - g 1
i L
g~ Nm| &t s

0,5
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)0.5

ap = (var ~ Tar ° Tamb

ug = Mg - ap

[ Tair ]
pip = 5t 7

T¢ = Dl
=

Pl = (pi; - pig - pig * Pip * Pip) t

i M02
S e 2

a 57 - [nprop ~ Mg * Mm]

-(1 - &) 2 (—1 2
= 1 €4 + Mn . + Vi € : 1 E E_l

B Pl - 2 1 Pl H

- 3 -1 [Wprop ~ Mg - flm] G a

05

Les données d’entrées pour ce cas d’étude sont données comme suit :

T[0]=238,9 h=4,5357*1E7 eta g=0,99
gamma t=1,35 pi_d=0,97 e ¢c=0,90

gamma air=1,4 pi_b=0,98 e t=0,90

r air=287 pi_n=0,99 tau lambda=6,05
T amb=273-56 eta_b=0,98 M _0=0,8
Cp_t=1098,2 eta m=0,95 eta p ¢=0,9
Cp_c=1000 eta prop=0,83 pi c=16

Unit Seftings: [kJ]/[C]/[kPa]/[kg)/[degrees]

=83 C=1115  Cp=1000  Cp=1098  C =011
WPTUP - 033 qp:c - 09 cc: 09 ct = 09 f= 00135

WS g6 09 =0 g =L
§=05I95 g =04 T =NT o To=13 g =262

g =M C =163 =088 =009
el el h=A56EAT M, =08
=B S S0 =M g =6l
=335
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ITI.1.1. Variation de la consommation spécifique par rapport aux taux compression
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Figure II1.1. Variation de la consommation spécifique (Csp) en fonction du taux
compression (Plc).

Il a été remarqué sur la figure III.1 que lorsque le taux de compression (Pic) augmente, la
consommation spécifique (Csp) diminue rapidement jusqu'a la valeur de Pic =10. En
augmentant le Pic au dessus de 10 la Csp diminue lentement jusqu'a une valeur de Pic=20.
Supérieur a 20, la Csp devient constante a Csp=16[KG/daN-h].

D’une fagon générale la (Csp) diminue d’une maniére asymptotique jusqu'a

Csp=16.[KG/daN-h]
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II1.1.2. Variation de la poussée spécifique par rapport aux taux compression
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Figure II1.2. Variation de la poussée spécifique (Tsp) en fonction du taux compression
(PIc).

Il a été remarqué sur le graphe de la figure II.2 qu’en augmentant le taux (Pci) jusqu’a la
valeur de 10, la poussée augment rapidement jusque une valeur max de 1180. Si en
augmentant encore le Pic au-dessus de 10, on remarque que la poussée commence a diminuer
d’une facon presque linéaire ce qui nous permettra de déterminer la valeur optimale du Pic

pour avoir une poussée optimale (Tsp). Cette valeur est située entre 9 et 10.
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I11.1.3. Variation de consommation spécifique par rapport aux nombres de mach

Csp
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Figure II1.3. Variation de consommation spécifique (Csp) en fonction du nombre de

mach (My).

On remarque sur le graphe de la figure I11.3 que I’augmentation du nombre de mach (MO) fait

augmenter la consommation spécifique de fagon linéaire.
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I11.1.4. Variation de la poussée spécifique par rapport aux nombres de mach
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Figure I11.4. Variation de la poussée spécifique (Tsp) en fonction du nombre de mach

(My)

On remarque sur le graphe de la figure II1.4 que 1’augmentation du nombre de mach (MO)

engendre une diminution de la poussée spécifique (Tsp) de fagon presque linéaire.
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ITL.2. Cas 2 : Détermination des parameétres en fonction du taux de détente de la turbine.

Les équations utilisées dans la simulation pour ce deuxiéme cas sont données comme suit :

o = b0 |[1 4|15+

[ o= 1

2
Tig = Tp -1y

Pg = Pp

n
pig = (Pi * Pig - Pic - Pige - Py )t

P

g _ Po

- —'F'ir'p'td'p|c'prcc'

Py Pg

500

Ug

A = Mg

[ ||

—(n — 1)

fug)(_“_“*]]

Pa

Py - pil"l'

Corop = (yc— 1) - Mg - ((1 +1)-A- Mg)

Chelice = TNhelice ~ Mbv = [nm- (1 + ) - 1,

Ctp = Cprop * Chelice

o & gaell Cp 100
® © 0%, 3600
-
T & Ty ™ il
tp 2900 [kN]
5 o1
s T T
Tsp

= 05
ag = (vair ~ Tair ~ Vo)

(1 =) - 1

'{Tc"'}]
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¥ = 0
: L o
e cpc - To "
-
pir = Tt 1
v = 1 +['r’a|r =}
2

Tc = Pl
Tt-max

T, = Cpp —
" t cpe - Tp

8h = Pt (Tgmax— To) — oPc - (T — Ty )

dht = (1 + T) - cpt - (Temax — Tio) — cPe - (T — Tyo )

We = ¢cpe - (T — Typ)

: Tair Npc

wp = (1 +# 1) -cpt - (Temax — Tig)

To = To - 1

Tz = Two

_ Ont
o =

Sh

. 1
iVt —

pi Pig
Les données d’entrées pour ce cas d’étude sont données comme suit :
T 0=238,9 pi_d=0,97 eta_pt=0,9
gamma c=1,4 pi_cc=0,98 eta pc=0,9
gamma_t=1,35 pi_ty=0,99 tau lambda=6,05
cp_c=0,9965 eta cc=0,98 M 0=0,6
cp_t=1,09825 eta m=0,95 pi t=0,23
pi_c=4 eta_helice=0,83 gamma_air=1,4
pci=45357 eta bv=0,99 r air=287,0

p_0=0,2

M _DOT AIR=50*3600
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Unit Settings: [kJ]/[K]/[bar]/[kg]/[degrees|

A=0.7385 o= 08957 8, =309.8 cp, =0.9965 [KIKgrk] cp,=1.098 Cygee =09173 Coop = L8754
gy = 07146 [KgdaN-h] €, =09549 §, =201 5= 1803 Ty = 099 e = 098 e = 083
g~ 095 e =09 T =09 £=0,00427 1 = 14 7= 14 7 =135
v, =4348 M, =06 My = 03859 m, =180000 [Kgh] pei=45357[KjKe]  piy=1502 pi =4
pi,, = 0.98 pi;=0.97 pi, = 1,276 pi, =0.23 piy, =0.99 py = 0.2 [bar] pg =02 [bar]
Py =0.2209 1. =287 [ba] 7.7 1553 7, =608 7 =107 = 07097 T,=2389 [K]
Ty =997 [ T,, = 003397 [¢aN-4Kg] Ty =256,1 T, =397 Ty = 1026 [ T, =6L4 KN T, =11
Uy = 185.9 [m's] Uy =228.8 [ms] w, = 4Ll w, =3214
I11.2.1. Variation du coefficient de poussée de I’hélice
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Figure IILS5. Variation du coefficient de poussée de I’hélice (C_helice) en fonction du
taux de détente de la turbine

Sur la figure II1.5, nous observons qu’il y a une diminution du coefficient de poussée de
I’hélice en fonction du taux de pression de la turbine, cette diminution se fait quand en
augmentant le taux de détente de la turbine (PIt).

Le coefficient de poussée d’hélice (C_helice) diminue d’une fagon presque linéaire.
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I11.2.2. Variation de la consommation spécifique
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Figure I11.6. Variation de la consommation spécifique (Csp) en fonction du taux de
détente de la turbine (PIt).
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On remarque sur la figure II1.6 que quand en augmentant le taux de détente de la turbine (PIt),

la consommation spécifique (Csp) augment d’une fagon presque exponentielle.
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I11.2.3. Variation du coefficient de poussée de tuyere
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Figure IIL.7. Variation du coefficient de poussée de tuyere (C prop) en fonction du taux

On remarque sur la figure III.7 que ’augmentation du taux de détente de la turbine (PIt)

permet d’augmenter a son tour le coefficient de poussée de la tuyere (Cprop) de fagon non-

linéaire.
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I11.2.4. Variation de la consommation du turbopropulseur
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Figure II1.8. Variation de la consommation du turbopropulseur (Ctp) en fonction du
taux de détente de turbine (PIt).

On remarque sur le graphe de la figure I11.8 que I’augmentation du taux de détente de la
turbine (PIt) engendre une diminution d’une fagon linéaire de la consommation du

turbopropulseur (Ctp).
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I11.2.5. Variation de la poussée spécifique

0,036

0,034 Tep

0,032 =

0,03 =

0,028

0,026

0,024

Tsp [daN-h/Kd]

0,022 "

0,02

0,018 ' ' ' ' ' ' ' '

0,2 0,25 0,3 0,35 0,4 0,45 0,5 0,55 0,6
P

Figure I11.9. Variation de la poussée spécifique (Tsp) en fonction du taux de détente de
turbine (PIt).

On remarque sur le graphe de la figure I11.9 que quand en augmentant le taux de la détente de

la turbine (PIt), la poussée spécifique diminue d’une fagon linéaire.
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I11.2.6. Variation du rapport (alpha) de détente de turbine libre sur la détente totale au
niveau de la tuyeére
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Figure I11.10. Variation du rapport (alpha) de détente de turbine libre sur la détente

totale au niveau de la tuyeére en fonction du taux de détente de turbine (Pit).

On remarque sur le graphe de la figure 11110 que I’augmentation du taux de détente de la
turbine (Pit) engendre une diminution d’une fagon non-linéaire sur le rapport (alpha) de

détente de la turbine libre sur la détente totale.
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II1.2.7. Variation de la poussée du turbopropulseur
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Figure I11.11. Variation de la poussée du turbopropulseur (Ttp) en fonction du taux de

détente de la turbine (PIt).

On remarque sur le graphe de la figure III.11 que quand en augmentant le taux de détente de
la turbine (PIt) entre 0,2 et 0,25, la poussée du turbopropulseur reste presque constante. A

partir du PIt =0,25, la poussée spécifique du turbopropulseur diminues d’une fagon linéaires.
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CONCLUSION GENERALE

Le présent mémoire nous a permis, a travers une étude paramétrique sur la

performance d’un turbopropulseur.

Suite a ces résultats et apres analyse, nous pouvons conclure ce qui suit :

- La consommation spécifique diminue avec I'augmentation du taux compression (PIc).

- La poussée spécifique (Tsp) augment avec le taux compression (PIc) jusqu’a la valeur
de Pic =10, ensuite la poussée spécifique diminuée de fagon linéaire.

- En augmentant le nombre de mach (MO0), la consommation spécifique augmente
d’une fagon linéaire.

- En augmentant le nombre de mach (MO), la poussée spécifique (Tsp) diminue d’une
fagon presque linéaire.

- Une diminution du coefficient de poussée de 1’hélice en fonction du taux de pression
de la turbine est observée. Cette diminution est de facon presque linéaire et se fait
quand en augmentant le taux de détente de la turbine (PIt).

- En augmentant le taux de détente de la turbine (PIt), la consommation spécifique (Csp)
augmente d’une fagon exponentielle.

- L’augmentation du taux de détente de la turbine (PIt), fait augmenter le coefficient de
poussée de la tuyere (Cprop) de fagcon non-linéaire.

- L’augmentation du taux de détente de turbine (PIt), engendre une diminution de fagon
linéaire sur consommation du turbopropulseur (Ctp).

- L’augmentant du taux de la détente de la turbine (PIt) fait diminuer la poussée
spécifique d’une facon linéaire.

- L’augmentation du taux de détente de turbine (Pit) engendre une diminution de fagon
non-linéaire sur le rapport (alpha) de détente de turbine libre sur la détente totale.

- L’augmentation du taux de détente turbine (PIt) engendre une diminution d’une fagon

linéaire sur la poussée spécifique du turbopropulseur (inversement proportionnel).
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