REPUBLIQUE ALGERIENNE DEMOCRATIQUE ET POPULAIRE
MINISTERE DE L’ENSEIGNEMENT SUPERIEUR ET DE LA RECHERCHE SCIENTIFIQUE

U,

UNIVERSITE SAAD DAHLAB DE BLIDA 1
FACULTE DE TECHNOLOGIE
DEPARTEMENT DE MECANIQUE

Mémoire de Fin d’Etudes
Pour I’obtention du Diplome de master 2

Option : Installation énergétique et turbomachine

THEM

ETUDE DES PERFORMANCES DU MOTEUR
CF6-80 E1A4

Proposé et encadré par : Realisé par :
M.said behiani youcef
Bouskine Mohamed amine

Année universitaire 2019/2020




Remerciments

Avant Tout, Nous Tiens a Remercier “Allah’’ le tout
puissant, notre créateur de tout chose, de m’avoir permis
d’accomplir ce travail et de m’avoir attribué la faveur de
réussir Nous études.

Nous tensons a remercier notre promoteur Mr. SAID pour ces
conseils, sa persévérance dans le suivi et tout I'aid qu’elle nous
apporté tout au long de I’'année.

Nous remercions notre encadreur Mr Benhamissi “ALAH
YARAHMOU “ et I'ensemble du personnel de la base de
maintenance d’Air Algérie, en particulier Karim kisarni et
Hichem.

Nous remercions les membres du jury qui nous ont fait
I'honneur de leurs présences et de leur bon jugement.



Dédicaces

Je dédie ce travail tout particulierement aux personnes qui me sont les plus chéres au

monde ; Mes tres chers parents pour leur patience, soutien et confiance,

Ma mére n’a pas cessé de prier pour moi, m’encourager et me soutenir et qui a su

m’entourer de tout son amour et son affection,
Mon pére qui s’est sacrifié afin que rien n’entrave le déroulement de mes études,
Je dédie ce travail également a mes frére et a tous les membres de ma famille,
Bien sur a mes amis et collégues de la promotion sortante,

A tous ceux qui m’aiment.......



Sommaire

INEFOUCTION GENEIAIE ...t bbbttt b e b 1

Chapitre I Turboréacteur CF6-80 E1 A4

T (T 804 AT o PRSP 3
) D 1 VI (o Tl e [ A A A P15 1o ) s OO 3
~La CONSTITULION A’ UN AVION : ..uviiiiiiiiiii e iciiiee e ettt e e e e etee e e e st e e e e et e e e e e saba e e e s sbaeeeeeanareeeeessbeseesasbeeeesansrneas 4
SMOTEUN CFB BO-EL A ..ottt sttt e s e st e et e e s e saeesteereesbeenbeeneenteeneeenes 4
1. Caractéristiques principales du moteur CF6-80 EIA4: i, 5
2. Fonctionnement du moteur CFB-80 ELAZ: .......cov oottt 7
3. Le démarrage de moteur CFB-80ELAZ : .....c.oi oottt ettt 7
4. Les différents modules du moteur CFG-80ELAZ : ........ccvoiiieie e 8
4.1 L MOUUIE TAN... .ottt bbbttt e et bbbt e b e r et eneas 9
4.2, MOAUIE COME & .ttt bbb bbbt b e s et e b et sbeebesbeebeeneeneeneas 9
4.3. Module turbing hasse PrESSION: .....cecciiieiieeiie sttt et e e e sraesreennenres 10
4.4. Modules accessoires d'entrainement (GEAR BOX) ©......oiiiiiiiiiiiiiiieee 11
5. DIfférents CIrCUItS AU MOTBUL & . ...oouiiiiiieiee ettt bbbt nes 12
T R O3 o 1§« A5 PRSP 12
T O3 | (ol or= Vg 10 - | OSSR 13
ST B O3 | (ot [0 o 1 o7 LA o] o SRS 13

Chapitre Il La théorie du turboréacteur a double flux

T (T L84 T o ST 14
2.1 les quations FONamMENTAIES .........cooiiiiiiiii e 14
2.1.1. EQUALION 08 CONMTINUITE ......eeeeeeeceeeeee ettt en et eneneeean 14
2.1.2 Equation de quantité de MOUVEMENT & ........cc.oiiiiiiie ettt ere s 14
2.1.3 Equation de conservation de 1’Ner e © ........cocevuereereererreereeieieiieieesesseseeseessse s sessessessesaenes 15

2.2 L7€tude ENEIZELIQUE :...vivieuriiiiiiiieiti ettt 18
A R I =10 110 I U] OSSPSR 18

2.2.2 18 COMIPIESSEU: ...eutieteeauteeeteeasteeetee e bt e aseeebeessee e bt e aseeasbe e ehe e e abe e eRb e e beeambeeabeeembeeabeeanbeennneanbeeanneas 23



2.2.3 La Chambre d& COMBUSTION: .....oooeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee et e e e et eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeenenens 27

2.2.4 LA TUIDING: ..o bbbt 30
2.2.5 L CANAI A'EJECHION: ...ttt bbb ettt bbb 33
2.2.6 LS PEITOMMANCES ...ttt bbbt e e bbbt bt e e 35
2.2.7 Le CYCle dU tUIDOTEACTEUL .......ecieiieieieie ettt ettt sresre s e e s 37

CHAPITRE III Calcul des Performances du turbo fan CF6-80 E1 A4

T T L8 T4 T o OSSPSR 38
3.1 MELhOAES A CAICUIES ....c.veeieiieceieeee ettt et reere e enaene s 38
3,11 LS NYPOLNESES ...ttt bbbttt ettt bbb e ne e 38
3.1.2 La différente station du turbo fan CFB-80 EL A4 ........cooiiiiiiiiiiieeeeee e 38
3.1.3 Tableau d8S SECLIONS .....ccuiiiiiiiiiieiieieie ettt bbb r e s e nes 39
3.1.4 Calcul des parametres du moteur dans les conditions standards (1S2) .........ccccccevevieereiiiennenn 42
3.1.5 Calcul des PEIrfOrMANCES .....cviiieiieei ettt ettt e e e steeresneestaeaeeneesres 46

Chapitre IV Reésultats et interprétations

INEFOAUCTION .ttt bt bbbt bttt et e bbbt b e bt et e s 48
AL RESUITALS ...ttt e sttt e e e st b e b e st e b et e e e Rt e bt b et e ne et e neene s 48
4-2  Graphes correspondant auXx réSUILALS trOUVES............c.ciiriiiririeinieinieiee et 50
4.2.2 pendent le vol de Croisier (MAX COUNTINUOS) ......coooiiiiiiiinininieee e 53

CONCIUSTON GNETAIE ... bbbttt b e bbb bt 56



Nomenclature
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Fn(THRUST)

H,
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Capacité thermique de I'air (J/kg.k)
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Capacité thermique des gaz de combustion (J/kg.k)

Consommation horaire de carburant (Kg/H)
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la poussée (Lbs)
Pouvoir calorifique du carburant (J/kg)

Nombre de Mach
Vitesse de rotation (tr/mn)

vitesse de rotation barre

Pression (Pa)
Pression statique (Pa)
Pression totale (P)
Chaleur )]

Rapport spécifique des gaz de combustion (J/kg.k)

Constante des gaz parfait (J/kg.k)
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température (K)
température statique (K)
température totale (K)
vitesse de vol (m/s)
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Lettres minuscules

d dosage

d diametre [m]

9p Débit prise d’air d’air prélevé

Jde Débet de carburant kg de carburant
h hauteur [m]

I largeur [m]

p poids [N]

v volume [m3]

Lettres grecques

T Taux de compression
n Rendement
o Coefficient de pertes de charge
Y Rapport spécifique des chaleurs
Indice :
(1 Flux primaire
(2] Flux secondaire
CBP compresseur basse pression
CHP compresseur haute pression
cc chambre de combustion
F fan
T Turbine
THP turbine haute pression

TBP turbine basse pression



Figure (1-1)

LISTE DE FIGURE

: Les différents constituants d™umn aVION. . ...ttt 4

Figure (1-2) : Le moteur €f6 80 EL A4 .o i 5
Figure (1-3) : les différents modules du MOtEUT ............ovieiririn i, 8
Figure (1-4) i module Tan ... 9
Figure (1-5) i mOdUIB COTE ... e 10
Figure (1-6) : schéma représenté le module turbine basse pression ................ccooevs vven e, 11
Figure (I-7) : module accessoires d’entrainement (gear bOX) ...........coceviviviiiiiiiiiiininns oo 12
Figure (11-1) : les éléments constitutifs d’un turboréacteur ................cooooiiiiiiiiiiiininnn.. 18
Figure (11-2) : la configuration 1et2 ..........cooiiiiii e e 19
Figure (11-3) : définition les états d’entrée d’air ............cooiiiiiiiiiiiiiii e e 21
Figure (11-4) : I’étage d’un compresseur axial ............cooiiiiiiiiiiiiiiiiiieieeees e 24
Figure (11-5) : compression isentropique et réelle ... 26
Figure (11-6) : les constituants de la chambre de la combustion ....................ccocoiiiins Lo .28
Figure (11-7) : Définition des états de la chambre de combustion. .................cccocvviiiiiiin 29
Figure (11-8) : définition des états de laturbine .......... ..o e 32
Figure (11-9) : définition des états de la tUYere ..........coooieiiiiii e, 34
Figure (11-10) : le cycle du turboréacteur....... ... e 37
Figure(111.1) : les différentes stations du turboréacteur a double flux.............................. .39
Figure (IV. 1) : température aux différentes sections de CF6 80 E1 A4 (TAKE OF) ................ 50
Figure (1V. 2) : pression aux différentes sections du CF6 80 E1 A4 (TAKE OF)...........cevene. 51
Figure (IV. 3) : masse volumique aux différentes sections de CF6 80 E1 A4 (TAKE OF)........... 52
Figure (IV. 4) : température aux différentes sections de CF6 80 E1 A4..............cocoiiiiiininnn, 53
Figure (IV. 5) : pression aux différentes sectionsdu CF6 80 EL A4 .........oooiiiiiiiiiiiiiiiinn, 54

Figure (IV. 6) : masse volumique aux différentes sections de CF6 80 E1 Ad........................ 55



Liste des tables

Tableau(ll.1) : Evolution des différentes grandeurs dans I'étage d'une turbine

AXIAL. 31
Tableau (111 .1) : Tableau des SECHIONS. .......vitinietie ettt et e e e eeeeaaaas 39
Tableaux (I11.2) : résume toutes les données nécessaires pour le calcul des

PI OTIMANCES. . ..ttt e ettt e et et e e e e 40
Tableau (I1V .1) : calcul affiche les résultats pour le cas décollage (TAKE OF)............... 48

Tableaux (IV .2) : calcul affiche les résultats pour le cas de vol de croisiere (MAX
COUNTINUOS) . . ettt et e e e e e e e e e e e e e e e e e e eaeaeees 49






RESUME

Notre travail consiste une étude thermodynamique d’un turboréacteur de type CF6-80
E1 A4 congu par GENIRAL ELECTRIC, afin d’établir une méthode de calcul des
paramétres énergétique (température, pression, masse volumique.Etc.) De chaque
station et les performances de ce moteur a savoir :

La poussée, La poussée spécifique et la consommation spécifique.

Pour ce faire on créé un petite programme de calcule sous FORTRAN afin de nous
aider dans cette étude.

Tout cela pour extrait les plages de bon fonctionnement du moteur, ce qui engendre
les meilleures performances ainsi que les domaines les plus économiques.



ABSTRACT

Our work consists of a thermodynamic study of a turbojet engine type CF6-80 E1 A4
designed by GENIRAL ELECTRIC, in order to establish a method for the calculation
of energy parameters (temperature, pressure, density, etc.) of each station and the
performance of this engine know:

The thrust, The specific thrust and the specific energy consumption.

To do this we have created a small program of calculation under FORTRAN in order
to help us in this study.

All of this to extract the beaches for the proper functioning of the engine, which
creates the best performance as well as the areas the more economic.
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INTRODUCTION

Introduction générale

Un moteur d'avion digne de ce nom doit répondre & un certain nombre d'exigences : une
grande fiabilité, une longue durée de vie, un faible poids, une faible consommation de
carburant et une faible surface frontale. Le facteur le plus important est la fiabilité. La durée
de vie, & son tour, est un atout majeur économiquement parlant et particulierement important
en aviation commerciale. Quant aux trois autres critéres, ils dépendent du type d'avion pour
lequel le turboréacteur est prévu.

Le turboréacteur est un systeme de propulsion essentiellement utilisé pour les avions. La
poussee résulte de l'accélération de l'air entre I'entrée (manche d'air) et la sortie tuyére. Elle
est obtenue par la combustion d'un carburant, généralement du kérosene, dans l'oxygéne de
I'air. Ainsi, une partie de I'énergie produite est récupérée par une turbine et sert a comprimer,
a I'entrée du réacteur, l'air utilisé comme comburant.

A T’heure d’Aujourd'hui, ces machines se trouvent étre 1’une des plus complexes jamais
congues par I’humanité, regroupant un grand nombre de sous- Systéme. Leur développement
demande des moyens humains, technologiques et financiers considérables. En effet, il est a
noter que ce domaine se developpe constamment, suivant la progression de la science et de la
technologie. a cet effet, il nous était impératif de réaliser notre projet de fin d'étude sur ce
sujet car c’est une perspective trés intéressante. Pour ce faire, nous nous sommes adressés a la
Compagnie Aérienne Nationale Air ALGERIE qui nous permis de faire une étude concernant
le turboréacteur CF6-80 EIl A4 équipant I'avion A330-202

Dans le cas particulier du design d'un avion, un trés grand nombre de disciplines doivent étre
analysees au stade préliminaire. Généralement, le constructeur propose au prealable : la
catégorie d'avion, le nombre de passagers, la vitesse de croisiére, la distance que l'avion devra
parcourir, ainsi que la longueur de piste maximale pour le décollage et l'atterrissage. Ainsi, la
configuration de I'avion le type et le nombre de moteurs, la géométrie et la forme des ailes, la
disposition du train d'atterrissage, etc. Sont déterminés. Les parameétres choisis doivent, en
plus de permettre a l'avion de voler, lui assurer une stabilité ainsi que satisfaire toutes les
normes et les reglements de sécurité. La tache de trouver une combinaison possible est d'autre
part compliquée du fait que tous les parametres sont couplés par leurs poids et leurs propriétées
aérodynamiques. A titre d'exemple, une augmentation de la surface alaire augmente la masse
de la structure requise ainsi que la portée ; par conséquent, une vitesse de décollage plus petite
est permise et requiert donc un moteur différent. Cet exemple démontre bien qu'afin d'obtenir
une configuration optimale, une approche multidisciplinaire itérative combinant
I'aérodynamique, la thermodynamique et la résistance de matériaux doit étre utilisée.

Optimisation multidisciplinaire

Afin de rendre I'étude des différentes conceptions plus efficace, plusieurs ingénieurs font
appel a un processus utilisant un algorithme d'optimisation multidisciplinaire. Cette approche
permet de trouver la configuration qui maximise la performance de l'avion a l'intérieur de
I'espace de design délimité par les contraintes. Ce type d'optimisation doit se faire en
considérant plusieurs disciplines simultanément pour maximiser le résultat final global.
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L’utilisation de l'optimisation multidisciplinaire numérique complexe pour le design des
avions fit son apparition avec l'invention des ordinateurs. De fait, déja dans les années
soixante dis plusieurs chercheurs avaient commencé a utiliser cet outil, Ce qui a permis le
développement de logiciels permettant de procéder rien qu'a l'optimisation de la géométrie
pour atteindre une réduction en carburant utilisé ainsi qu'une diminution du bruit. La
recherche dans ce domaine, mais aussi dans le domaine de la propulsion, continue aujourd’hui
a intéresser les chercheurs et les compagnies. Chacun essaie de rendre les résultats plus précis
et de diminuer le temps de calcul en incorporant de nouveaux logiciels ainsi que de nouvelles
meéthodologies.  L'objectif principal de ce travail consiste a rechercher une méthode
rationnelle pour les calculs des performances du moteur et les comparer par rapport aux
données du banc d'essai. A cet effet, nous élaborerons une modélisation thermodynamique
détaillée de toutes les étapes de I'écoulement dans un turboréacteur hormis la chambre de
combustion, structurée en deux phases : la phase du décollage (TAKE OFF) de l'avion et la
phase de vol de croisiere (MAX COUNTINOUS).

L’étude énergétique suivie d'un programme de simulation avec [I’introduction des
caractéristiques du turboréacteur, et le calcul des performances. L'outil informatique
développe, tout comme la restitution des données de premiére conception du constructeur,
aura l'ambition d'apporter énormément a la conception a proprement parler et a l'optimisation
du turboréacteur dans les futurs travaux de projet.

Dans cette optique, notre étude consiste au calcul des performances d’un turboréacteur du
type double flux ou turbo fan proposeé par air Algérie et dont les données du moteur nous sont
délivrées.

On présente I’étude et apres cette bréve introduction, en quatre chapitres :

- Au premier chapitre, une description détaillée du moteur CF6-80 EI A4 est présentée
pour faciliter la modélisation thermodynamique.

- Le chapitre 2 introduit traite les équations fondamentales et I'étude énergétique du
turbo fan.

- Le troisieme chapitre présente la plateforme de restitution des données développées et
la méthode de calcul des performances ainsi que I'élaboration d'un programme de
calcul, afin de permettre I'étude des performances du turboréacteur.

- Au quatrieme chapitre, les résultats obtenus pour la restitution des données et
l'optimisation, sont interprétés et discutés. Les performances résultant de ces analyses
sont compareées a celles obtenu lors d'essais réalisés par la compagnie KLM.

On achéve I’étude par une conclusion générale qui résume les principaux résultats obtenus
suivis de recommandations et perspectives.
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Turboréacteur CF6-80 E1 A4

1.1 Introduction

On entame la rédaction de ce chapitre par une initiation sur 1’aviation pour se familiariser et
se situé dans vaste domaine et de bien comprendre le déroulement de cette étude. Ensuite, on
passera a la description détaillée de la technologie de notre moteur étudié qui est le CF6 80
E1AA4.

1.2L°histoire de I’aviation

L’homme depuis son existence remontant a la préhistoire était toujours attiré par I’'idée de
voler, qui est doute a sa fascination pour les oiseaux ou il était conscient de la facilité avec
laquelle ces créatures ailées échappaient a leurs prédateurs. C’est bien plus tard que I’homme
commenca déecrypter le mécanisme de vol, de ce fait MONGOLFIER, LILIENTHAL, ADER,
CAYLEY furent parmi les premiers a gouter a I’ivresse du vol.

Dans les débuts, l'aviation a été commencee par la construction des engins plus légers que
I'air comme les montgolfieres, ensuite elle a passé aux engins plus lourds que l'air connue
sous le nom d'Avion ou le vol devient un vol motorisé.

Ce type d'aviation a eté inauguré par les freres WRIGHT en 1903. Par la suite, la premiére
guerre mondiale permit de révélée les capacités d'utilisation de l'aviation par une petite
révolution au niveau de la motorisation ce qui était I'une des faiblesses de l'aviation avant la
guerre. Mais il n'y a pas eu de bouleversement dans les techniques de vol car les progres
aérodynamiques avaient pu évoluer pendant cette époque.

Ensuite l'aviation a réaction fit son entrée dans I'histoire avant le début de la seconde guerre
mondiale, donc elle & consacrer I'aviation comme une arme essentielle et lui a donner I'¢lan
nécessaire pour émerger comme un moyen de transport civil.

En fin, nous nous trouvons maintenant a une époque charniere ou on concoit des appareils
de plus en plus gros et sophistiqués.

En effet, Les progres de I'aérodynamique comptent pour une part essentielle dans I'histoire
de l'aviation. Accompagnés bien sir des évolutions en termes de propulsion, de matériaux de
construction et d’¢électronique, ce sont eux qui ont passé en a peine un siécle des prototypes de
Clément Ader ou des fréeres Wright a de permis des avions tels que le Concorde ou
I'AirbusA380 ou le Boeing B337.
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1.3La constitution d’un avion

L’avion est constitué généralement du :

la cellule qui présente la structura essentiel elle de I’avion comprenant le fuselage, lesailes, les
empennages et les trains d’atterrissage,
les moyens de propulsion (les moteurs a hélices, réacteurs).

Génératrice de secours
/(APU) pointe arriéere

Becs de bord d’attaque

Plans déporteurs

Volets de courbure Gouvemne de profondeur

Moteur

Mat moteur N Plan horizontal réglable (PH1

ste de
lotage

Alilerons internes

Alilerons externes

- L

Fuselage Emplanture Voilure

Figure (I-1) : Les différents constituants d’un avion.

1 .4 Moteur cf6 80-E1 A4

le cf6 80 E1 A4, représenté par la figerl, dont les caractéristiques sont données par le
tableau, est un turbo fan (ou turbosoufflante) a écoulement axial a haut t’eux de dilution.
C’est un moteur équipé de la derniere technologie électronique

Une des plus importantes particularités de cfé 80 E1 A4 est qu’il est de conception
entierement modulaire pour faciliter sa maintenance. Sa turbomachine est constituée de trios
module principaux, que sont le module fan, le module coré et le module turbin basse pression.
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Figure (1-2) : Le moteur cf6 80 E1 A4

1.4 Caractéristiques principales du moteur CF6-80 EIA4 :
L'Airbus A330-202 est actionné par deux moteurs de General Electric CF6-80E1A4.
Qui ont les caractéristiques suivantes :

Le diameétre extérieur du fan 2,71m

Le diamétre intérieur du fan 2,44 m

La largeur maximale 2,90 m

La hauteur maximale 2,88 m

Le poids du moteur 5044 kg

Le centre de gravité du moteur cf6 80 E1 2188 — 2.8
m
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5.56 £ 0.05
Consommation du carburant spécifique a la puissance maximale (0.332
0.345)
Kg.m?
Puissance produire par le flux primaire 20 %
Puissance produire par le flux secondaire 80 %
Taux de dilution 5.3
Le rapport de pression a plein puissance 32.4a34.8
La poussé 300.20 kn

Régime N2 :100

9827,0 tr/min

Régime N1 :100

3320.6 tr/min

Température des gaz d’échappement maximal EGT 975°C
Diametre intérieure de la section de sortie de tuyére primaire 0.50 m
Diametre extérieure de la section de sortie de tuyére primaire 0.90 m
Diametre intérieure de la section de sortie de tuyére secondaire 2.00 m
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Diamétre extérieure de la section de sortie de tuyére secondaire 2.60 m
Section de sortie de la tuyere primaire 0.439 +m?
Section de sortie de la tuyere secondaire 2.167 m?

2. Fonctionnement du moteur CF6-80 E1A4 :

Il fonctionne suivant les étapes suivantes :

-Etape 1 : La souftlante aspire le flux d’air, le flux d’air primaire est comprimé par les ailettes
du compresseur alors que le flux secondaire contourne le turbomoteur.

-Etape 2 : Les pompes expulsent le carburant par les gicleurs pour former un mélange avec
I’air dans la chambre de combustion. Ce mélange entre en combustion et propulse des gaz
expansion rapide.

-Etape 3 : Les gaz de sortie font tourner une turbine qui entraine la soufflante et le
compresseur par I’intermédiaire d’un arbre.

-Etape 4 : Les gaz chauds sont dilués avec le flux secondaire lent et froid avant d’étre éjectés
dans I ‘atmosphére au niveau de la tuyére, produisant un effort de poussée

3. Le demarrage de moteur CF6-80E1A4 :

A l'aide d'une source pneumatique, on alimente le réacteur par un moteur auxiliaire appelé

groupe auxiliaire de puissance, c'est un petit moteur situé dans la queue de l'avion. L’air est
dirigé vers le démarreur pneumatique du CF6-80E1A4 a travers la vanne de démarrage qui
entraine la GEAR BOX (Boite d'entrainement des accessoires ou boite a engrenage).

La GEAR BOX étant en liaison avec le compresseur haute pression I'entraine a son tour. Le
compresseur haute pression aspire et comprime l'air, cet air entre dans la chambre de
combustion ou il est mélangé a du carburant, le mélange air carburant s'enflamme a I’aide
d’une énergie électrique.

Les gaz ayant acquis leur température et pression maximum sont dirigées vers les turbines
(haute et basse pression) a travers lesquelles ils se détendent partiellement en cédant I'énergie
nécessaire pour entrainer le compresseur basse pression et la soufflante.

Les gaz d'échappement engendrent une force de poussée au réacteur qui tend a le propulser
vers l'avant.
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4. Les différents modules du moteur CF6-80E1A4 :

Le turboréacteur est un moteur de conception modulaire, il se compose de4 modules
principaux, chaque module peut étre démonté seul, ce qui facilite la maintenance du moteur et
minimise ainsi le cout d'entretien.

Ces modules sont :
+Module Fan.
+*Module Cor.
+*Module turbine basse pression.
¢+ Module Gear box (Module Accessoires d'entrainement).

Dasse pfession

Module Fan M Module Core

Hrﬁ} .

IR WP

Module Accessoires

_ Module turbine haut

Figure (1-3) : les différents modules du moteur
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4.1 Le module fan
le module fan, représenté par la figer 3, est ensemble coll. é au module Core et installé a
I’avant moteur. Il se compose d’une soufflante et d’une compresseur basse pression

COMNPRESSETR
BASSE PRESSION
/

FAN ROTOR —

SPINNNER
COXE ~———

Figure (1-4) : module fan

La soufflante (fan en anglais) est un compresseur a un seul étage comportant 34 aubes. Elle
comprime un flux qui partage en deux parties le flux chaud (appelé primaire) qui traverse la
chambre de combustion tout en jouant le réle du comburant, et le flux froid (appelé
secondaire) qui contourne moteur tout en fournissant approximativement KOs de poussée
totale du moteur.

Elle est enveloppée dans un cartier dot la partie arriere est fixe au carter de compresseur basse
pression par des aubages directrices appelés (OGV)™.

Le compresseur basse pression est entrainé par la turbine basse pression. Il se compose de
quatre étages assemblés en un seul bloc dont chaque étage comporte 64 aubes en titane La
décharge du compresseur est réalisee par lI'ouverture automatique d'une série de vannes de
décharge (VBV)?débouchant a ’arriére du dernier étage du compresseur basse pression.

4.2. Module core :

Le module core est constitué d’un compresseur haute pression, d'une chambre de
combustion et d'une turbine haute pression. 1l véhicule le flux primaire pour développer une
puissance dont une partie est utilisée pour faire tourner le moteur et une partie pour fournir les
20% restants de la poussée.

1 Out let guide Vanes
2 Variable bleed valve
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le stator de
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compressewmr ya..” _,’j’g s . esnetmages
haute pression m & Z‘ de
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2 > A W g = Sl =
CHP le 10tor de 1a nubine

haute pression

Figure (1-5) : module core

Le compresseur haute pression est un compresseur axial constitué de quatorze (14) étages, le
premier étage est précédé d’aubes directrices d’entrée (IGv)3dont le but est d’orienter
correctement 1’écoulement vers le premier rotor.

Le passage du flux primaire a travers les aubes des rotors de la compresseur haute pression
augment sa pression statique et rameéne sa température a des conditions adéquatées a la
combustion. Les quatre premiers étages corrigent la vitesse du turboréacteur tout en changent
leurs positions angulaires en fonction de la température d’admission du compresseur. Le but
de cette variation d’angle d’incidence du flux d’aire est d’optimiser la température et la
pression de I’air et sa quantité afin d’avoir une combustion efficace.

La chambre de combustion est de type annulaire équipée de trente (30) injecteurs de type
duplex et de deux allumeurs a haute tension. Elle comporte deux zones : une zone de dilution
qui permet le contréle du mélange air carburant et une zone de combustion a haute
température. L’air provenant du compresseur haute pression est admise avec du carburant
pulvérisé par I’intermédiaire des injecteurs. Ce mélange fut brulé et génére des gaz chauds qui
se dirige vers la turbine haute pression.

La turbine haute pression (THP) est installée a I’arriére du module core , elle est constituée de
deux (02) étages ou I’énergie calorifique des gaz chauds se transforme en énergie mécanique
pour entrainer le compresseur haute

4. 3. Module turbine basse pression

La turbine basse pression se constitue de (5) étages « rotor/stator ». Elle entraine le Fan et le
compresseur basse pression. Les stators constituent un seul bloc, ainsi que le carter turbine qui
est en un seul corps. Le carter sert de carénage d'inter communication entre le support des
stators de la turbine haute pression et l'arriere de la turbine, il retient aussi les stators de la
turbine.

Le premier étage des stators est refroidi par cavité, l'air de refroidissement est transmis au
point d'équilibre de pression. Il passe a travers une tuyauterie positionnée sur la périphérie du

3 Intel guide vanne
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carter, il est ensuite éjecté a travers les cavités pour le contrdle de la température. Les stators
du dernier étage sont doublés. Les deux couches sont soudées et unies entre elles avec un
assemblage en nid d'abeille, cet assemblage est utilisé pour augmenter la rigidité des stators.
Des ouvertures sont réalisées sur le carter pour la fixation des thermocouples ainsi que des
trous de baroscope usinés sur le carter pour l'inspection des étages de la turbine. Une tubulure
de contréle du jeu de la turbine fait une décharge d'air sur le carter de la turbine, c'est a travers
des trous positionnés sur le carter que l'air est éjecté pour diminuer la dilatation du carter et
ainsi minimiser le jeu entre le carter et les aubes du rotor de la turbine afin de diminuer la
consommation du carburant et augmenter le rendement de la turbine.

\)))) LPT MODULE
: LPT ROTOR LPT STATOR P ==
&=
=", ~
S

Figure (1-6) : schéma représenté le module turbine basse pression

4.4. Modules accessoires d'entrainement (GEAR BOX) :

L'énergie mécanique nécessaire pour le fonctionnement des accessoires de I'avion et du
moteur est soutirée a travers un systeme de Gear box. La boite de prélevement du mouvement
(IGB : Intel Gear Box) préleve le mouvement de l'attelage haute pression N2. Puis la RDS
(Radial drive shaft) assure la transmission radiale du mouvement, ce dernier sera transformé
en mouvement axial par la TGB (Transfert Gear Box). Par la suite la HDS (Horizontal drive
Shaft) le transmet vers I'AGB (Accessoire Gear Box) qui sert a entrainer les accessoires du
moteur.

Les équipements qui se situent a I'avant de la Gear box :
¢ Unité hydromécanique (HMU).

* Cinq pompes de récupération d'huile.

* Une pompe de refoulement d'huile.

* Une pompe hydraulique.

* Un tachymeétre N2.

* Un alternateur magnétique permanant (PMA) (Génératrice de courant ¢lectrique de 'ECU)
Ceux qui se situent a ’arriére :
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* Le générateur (IDG) « Générateur de courant de I'avion ».
* Une pompe a carburant.
* Un démarreur pneumatique.

UNITE HYDROMECANIQUE —

UN TACHYMETRE N2 ~

CAPTEUR

POMPE DE REFOULEMENT D'HUILE

UN ALTERNATEUR MAGNE TIQUE

POMPE HYDRAULIQUE

FEMARREUR PNEUMATIQUE

\ I AN
(‘1 S
ENERATEUR DE "
OURANT DE L"AVION i
\®
\,\,, | =
\7

Figure (I-7) : module accessoires d’entrainement (gear box)

5. Différents circuits du moteur :
Le CF6-80 est constitué de plusieurs systemes qui assurent son bon fonctionnement :

5.1. Circuit d’air :

Au bord d’un avion de transport, I’air comprimé produit par le compresseur, est utilis¢€ comme
source d’énergie propre et sans danger, pour effectuer plusieurs taches dont :
¢+ La régulation du débit d’air de refroidissement.

+ Le contrdle du débit a travers le compresseur.

+ Le refroidissement des ailettes turbines basse et haute pression, de
I’alternateur, ainsi que celui du réacteur et ses accessoires.

+ La ventilation de la nacelle et la pressurisation des puisards.

+ Le dispositif actif de controle des jeux turbine haute et basse pression.

+ La protection anti pompage moteur.

+ Le dégivrage du carburant.

¢+ L’alimentation du moteur en mode vérin pneumatique afin d’augmenter
I’étanchéité des joints.

¢+ Le systeme de control anti-pompage VBS, VSV :

-Les vannes de décharge (VBV):

Elles sont localisées a I’arriere du compresseur basse pression. La décharge de ce dernier est
réalisée par I’ouverture d’une série de 12 vannes VBV qui sont interconnectées par un anneau
de commande et actionnées par deux vérins hydrauliques.

C’est le régulateur de carburant qui détermine la position des vannes de décharge. Les vérins
de commande des VBV sont montés sur carter FAN. Les VBV commandent la quantité de
décharge du compresseur haute pression pour optimiser 1I’exécution et empécher le
décrochage de ce dernier.
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En cas d’accélération ou décélération rapide, le régulateur carburant (HMU) commande
I’ouverture progressive des VBV en entrainant une diminution du rapport manométrique du
pompage est réduit. Au régime élevé en condition standard le moteur fonctionne a son régime
d’adaptation ; les VBV sont alors fermées.

-Les stators a calages variables VSV (variable stator VVane) :

Se compose de deux Vvérins hydrauliques de commande de VSV, reliés a un anneau de
commande VSV et entrainés par deux barres de commande disposée
symétriquement de chaque coté de compresseur haute pression.
Au régime ¢éleve, le compresseur fonctionne a un régime d’adaptation qui lui assure un
rendement optimum ; les VSV sont alors ouvertes.

A bas régime, le compresseur s’éloigne du régime d’adaptation ; les VSV sont
alors fermées.

5.2. Circuit carburant :

Le circuit carburant comprend :

+ Une pompe carburant basse pression.

+ Une pompe carburant haute pression.

+ Un échangeur thermique (carburant-huile/réacteur).

+ Un échangeur thermique (carburant-huile de I’alternateur intégré).
+ Un filtre principal carburant (le régulateur carburant).

¢+ Une rampe d’injection carburant et 30 injecteurs : 21 injecteurs
primaires et 9 injecteurs secondaires.

Le rdle du circuit carburant est comme suit :

+ régimes moteurs.

+ L’alimentation des circuits hydraulique et le contréle du régulateur principal du carburant.
+ Alimentation des dispositifs anti-pompage VSV (variable stator vannes et VBV .

+ Refroidissement de I’huile de graissage.

¢+ Refroidissement de I’huile d’alternateur intégré.

5.3 Circuit de lubrification :

En général, un systéme mécanique a parmi ses constituants des parties comportant des
engrenages formant des boites de transmissions et des paliers avec différents roulement. Ces
parties-la nécessitent une lubrification et refroidissement qui évitent ainsi 1’usure et augmente
leur durée de vie. En effet, le moteur CF6-80 EIA4 est équipé d’un circuit de lubrification qui
garantit un bon refroidissement et lubrification de tous les roulements, pignons et boites de
transmission.

Ce circuit est constitué de :

¢ Un réservoir d’huile.

¢+ Une valve anti -fuite.

¢ L’unité de lubrification

+ Un filtre d’huile de récupération

+ Un échange de chaleur principal huile/carburant
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LA théorie du turboréacteur a double flux

1. Introduction

apres avoir vu la technologie du turboréacteur étudié dans le premier chapitre, on passera
maintenant dans ce deuxiéme chapitre a son étude théorique afin de compléter la premiére étude
descriptive du moteur étudier, ensuit aux calculs des différents paramétres et performances par la
suite de ce travail.

2.1 les equations fondamentales :

Pour résoudre les probléemes des écoulements et trouver des relations entre les différents parametres
inconnus et les conditions aux limites, on applique les équations de bases autrement dit les
équations fondamentales. En effet, 1’état d’écoulement d’un fluide Ets donné par le vecteur de

vitesseV, la masse volumique p, la pression P et la température T.

la vitesse V a les composant u.v. et W suivant les directions X ,y et z respectivement d’un repére en
général orthogonal, pourvu qu’elles propriétés internes, a savoirg,c, et ¢, soient connus ,on dispose
des équation de bases pour déterminer les six variables dépendantes

inconnuesu. v, w, p, Pet Tcomme fonction de x,y ,z et le temps t.

2.1.1. Equation de continuité :

Elle exprime la conservation de la masse d’une particule de fluide traversant plusieurs sections
différentes, la masse qui entre doit étre égale a la masse qui sort sans ajouter ou enlever de la
matiére entre ’entrée et la sortie. En effet, on considére volume V de surface extérieur S fixe dans
I’écoulement.

L’équation de la conservation de la masse est écrite sous sa forme intégrale comme suit :
;> — apP
[p(V.n")ds +f§ dv (2.1)

On peut écrire 1’équation (2,1) sous forme différentielle de la facon suivante :

S +div (pV) =0 (2.2)

2.1.2 Equation de quantité de mouvement :
Elle traduit la loi de newton appliquée a des particules de fluide et qui est exprimée sous la forme :

S (m.V)=XF (2.3)

Donc a partir de cette loi la on tire I’équation de la conservation de la quantité de mouvement sous
sa forme intégrale et qui est la suivante :

[*Ddv+ [p(V.n)V.ds = [p gdv-[Pi ds (2.4)
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On peut écrire I’équation (2,4) sous la forme différentielle qui sera comme suit
E+(V.gard)=g—;gradP (2.5)

2.1.3Equation de conservation de I’énergie :
Elle exprime la conservation de I’énergie de la particule fluide, ’application générale de cette

€quation va nous permettre d’établir une relation entre les phénomeénes mécaniques et thermiques.
En effet, la voici I’équation de la conservation de 1’énergie

1y2
cpT -7V = cte (2.6)
Dans ce cas I’énergie cinétique se transforme totalement en énergie interne ou thermique En effet
comme valeur de constant on utilise de préférence la valeur de I’enthalpie qui correspond a

Donc I’équation (2 ,6) s’écrira :

1
¢, T—3V?=c,To (2.7)

To : étant la température totale ou d'arrét
T : étant la température statique

Et cette équation (2.7) permet la relation entre le phénomene mécanique et le phénomene
thermique et elle relie directement la vitesse de I'écoulement a la température statique T.
En fait en peut établir les lois de conservation de I'énergie passant par le lot générale ensuite la loi
de Bernoulli et enfin la loi de Saint-venant.
En effet,ona:

a. Loi générale :

On démontre que la conservation des énergies potentielles de pression et cinétique, s’écrit :

“?" +V.dVv=0 (2.8)

Et cette équation s'appelle "équation de Bernoulli généralisee "
a2.Fluide incompressible : Loi de Bernoulli

p est alors constant, et I'équation de Bernoulli généralisée entraine.

P +% .p.V? = cte (2.9)

A3. Fluide compressible : Loi de Saint-Venant
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S'il n'y a pas d'échange de chaleur avec I'extérieur, I'équation de Bernoulli généralisée entraine la
relation.

1
cpT + EVZ = cte

C'est I'équation de I'énergie (2.6) vu déja
2.1.4 Equation d'état thermodynamique :

Elle donne une relation entre les variables d'états. Dans le cas d'un gaz celles-ci peuvent étrep T P
et ne sont pas indépendantes Elles sont liees par une équation d'état P = f (T. p) qui est en générale
tres complexe.
Cependant pour un gaz comme l'air, on peut utiliser la loi applicable a un gaz parfait dans les
conditions d'écoulement plutdt générales.
Eneffetona:
P
—=7rT (2.10)
p
2.1.5. Lois générales d'un écoulement isentropique :

a) Les chaleurs spécifiques :

— _%
Cp —Cy =TEty = . (2.11)
Avec :
= —yr = —r
Cp =1 Etc, — (2.12)

Y : Le rapport des chaleurs spécifique.
r: La constante d'un gaz particulier.

R
r=o (2.13)

R : La constante universelle des gaz parfait qui est égale a 8.315(J/MOLE.KJ).
M : La masse molaire du gaz (Kg mole).

b) Les relations thermodynamiques de I'évolution isentropiques :

p

p = cst (2.14)
P, _ (Py\Y P,  (P)\71 P,  (T\vo1
Py _ (_) ot Pz _ (_) ot Tz — (_) (2.15)
Py Py Py P4 Py Ty

¢) Les relations entre les variables d'états et le nombre de Mach ‘M’:
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On définit le nombre de Mach comme suit :

M=2

a
V : la vitesse de I'écoulement (m/s).
A : la vitesse du son (m/s).
Avec :
M<1 —  écoulement subsonique.
M>1 - écoulement supersonique.
0.8<M <1.2 — écoulement transonique.

M>5 —  écoulement hypersonique.

La vitesse du son est définie dans un écoulement isentropique pour les gaz comme suit :

a=,yrT

Les différentes relations (p, T, P) = F(M)sont écrites comme suit :

np=()m

(2.16)

(2.17)

(2.18)

(2.19)

(2.20)

|
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2.2 L’étude énergétique :

dans ce paragraphe, on établira une étude énergétique du turboréacteur qui s’effectuera sur chaque élément
constitutif de ce turboréacteur. En premier lieu, on simplifiera cette étude en considérant 1’étude sur les
différents éléments du turboréacteur dons I’étude des performances et ¢a dans le but de simplifier cette étude.
En effet, le turboréacteur est constitué principalement d’entrée d’aire, de compresseur, de la chambre de
combustion, deal turbin et enfin de la tuyére d’éjection. Tousses éléments sont représentés dans la figeur 2-

Hedressour
Soufflante

— 7 £\ Flux Arbre Turbine
ar / secondaire

h. | i 4 [ ? /

B ——
\ 3 !
\ \ Chambre de
~ \d \\ combustion Tuyeére
\ D e
Nacelle —~ = —
Compresseur Flux primaire

Figure (11-1) : les éléments constitutifs d’un turboréacteur

2.2.1 L'entrée d’air :
* Présentation :

L'entrée d‘air est le premier composant du moteur rencontré par le flux d'air entrant, qui est une
conduite d'une conception bien déterminé destinée dans le but de capter les filets d'air et a les
amener dans les meilleures conditions possibles a I'entrée du compresseur.

* Le role :

L'un des principaux réles 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 l'intérieur de la manche d'entrée d'air.
Autrement dit, son réle est de fournir au moteur le deébit d'air souhaité et ce avec un niveau de
pression totale plus élevé possible, afin de maximiser I'énergie mécanique a l'entrée du
compresseur.

*L'influence sur les performances du moteur :

Les caractéristiques de I'entrée d'air ont une influence considérable sur les performances globales
du réacteur. En effet, la mise au point de la manche d'entrée d'air est d'autant plus délicate que
I'avion est rapide.

En d’autres termes, un moteur ne peut fournir sa poussée maximale que si I'entrée d'air lui améne la
quantité d'air requise a la pression maximale.0 en fait I'entrée d'air doit fournir un bon rendement a
toutes les altitudes possibles et dans tout le domaine de vol, que ce soit au point fixe ou en vol a un
nombre de Mach élevé. Mais cet objectif est particulierement difficile a atteindre car le débit d'air
nécessaire au bon fonctionnement d'un réacteur est environ dix fois supérieur a celui d'un moteur a
pistons de taille équivalente
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* La conception :

Geénéralement, la conception de la manche d'entrée d‘air est en charge de l'avionneur. Comme déja
vue dans le paragraphe précédent, I'entrée d'air joue un role important dans I'influence sur les
performances du réacteur cela se refléte dans sa conception qui doit satisfaire certaines conditions
sur le plan aérodynamique. En effet, pour un turboréacteur avionné sur un aéronef subsonique dont
le nombre de Mach maximal en croisiere est de l'ordre de 0.9, le flux d'air entrant dans le
compresseur doit étre & des bas nombre de Mach qui sont de I'ordre de 0.5 & 0.6 d'ou la nécessité de
ralentir la vitesse des filets d'air, pour cela la forme de la manche d'entrée d'air doit étre bien adapté
afin de ramener la vitesse de I'écoulement de 0.9 a 0.5, donc. Dans le cas de I'écoulement
subsonique, la forme de canal d'entrée d'air sera un 'divergent’ dans le but d'assurer la diminution
de la vitesse qui engendra l'augmentation de la pression et ¢a selon le théoreme d'Huguenot (2.21-a)
et (2.21-b).

A vrai dire, la forme et les dimensions de la manche d'entrée d'air doivent étre soigneusement
calculés et étudiés de telle maniére a diminué la vitesse de l'air
progressivement de fagon que la pression augmente tout aussi progressivement et avoir
homogénéité maximale de I'écoulement qui permette une répartition équilibrée des pressions a
l'avant du compresseur car un champ de pression non homogeéne a I'entrée du compresseur peut
provoquer le phénoméne de pompage
* les configurations d’écoulement :
En fonction de la vitesse de vol et le débit de I'ecoulement de l'air exigé par le moteur, I'entrée peut
fonctionner avec une large gamme de conditions d'écoulement incident Ca signifie que le
fonctionnement de I'entrée varie selon la variation du différent regime moteur. Cela est traduit par
I'existence des différentes configurations d'écoulement d'air en amont de I'entrée d'air. En effet, dans
les conditions subsoniques, il existe deux configurations typiques de I'écoulement qui sont

représentes la figure simplifiée fig (11 -2).

»  Types de configurations :
Configuration 1 : correspond aux vitesses de vol élevés et des débits d'air moins importants, cela
veut dire pendant le régime croisiere qui comprend un certain ralentissement du fluide externe pres
de l'entrée. Les lignes de courant peuvent ressembler a la figure (11-2)

.
———————— —
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Figure (11-2) : la configuration let2

Configuration2 : correspond aux vitesses moins élevées et des débits d'air plus importants, cela veut
dire pendant le fonctionnement de forte poussée a basses vitesse (par ex. Lors de décollage et de
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montée), ou le moteur méme demande un plus sur le débit d'air qui va engendrer une accélération
du fluide externe prés de I'entrée. Les lignes de courant peuvent ressembler a la fig. (2-2).

» Le principe de fonctionnement :

Pour des vitesses données a la station (a) et (2), I'accélération externe souléve la vitesse d'entrée et
diminue la pression d'entrée en augmentant ainsi la pression interne a travers le diffuseur. Mais il
faut s'avoir que si cette augmentation de pression est trop grande, cela engendre la séparation de la
couche limite ensuite le blocage d'entrée d'air qui réduira la pression génératrice du courant dans
son ensemble.

En revanche, la décélération externe posséde les qualités d'augmenter la pression interne plus
faiblement que celle de I'accélération qui engendra une charge moins interne plus Al QUAD
CAMERA sévere sur la couche limite.

Il faut savoir aussi que dans les deux cas soit dans 1'accélération ou la décélération, il Ya un
changement d'état externe qui est essentiellement isentropique car il n'y a pas de murs sur lesquels
peuvent agir les frottements.

»  Le probleme de givrage :

La formation risqué du givre sur les lévres de I'entrée d'air est engendré par la diminution de la
température statique des filets d'air qui due a la présence de I'humidité et lorsque la température
extérieur est positive et en voisinage de 10°C Ca se produit généralement dans le cadre de la
configuration 2 qui comprend le soulévement de la vitesse qui nécessite dans les conditions
subsonique une section convergente donne les filets d'air se raccordent a I'entrée d'air suivant un
convergent aérodynamique externe, en provoguent ainsi une certaine détente accompagne d'une
chute de la pression et la température statique. Et ce probleme de givrage peut causer la destruction
des ailettes du compresseur apres avoir étre absorbé pendant le roulage de I'aéronef donc les entrees
dair sont antis givrées.

* Etude thermodynamique :
Pour connaitre I'état de I'ecoulement a la sortie de I'entrée d'air, il est tout d'abord nécessaire de le
connaitre a I'entrée, soit I'infini amont dans notre cas. 1l s'agit bien entendue des conditions
ambiantes. A vrai dire, I'infini amont est caractérisé par les conditions statiques, P, etT, Et dans
certains cas on peut considéerer que les grandeurs totales sont équivalentes aux grandeurs statiques
comme dans le cas d'une vitesse de vol est nulle. De plus, I'écoulement externe est adiabatique
réversible (isentropique) vue I'absence de murs sur lesquels peuvent agir de friction qui nous
meénera a la conservation des grandeurs entre I'état infini (a) et I'état d'entrée (1), donc on peut écrire
que :

Py1 = Py, (2.22)
Tout ¢a va étre illustré dans la fig. (2.3) qui définit les différents états d'entrée accompagnée d'un
diagramme T-s
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Figure (11-3) : définition les états d’entrée d’air

Une entrée d’air est considérée comme adiabatique car il n’y a aucun apport de travail ou de chaleur
(w=Q=0) entre le plan d’entrée (1) et celle d’entrée du compresseur (2) donc 1’enthalpie et la
température totale sont conservee en applique le premier principe de la thermodynamique sur un
systéme ouvert :

2 2
Wiz — Qi =(H;—H;)+ (v72 - v71) +8(z2 —21) (2.23)

Apres simplification et modification sur cette équation on va obtenir I’équation suivante :

VZ
p ( T+ ;) = cst (2.24)

P

Et on peut écrire (2.24) sous une autre forme :

-1 )
cpT(1+TM ) = cst

Et pour V=0
¢, T" = cst

Donc de (1) on tire qu’il ya conservation des températures totales d’ou :
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On écrit alors :

T2 14 1y2
Ta—1+2M (2. 26)
Et d’apres les équations (2.15) on tire :
Tis _ (Poy'y
i (Pa) (2.27)

Avec (*2s) I’état est défini comme 1’état qui serait atteint par la compression isentropique de la
pression totale de sortie actuel.

> L’efficacité d’une entrée d’air :

Théoriquement, 1’évolution est considérée adiabatique et réversible (isentropique) ¢ a d on peut
prendre la conversation des pressions totale :

P* = cte P; = P; (2.28)
Et d’aprées I’équitation (2.19) on peut écrire :

P; 1. N\t 1. N\t

—2_ — 2\ opr Y- 2)"_1

Pa_(1+ - M) I;>P2—Pa(1+ M (2.29)

Mais en réalité, 1I’évolution est irréversible car il existe des pertes dues aux frottements et ces
pertes sont toujours presentes, provoquant ainsi la diminution de la pression totale idéale P; d’ou
dans ce cas-la

P* # cteP, = 0.P, (2.30)
Donc on introduira la notion de I’efficacité de I’entrée d’air qui est définit comme le rapport
entre la pression totale réel a ’entrée d’air du compresseur a la pression totale théorique a I’entrée.
Donc on écrira :

P;

(2.31)
P,
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Donc I’équation (2.31) en introduisant (2.29) s’écrira :

Y
P,=0-P, I( 1+ ";—1M2)“l (2.32)

Remarque : la T *et toujours conservé méme dans I’évolution irréversible,
» Le rendement isentropique d’une entré d’air :

On peut définir un rendement isentropique d’une entrée d’air comme suit :

n — h;s_ha — T;s_Ta
d hfl_ha T:I_Ta

(2.33)

Pour conclure avec cet élément constitutif, il faut s’avoir que lorsqu’un moteur est installé sur
un aéronef, les pertes de I’efficacité de I’entrée d’air produisent une réduction de poussée pouvant
atteindre jusqu’ a 5% de la poussée nominale au banc d’essai
En effet :

Pertes entrées d’air  —  pertes G,;,- réduit — pertesdeV deseGT —  lapoussée |

(1%) (1%) (0.5%) (0.5%)

2.2.2 L.e compresseur :

* Présentation :

Le compresseur est I'éléement qui suit I'entrée d'air et qui est un organe mecanique destiné a
comprimer l'air frais péndétrer a travers I'entrée d'air avant de le livrer a la chambre de combustion,
Et ca dans le but d'assurer les conditions minimales de vitesse, de pression et de température
imposées par l'inflammation de mélange air/carburant

* Le role :

L'utilisation du compresseur a pour réle d'amener l'air a la chambre de combustion de facon a
réaliser le mélange air/carburant Autrement dit, le compresseur d'un réacteur sert a fournir la
quantité maximale d'air sous pression qui puisse étre chauffée dans l'espace limité de la chambre de
combustion, puis dilaté en traversant la turbine.

* L'influence sur les performances du moteur :

Le compresseur est l'un des éléments les plus importants d'un réacteur puisque les performances
globales du moteur dépendent de son rendement. En effet, si le compresseur produit un fort
accroissement de pression avec une faible élévation de température, il aurait un bon rendement. Et
la connaissance de ce rendement par la motoriste lui permet de déterminer :

-La puissance nécessaire pour obtenir I'augmentation de pression désirée d'un débit d'air donnée
-Les variations de températures qu'il est possible d'obtenir dans la chambre de combustion.
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* Les types du compresseur :
Il existe principalement deux types de compresseur, le compresseur centrifuge et le
compresseur axial. Tous les réacteurs sont équipés de I'un ou l'autre type de compresseur. Dans ce
cadre de PFE, on s'intéressera seulement au compresseur axial, car le turboréacteur étudié comporte
le compresseur axial.

> L'étude descriptive :

Le compresseur axial est un compresseur dont I'écoulement suit I'arbre de rotation c a d l'air y est
comprimé dans une direction parallele a I'axe du moteur. Le compresseur axial génére un flux
continu d'air comprimé et fournit un rendement élevé pour une masse volumique donnée et une
section donnée du compresseur.

% Les éléments constitutifs du compresseur :

Un compresseur axial est constitué de deux parties :

- Partie mobile (Rotor)
-Partie fixe (Stator)

» Rotor : formé par un empilage de disques a la periphérie duquel sont fixées des nilettes

(aubes). Deux disques sont séparés par une virole Chaque disque du rotor équipé de ces

aubes forme une grille d'aubes rotor

» _Stator : formant le carter du compresseur, a l'intérieur duquel sont implantés des anneaux
recevant des aubes. Chaque anneau du stator avec ses ailettes constitue une grille d'aubes
stator.

Un étage du compresseur axial est constitue d'une grille d'aubes rotor suivie d'une grille d'aubes

stator
T PIT I NLunur [Rorterr

- . " ] o=~
M1’ s, f — /—

1 r————— T “‘\“ - — k\‘_ Nz
—_— 1t 2 3 — " -

L ., e <_,4\A
O T TSl TF TSI FIIFIFIITFITIID b T (V)

1wt

Figure (11-4) : I’étage d’un compresseur axial

-L'étage rotorique accélere I'écoulement du fluide grace a I'énergie transmise par l'arbre de
transmission, ¢ a d les rotors permettent d'augmenter I'énergie cinétique et la pression statique en
méme temps.

-L'étage satori que transforme I'énergie cinétique en énergie de pression statique via une détente
due & la forme du stator.

-
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* Le corps :

Un réacteur peut étre :
1.Mono corps : son compresseur unique.
2. Multi corps : a plusieurs compresseurs.

Tous les compresseurs ont un taux de compression lié a la vitesse de rotation et au nombre d'étages.
Les premiers moteurs ont été congus simplement. Il a était utilisé un grand compresseur (a plusieurs
étages) simple corps (mono corps) tournant a la méme vitesse. L'évolution des moteurs a été
I'apport d'une deuxiéme turbine et la division du compresseur en basse pression et haute pression, ce
dernier tournant rapidement. Cette conception (double corps) améne une nette amélioration du
rendement. En général si le compresseur est multi corps, chaque rotor est entrainé par une turbine
différente ce qui implique que les rotors tournent a des vitesses différentes.

-Aubage directeur :

I'air entre a travers la grille d'entrée est infléchit dans le sens de rotation du rotor. En effet, on
constate que les vecteurs A et B ont la méme longueur qui est traduit par I'absence de changement
de vitesse a cet endroit.

-Rotor :

I'air sorti de l'aubage directeur subit un travail sur lui, en entrant dans le rotor qui sera interpréter
comme une perte de vitesse et un gain de pression et ¢a est indiqué par la différence dans les

longueurs des vecteurs C et D voir la fig. (2-5).

- Stator:

I'air a son passage a travers le stator va avoir une autre perte de vitesse, donc un gain de pression,
exactement semblable a celle qui s’est produit a travers le rotor et qui est indiquer encore par la
différence entre les longueurs des vecteurs E et F entrée-sortie du stator respectivement.

D'aprés l'analyse vectorielle de I'écoulement, on remarque que pour la pénétration dans la grille
suivante du compresseur, les vecteurs sont toujours correctement alignes et ¢a peut et étre possible
en prenant en considération le mouvement relatif de la particule d'air. En effet, pour B et F leurs
mouvement relatif par apport au rotor seraient dans le sens du vecteur Y. Par conséquent, la
composition de B et F avec Y donnent la résultante C (pour et G (pour F) dirigés dans le bon sens.
I en va de méme pour E qui est placé dans le bon sens grace au vecteur X di a la rotation du rotor.
Ainsi, le passage de chacune des grilles produit une augmentation de pression a la dépense d'une
diminution de vitesse, mais le mouvement rotatif redonne a l'air de I'énergie cinétique qui est a son
tour, convertie en énergie de pression.

Et de cette maniere, l'air sera comprimé dans le premier étage de ce compresseur axial. Ensuite,
cette opération se répéete dans tous les étages restant du compresseur jusqu'a l'obtention de la
pression désire.

Pour les deux cas soit le rotor ou bien le stator, les passages entre les aubes sont divergents.

Remarque : a I'entrée du compresseur vient la grille d'entrée qui est un stator particulier, Dans le
cas du compresseur en sol ou la vitesse a I'entrée est nulle au faible, la grille permettra d'augmenter
la vitesse et diminuer la pression statique. Dans le cas des avions en vol, les grilles d'entrée joueront
le réle classique d'un stator qui diminuera la vitesse et augmentera la pression statique.

5
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» L'étude thermodynamique :
On supposera dans cette étude thermodynamique du compresseur axial que I'air est un gaz parfait
dont sa vitesse d'écoulement est presque constante.
La fig. (2-6) illustre le diagramme T-s du compresseur.

» P o2

P01

Figure (11-5) : compression isentropique et réelle
» Le Travail du compresseur :
En applique le premier principe de la thermodynamique sur le systéme ouvert considérer on aura
I'expression du travail comme suit :
Wiz =h; —hj (2.34)

On : h =¢,Tcomme le gaz considére parfaitCp = cst

En effet, ’expression de travail (2.36) devient :

Wi, =GCp (Tz* - TD (2-35)

T | @3
T,-T

TNc

T,;s :la température a la sortie du compresseur si I’évolution est isentropique entre les mémes
pressions

x y—1 *
P

T = (%)Y ; On pose Te = o (2.37)
T Py
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On pourra écrire W3,  autrement on introduisant le netr, :

y-1

W, = cp:—f(nc v —1) (2.38)

W_:le travail réel a fournir au compresseur.

» Le taux de compression :
Sion connait le travail recu par le compresseur, on peut déterminer le taux de compression a partir
de (2.40) :

P, W,
. = P_; 1+n cpTC{)

y1
Y

(2.39)

Il faut savoir que le T, dépend de plusieurs parametres qui sont :

- Le débit massique de I’air du compresseur.

- Les restrictions a I’écoulement créent par les parties du moteur a travers lesquelles 1’air doit
passer

- Des parameétres caracteristiques de I’écoulement (P, T, V) a I’entrée d’air du compresseur

» La puissance absorbée par le compresseur :

* Y—l

Pc = Qma- Cp 1]_1 (thT -1) (2 .40)

[o

Pour conclure ce paragraphe sur le compresseur, il faut avoir dans 11'esprit que le compresseur axial
a l'avantage de fournir un taux de compression tres élevé tout en assurant un assez bon rendement.
Et il convient mieux pour les avions congus pour la haute vitesse car son maitre couple est petit.
Mais son inconvénient consiste a ses aubages qui sont relativement fragiles ce qui le rend
particulierement susceptible d'étre endommage par des corps étrangers.

2.2.3 La chambre de combustion :

* Présentation :

La chambre de combustion est la troisieme composante du réacteur rencontré par le flux d'air
entrant, elle a la forme d'une enceinte résistante a des changements de pression et de température
brusques dans laquelle s'effectue le mélange air/carburant engendrant le processus de la combustion
en élevant ainsi la température de l'air comprimé prévenant du compresseur et le délivrant par la
suit vert la turbine. Tout ¢a dans le but d'obtenir a partir des gaz issus de la combustion un travail ou
force, avant gqu'ils ne soient évacués.

-
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e Le role :

Le role principal de la chambre de combustion est la transformation de I'énergie potentielle
(chimique) contenue dans le carburant en énergie calorifique nécessaire pour entrainer les organes
du turboréacteur dans toute la gamme de vol. Autrement dit, la chambre de combustion assure la
combustion du melange air/carburant afin de communiquer en fluide une énergie calorifique du a
I'élévation de sa température qui doit étre compatible avec la bonne tenue mécanique des matériaux
de la turbine d'ou l'apparence de la nécessité a diluer les gaz de combustion dans de I'air frais afin
d'abaisser cette température.

* La constitution de la chambre de la combustion :
En générale, la chambre de combustion est constituée principalement par six éléments essentiels
afin d'assurer son role convenablement et qui sont illustrés dans la figure (2-7). La suivante :

L} 3
R J fzzr.r _zh.? .
\ e LLAT d’" -”-r_ Ve ,i Distributeur
Sortic 7 s [ o—— ¢ turbine
cCOmpressceur o ,,:}J
s ‘ / 8"
ke i ("/
[ ' f 1 (i - 24
\.y e, - "'-_ i'*. "'.' ",,'r“‘. .
LY - T - - L
[3ras prolile ~ TR IR ‘h
du carter TR 2 o2
™~ ot
L] / x"l'..\l'\ A, % 44 1AL AT LAY R xlt.i"'“
("'3,__ Roulemcns _.__..{' "

A e connprosseur-tarhine

Figure (11-6) : les constituants de la chambre de la combustion

(1) : le carter : c'est une enveloppe de protection constitue la chambre se raccordant d'une part a la
veine d'air sortie compresseur et d'autre part, en aval a I'entrée turbine.
(2) : _L’enveloppe interne

(3) :_L’enveloppe externe

(4) : le tube a flamme : dans lequel séjourne la flamme.

(5) : le systéme d'éjection carburant :

(6) : le systéme d’allumage : c'est lui qui assure I'allumage de la flamme au démarrage du moteur.

N
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- L'écoulement de l'air :

Il est connu que la combustion s'accompagne avec une élévation de température trop importante,
d'ou la nécessité d'avoir une certaine compatibilité avec la bonne tenue mécanique des matériaux de
la turbine ce qui implique l'existence d'une necessité du refroidissement et abaissement de cette
température par une dilution des gaz de combustion dans de l'air frais. Donc on peut déduire que
I'alimentation en air de la chambre de combustion se fait en deux flux sous une pression constante et
satisfaisante.

> Le flux primaire : est un air destiné a la combustion qui alimente en O2, la
combustion, refoulé par le compresseur et délivré par I'injecteur dans le tube

> Le flux secondaire : est un air de dilution destiné au refroidissement qui se mélange
aux gaz de combustion afin de faire diminué leur tempeérature avant leur admission
dans I'étage turbine. Cet air pénetre dans le tube a flamme en traversant des orifices
de dilution latéraux, situés dans la partie arriere et qui sont correctement orientés pour
crée un film d'air de protection du tube a flamme et ainsi fait de baisser la température
afin que celle-ci, ne touche en aucun cas les parois du tube.

e Etude thermodynamique :

P A
Combustion
théorique
()] @)
P, ' === Combustion
; : réelle

Py

Tl TZ T

Figure (11-7) : Définition des états de la chambre de
combustion.

Théoriquement la combustion se fait a une pression constante (isobare) et développe une puissance
calorifique suivante :
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pC = qu * Hu(24l)

En réalité, la combustion ne se fait pas a une pression constante mais une pseudo- isobare due pour
une légere perte de charge provoquer par I'élévation de la température et au refroidissement
nécessaire a son fonctionnement.

En appliquant le premier principe de la thermodynamique entre I'entrée et sortie de la chambre de
combustion on aura I'expression de la chaleur de combustion suivante :

Qiz=¢p* (Tz —T7) (2.42)

« Le rendement de combustion :

Il est défini comme le rapport de la puissance réelle a la puissance calorifique :

(2.43)

Nec

_ (qmc + qmc) *Cp * (TZ* - T;)
Qmc * Hy

2.2.4 La turbine :

Présentation :

La turbine est I'elément qui suit la chambre de combustion et qui est un organe mécanique
destiné a detendre les gaz chauds de la combustion qui sont a hautes pression et températures avant
qu'ils passent dans le canal d'éjection. Et ¢a dans le but d'assurer mes pressions assez convenables
pour leur suite de détente dans le canal d'éjection

* Le role :

L'utilisation d'une turbine a pour réle d'entrainer le compresseur et accessoires, de plus
produire la force propulsive. Autrement dit, la turbine d'un réacteur sert a prélever de I'énergie de
pression des gaz chauds sortants de la chambre de combustion, puis la transformer en énergie
mécanique sous forme d'un couple dont une partie va servir pour I'entrainement d'éléments et le
reste pour produire la poussée nécessaire.

 L'étude descriptive :

Généralement les turbines utilisées dans les turboréacteurs sont des turbines de type axial. La
turbine axiale est une turbine dont I'écoulement suit I'arbre de rotation ¢ a d I'air y est détendu dans
une direction paralléle a I'axe du moteur.

Comme pour le compresseur, la turbine a pour constituants deux parties : I'une fixe représentant
le stator et l'autre mobile représentant le rotor. Seulement la différence entre la turbine et le
compresseur se présente dans l'ordre de ces parties. Au d'autre mots, contrairement a un
compresseur I'étage de la turbine axial commence par une grille d'aubes stator suivie d'une grille
d'aubes rotor.

-L'étage statorique transforme I'énergie de pression en énergie cinétique.

- L'étage rotorique transforme I'énergie cinétique en énergie mécanique.
Les gaz traversant I'étage vont céder leur énergie de pression en se détendant de maniére
adiabatique, leur pression et température statique diminue.
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Comme on a vue pour le compresseur, un étage ne suffit pas pour la compression, c'est pareil pour
la turbine. En effet, un seul étage ne suffit pas pour la détende qui causera I'entrainement du
compresseur et les accessoires car I'énergie nécessaire a cet entrainement est considérable, D'ou il y
a eu le recourt d'utiliser des turbines a niai étages (2, 3 ou). Cependant, le nombre d'étages turbine
est relativement faible par rapport a celle du compresseur, Car dans la turbine, a l'inverse du
compresseur, la pression des gaz diminue dans le méme sens que I'écoulement, Ce qui nous mene a
dire que pour les turbines I'importance des phénomenes aérodynamiques est moins grande.

-Le stator : les gaz chauds en traversant les aubes du stator vont subir une conversion de leur
énergie thermique et de pression en énergie cinétique de facon que ces gaz attaquent les aubes du
rotor avec la force voulue et ca suivant le principe de Bernoulli. Ensuite, I'écoulement gazeux sera
dévie afin que son impact sur les aubes du rotor se fasse dans la bonne direction.

-le rotor: Pour le rotor, la variation de vitesse relative crée sur ses aubes une résultante
aerodynamique Ry: (Rry, Rr4) La sommes des Ry 4provoque un effort axial, tirant le mobile

turbine vers l'arriere, par contre la somme deR;y que multiplie le rayon de la coupe R constitue le
couple moteur de la roue de turbine

» L'évolution des differentes grandeurs :

Les espaces générés par deux ailettes consecutives stator ou rotor sont des convergents En effet, les
vitesses relatives de I'air augmentent en engendrant une diminution de la pression et température
statique. Les vitesses et les pressions a travers un étage de la turbine axial sont représentées comme
suit dans le tableau (2.2):

\Y/ W S P P
Stator A A AY AY} =
Rotor AY) A AY) AY AY)

Tableau(l1.1) : Evolution des différentes grandeurs dans I'étage d'une turbine axial.
» Le phénomeéne de fluage :

Les ailettes sont soumises a une combinaison des efforts thermiques et centrifuges ce qui engendre
sur le métal des constituants turbine le phénomeéne du fluage qui s'agit d'une déformation résiduelle
qui se traduit par l'irréversibilité de ’allongement. En effet, la turbine est soumise a des efforts
centrifuges d'autant plus élevées e régime est grand. D'autre part, le débit carburant étant maximal
au décollage, la température entrée turbine est maximale dans cette configuration. Ce qui nous mene
a dire que le fluage est fonction du temps d'application des contraintes. C'est pour cette raison que le
régime maxi TO est limité a 5 mn d'utilisation en d’autres mots on limite donc le temps d'utilisation
aux contraintes maximales.

.
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e Etude thermodynamique :

On supposera dans cette étude thermodynamique de la turbine axiale que le gaz est assimilé a un
gaz parfait I'écoulement du fluide est permanant. La Figure (11-8) illustre le diagramme T-s de la
Turbine.

T
4 —— Détente théorique
1 P o1 !
_— Détente réelle
T,
T> P o
T2
>
s

Figure (11-8) : définition des états de la turbine

» Le travail de la turbine :
En applique le premier principe de la thermodynamique sur le systeme ouvert considérer on aura
I’expression du travail comme suit :

Wi, = Cp (T1* - Tz*) (2-44)

> Le rendement du le turbin
Le rendement de la turbine est défini comme suit :

_ _Ti-T;
Nt = Ti-T,

2is

(2-45)

T3, :La température a la sortie du turbin si 1’évolution est isentropique entre les mémes pressions.
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y-1 "
T (P : =K ]
Tis ( PE) ) On pose Tt P; (2-46)
On pourra écrire autrement en introduisant le
* 1
Wr = CpTinr(1— E) (2-47)

T Y
WrLe travail réel que fournit le turbin

> La puissance absorbée par le compresseur :
La puissance délivrée par la turbine est définie comme le produit entre le débit massique et le travail
du turbin d’ou :

. 1 (2.48)
Pr = (@ma + Qme)-CpTinr (1 — E)

TL'TY

2.2.5 Le canal d’¢éjection :

* présentation :

Le canal d'¢jection c'est le dernier élément d'un réacteur dans lequel, I'écoulement gazeux a haute
pression et a basse vitesse provenant de la turbine est accélére a des vitesses soniques ou
supersoniques. Et ¢a dans le but de convertir le maximum
D’¢énergie de pression en énergie cinétique pour augmenter la quantité de mouvement des gaz et
augmenter, par conséquent, la poussée produite.

* Le role :

Le role principal du canal d'éjection dans un réacteur est d'achever la transformation d'énergie de
pression des gaz chauds en énergie cinétique ¢ a d la poursuite de la détente de ces gaz jusqu'a
I'obtention de la pression atmosphérique a la sortie. Le canal d'éjection sert aussi a réduire les
tourbillons présents dans les gaz lorsqu'ils quittent la turbine de facon a produire la plus grande
composante de force axiale possible.

* L'influence de la section du canal sur le régime :

Généralement le canal d'éjection et un canal convergent a une section fixe. Afin qu'il puisse
atteindre cet objectif de fonctionnement. En effet, la contre-pression appliquée sur la turbine depend
de la section de sortie de la tuyere. Or, cette contre- pression influence le régime, la poussée et la
température des gaz éjectés. Une réduction minime de la section de sortie de la tuyere accroit
considérablement la température, la pression, la vitesse et la poussée des gaz.

* Le fonctionnement :

Dans la tuyere, chaque molécule de gaz est écrasée par les parois convergentes et poussée vers
l'arriere. Cet effet de tassement en trois dimensions fait augmenter la vitesse. Le rythme
d'accroissement de la vitesse est plus rapide que le rythme de dilatation des gaz, mais la tuyeére
convergente maintient cet effet de tassement.
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* Etude thermodynamique :

ol - P o — Détente théorique
T — Détente reelle
T, P o2
T2
2is 2
—

Figure (11-9) : définition des états de la tuyére
» La vitesse d’éjection des gaz :

D’apres 1’équation de conservation de 1’énergie (2 .24) ona:
2

\Y
Cp = (T+E) = cte

. VZ_vZ
Dot :cp(T; —Ty) = 22 L (2.49)

Comme c’est une section sans machine il y a la conservation de la température totale d’ou :

T, =T; (2.50)

Et on a d’autre part :

T; =T,(1+(52)m?) (2 .51)
-1 X
P, = P, [(1 + (YT) MZ)H] (2.52)
T P
L =G (2.53)
Et on a la tuyére adapté= Py = P 4tm (2.54)
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On définit un certain coefficient de décharge :

O = Om réel (255)

dm theoq

D’ou on aura la vitesse d’éjection réelle comme suit :
— 2
Voréel = @1.V (2.56)
> Le rendement de la tuyére
Le rendement de la tuyere s’écrit comme suit :

(2,57)

Ty —Tjs

r|tyr - T—T,

2.2.6 Les performances :

» Lapoussée :

D’une maniére générale un propulseur par réaction est appareil produisant un jet de gaz de débit
masse D s’échappant a la vitesse C et provoquant une poussée :

F=D.C (2.58)

Pour le turboréacteur double flux sa poussée par la somme de poussées des deux flux en effet :

-Flux primaire : Fg = Dg * (Cg — V) (2.59)
-Flux secondaire :Fg = Dg * (Ce — V) (2.60)
Dol F = Fg + Fe (2 .61)
F=D1+(Cg—V)+D2x(Ceg—V) (2.62)

Avec V=M, /yrT (2.63)

&
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> La consommation :
La consommation horaire de carburant est définie comme suit :

Cen = 3600 % D1+ (1 — g,)g. (2.64)

La consommation spécifique s’écrit :

Cop = -2 (2.65)

» Le taux de dilution :
Les moteurs a double flux se distingue des moteurs a simple flux par un paramétre appelé le taux de

dilution y qui est définit étant le rapport du débit masse d’air externe (secondaire) au débit masse

d’air interne (primaire) :

=2u (2.66)

Dy

» Les puissances :
En fait dans un turboréacteur, on définit trois types puissances :

e La puissance calorifique qui représente le produit du débit de carburant avec le pouvoir
calorifique de ce carburant :

Pe =y " Ye (2.67)
e  Lapuissance de propulsion qui représente le produit de la poussee avec la vitesse de vol
Ppr =F-V (2.68)
o La puissance thermique qui est définit comme suit :
Penr =5 D1(Co” —V2) +5D1(Co” — V?) (2.69)
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2.2.7 Le cycle du turboréacteur :

La cléture de ce chapitre ¢a sera par un cycle du turboréacteur qui représentera un
récapitulatif des transformations successives que subit le fluide dans les différents éléments
constitutifs de ce type de moteur afin de pouvoir mieux, I’évolution des parametres dans ce

réacteur.
A
X
— Détente
| turbine

[Détente tuyeére

S
(J/kg.K)

Figure (11-10) : le cycle du turboréacteur
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Calcul des Performances du turbo fan
CF6-80 E1 A4

Introduction :

Dans les deux chapitres précédents, on a eu recours la technologie du moteur étudié le CF6-80 E1
A4 (description détaillée chapitre 1), et a I'’étude énergétique du turbo fan avec traitement des
équations fondamentales (chapitre 2), afin d’acquérir un certain nombre de notions qui
représentent la base de nos calculs des performances en basant sur la poussée et la
consommation horaire du carburant.

En effet, dans cette partie du travail on organise un programme qui calcul les différentes
parameétres et performances du moteur.

1.1 Méthodes de calcules :

Les hypotheses :

-On considére I'air comme un gaz parfait.

-L’écoulement est subsonique (M<1).

-Les parametres a I'entrée du moteur (au sol) ce sont des parametres infinis (M=0,V=0).
-Aucun échange de chaleur entre le flux primaire et le flux secondaire.

-Tuyere primaire et secondaires sont adaptées.

1.2 La différente station du turbo fan CF6-80 E1 A4 :

Au début de ce travail mentionne la numérotation des différentes sections du moteur afin de
simplifier nos calculs des parametres sur les stations de ce réacteur.

ﬁ
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0 Prise d'air 1 2c3 4 5 6 7

: Yy v
1Fan2 3 HPC - SHPT6 7 8

Figure(l11.1) : les différentes stations du turboréacteur a double flux

Tableau (111.1): Tableau des sections

Section Numérotation
Prise d’air 0-0
Entrée fan 1-1
Sortie fan 2-2
Sortie compresseur basse pression 3-3
Sortie compresseur basse pression 4-4
Sortie chambre de combustion 5-5
Sortie turbin haut pression 6-6
Sortie turbin basse pression 7-7
Sortie tuyeére primaire 8-8oubien ® — 00 — ©
Sortie tuyére secondaire 00 — 00
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Explication :

La zone d’aspiration de I’air est comprise entre les deux sections ( 0-0 et 1-1) ,c’est la prise d’air
,ensuit il se partage en deux flux primaire et secondaire , le flux primaire passe par les section (1-1,
2-2, 3-3,4-4 5-5 6-6 , 7-7, 8-8) et I'autre flux traverse les deux section (11 ct® @ -@ @)

1.4 Les données de calcul :

Tableau (111 -1) : résume toutes les données nécessaires pour le calcul des performances.

Taux de compression
entre CHP —FAN

Les noms de données | Symbole Valeurs Unités
Les pertes a ’entrée See 0.96
Les pertes de Sce 0.96
combustion
Les pertes Les pertes dans la 0.96
tuyere 60
) 0.96
Les pertes dans la e
tuyére
Nr 0.86
Le rendement du fan
Le rendement du CBP Ncap 0.86
Les rendements
Le rendement du CHP Neup 0.86
Le rendement de CC Nee 0.98
Le rendement du THP Nrup 0.90
Le rendement du TBP Nrep 0.90
Taux de compression TFmax 1.4
du fan max
Taux de compression T 2.1
du CBP CBPmax
Taux de
compression Taux de compression TCHPmax 10.34
du CHP max
Ta/1 30.4

40
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Les Section de sortie S 0.439 [m?]]
sections tuyére (1)

Section de sortie Se 2.167 [m?]
tuyere @
Le débit de la prise Jp 0.05 % D’air
d’air préleve
Le débit de carburant Je 0.22 Kg de
carburant
Le pouvoir calorifique Hy [j kg]
du carburant
Capacité thermique de Cp 1005 [J/Kg. K]
I’air
Le rapport des y 1.40
Autres chaleurs spécifique
d’air
Le rapport des Yq 1.33
chaleurs specifique du
gaz
Constante des gaz R 287 [J/Kg. K]
parfaits
La constant m 0.04
La température Ts 1528 [K]
Les La Vitesse de rotation N1 3320 ,6 [tr/min]
vitesses de I’attelage BP (ISA)
La vitesse de rotation N2 9827.0 [tr/min]
de lattelage HP(ISA)
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1.5 Calcul des parametres du moteur dans les conditions standards (Isa) :

Le calcul des paramétres du moteur dans les conditions standards (ISA) a PO=1(ATM) et T1=15
(°C) représente une base de données d’ou leur nécessité pour le calcul des parametres et
performances du moteur apres la variation des conditions extérieur.

Variable d’états (P) (T) en différentes station du CF6-80E1A4 :
a) Section 0-0 entrés d’air :

P, = 101325 [Pa]

To =15+273,15 [K]

po = 1,225 [Kg/m3],avec  p =p/RT

B) Section 1-1 entrés FAN :
P, = P, 8,,D’0uP;, = 97272
Ty = 15 + 273,15

po = 1,176

c)Section 2-2 sortie FAN :

Le taux de compression du FAN est en fonction du régime du moteur (N1R) ; il est donné par la
formule empirique suivante :

_ _(_NlR)O'44(TFmax)_o'53
Tr = | N TFmax

N,z C’est le régime réduit du moteur (dans notre cas N;z=1).

Le rendement du FAN est donné par la relation suivante :

_ — 0.44 __
Nr = (TFmax)_(l_NlR)z(NlR) [1'022 - ((NlR - 0-85)2] Nfmax

La pression totale a la sortie du FAN est donnée par la relation suivante :
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P, =P *xTf
Le travail du FAN est donné comme suit :

y-1

T, 1
We=cp—(Tp7 — 1)
i3

Cp : chaleur spécifique massique de I’air a pression constante.

La température a la sortie du FAN est donnée par la relation suivante :
Wr

T,=T+(C)
Cp

d) Section 3-3 sortie CBP :

Le taux de compression du compresseur basse pression est en fonction du régime du moteur
(N1R), il est donne par formule empirique suivante :

T

_(_NlR)O.‘l-‘l-(T BP )—0.53
CBP=[N1R CBPmax TCBPmax

Le rendement de compresseur basse pression est donnée la relation suivante :

—(1-N1p)* - 2
)" 11,022 — (N1 — 0.85)° [ ncBpmax

Near = | (Teppmax

La pression totale a la sortie du CBM est donnée par la relation suivante :
P; = P,.Tcpp

Le travail du CBM est donné comme sulit :

Y-1

(Tcgp ¥ — 1) [J/kg]

La température a la sortie CBM est donnée par la relation suivante :
w
T =T, + (%) [K]

e)_Section 4-4 : sortie CHB :

La pression a la sortie du CHP est donnée par la relation suivante :

P; = P,. Tcup
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Le rapport de pression entre la sortie CHP et I’entrée du FAN est donnée comme suit :

Ta/1 = (P/P5) - (P3/Py)

Avec Il,,; = 30.4 (donnée AIR ALGERIE)
Le travail du CHP est donné comme suit :

T, =
Wg=cp——(tTcgp ¥ — 1) [J/kg]
NcHP

La température a la sortie du CHP est donnée par la relation suivante :

T, = T; + (F2E) (K]

cp

f) Section 5-5 : sortie CC :

La pression a la sortie de la chambre de combustion est donnée par la relation suivante :
Ps = Py* 6.

La température a la sortie de la chambre de combustion est donnée :

Ts = 1528 [K] (donnée AIR ALGERIE)

La chaleur spécifique des gaz de combustion a pression constante est donnée comme suit :

Yg'R s .
Cpg = ﬁ Aves R,: Rapport spévifique des de combustion .
-

Débit massique du carburant :

_ Cpg(s-T4)
NTHP-Hy

e [Kg de carburant]

g)_Section 6-6 sortie THP (HPT) :

Le travail de la turbine est donné comme suit :

Wenp
(1+gd)-(1—gp)

La température a la sortie de la turbine a haute pression donnée par la formule suivante :

Wrhp =

WHPT

Te =Ts + ( )

Pg
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Le taux de détente de la turbine a haute pression est définit comme suit :

Tupr= 1

Yg
1 Telye—1
1- 1-=2("8
T]HPT( Ts

La pression a la sortie de la turbine a haute pression est donnée par la relation suivante :

P6 = Fs [Pa]

Tryp

h) Section 7-7 sortie TBP(LPT) :

Le travail a la sortie de la turbine a pression est donné comme suit :

y  wr - +(Wr +wepp)
Nrep* (1 +g.) - (1 —gp)

Wrgp =

La température a la sortie de la turbine a basse pression est donnée par la formule suivante :

I/VHPT

T; =Te + ( )

Pg

Le taux de détente de la turbine a basse pression est défini comme

T _ 1
TBP= g

1 T7]lye—1
1-———(1-=%| '8
nTBP( Te

La pression a la sortie de la turbine a basse pression est définie comme suit :

P, = ¢ [Pa]

TTBP
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i) Section 8-8sortie tuyére primaire® :

La pression a la sortie de la tuyére primaire est définie comme suit :
Pg =P, - ¢

La température

Tg =T, [K]

La vitesse a la sortie de tuyére primaire est par la formule suivante :

j) Etude de la sortie tuyére Standard® :

La pression et la température totales a la sortie de la tuyére secondaire sont données par les
relations suivantes :

Pe = PZ . 69 [Pa]
Te =T, [K]
Le taux de détente de la tuyére secondaire est donné par :

Pe
Te =P_1

La vitesse a la sortie de la tuyére secondaire est donnée par :

2YR

iile [M/s]

Cg = Cecr=

1.6 Calcul des performances :
Dans cette partie on calcul les déférentes performances de ce moteur.

a. Lapoussé:

F=D1(Ce¢ — V) + D2+ (Cq — V) (N]
Avec :

D1 :le débit masse 1
D2 : le débit masse 2

b. La consommation horaire du carburant :
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Cen = 3600+ D1 * (1 —gp)gc [Kg/H]

Les puissances :

En fait, dans un turboréacteur, on définit trois types puissances :
¢. La puissance calorifique : qui représente le produit du débit de carburant avec le pouvoir
calorifique de ce carburant :
pc = Hy - 8¢ (W]

d. La puissance de propulsion : qui représente le produit de la poussé avec la vitesse de vol :
Ppr = F.V (W]
E. la puissance thermique : qui est définit comme suit :

1 1
Penr = ;Do (Co” — V?) +-Dg(Ce” — V?) [W]
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Résultats et interprétations
1 Introduction :

Aprés avoir élaboré un programme qui calcul les performances, on passera
dans ce chapitre a exploiter les résultats obtenus sont sous forme de courbes les
interpréter

1.2 Résultats :

Tableaux de calcul concernant 1’airbus A330-202 pendant les deux regimes :

N, = 1.06 | AIR FAN | CBP | CHP [cC | THP | TBP | TUYERE
1 2

Stations

0 3 4 5 6 7

8

Température
(K)

288.15 | 288.15 | 322.66 412.87 868.57 1528 1162.65 | 887.16

887.16

Pression (Pa)

101325 | 97272 | 143165.50 | 313025.20 | 326681.00 | 3107214.00 | 910364.30 | 236167.40

226720.3

Mas
Volumique
[Kg/m?]

1.22500 | 1.17621 | 1.51990 2.55905 | 12.57778 | 6.07763 2.33168 0.81308

0.78056

La force de
poussée [N]

289440.40

La poussée :
THRUST
(LBS)

63676.90

La
consommatio
horaire du
carburant
(kg/H)

9335.35

n

La puissance
calorifique
(KW)

946.00

La puissance
thermique
(KW)

56703.70

Tableau (IV .1) : calcul affiche les résultats pour le cas décollage (TAKE OF)
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NlR = 1.01

AIR

| TBP

Stations

0

| FAN
1

| CBP
2

| CHP
3

| cC
4

| THP
5

6

| TUYERE
7

8

Température
(K)

288 .15

288.15

328.20

426.20

896.63

1528

1162.65

887.16

887.16

Pression (Pa)

101325

97272

137324.30

290332.60

3002039.00

2881957.0

830213.30

242320.40

232627.6

Mas
Volumique
[Kg/m?]

1.22500

1.17621

1.48151

2.45019

12.04275

5.88750

2.22898

0.85261

0.81851

La force de
poussée [N]

277436.90

La pousseée :
THRUST
(LBS)

61036.13

La
consommation
horaire du
carburant
(kg/H)

9026.72

La puissance
calorifique
(KW)

946.00

La puissance
thermique
(KW)

53844.00

Tableaux (1V .2) : calcul affiche les résultats pour le cas de vol de croisiere (MAX
COUNTINUOS)
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1-3 Graphes correspondant aux résultats trouvés :

a) Evolution de la température en fonction des différentes sections :

1800
1600
1400
1200
1000

800

températere (K)

600

400

200

0

Figure (1V. 1) : température aux différentes sections de CF6 80 E1 A4 (TAKE OF)

Interopération :

Le premier graphe représente 1’évolution de la température a travers les différentes sections
du turboréacteur pendant le moment de décollage ou le moteur est pousse plein gaz.

Au départ la valeur de la température reste constante a I’entrée d’air (entre les deux sections
0-0 et 1-1), ce la signifier que cette derniére représente un processus iso thermique ou il n’y
pas variation de température

Au moment ou le flux d’air traverse les oranges mécanique relatifs de compression (FAN,
CBP, CHP) respectivement ; la température augmente progressivement jusqu’au 14 °™ étage
de compresseur haute prissions

L’air comprimé a haut prissions ce mélange avec le carburant (kéroséne) au niveau de la
chambre de combustion, le mélange comprimé s’enflamme a I’aide des deux bougies
d’allumage ce qui résulte une élévation brusque de température peut atteindre les 2000°c

Comme les captures de température résistant a cette derniére grande valeur de température
coutent chers, on ne peut pas mesurer une valeur précise a la sortie du la chambre de
combustion, mais on peut estimer (donner AIR ALGERIE) une valeur de température
approximative du flux des gaz (1528k) refroidit grace au prélevement d’air du 14°™ étage de
CHP (886k)
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En suite la température diminue graduellement & travers les oranges mécaniques rotatifs de
détente (THP, TBP) pour générer un travail mécanique nécessaire pour tourner tout le
systéme d’une part et pour propulser I’avion d’autre part

b) Evolution de la pression en fonction des différentes sections :
3500000
3000000
2500000
2000000

1500000

pression (PA)

1000000

500000

Figure (1V. 2) : pression aux différentes sections du CF6 80 E1 A4 (TAKE OF)

Interprétation :

Le deuxiéme graphe représente 1’évolution de la pression a travers les différentes sections du
turboréacteur pendant le moment de décollage (TAKE OF).

La pression diminue légérement au niveau de I’entrée d’air a cause des pertes de charge a
I’entrée cette diminution a pour raison de préserver le compresseur.

En suite la valeur de la pression augmente graduellement passant par la FAN qui contient 34
aubes tournant dans le sens antihoraire (sens trigopnométrique), puis par le CBP qui contient
4étages (stator-rotor), la pression peut avoir une valeur maximale de 32 bars au niveau du
14°™ étage de CHP pendant le décollage.

Sur la base des hypothéses de thermodynamique, la combustion se déroule a une pression
constante, moyennant quelques pertes de coefficient §..: 0,98 la pression diminue légérement
au niveau de la chambre de combustion

Lors du processus de détente (THP, TBP, Tuyere), la pression chute due a la transformation
de I’énergie calorifique a travers la détente des gaz en énergie mecanique rotative
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C) Evolution de la masse volumique en fonction des différentes sections :

14

” /\

\
7

masse volumique (kg/m3)

Figure (IV. 3) : masse volumique aux différentes sections de CF6 80 E1 A4 (TAKE OF)

Interprétation :

Le troisieme graphe représente 1’évolution de la masse volumique a travers les différentes
sections du turboréacteur pendant le décollage (TAKE OF).

Comme I’air considére comme étant un gaz parfait (hypothéses de calcul) le graphe de

la masse

Volumique est trace a la tarasse de la loi générale des gaz parfait p= P/RT, Avec R constante
universelle des gaz

La masse volumique diminue légérement a I’entrée car la pression diminue aussi a
température constante.

Ensuite la valeur de cette derniére augmente progressivement grace a la compressibilité du
fluide passant par les oranges mécaniques rotatifs de copossession jusqu'a atteindre une valeur
maximale de 12,57 Kg / m® a la sortie du CHP.
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La valeur de la masse volumique diminue en dernier étape a cause de la détente du fluide au
niveau de la THP, TBP, TUYERE

1.4 pendent le vol de Croisier (MAX COUNTINUOQS) :

a) Evolution de la température en fonction des différentes sections :
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Figure (V. 4) : température aux différentes sections de CF6 80 E1 A4

Interprétation :

Le 4°™ graphe représente 1’évolution de la température a travers les différentes sections du
turboréacteur pendent le vol de croisiere (M.C)

Pendent le vol croisiére les deux moteur Cf6-80 E1 A4 équipant L’avion A330-202 sont
propulsés a une force (289440.40 N) strictement inférieure a celle de décollage (277436.90 N)
pour maintenir I’avion a une vitesse stable autour de 900km/h.

Comme le turboréacteur est une machine thermique qui travaille essentiellement avec de
I’Energie calorifique due a la combustion, la diminution de ses performances est directement
répercutée sur une diminution de température a travers toutes les sections de la machine.

Au départ la valeur de la température reste constante a I’entrée d’air (entre les deux sections
0-Oet 1-1), cela signifie que cette derniére représente un processus iso thermique ou il n’ya
pas variation de température.

En compressant I’air pénétrant le (FAN, CBP, CHP) La température augmente graduellement

La température augmente brusquement toujours dans la chambre de combustion pour
atteindre une valeur maximale.




CHAPITRE IV Résultats et interprétations

Comme Le débit de gaz de combustion travers les de détente la valeur de la Température
chute pour absorber toujours I’énergie calorifique et la transformer en deux d’énergie, énergie
mécanique de rotation et énergie mécanique propulsion

b) évolution de la pression on fonction des différentes sections :
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Figure (V. 5) : pression aux différentes sections du CF6 80 E1 A4

Interprétation :

Le 5°™ graphe représente 1’évolution de la pression a travers toute la section turboréacteur
pendant le vol de croisiére

En remarque que I’allure de ce graphe et la méme que celle du graphe qui représente
I’évolution de la pression au décollage sauf que les valeurs ne sont pas les mémes a cause de :

En revenant a la définition du C6-80 E1 A4 ; c’est un turboréacteur a double flux a doublé
corps dons a doubleé attelage base pression et haute pression

L’histoire de démarrage de ce moteur commence par la rotation du CHP grace a la boite
d’entrainement (GEAR BOX), ce dernier commence a comprimer ’air et envoyer vers la
chambre de combustion, en injectant du carburant pour les 30 injecteurs positionnés autour de
la chambre de combustion pour avoir un mélange combustible utilisé dans la combustion

Deés que les gaz ce détendent dans TGP et dans la TBP en premier temps, la TBP commence a
entrainer le CBP et le FAN, a un certains nombres de tours limité & 25% de la rotation du
FAN le démarreur pneumatique qui équipe la boite d’entrainement se d’éclanche

Ensuite le moteur continue son état de Marche en injectant plus de FUEL (kéroséne), donc
pour le cat d’étude de I’évolution de la pression le vol de croisiere ;

Le taux




CHAPITRE IV Résultats et interprétations

D’injection du kérosene est inférieur a celle injecté pendant le décollage donc la pression
dominante dans toutes les sections du turboréacteur atteindre des valeurs au-dessous a celles
du décollage.

C) Evolution de la masse volumique en fonction des différentes sections :
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Figure (V. 6) : masse volumique aux différentes sections de CF6 80 E1 A4

Interprétation :

Le 6°™ graphe représente 1’évolution de la masse volumique a travers toutes les sections du
turboréacteur pendant le vol de croisiere

Comme ’air est considéré comme étant un gaz parfait (hypothese de calcul) le graphe de la
masse volumique est tracé a base de la loi générale les gaz parfait p =p /RT, avec R constante
universelle des gaz.

La masse volumique diminue 1égerement a I’entrée car la pression diminue aussi a
température constante

Ensuite la valeur de cette derniére augmente progressivement grace a la compressibilité du
fluide passant par les oranges mécaniques rotatifs de compression jusqu’ a atteindre une
valeur maximale de 12,04 Kg /m3a la sortie du CHP

La valeur de la masse volumique diminue en derniere étape a cause de la détente du fluide au
niveau de la THP, TBP, TUYERE.




CONCLUSION

Conclusion Générale

L'objectif de cette étude étant de développer une méthodologie permettant I'obtention d'une
conception préliminaire optimale et de quantifier le compromis entre un design robuste et un
gain potentiel en performance La méthodologie développée a été appliquée a un avion de la
Compagnie de transport Air Algérie régional de type gros Moteur (AIRBUS 330) afin de
déterminer l'impact de l'incertitude sur les parametres de fonctionnement du moteur, aprées un
certain temps d'opération L'approche développée a permis d'obtenir des informations qui
minimisent leur sensibilité aux éventuelles incertitudes présentes au stade de conception
préliminaire Les résultats obtenus dans la présente étude dépendent largement des données
ainsi que des parameétres avec leur niveau d'incertitude utilisés. Il serait donc important qu'ils
soient comparés, analysés et validés par les données d'essais récents du constructeur. Une
plateforme de design a été d'développée afin de permettre I’étude en mode conceptuel des
performances de l'avion et du moteur. Celle-ci est construite de fagon modulaire et se base sur
la formulation mathématique des équations régissant les parametres évolutions
thermodynamiques aux différentes stations qui constituent les entrées et les sorties des
modules du moteur. Le turboréacteur est décomposé en plusieurs sections pour permettre le
calcul des différentes variables d'états dans chaque station, a l'aide des données disponibles.
Les résultats trouvés sont extraits a l'aide d'un programme FORTRAN concu et élaboré dans
ce travail pour les objectifs de calcul des performances du moteur. Des logiciels commerciaux
ainsi que des données du constructeur et de la littérature ont eté utilisées pour la restitution
des paramétres de deux phases de fonctionnement : la phase de décollage (TAKE OFF), le vol
de croisiere (MACH CONTINUS). Le travail entrepris dans ce mémoire est basé
essentiellement sur une étude énergétique du moteur CF6-80 El A4, équipant I'avion A330-
202 de la Flote d'AIR ALGERIE, et de rechercher une méthode rationnelle pour les calculs
des performances du moteur Les résultats présentés en premier lieu sont issus des principes
thermodynamiques auxquels obeissent les différentes parties du moteur avec I'évolution de la
température a travers les différentes sections du turboréacteur pendant la phase de décollage
ou le moteur est sollicité a plein régime. L'évolution de la température est obtenue conforme
au fonctionnement normal du moteur. Le deuxiéeme parameétre présenté concerne, I'évolution
de la pression a travers les différentes sections du turboréacteur toujours pendant phase de
décollage (TAKE OFF). La pression Diminue légérement au niveau de l'entrée d'air a cause
des pertes de charge a I'entrée cette diminution a pour raison de préserver le compresseur
Ensuite elle augmente graduellement en traversant le FAN.

Parmi les paramétres de performance les plus importants, les résultats de la poussee, de la
consommation spécifique de carburant, la puissance calorifique et la puissance thermique sont
comparés avec les données d’essais. On peut remarquer une bonne concordance des données
de banc d'essai et ceux de nos calculs.

Le présent travail a permis de reconstituer une méthodologie de restitution de données de
fonctionnement. L'utilisation de données expérimentales a été parfois trés utile pour décrire le
compromis entre un design constructeur et un calcul potentiel. Ce qui a permis d'identifier le
niveau d'influence des variables de design sur le fonctionnement optimal du moteur, Un
moteur d'avion ou un turboréacteur doit rester léger et compact et il n'est pas possible de lui




CONCLUSION

rajouter d'une maniére significative des eléments pour améliorer ses performances. Par
conséquent, la seule exploration possible est a chercher du coté du compresseur ou de la
turbine. En régle générale, la puissance d'une TAG peut étre relevée en augmentant la
puissance de sortie de détente ou en diminuant la puissance absorbée par le compresseur.
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PROGRAM OF CALCUL PERFORMANCES
C TAKE OF N1RB=1.06
C max continuos nl1rb=1.01
REAL PCE,PCC,PC1,PC2,PSEC,RF,RFMAX ,RCHP,RCC,RTHP,RTBP,TH
+,TFMAX,TF,TCBPMAX ,GP,GC,HU,CP,GAMMA,GAMMAG ,R,RG,M,Y,WF,N1RB,TSEC
+,RHOSEC,WCBP,WCHP,CPG,CPG,WTHP,WTBP,TTHP,TTBP,PO,P1,P2,P3,P4,P5,P6
+,P7,P8,T0,T1,T2,T3,T4,75,76,T7, T8, RHOO,RHO1,RHO4,RHO6,TCHP
+,RHO7,RHO8,TCBP,TDSEC,C1,C2,V,Q,F,S2,01,D2,CCH,TFB,TCBPB,PC,PTHR
C DONNE GENERALES DU PB ccccecececcccccceccc
PCE=0.96 | PERTES DE CHARGES A L'ENTREE
PCC=0.96
PC1=0.96
PC1=0.96
PC2=0.96
RFMAX=0.86
RCBPMAX=0.86
RCHP=0.86
RCC=0.98
RTHP=0.90
RTBP=0.90
TFMAX=1.4
TCBPMAX=2.1
TCHP=10.34
GP=0.05
GC=0.022
HU=4.3*10**7
CP=1005
GAMMA=1.40
GAMMAG=1.33
R=287
M=0.04
T5=1528
Y=5.3
N1RB=1.01
V=0
$2=2.167
Q=1
CCCCCrreeeeecccccccceccecrcceccccceccceeccccceccccccccccceccccceccccecccceccccececcccc

C DONNE DU SECTION 0-0 ENTREE D’AIR CCCCCCCCCCCCCCCCCCLLcceecceeccceccececccecccecce
P0=101325

T0=288.15
RHO0=1.225
WRITE(*,*) LA PRESSION PO’ ,PO
WRITE(*,*) LA TEMPERATURE TO' ,TO
WRITE(*,*) LA MASSE VOLUMIQUE RHOO’,RHOO
C FIN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCe
C CALCULSECTION 1-1 ENTREE FAN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCC
P1=PO*PCE
T1=TO
RHO1=P1/(R*T1)
WRITE(*,*) ‘LA PRESSION P1’ ,P1
WRITE(*,*) LATEMPERATURE T1’,T1



WRITE(*,*) ‘LA MASSE VOLUMIQUE RHO1’ ,RHO1
C FIN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCC
C CALCUL SECTION 2-2 SORTIE FAN
TFB=N1RB**((N1RB**0.44)**(TFMAX**(-0.53)))
TF=TF=TFB*TFMAX
RF=(TFMAX)**((-1)*(1-N1RB)**2))*(1.022-(N1RB-0.85)**2) *RFMAX
P2=P1*TF
WF=CP*(T1/RF*(TF**((GAMMA-1)/GAMMA)-1)
T2=T1+(WF/CP)
RHO2=P2/(RR*T2)
WRITE(*,*) LE TAUX DE COMPRESSION DU FAN TF’ ,TF
WRITE(*,*) LA PRESSION PO’ ,PO
WRITE(*,*) LE RENDEMENT DE FAN’ RF
WRITE(*,*) LA PRESSION P2’,P2
WRITE(*,*) LE TRAVAIL DE FAN’ \WF
WRITE(*,*) LA TEMPERATURE T2 , T2
WRITE(*,*) LA MASSE VOLUMIQUE RHO2’ ,RHO2
C FIN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCee
C CALCUL SECTION 3-3 SORTIE CBP
TCBPB=N1RB**((N1RB**0.44)*(TCBPMAX**(-053)))
TCBP=TCBPB*TCBPMAX
RCBP=((TCBPMAX)**((-1)*(1-N1RB)**2))*(1.022-((N1RB-0.85)**2)
+*RCBPMAX
P3=(P2*TCBP)
WCBP=CP*(T2/RCBP)*(TCBP**((GAMMA-1)/GAMMA)-1°
T3=T2+(WCBP/CP)
RHO3=P3/(R*T3)
WRITE(*,*) LE TAUX DE COMPRESSION DU CBP’ , TCBP
WRITE(*,*) LA PRESSION P3’ ,P3
WRITE(*,*) LE RENDEMENT DU CBP’ ,RCBP
WRITE(*,*) LE TRAVAIL DE CBP’ ,\WCBP
WRITE(*,*) LA TEMPERATURE T3’ ,T3
WRITE(*,*) LA MASSE VOLUMIQUE RHO3’ ,RHO3
C FIN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCee
C CALCUL SECTION 4-4 SORTIE CHP
P4=(P3*TCHP)
WCHP=CP*(T3/RCHP)*(TCHP**((GAMMA-1)/GAMMA)-1)
T4+t3+(WCHP/CP)
RHO4=P4/(R*T4)
WRITE(*,*) ‘LA PRESSION P4’ ,P4
WRITE(*,*) LE TRAVAIL DE CHP’ ,\WCHP
WRITE(*,*) ‘LATEMPERATURE T4’ ,T4
WRITE(*,*) ‘LA MASSE VOLUMIQUE RHO4’ ,RHO4
C FIN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCe
C CALCUL SECTION 5-5 SORTIE CC
T5=T5
P5=(P4*PCC)
CPG=(GC)*(RTHP)*(HU)/(T5-T4)
RG=(CPG*(GAMMAG-1))/GAMMAG
RHO5=P5/(RG*T5)
WRITE(*,*) LA PRESSION P5’ PS5
WRITE(*,*) ‘CPG’,CPG



WRITE(*,*) ‘RG’,RG

WRITE(*,*) LA TEMPERATURE TS ,T5

WRITE(*,*) LA MASSE VOLUMIQUE RHO5’ ,RHO5
C FIN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCe
C CALCUL SECTION 6-6 SORTIE HPT(THP)

WTHP=WCHP/((1+GC)*(1-GP))

T6=T5-(WTHP/CPG)

TTHP=1/((1-51/RTHP)*(1-(T6/T5)))**(GAMMAG/(GAMMAG-1)))

P6=P5/(TTHP)

RHO6=P6/(RG*T6)

WRITE(*,*) LE TRAVAIL DE THP’ \WTHP

WRITE(*,*)LA TEMPERATURE T6’ ,T6

WRITE(*,*) LE TAUX DE DETENTE TTHP’ , TTHP

WRITE(*,*) LA PRESSION P6’ ,P6

WRITE(*,*) LA MASSE VOLUMIQUE RHO6’ ,RHO6
C FIN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCee
C CALCUL SECTION 7-7 SORTIE LPT(TBP)

WTBP=((Y*WF)+(WF+WCBP))/(RTBP*(1+GC)*(1-GP))

T7=T6-(WTBP/CPG)

TTBP=1/((1-(1/RTBP)*(1-(T7/T6)))**(GAMMAG/(GAMMAG-1)))

P7=P6/(TTBP)

RHO7=P7/(RG*T7)

WRITE(*,*) LE TRAVAIL DE TBO’ ,WTBP

WRITE(*,*)LA TEMPERATURE T7’ ,T7

WRITE(*,*) LE TAUX DE DETENTE TTBP’ ,TTBP

WRITE(*,*) LA PRESSION P7’ ,P7

WRITE(*,*) LA MASSE VOLUMIQUE RHO7’ ,RHO7
C FIN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCee
C CALCUL SECTION 8-8 SORTIE TUYER PRIMAIRE

P8=(P7*PC1)

T8=T7

RHO8=P8/(RG*T8)

C1=SQRT(((2*RG*GAMMAG)/(GAMMAG+1))*T8

WRITE(*,*) LA PRESSION P8’ P8

WRITE(*,*)LA TEMPERATURE T8’ ,T8

WRITE(*,*) LE TAUX DE DETENTE TTBP’ ,TTBP

WRITE(*,*) LA VITESSE A LA SORTIE DE LA TUYER PRIMAIRE C1’,C1

WRITE(*,*) LA MASSE VOLUMIQUE RHO8’ ,RHO8
C FIN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCe
C ETUDE DE LA TUYER SECONDAIRE

PSEC=P2*PC2

TSEC=T2

RHOSEC=PSEC/(R*TSEC)

TDSEC=PSEC/P1

C2=SQRT(((2*R*GAMMA)/(GAMMA+1))*TSEC)

WRITE(*,*)’PSEC’ ,PSEC

WRITE(*,*)’'TSEC’ , TSEC

WRITE(*,*)’RHOSEC’ ,RHOSEC

WRITE(*,*)’'TDSEC’ , TDSEC

WRITE(*,*) ‘LA VITESSE A LA SORTIE DE LA TUYER SECONDAIRE C2’,C2
C FIN CCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCCe
C CALCULE DES PERFORMANCES



D2=(M*S2*PSEC*Q)/SQRT(TSEC)
D1=D2/Y
F=D1*(C1-V)+D2*(C2-V) LA CONVERSION EN LBS
TH=F*0.22 LA CONVERSION EN LBS
CCH=3600*D1*(1-GP)*GC
C LES PUISSANCES
PC=HU*GC CALORIFIQUE
PTHR=(0.5)*D1*(C1**2-V**2)+(0.5)*D2*(C2**2-V**2) THERMOIQUE
WRITE(*,*)LE DEBIT D2’ ,D2
WRITE(*,*)LE DEBIT D1’ ,D1
WRITE(*,*)’LA FORCE DE POUSSEE F/,F I N
WRITE(*,*)’THRUST TH’ ,TH | LBS
WRITE(*,*) ‘LA CONSOMMATION HORAIRE DU CARBURANT CCH’ ,CCH
WRITE(*,*) ‘LA PUISSANCE CALORIFIQUE PC’ ,PC
WRITE(*,*) ‘LA PUISSANCE THERMIQUE PTHR’ ,PTHR
C  PROGRAM TERMINATED
STOP
END



RESULTATS DU PROGRAMME

1)POUR LE CAS DE DECOULLAGE

LA PRESSION PO 101325.000000

LA TEMPERATURE TO 228.150000

LA MASSE VOLUMIQUE RHOO 1.225000

LA PRESSION P1 97272.000000

LA TEMPERATURE T1 288.150000

LA MASSE VOLUMIQUE RHO1 1.176217

LE TAUX DE COMPRESSION DU FAN TF 1.471805
LE RENDEMENT DU FAN 8.399760E-01

LA PRESSION P2 143165.500000

LE TRAVAIL DU FAN 40251.9700000

LA TEMPERATURE T2 328.201700

LA MASSE VOLUMIQUE RHO2 1.519902

LE TAUX DE COMPRESSION DU CBP 2.186458
LE RENDEMENT DU CBP 8.387507E-01

LA PRESSION P3 313025.200000

LE TRAVAIL DU CBP 98493.550000

LA TEMPERATURE T3 426.205200

LA MASSE VOLUMIQUE RHO3 2.559049

LA PRESSION P4 3236681.000000

LE TRAVAIL DU CHP 472778.400000

LA TEMPERATURE T4 896.631500

LA MASSE VOLUMIQUE RHO4 12.577780

LA PRESSION P5 3107214.000000

CPG 1348.499000

RG 334.590100

LA MASSE VOLUMIQUE RHO5 6.077635

LA TEMPERATURE T5 1528.000000

LE TRAVAIL DU THP 486948.700000

LA TEMPERATURE T6 1166.896000

LE TAUX DE DETENTE TTHP 3.413155

LA PRESSION P6 910364.100000

LA MASSE VOLUMIQUE RHO6 2.331685

LE TRAVAIL DU TBP 402926.200000

LA TEMPERATURE T7 868.099900

LE TAUX DE DETENTE TTBP 3.854747

LA PRESSION P7 236167.000000

LA MASSE VOLUMIQUE RHO7 8.130859E-01
LA PRESSION P8 226720.300000

LA TEMPERATURE T8 868.099900

LA MASSE VOLUMIQUE RHO8 7.805625 E-01
LA VITESSE O LA SORTIE DE LA TUYEERE PRIMAIRE C1 575.843200
PSEC 137438.800000

TSEC 328.201700

RHOSEC 1.459706



TDSEC 1.412933

LA VITESSE O LA SORTIE DE LA TUYERRE SECONDAIRE C2 331.500900
LE DEBIT D2 657.594200

LE DEBIT D1 124.074400

LA FORCE DE POUSSUE F 289440.400000

THRUST TH 63676.900000 | LBS

CONSOMMATION HORAIRE DU CARBURANT CCH 9335.355000

LA PUISSANCE CALORIFIQUE PC 946000.000000

LA PUISSANCE THERMIQUE PTHR 5.670370E+07

STOP-PROGRAM TERMINATED.

PRESS ANY KEY TO CONTINUE

2) POUR LE CAS DE VOL DE CROISIERE : MAX CONTINUOS N1RB=0.01
LA PRESSION PO 101325.000000

LA TEMPERATURE TO 288.150000

LA MASSE VOLUMIQUE RHOO 1.225000
LA PRESSION P1 97272.000000

LA TEMPERATURE T1 288.150000

LA MASSE VOLUMIQUE RHO1 1.176217
LE TAUX DE COMPRESSION DU FAN TF  1.411755
LE RENDEMENT DU FAN 8.568752 E-01
LA PRESSION P2 137324.300000

LE TRAVAIL DU FAN 34992.800000

LA TEMPERATURE T2 322.968700

LA MASSE VOLUMIQUE RHO2 1.481511
LE TAUX DE COMPRESSION DU CBP 2.114212
LE RENDEMENT DE CBP 8.568404 E-01
LA PRESSION P3 290332.600000

LE TRAVAIL DU CBP 90351.080000

LA TEMPERATURE T3 412.870300

LA MASSE VOLUMIQUE RHO3 2.4450192
LA PRESSION P4 3002039000000

LE TRAVAIL DU CHP 457986.300000

LA TEMPERATURE T4 868.578100

LA MASSE VOLUMIQUE RHO4 12.042750
LA PRESSIONPS5 2881957.000000

CPG 1291.131000

RG 320.355800

LA MASSE VOLUMIQUE RHO5 5.887508
LA TEMPERATURE T5 1528.000000

LE TRAVAIL DU THP 471713.200000

LA TEMPERATURE T6 1162.651000

LE TAUX DE DETENTE TTHP 3.471345

LA PRESSION P6 830213.300000

LA TEMPERATURE T7 887.163700

LE TAUX DE DETENTE TTBP 3.426097



LA PRESSION P7 242320.400000

LA MASSE VOLUMIQUE RHO7 8.526163 E-01

LA PRESSION P8 232627.600000

LA TEMPERATURE T8 887.163700

LA MASSE VOLUMIQUE RHO8 8.185116 E-01

LA VITESSE O LA SORTIE DE LA TUYERRE PRIMAIRE C1 569.614600
PSEC 131831.300000

TSEC 322.968700

RHOSEC 1.422251

TDSEC 1.355285

LA VITESSE O LA SORTIE DE LA TUYERE SECONDAIRE C2 328.847500
LE DEBIT D2 635.853700

LE DEBIT D1 119.972400

LA FORCE DE POUSSUE F 277436.900000 I N

THRUST TH 61036.130000 | LBS

LA CONSOMMATION HORAIRE DU CARBURANT CCH 9026.723000
LA PUISSANCE CALORIFIQUE PC 946000.000000

LA PUISSANCE THERMIQUE PTHR 5.384400 E+07
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