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Résumé

L’objectif principale du travail présenté¢ dans ce mémoire est de réaliser un
programme informatique qui nous permet de calculer les performances globales ( la poussée
spécifique, la consommation spécifique) d’un turbofan conventionnel et d’un turbofan avec la
nouvelle conception c’est 4 dire avec une chambre de combustion secondaire, ceci nous
permet aussi de faire une comparaison entre les performances de ces deux conceptions, en
utilisant plusieurs paramétres tels que 1altitude de vol, le nombre de mach de vol, ie rapport
de compression du compresseur, le rapport de compression de la soufflante, le taux de
dilution et la température a 1’entrée de la turbine haute pression.

Abstract

The main objective of the work presented in this paper is to develop a program that
allows us to calculate the overall performance (specific thrust, specific fuel consumption) of a
conventional turbofan turbofan and one with the new design is to say with a secondary
combustion chamber, this also allows us to make a comparison between the performance of
these two approaches, using several parameters such as flight altitude, the Mach number of
flight, the compression ratio of compressor The compression ratio of the fan, the dilution ratio
and temperature at the entrance to the high pressure turbine.



SOMMAIRE

INTRODUCTION GENERALE

1 Les enjeux actUels..........cooviiiriiiiinnieas sessssssssss s sssssssnssesssssns sanssssns sas snsssnssssnssnnsnnsns 01

2 Positionnement de I'étude et objectif.......cuiiiniininennnnnsnss s s s s ssssss s ssenne. 02

3 organisation du mémoire...... . 02
Chapitre 1 LES SYSTEMES DE PROPULSION AERONAUTIQUE
1.1 Historique et évolution technique...........ocoiiii 03

L1 Définition d'un moteur A réactionN ... ... e s sss srsssa e sen sns s snssensns sos srnsresas ssn svasnsens 06

1.2 Les différents types de propulSeurs..... .. s s smnsns s s ses s s sss sansssssasssasasnns 07

1.2.1 Les propulseurs a réaction indirecte...........ois i, 09
[.2.1.1 Les MOtEUTS & PISTOM..uucmmusisssmmsssusssssssssssssessasssssssssssssississsassssssssssmassssssssssssssenes 09
1.2.1.2 Les TurbOPropuUlSEUrS : .....coceuieiuererineissennsintsnsns serssssssssnsssssssssssmsssssnssssssssssem 11
1.2.2 Les propulseurs a réaction dir€Cte : ........eorneimcminimsiminiin s 12
.2.2.1 Les TUrbOTSACtOUTS : ......ccoveeetsansssnssssssonsassussnssnsssssssassnsassnssssssssnsansassnssossns suses 13
1.2.2.2 LS STALOTEACTBULS ..ccvssassusssssassnssssonanisussesasssnsss sssass sasassaassnsasassnarassreinssnssnsssoen 14
[.2.2.3 LeS PUlSOT@aCcteUrS....ueereesssisasssssssnsssisnrsrasassnasssssansasssssssnsssssssnssssonsssssssssasssns 15
[.2.2.4 Les MOtEUTS fUSES....cccvecerseessrsssnsssnissasssnssnsssnsasesssastssssssansssnsssnsnasssassssssasss sas 18
Chapitre 11 ANALYSE ET CALCUL ENERGITIQUE D’UN TURBOFAN

I1.1 Description du turbofan avec chambre de combustion secondaire
[1.1.1 Définition et principe de fonctionnement..........occinisinninssnnss s 19
11.1.2 Décomposition du turbofan..........coeencmm . 20
[1.1.3 Les hypothéses de travail : ... e s 21
I1.1.4 Données et paramétres de fonctionnement : ... 21

I1.2 Entrée d’air
2] Bt st eeosmemsambs bt AR RS R R n s e et epms b mr R RS 22

11.2.2 Caractéristiques d'une entrée d'air ... mmmmm—————————— 23



11.2.3 Fonctionnement d’une entrée d @il......cceeerererrnnmrermesmenmimmsmmis s e ssssssamsinssmeenss 24
11.2.4 Etude énergétique de 'entrée d'air ... 28

I1.3 soufflante et compresseur
11.3.1 La soufflante

TE:3 L] T EITA NN ivcsiscsninss o v sy 555 0 S VoSS g ¥ ¥ A 5D 31
11.3.1.2 Les caractéristiques d'une soufflante........veovevmninninnnnnncenmen 31

11.3.2 Les Compresseurs

T1.3.2.0 BUL . coiuiieiceiescetceeeeseassaescaesen seee e essess e ses seseas sesassas shs s ar kbt eb oha sk ek ans s ans simsrbersannssnns 32
11.3.2.2 Les différents types de COMPIESSEUTS .......ieniremmmiimeiniesnsims s nsss sessaseresseses 33
11.3.2.3 Définition d'un étage de COMPresseur axial 1 ... 34
11.3.2.4 Principe de fonctionnement d'un étage de compresseur axial ... 34
[1.3.2.5 Etude aérodynamique d'un étage de compresseur axial : ..o 37

11.3.3 Calcul énergétique du fan et COMPIESSEULS ! ..cccvieariersierersses sosmssssmmnessesssss s 30

11.3.4 Graphe caractéristique du fonctionnement du COMPreSSEUr ... i nesninan 41
[1.4 Chambre de combustion

11.4.2 Les Différents types de chambres de COMbBUSLION v vveerieiescvsmmnneenceiseinsscsscssmmnsssnnses - 42

I1.4.3 Fonctionnement d’une chambre de cOmbBUSHION........ccvo i ieesinnnesrins s sossnmnnns 43

11.4.4 Calcul énergétique de la chambre de combustion : ... 47

ILS Turbines

I1.5.2 Les différents types de tUrDINe. .. st mssssasssssss s ssessssssssssssassssssssssess 50

11.5.3 fonctionnement d'une turbine axiale. ..o e 52

11.5.4 Calcul énergétique de la turbine © ... e 52

[1.5.6 Stabilité de fonctionnement du TUrDOTEACLEUT: .....ccuvvscommmcrmsimemmm st 55
1.7 Tuyére d'éjection

I1.7.1 But et principe de fonCtONNEMENT f......coiiiniiii e s st 58

{1.7.2 Description de la tuy@re d’éJECHION ! ....veeoisecrimmccs s s st s 58



[1.7.3 Fonctionnement d’UNe tUYRTE ....cvemmsssmssmiommssmimusssssmsssmssssmssssssssssassssssmsssssssssss 60
[1.7.4 Calcul énergétique de la tuyére d’éJection.......cummmmmmmmmmmssmsmson: 61

I1.8 Les performances d'un turbofan avec chambre de combustion secondaire

[1.8.1 La POUSSEE SPECIfIQUE ...cerrrmsssssssunsrrrssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssussasssssasssssssasessssssssossssssussssssssss sesens 63
I1.8.2 La consommation SPECIfiqUe ......cverrrereninn i s 64
Chapitre I1I ELABORATION D’UN CODE DE CALCUL
I11 .1 But et description du Programme..............coove v s s s s s s e 65
111.2 Conception dul PrOIAMIIIIE. ...........cuusissiumsonsaresinssssesssasessnsasssns stassassssssastass sessssasssesssssassnes 66

111.3 Langage de programmation Matlab...............onmn., - 68

111.4 Le programme principal en Langage Matlab ...........ccocvvmminsesnssnsssssesssns s sse o, 69
Chapitre IV RESULTATS ET INTERPRETATIONS

IV.1 Les variations de température et de pression
1V.1.1 Les variations de température tOtAle ... sssesass mecrsasesusassssssunrnsnsossssnsssssssssssssess 14
IV 1.2 Lot vartatlons di Presslin TORMIE. o o csasmsisisimsssisassass s insesshsmsssssss asnesssuiisyss s 75

IV.2 Les paramétres influant sur la poussée spécifique et la consommation
spécifique

IV.2.1 Les variations de la poussée spécifique et la consommation

spécifique en fonction du nombre de Mach de VOl......ccoociiiiiniiiis 77
IV .2.2 Les variations de la poussée spécifique et la consommation

spécifique en fonction du taux de compression de la soufflante : .......coevieenennsiinin 79
IV .2.2 Les variations de la poussée spécifique et la consommation

spécifique en fonction du taux de dilution...........coi i 82

Conclusion générale et perspecCtive....mmmmmmmmmm, 86



Figure .1  Evolution des moteurs aéronautiques de 1890 2 n0S JOUTS.......cc.oonenirreniecnnincinnnn 3
Figure L1 Principe de fonctionnement d'un moteur a réaction.........cocoenciisinisiciiiens i 7
Figure .2 Organigramme des différents types de propulSeurs..........couvnniiisnicsinineinins 7
Figure L3  MoOteur A PiSton......cccccocessuuniesssnssmsaresmsasssasasesmsssansesusssanesssasssnsasssnssssinssssssssnsnanss sassss ses 8
Figure L4 Le TurbOpropulSEUN.. ..cciiiiennnsnmnianmmisesmsarssn s sssasnsssassssssssssssas ssssusssasssssssssssssussssess 9
Figure .5 Turbopropulseur a turbines liées..........ccocciminiissiininiisnsinnnssssssnsmscsne 10
Figure L6  GTP é turbines libres.......cccivnnnnnn i 10
Figure .7 Turbopropulseur a deux étages...........uiiciisnssnnnninmnmi o 11
Figure 1.8 Turboréacteur a simple flux mono CoOrps......cunininni e 12
Figure L.9 Turboréacteur simple flux double corps......c.covvnviininniie 13
Figure .10 Turboréacteur double flux a soufflante avant.........comininiinnninnnn, 14
Figure .11 Turboréacteur double flux soufflante arriere........onncn. 14
Figure L.12  Le StatOr@aCTEUT ......cccoeemuerimreinsseastsssss s es s sta s s e sta s s s s s an s s s 1S
Figure .13  Le PulSOréacteur.... e s s 17
Figure .14  Moteur fUS€e.......ccoeiiiiiiiniimninine s s s s s s 17
Figure I.1  Diagramme T-S d’un turbofan avec une chambre de combustion secondaire..19
Figure IL.2  Les stations relatives au turbofan avec une chambre de combustion

SOCOTMAAITC. ..cueererreerssasssevererestssesnnsnessrsnrssessnrssssssossasssasinassasssesaas sos sosesns ot s48assassaenaannss s0s sesanese suassssunnssm 20
Figure II.3  Entrées d'air SUPErSOMIQUES.....cocouniiiiniriiiiss s s s 22
Figure IL4  Entrée d'air subsonique. ... s 22
Figure I.5  Entrée d’air subsonique type Pitot.......cvnenccneinsssinsinssisnnennen 24
Figure IL6  La courbe (M) ... s s s s e 26
Figure IL7  Ecoulement en €as Mo>Ma.......... s s o O
Figure II.8  Ecoulement en €as Mo =Mz.....ocoiiiiininininin s s s 27
Figure I1.9  Ecoulement €N €as Mo<Mz. ...t s ssss s ssssssssnsssssnsnn 1
Figure IL10 Stations relatives a I'entrée d'ail ... sssisinss 28
Figure I.11 Soufflante d’un turboréacteur double fluX......coovmiiiiniiinn, 31
Figure I1.12 Compresseur centrifuge ROIIS-ROYCE. w..cvvviiiuiiiimiiiiii 32
Figure [.13 Fonctionnement d'un compresseur centrifuge installé sur un

R T BIO T BROUBUIT 1. e sosrsssoissisns ssiss s65skiovs soessrensass sus s s yobiss sussuossasansasss wan susnes st 4 4amtsosasoranes S0 ses FnTassnsrmenausens 33
Figure I1.14 Compresseur axial Rolls-Royce RB 199. ..o 33
Figure I1.15.a Rotor d’'un compresseur axial.........mmm e, 34
Figure I1.15.b Stator d'un COMPresSeur aXial ... 34

LISTE DES FIGURES



Figure II-16
Figure I1.17

Figure11.18

Figure11.19

Figure 11.20

Figure 11.21
Figure 11.22
Figure 11.23

-Figure 11.24
‘Figure .25

Figure [1.26
Figure IL27
Figure I1.28

Figure I1.29

Figure11.30.
Figure I1.31

Figure IL.32
Figure IL33
Figure I1.34
Figure I1.35

‘Figure I1.36

Figure 11.37

Figure 11.38.

Figure I11.1
Figure 111.2
Figure I11.3
Figure 1114

secondaire.....

Figure IIL5

secondaire.....

Figure IV.1

turbofan.........

‘Figure IV.2
turbofan.........

....................................................................................................................................

Grille mobile d’un étage du compresseur axial.......c.cooeoininine e 35

Grille fixe d'un étage du compresseur axial. ... 36
Bilan aérodynamique sur I'étage d'un compresseur axial........c.ccooonnininnenns 37
Bilan thermodynamique sur I'étage d’'un compresseur axial........ccovveennnn. 37
Stations relative all COMPIreSSeUT......ccuivirreriismsins e s s s e 39
Diagramime COMPIESSEUr ... .t mmime i ss s R S RS 42
Chambre de combuStION......ccoooi e 43
Types de chambres de combustion.........cccec... .43
Courbe limitant le domaine de la combustion......cccvnvenviiiniccnnniiiie 45

Principe de fonctionnement d'une chambre de combustion...............c..cue..... 46
Station relative a la chambre de combUSHON. ..o 47
TUEDIHEERIALE.... .o comoeananmmmmammms =i R R A T S
Composantes d'une turbine axiale......ccoomen i, 49

Effort aérodynamique et vitesses de I'écoulement a travers un étage d'une
L05) 31 1) 112 14 = | RS R RUU RN U SRR 50

Force aérodynamique dans un étage d’une turbine a réaction. .......coeeesnns52

Vitesses de 'écoulement sur un-étage-d’une turbine a réaction. .......uveeen52

Graphe caractéristique du fonctionnement d’une turbine axiale................. 53
Stations relative ala turbine..........cuiinir s 53
Adaptation turbine-COMPIESSEUI . it sib s s ssnssss 57
Canal d’éjection d’un turboréacteur Simple........v i, 59
Cone d'échappement AU TEACTEUN ... uver o er st st s e 60
TUYETE d'UN TEACTEUT ....cvecirriernises s ens s o s b s s e e 60
Stations relatives A 1a tUYOTe. ..ot s e 62
Organigramime de ProgramIlI€. .. ueassssessresssinsistssmesssoressssssms ssnsssass sosmisssssmsonses 68
FENAtTe A8 AEPATT....cciivusreriusiiriiisiirsisrasnas s s s bt s sa s s s s s e snrsmsasenssen s 70
fenétre de sélection du mode fonctionnement.......c.cceoer e nnnncinninnen 70
Interface graphique du turbofan avec chambre de combustion -
Interface graphique du turbofan sans chambre de combustion -
Les variations de température totale des gaz lorsqu'ils traversentle -
Les variations de pression totale des gaz lorsqu’ils traversent le i



Figure IV.3 La variation de la consommation spécifique en fonction de MQ. ..................76
Figure IV.4 Les variations de la poussée spécifique en fonction de M0, ...........cccevre0e. 76
Figure IV.5 Les variations de la poussée spécifique en fonction de Bl........cccooeeeneee. 78
Figure IV.6 Les variations de la consommation. spécifique en fonction de Bl............... 78
Figure IV.7 Les variations de la consommation spécifique en fonction de taux de
N BT O s sumnsnmssspiapisessemvantemass o s sasom S i o 8 S S A A S A A A28 80
Figure IV.8 Les variations de la consommation spécifique en fonction de taux de
DT TTEETETTT AL i v S S s B G R VB S b e 80



Liste des nomenclatures

Symboles Désignations Unité
H Altitude de vol m
m Débit massique Kg /s
|4 Vitesse absolue m/s
P Pression statique Pascal
Pt Pression totale Pascal
T Température statique °K
Tt Température totale °K
Cp Chaleur spécifique k] /kg K
M Nombre de Mach
Ro Constante des gaz parfait I/kg. °K
Frot Poussée totale Newton
Fs Poussée spécifique Newton/
Cs Consommation spécifique Kg/N.s
Pouvoir calorifique kéroséne kl/kg
richesse
Rapport de compression de la
soufflante
Rapport de compression de
compresseur basse pression
Rapport de compression de
compresseur haute pression
n Rendement polytropique
£ Pertes de pression totale
p Masse volumique Kg/m?3
14 Rapport des chaleurs
spécifique
Liste des indices
Indice Désignations
s soufflante
chp Compresseur basse pression
chp Compresseur haute pression
thp Turbine haute pression
thp Turbine basse pression
ccp Chambre de combustion primaire
ccs Chambre de combustion secondaire
a Propriété entre 'entrée d’air et la chambre
de combustion primaire
b Propriété entre la chambre de combustion
primaire et la chambre de combustion
secondaire
c Propriété entre la chambre de combustion
secondaire et la tuyére d’éjection




. EE G -G B B B 0 = = @ v

-

Introduction générale

Introduction générale :

1: Les enjeux actuels:

Depuis l'invention du turboréacteur en 1930, les motoristes cherchent toujours a
répondre aux normes anti-bruit et anti-pollution imposées par les compagnies aériennes et
les exploiteurs, ce qui pousse les constructeurs a concevoir des réacteurs de plus en plus

efficaces en termes de nuisance sonore et de consommation de carburant.

L’amélioration des moteurs militaires passe par une diminution importante du poids
du moteur afin de disposer de machines plus puissantes (poussée accrue) et consommant

moins de carburant (augmentation du rayon d’action et diminution de la pollution).
2 :Positionnement de I'étude et objectif :

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

lintérieur du corps de réacteur et un flux secondaire provenant de la soufflante qui est

canalisé autour du réacteur.

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

deuxiéme processus de détente.

Dans la chambre de combustion secondaire le carburant est brulé a une pression plus

élevée que celle dans un dispositif de poste de combustion ce qui donne un meilleur

rendement thermique.

L’objectif principale du travail présenté dans ce mémoire est de réalisé un
programme informatique qui nous permet de calculer les performances globale [ la poussée
spécifique, la consommation spécifique) d’un turbofan conventionnel et d’'un turbofan avec la
nouvelle conception c’'est a dire avec une chambre de combustion secondaire, ceci nous

permet aussi de faire une comparaison entre les performances de ces deux conceptions, en
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utilisant plusieurs paramétres tels que l'altitude de vol, le nombre de mach de vol, le rapport
de compression du compresseur, le rapport de compression de la soufflante, le taux de

dilution et la température a |'entrée de la turbine haute pression.
3 :Organisation du mémoire :

L’ensemble du travail de ce mémoire est répartit a travers de quatre chapitres :
Un premier chapitre présente un bref historique sur I'évolution des systemes de propulsion,

Et qui englobe et classifie les systémes de propulsion.

Le deuxiéme chapitre comprend une description de turbofan a étudier et une analyse

aérodynamique et thermodynamique des différentes composantes.

Le troisieme chapitre est une application dont le but est de concevoir un programme

informatique en langage Matlab qui simule le fonctionnement du moteur afin de calculer ses

performances.

Le dernier chapitre est consacré a l'interprétation des résultats obtenus par le programme du

chapitre précédent.

Enfin on termine ce mémoire par une conclusion générale.
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Chapitre 1 L.es systemes de propulsion aéronautique

1.1. Historique et évolution technique :[ 2]

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

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

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

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

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

Cependant, le moteur & hélice souffre de limites importantes en termes de domaine
de vol. Les phénoménes de choc en bout de pale restreignent son utilisation au domaine
subsonique. En conséquence Famélioration des performances de vol des avions nécessite la
mise au point d’un nouveau type de moteur on I'occurrence le turboréacteur. En 1930,
Franck Whittle reprend l'idée de Héron d’Alexandrie et dépose un brevet concernant cette
nouvelle machine. Le principe de fonctionnement simple de ce moteur consiste a éjecter
des gaz A grande vitesse a l'arriére de 'appareil afin de le propulser en utilisant le principe
de la réaction. Le 12 avril1937, le premier turboréacteur de I'histoire effectue ses premiers
tours sur un banc d’essai. En 1939, Hans Von Ohain adapte avec succés ce type de moteur
sur le Heinkel He178. Cet avion est le premier équipé d’un turboréacteur a voler et 4 passer
la barriére de vitesse de 700 km/h.

En 1948, le De Havilland DH108 est la premiére machine propulsée par un

turboréacteur 3 franchir le mur du son. Ce systéme de propulsion équipe les avions civils
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dés 1955. En 1976, il permet au Concorde d'atteindre un nombre de Mach égal a 2.02, ce
qui réduit la durée de vol de New York a Paris a seulement 3 heures.

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

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

La seconde amélioration du moteur simple flux est obtenue par la post combustion
développée dans les années 50. Cette technique consiste a injecter et a enflammer du
carburant dans un canal prolongeant la tuyére du turboréacteur. Cela permet d'augmenter
considérablement la poussée du moteur mais au prix d'une augmentation importante de la
consommation. Cette technique est surtout employée par l'aviation militaire, afin de

disposer d’une capacité d’accélération importante et de franchir le mur du son.



Chapitre 1 Les systémes de propulsion aéronautique

it Si— | vy

-"*'l_

"!r".-"d'. >
e #

~or

..u [r—
5 B ‘. -

Le moteur & vapeur équipant I’avion Le moteur Rolls-Royce équipant le
de Merlin. Clément Ader I’Eole 2 Spi(ﬁre et I’Hurricane (1933)
(1890)

Allison J33 construit par Generaﬁ? Le moteur Snecma-General
Electric, CFM56 descendant direct Electric, équipant les avions civils
du Whittle 1 (1944) Airbus et Boeing (1974)

Figure L.1. L’évolution technique du moteur.
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1.2. Les systémes de propulsion aéronautique :
1.2.1. Définition d’'un moteur a réaction :{ 22}

Tout systéme de propulsion repose sur le principe de I'égalité de Faction et de la réaction
(énoncée par Newton). Quel que soit le milieu dans lequel il doit fonctionner, suivant ce
principe a toute action correspond une réaction égale et opposée. On donne cependant plus
particuliérement le nom de propulsion par réaction a celle dans laquelle le fluide est éjecté
par la machine apres avoir été préalablement comprimé puis échaufté apres l'inflammation

d'un combustible.

Donc la vitesse de l'air prélevé de 'atmosphére est augmentée principalement grace a
sa combustion au coeur du moteur avant qu’il ne soit rejeté vers l'arriére, produisant ainsi la

poussée qui fait avancer I'engin.

La poussée (F) d'un moteur a réaction est définit comme étant égale au produit du débit
massique d'air (m) par la différence entre les vitesses de sortie (V) et d'entrée (V) du flux

gazeux ; soit en considérant le méme débit traversant tout le moteur (le débit du combustible

étant négligé)
F=m{V;—-V,) 11

Les propulseurs fonctionnant selon ce principe sont généralement appelés « moteur a

réaction » ou « réacteur ».

On distingue parmi ceux-ci:

> Le turboréacteur.
» Le turbofan.
» Le turbopropulseur.

Pour ces trois « réacteurs » on peut imaginer un tube a I'intérieur duquel on fait briler
du carburant. L’air entre 2 la vitesse V., il est chauffé, il se dilate et sort a une vitesse Vs
supérieure 2 la vitesse d’entrée, comme indiqué sur la figure L.2

Pour ces trois 3 types de réacteur, il faut:

s assurer un débit d’air suffisant pour amorcer et maintenir la combustion.

= comprimer cet air afin que la combustion puisse s’effectuer avec des garanties de stabilité

et de bon rendement.
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Figure 1.2 .Principe de fonctionnement d’'un moteur a réaction.

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

1.2 .Les différents types de propulseurs :Les propulseurs a réaction sont classifiés en deux

catégories : les propulseurs a réaction directe et les propulseurs & réaction indirecte,

1.2.2. Les propulseurs a réaction indirecte : [ 14]

| aturbines
liges

propulseursa
~ réaction

tite.

a turbines |
libres

",':_j,f;; (i

a deux étages ‘

simple flux

(turbe ) mono corps |
réacteurs | s e i
/[ simple flux simple flux
R, double corps
/ Teacteurs. - souflante |
¥ stato ﬁ ,t“‘:‘;b" avant
— ‘ A réacteurs
propulseurs ' / 7| réacteurs Aokl | )
R : : J _double = souflante |
T ey rrier
recte N pulso a. -
réacteurs
\c7
moteurs fusés

| Figure 1.3. Orgariiéfamrhé-dés"diffé.rents types de propulséufs.
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La production de la force de propulsion est réalisée par un organe intermédiaire (hélice)
qui assure la plus grande part de cette force (80%), On trouve dans cette catégorie: les
turbopropulseurs ou le groupe turbopropulseur (GTP), et les moteurs a piston ou groupe

motopropulseur (GMP)
1.2.2.1. Les Moteurs a piston :[ 15,13]

Un moteur a piston comme représenté sur la figure 1.4, est constitué d’un bloc moteur

(généralement appelé carter) comportant :
v" Un certain nombre de cylindre généralement 2a12.

v Dans chaque cylindre coulisse un piston qui oscille entre deux positions extrémes

appelées point mort haut(PMH) et point mort bas(PMB).

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

gaz vers l'extérieur).

n s gras e
A S hageeTne it

Figure 1.4. Moteur a piston.

Le moteur a piston utilisé en aéronautique fonctionne sur le méme principe que celui

d'une voiture. Afin de diminuer le poids, le bloc est réalisé dans des alliages a base
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d'aluminium et le refroidissement se fait par air. Le vilebrequin entraine une hélice qui
accélere l'air d'environ 10% en croisiére. La poussée produite par les gaz d'échappement peut

s'ajouter a la traction produite par I'hélice si les sorties d'échappement sont bien orientées.

L'hélice transforme I'énergie mécanique du moteur en énergie propulsive. Cette
transformation se fait avec un rendement de l'ordre de 0,75 a 0,85 tant que la vitesse
périphérique reste en dessous d’'un nombre de Mach 0,7. L'augmentation de la vitesse et de
la puissance a transmettre oblige a limiter le diamétre, augmenter le nombre de pales et a
faire varier le calage des pales (pas variable) en vol. Les avions légers ont des hélices bipales
de 1,50 a 2 m de diametre pour des puissances de l'ordre de 80 a 160 ch. Les plus gros

moteurs a pistons ont des hélices a 4 pales, parfois 5, d'un diameétre allant jusqu'a 4,20 m.

I.2.2.2.Les Turbopropulseurs :[ 15]

Le turbopropulseur (figure 1.5) est un ensemble constitué d'une hélice mue par
une turbomachine qui convertit l'essentiel de I'énergie des gaz produits en énergie
mécanique. Un turbopropulseur est trés semblable a un turboréacteur double flux a trés fort
taux de dilution dont la soufflante ne serait pas carénée. Les limitations aérodynamiques des
hélices limitent son utilisation a des vitesses inférieures a un nombre de mach égal a 0,7 a peu

pres.

Le principe de fonctionnement du turbopropulseur est le méme que celui du
turboréacteur ou I'énergie disponible a la sortie de la turbine sert a accélérer les gaz par
détente dans la tuyére tandis que dans un turbopropulseur cette énergie est récupérée par

une ou plusieurs turbines supplémentaires attelées, par l'intermédiaire d'un réducteur

Hélice Réducteur compresse. Chambre de combustion turbine

AIBl = | D

Figure 1.5. Le Turbopropulseur.
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I'hélice.

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

I'hélice est supérieur a celui des turboréacteurs.

Selon la liaison entre la turbine génératrice et les turbines de travail, on distingue trois
types de turbopropulseurs.
Turbopropulseur a turbines liées :[ 23]
Sur ce type de moteur, les turbines de travail sont liées mécaniquement au
générateur, le générateur et I'hélice ne forment qu'un seul organe comme représenté sur la

figure L.5.

Hélige Réducte

Figﬁre I-6. Turbopropulseur a turbine liée.

Turbopropulseur a turbines libres :[23]

Pour ce type de moteur le générateur est dissocié de la turbine de travail, ce moteur
est caractérisé par au moins deux mobiles, le mobile générateur composé d'un ou de
plusieurs corps (ensemble compresseur turbine) et les turbines de travail entrainant I'hélice

par l'intermédiaire du réducteur.
- “\ - ——

| Ensemble compresseur turbine

Hélice

B

Figure L.7. Le turbbpfopulseur a turbines libres.
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Turbopropulseur a deux étages : [23]

Afin d'accroitre la puissance de I'arbre, les compresseurs axiaux sont utilisés, mais leur
forte inertie amene les constructeurs a les concevoir sous forme de double corps :
% Le compresseur basse pression peut alors étre entrainé par la turbine de travail basse
pression; la variation de calage de I'hélice permettant alors d'optimiser le régime de rotation
du compresseur BP.
La turbine de travail entraine donc le compresseur BP et I'hélice par l'intermédiaire du

réducteur.

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

basse pression.

Compresseur BP  com ;yesseur HP Turbine BP
7

Figure [.8.Turbopropulseur a deux étages.

I.2.2.Les propulseurs a réaction directe :

Ce sont des propulseurs délivrant directement une force de propulsion (pas d’organe
intermédiaire). On trouve dans cette catégorie Les turboréacteurs (Simple flux ou double

flux), les statoréacteurs, les pulsoréacteurs et les fusés.
1.2.2.1.Les Turboréacteurs :[2]
A .Turboréacteur simple flux :

Dans un turboréacteur simple flux, I'air admis dans I'entrée d’air passe par le compresseur
qui produit une compression pratiquement isentropique en utilisant une partie de la
puissance disponible au niveau de la turbine de sortie. L’air comprimé est alors envoyé vers la
chambre de combustion ou il est mélangé au kérosene (le carburant) et enflammé de fagon
continue. Les gaz chauds issus de la chambre de combustion traversent alors la turbine et lui

cédent, au cours d’une détente pratiquement isentropique, une partie de leur énergie, utilisée

11
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pour faire fonctionner le compresseur et les accessoires du moteur. La tuyére d’éjection
accélere enfin les gaz sortants de la turbine créant ainsi une poussée qui sert a propulser le

moteur et donc I'appareil auquel il est fixé.

A.1. Turboréacteur simple flux mono corps :[ 15]

Tuyere d’éjection

Entrée d’air Chambre de Turbine e
Compresseur combustion

7 Flgure I.9Turboreacteur a sirrrirple flux mimilr.or éorps. -

Le turboréacteur simple flux mono corps est constitue principalement d'un compresseur,
d’'une chambre de combustion et d’'une turbine. La turbine et le compresseur sont lies par

un arbre.

Le compresseur est soit centrifuge (réacteurs anciens ou petits réacteurs) soit axial. Un
compresseur axial est constitué d’une série de roues mobiles (rotor) et fixes (stator) équipées
de grilles d’aubes; I'ensemble d'une roue mobile et d’'une roue fixe constitue un étage du
compresseur. La turbine peut également posséder plusieurs étages de détente.

L’air sort du compresseur, avec une pression élevée et pénétre dans la chambre de
combustion. Le combustible introduit par les injecteurs brile en présence de lair
(combustion continue) ; une partie de I'énergie ainsi apportée sous forme de chaleur est
utilisée par la turbine et sert a augmenter I'énergie cinétique des gaz qui se détendent dans la
tuyére augmentant ainsi la vitesse d’éjection. La tuyére peut étre seulement convergente a
section fixe ou variable, ou convergente divergente avec section de col et de sortie fixes ou

variables. Ce type de moteur est représenté sur la figure 1.9

12
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A.2 .Turboréacteur simple flux double corps:[ 4,15]

Figure L10.Turboréacteur simple flux double corps.

Un turboréacteur simple flux double corps est constitué de deux corps
mécaniquement indépendants, un corps basse pression (PB) constitué d'un compresseur
basse pression (BP) entrainé par une turbine basse pression (BP), et un corps haute pression
(HP) constitué d’'un compresseur HP entrainé par une turbine haute pression (HP). Les arbres
de liaison compresseur-turbine des deux corps sont coaxiaux et tournent a des vitesses
différentes (I'arbre de 'ensemble haute pression ayant la plus grande vitesse). Voir figure 1.10
La chambre de combustion est comprise entre le compresseur HP et la turbine HP. Le méme

débit d’air traverse toute la machine.

On peut avoir aussi des turboréacteurs simple flux mono corps ou double corps avec

une chambre de poste de combustion o1 deuxiéme combustion a lieu.
B. Turboréacteur double flux :[4]

Le réacteur a turbofan est une version améliorée du turboréacteur. Seule une partie de
l'air qui pénétre dans le moteur est comprimée par le compresseur, l'autre partie est
détournée vers une enveloppe extérieure. Cette derniére est ensuite mélangée avec les gaz
trés chauds sortant de la turbine, avant d'atteindre la tuyére d’éjection. Un turbofan produit
une plus grande poussée utile pour le décollage et I'ascension, et a une meilleure efficacité (la

déviation d'une partie de l'air refroidit le moteur et diminue son niveau sonore.

13
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Il existe deux types de turbofan : turbofan a soufflante avant et turbofan a soufflante

arriere.

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

Figure 1.11. Turboréacteur double flux a soufflante avant.

Le fan ou soufflante fait partie intégrante du compresseur basse pression qui est
entrainé par une turbine basse pression, dans ce cas le débit total qui est fixé et un partage
variable en fonction des conditions de vol s’effectue entre le flux primaire et secondaire. Ces
moteurs peuvent étre a flux mélangés ou a flux séparés : voir figure .2. Dans le cas du moteur
a double flux séparé : les gaz du canal primaire sont éjectés par une tuyere primaire, ceux du

canal secondaire par une tuyeére séparee.

Pour le moteur A double flux avec mélangeur: les gaz issus de la turbine BP sont

mélangés a I'air du canal secondaire avant d’étre éjectés ensemble dans une tuyére secondaire

commune.

B.2 .Turbine a soufflante arriére :[ 23]

Figure 1.12.Turboréacteur double flux soufflante arriére.

14
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D’autre part, seules les grandes vitesses offrent un rendement acceptable: a un
nombre de Mach égal a 1 le rendement est de 5% ce qui est trés faible alors qu'a un nombre

de Mach de 4 il serait de 50% ce qui est excellent.

En fin les avantages du statoréacteur soit son trés faible poids, sa canception simple et

I'absence de turbine qui obligerait a limiter la température de combustion.

.2.2.3.Les Pulsoréacteurs :[ 6,18]

Le pulsoréacteur est une tuyére propulsive a fonctionnement discontinu dans laquelle
se produit une combustion 4 volume constant avec une colonne de gaz en pulsation. Le
pulsoréacteur comme le statoréacteur ne comporte ni compresseur ni turbine. Ses seules
parties mobiles étant les clapets situés a I'avant de la chambre de combustion, et contrdlent
I'admission de l'air dans celle ci. Ces clapets, qui ne peuvent s’ouvrir que dans le sens de
I'admission, sont maintenus fermés par des ressorts. Lors de la combustion et s’ouvert aprés

pour permettre 'admission d’air.
Comme représenté sur la figure L14. Un pulsoréacteur est constitué essentiellement :

» D’un tube a section variable a I'intérieur duquel on trouve successivement.

v

Un collecteur d’entrée en forme de divergent, utilisé pour I'admission de l'air.

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

» Undispositif d’injection de carburant.

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

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

» Une tuyére cylindrique, utilisée pour I'éjection des gaz brilés,

15
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L’écoulement externe est totalement séparé de 'écoulement interne, de point de vue
régime de rotation ils sont totalement indépendants. Dans ce cas un canal indépendant du flux

secondaire conduit I'air jusqu’a la soufflante.

Le débit d’air secondaire ne dépend que de la vitesse de rotation de la soufflante et de

son rapport de pression et n'a plus de relation avec le débit primaire. Voir figure 1.12.

Ils existent des turboréacteurs a doubles flux peuvent avec soufflante arriére ou

soufflante avant, mono corps ou double corps

1.2.2.2.Les Statoréacteurs :[ 17]

~

Un statoréacteur est un moteur a réaction aucun organe ou mobile tournant. Il
fonctionne selon le principe voisin de turboréacteurs. Il est composé d’'un diffuseur, d'une

chambre de combustion et d’une tuyére, comme représenté sur la figure 1.13

12

Figure 1.13.Le Statoréacteur.

Dans le diffuseur, I'air entrant est ralenti et comprimé, puis il est brulé i pression
constante dans la chambre de combustion par apport des combustibles, et est enfin détendu
causant un accroissement de la grande vitesse dans la tuyére de sortie. L'équation donnant la

poussée est sous la forme ;

13

Mais ce systéeme de propulsion n’est pas autonome puisqu'il nécessite un moteur de
décollage, afin que la vitesse a l'entrée du statoréacteur soit suffisante pour assurer la

compression nécessaire.
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Allu
e Chambre de
- combustion
| l-:'ngee - Tuyére
d'air _ . d'gjection
»—
"olets mobiles

T D b

igure 1.14.Le Pulsoréacteur.

La poussée d’un pulsoréacteur croit avec la vitesse de déplacement tant que celle-ci reste
inferieur 3 un nombre de Mach de 0,8; en particulier, on constate qu'au point fixe, donc a
vitesse nulle, le pulsoréacteur offre 'avantage, a l'inverse du statoreacteur, de pouvoir

disposer d’'une poussée non nulle.

Parmi les utilisations probables de ce systéme de propulsion on cite la propulsion des

engins téléguidés, de véhicules utilisées pour la météorologie ou pour des sauvetages en mer.

L’avantage du pulsoréacteur est de donner une poussée au point fixe, mais il présente
les inconvénients suivants : mauvaise tenue des volets, vitesse de vol limitée par suite du

battement pas assez rapide des volets, consommation de carburant élevée.
1.2.2.4.Les moteurs fusés :[ 10,18]

Une fusée est un moteur a réaction emportant son combustible et son oxydant a bord,
est capable de fonctionner hors atmosphére. La combustion a lieu a pression constante, dans

une chambre en communication avec une tuyére d’oui s’échappent les gaz a haute température

et & grande vitesse. Voir figure .15

\ Tuyére d’éjection /

Figure 1.15. Moteur fusée.
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La poussée F d'un moteur fusée est donnée par :

F = mV; + (P; — Py)A; 1.4
As est la section de sortie de la tuyére.
Ps et Po les pressions de sortie et atmosphérique.

Si Ps= Po (hors atmosphére) la poussée se réduit a:

F =mV, L5

On appelle ergols ou propergols les substances liquides ou solides brulées dans un
moteur fusée. On caractérise les performances d'un ergol par son impulsion spécifique Is, qui

est le temps pendant lequel une masse de 1kg produit une poussée de 9,81 N.

L'un des grands intéréts de la fusée, outre bien siir sa capacité a fonctionner hors
atmosphére, et que sa poussée ne dépend pas de sa vitesse propre. Elle développe ainsi une

puissance importante au démarrage, a la différence des statoréacteurs,

Les applications des moteurs fusées sont la propulsion des missiles ou des lanceurs

utilisés pour metire en orbite des véhicules spatiaux.

18




@bapi‘i

= B ANALYSE ET CALCUL

ENERGITIQUE
‘D’UN TURBOFAN B ® =

000026

0.00020

—8— (ITB=of Lamds=8)

== (TE=onLamds=1)

000018

b b.000 10}

0.00008]

0,0000

L1




Chapitre I1 Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

[1.1 .Description du turbofan en plus une chambre de combustion secondaire:

I11.1.1 Définition et principe de fonctionnement:[ 12,7]

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

La figure IL1 représente le diagramme T-S d'un turbofan avec une chambre de
combustion secondaire,

L’air qui entre dans le corps du moteur est comprimé par le compresseur qui se
compose d'une partie basse pression et une autre haute pression. A la station3, 'air est
comprimé et ensuite amené dans la chambre de combustion primaire, ol les injecteurs
ajoutent du kéroséne grice auquel le mélange air-carburant se consumera, ce qui
produit I'augmentation de la température des gaz a Tw qui font tourner la turbine qui
fournit assez de puissance pour conduire les compresseurs et le fan. Les gaz subissent
une premiére détente au niveau de la turbine haute pression. Pour accroitre la poussée
des gaz, on peut ajouter et bruler du carburant dans la chambre de combustion
secondaire, ce qui augmente leur température a4 nouveau a Tw. Aprés la deuxiéme
combustion les gaz subissent une autre détente au niveau de la turbine basse pression.

Figure IL.1.

Temperature

Compressor

Entropy, S

Figure II.1.diagramme T-S d’'un turbofan avec une chambre de combustion
secondaire.
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Chapitre I1 Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

11.1.2.Décompeosition du turbofan :

Pour les besoins de la modélisation de ce type de turboréacteur on utilise la
numérotation de stations indiquées sur la figure I1.2.
<

L’entrée d’air : entre les stations (0) et (2).

La soufflante : entre les stations (2) et (13).

La tuyére secondaire : entre les stations (2.2) et (2.3).

Le compresseur basse pression : entre les stations (2.2) et (2.5).

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

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

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

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

soufflante
Ioh:mbre de combustion primaire chambre de combudtion secondaire
compresseur basse| | compresseur haute i turbine haute} Hturbine basse [ arc a@iaction
pression pression pression pression
|
|
—— ~—...:__::_: Z //"‘ T S

; i
i
02 22 23
Figure IL.2.Les stations relatives au turbofan avec une chambre de combustion
secondaire.
20
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Chapitre 11 Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

11.1.3. Les hypothéses de travail :

L’écoulement sera considéré :

» monodimensionnel (selon l'axe de rotation du turboréacteur); en régime

permanent (stationnaire).

» comme celui d’'un fluide parfait.

» Les transformations thermodynamique sont réversibles (sauf la combustion).et

adiabatique.

» avec combustion compleéte.

I1.1.4.Données et paramétres de fonctionnement : [13,20]

Rendement polytropique
Soufflante
Compresseur basse pression
Compresseur haute pression
Turbine haute pression
Turbine basse pression
Pertes de pression totale
Chambre de combustion primaire
Chambre de combustion secondaire
Tuyeére primaire
Tuyére secondaire
Rendement
Chambre de combustion primaire
Chambre de combustion secondaire
Rendement Mécanique
Corps basse pression
Corps haute pression
Chaleur spécifique Cp (k]/kg-K) :
Région: 0 —» 3
Région: 4 —» 5
Région: 6 —» 8

Constante du gaz parfait :
Region: 0 . 3
Region: 4_, 5
Région: 6 _, 8

Pouvoir calorifique inférieur de Kérosene Q(k}/kg ):

21
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7,=0.8961
Nebp = 0.9036
Nenp = 0.9066
Nehp = 0.9029
ey = 0.9174
g, = 0.04
£ = 0.04
g = 0. 01
g, = 0.03
Neep = 0.99
Nees = 0.99
by = 0.93
Nhp = 0.92
Cp, = 1.004
Cpp, = 1.096
Cp, = 1.089
Yo = 1.399
vy = 1.273
Y: = 1.279
Q =42798.4



Chapitre I Analyse et calcul énergétique, d’un turbofan

I1.2.Entrée d’air :[ 19]

Figure I1.4 entrée d’air
subsoniaue.

Figure I1.3 Entrées d’air supersoniques.

11.2.1.But:

L’entrée d'air est le premier composant d'un turboréacteur qui est exposé directement
au flux d'air. L'objectif principal d’'une entrée d’air est d’apporter I'air, exigé par un moteur, de
la condition d'un écoulement libre a la condition exigée du Fan ou du compresseur avec une
perte minimum de pression totale. La perte de pression totale est calculée comme un
pourcentage de la pression totale de l'entrée. La perte de pression d’entrée d’air en
pourcentage dépend :

% delaforme d’entrée d’air : ceci est pris en compte par a coefficient de perte.
¢ du nombre de Mach d’entrée.
I1.2.2. les Caractéristiques d’une entrée d’air :[22]
11.2.2.1. L'efficacité de I'entrée d’air :

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

=P
n =32 IL1

En aéronautique on utilise une formule qui donne une valeur moyenne de I'efficacité en
fonction du nombre de Mach de vol M,.
Pour Me>0: 7 =1-0.075(M,— 1)135
PourMg<0: p=1
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Chapitre I Analyse et calcul énergétique, d’un turbofan

11.2.2.2. La forme d’entrée d’air :[12]

A partir de I'équation de conservation du débit massique, une relation entre la
différentielle de la vitesse de l'écoulement et la différentielle de Théoréme d'Hugoniot, donne

la surface de passage de I'écoulement, appelée passage d'un écoulement.

a5 _rm2 _
- = (M -1)= 1.2

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

2 as _ _dv
M 1 <0 => S v
v~ M < 1 Ve

/\

D’aprés Bernoulli :f:- + %Vz = cte

La variation de vitesse se traduit par une variation de pression, pour un régime de vol

suhsonique, I'entrée d’air est se forme d'un divergent.

Dans une zone sonique M = 1 : La vitesse ne peut étre égale a la célérité du son (M=1} du tube

que lorsque la section est minimisée est appelée « col ».

M=1l = —s—=0
M>1 Vi M= 1 vy M< 1

Dans une zone supersonique M>1 : La vitesse et l'aire de passage d'un écoulement varient

dans la méme sens.
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Chapitre I

Analyse et calcul énergétique, d’un turbofan

M-1>0

-

4
s v

\/

Vi

M >

1

v

/\

I1.2.3 .Fonctionnement d'une entrée d’air:[ 11]

Considérons une entrée d’air alimentée par un tube de courant dont la section amont

estd,.

La loi de conservation du débit massique nous donne :

PoAoVo = p24,V;

Avec:

po : masse volumigue de 'air a la section A,.

V, : vitesse d’écoulement de l'air a la sectionA,.

p, : masse volumique de I'air a la sectionA4,.

V, : vitesse d'écoulement de I'air a la sectionA,.

——

entrée d'air

compresseur

Figure I1.5.Entrée d'air subsonique type

On peut voir d’autres expressions du débit en faisant intervenir le nombre de Mach, la

pression totale Pt etla température totale Tt.
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Chapitre 11 Analyse et calcul énergétique, d’un turbofan

P
Partant de 'équation 1y = ppA,Vp, nous remplacerons V, par Mo,/YRT, et p, par E‘f—;

ce qui nous donne:

. P, ’
mpy = AoMg E;ﬂ_;“/]’RTO = AOPOMO RLT‘D 1.4

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

y P - I IL5

0~ ¥-1
1+TMg

En remplagant dans 'expression du débit, nous obtenons :

§ -1
Ty = ,-E%;AOPOMU f 1+ 5=M3 116

Sachant que

Py = “—LL 1.7
(1+¥M§)7"

Et en remplagant dans la derniére expression du débit on a finalement :
: , ¥ Mo
My = "'_"“Aopto 1 1.8
RTt (1 y; lMg)f&rTji)'

Dans le cas d'un écoulement permanant isentropique,ona:

Pt = cte et Tt = cte

Donc:
. Pty Y My
My == [ZAg |31 1.9
° VT‘“J; 0‘(1 Y—lMg)?yTlﬂ
2

La conservation du débit s’exprime alors par :

My

A R olei (IR
* |2y

= cte = Agu .10

Il intéressant de tracer la courbe g{M) dont nous donnons 'allure ci-aprés en prenant y=1,4
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Chapitre 1T Analyse et calcul énergétique, d’un turbofan

0,578

*ig. 11.2

Figure I1.6. la courbe u(M).

A partir de cette courbe et de la loi de conservation du débit massique nous allons
définir les types de fonctionnement possible d’'une entrée d'air.

» 1ercas :Mo > Mz

Figure IL.7. Ecoulement en cas Mo>M:

La loi de conservation du débit massique s’écrit :
Aollo = Azl IL.11
p, est connu puisque M, est imposé par le fonctionnement du compresseur.
A; est la section d'entrée du compresseur.
11, est connu puisqu’on a le nombre de Mach de vol M,

Comme M, > M, on voit sur la courbe (M) que 'on a: yy > u, d'ou Ay < A pour satisfaire
laloi de conservation du débit.

L’écoulement sera comme indiqué sur figure I1.7.
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Chapitre I Analyse et calcul énergétique, d’un turbofan

On dira qu’on fonctionne en subsonique divergent aérodynamique externe.

Remarquerons que dans ce cas, la surface de controle 4, générera une trainée de

captation.

> 2émecas: My =M,

R P ——— et

Figure I1.8.Ecoulement en cas Mg =Mz

Nous utilisons toujours la loi de conservation du débit
Aglig = Azitz 112
Mais comme M, = M,, on en déduit immédiatement :
Ag =4, IL13
D’oti 'écoulement cylindrique externe: Voir figure 11.8.
Nous n’avons pas dans ce cas de trainée de captation.
Mais il ne s’agit que d’un cas limite entre le cas précédent et le cas suivant.

On dit également que, pour cet écoulement, I'entrée d’air est adaptée au cas de vol
considéré.

3éme cas:Mg < M;

—
——
——
~—
——

Figure I1.9.Ecoulement en cas Mo<M:
27 '




Chapitre II Analyse et calcul énergétique, d’un turbofan

D’apres la loi de conservation du débit massique, nous voyons queAopy = Az, et My > M,
entrainent : 4, > A,.

A, sera d’autant plus grande, par rapport a A,, que M, sera plus petit par rapporta M,.
A la limite, c’est-a-dire au point fixe, on aura M, — 0 et A, tendra vers l'infini.
L’écoulement est alors convergent comme indique la figure 1.9

I1.2.4. Etude énergétique de 'entrée d’air:

02

Figure I1.10. Stations relatives a I'entrée d'air.

Entrée d’air 0 2:

Station 0:
Calcul des parameétres statiques a I'état 0 :
Pour 'atmosphére ISA, au niveau de la mer, nous avons les valeurs ambiantes de référence :

Température statique de référence (Tref) = 288,15 K
Pression statique de référence (Pref) = 101325 Pa

Les équations pour calculer des Températures TO(K) et Pressions PO(Pa) statiques
ambiantes d’ISA en fonction de I'altitude H (m) ;
* PourH<11000m
T, = 288,15 — 0,0065. H .14
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Chapitre I Analyse et calcul énergétique, d’un turbofan
—5,25588
Po = 101325.(1 - 255) .15
[
» PourH211000 m et < 24994 m
Ty = 216,65
22632,53
Py = £0,00015768%.(H~10998,1) 116
s PourHz=24994met<30000m
T, = 216,65 + 0,0029892 . (H — 24994) IL17
216,65\118
Py, = 2523,7.( = ) i1.18

Calcul des parameétres totaux aI'état 0 :
La température totale et la pression totale dans écoulement isentropique et

compressible peuvent étre exprimées en fonction du nombre de mach par les relations

suivantes :
Tty = To (1+ 2 Mp?) 119
Pty =Py (142 02)% 11.20
On rappelle la valeur de la constante des gaz spécifiques Ry
R, = 287,04 7(?1_1?

Donc on peut définir la vitesse de vol par :

Vo = Mo.[YaR To 11.21

Station 2 :
Calcul des paramétres totaux a 'etat 2 :

La conservation de I'enthalpie totale A travers 'entrée d'air (entre la station 0 et la
station 2} nous permet d'écrire la relation suivante :
(Wr ~ Q)5 = (8HE) .22
(Wr — Q)3 = C,(Tt, — Tty) 11.23
Avec Wr= 0 pas de travail de transvasement (sans machine}.

Q = 0 pas d’échange de chaleur.
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Chapitre II Analyse et calcul énergétique, d’un turbofan
Donc Cp (Tt — Ttp)=0 .24
Tt, = Tt, 1.25

Ce qui signifie que la température totale reste constante le long de I'entrée d'air.
En utilisant la relation de Barré Saint Venant on peut écrire:
Tty =Tty =T (1 + 2 Mp%) 1.26
Pour la pression totale i la sortie de 'entrée d’air ona deux conditions selon la valeur
du nombre de Mach de vol M.

Si le nombre de Mach My < 1:

Pt, = Pt,. 1 11.27
Sile nombre de Mach M, > 1.
Pt, = Pty (1 — 0,075[M, — 1]>%°) I1.28
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Chapitre 11 Analyse et calcul énergétique d’turbofan

11.3.1.2.3 .Rapport de pression:

Le rapport de pression maximal réalisable d'une soufflante a un étage se situe autour
de 1,9. C'est considérablement plus haut que celui pour le premier étage d'un compresseur
multi-étage. Ce rapport de pression sera plus important durant la phase de montée ou la
soufflante fonctionne 2 sa vitesse référée (plus élevée que dans le domaine de vol
opérationnel). Par conséquent en croisiére, le rapport de pression maximum d'un étage
simple sera entre 1,7 et 1,8.

11.3.2. Les Compresseurs :
I1.3.2.1.But:

Le compresseur d’un turboréacteur sert a fournir la quantité maximale d'air a la
pression désirée pour étre chauffée dans la chambre de combustion, puis détendue en
traversant la turbine. L'énergie de chaleur relichée dans la chambre de combustion est
proportionnelle 4 la masse de combustible consommé. Ainsi, le compresseur est l'un des
éléments les plus importants d’'un turboréacteur puisque les performances globales du
moteur dépendent de son rendement. Un compresseur a un bon de rendement s'il produit un
fort accroissement de pression avec une faible élévation de température.

I1.3.2.2.Les différents types de compresseurs :
Les compresseurs utilisés sont de deux types: Le compresseur centrifuge et Le

compresseur axial.

11.3.2.2.1.Le compresseur centrifuge : [12]

Figure I1.12.compresseur centrifuge Rolls-Royce.

Le compresseur centrifuge se compose essentiellement d’un rotor et d’un stator.
Ce compresseur comprend parfois un carter redresseur qui canalise I'air comprimé vers la

chambre de combustion. Figure I1.12.
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Chapitre I1 Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

Lorsque le rotor tourne a haute vitesse, I'air est attiré en son centre. La force centrifuge
entraine une forte accélération a cet air qui se déplace radialement en direction de la
périphérie ou il est éjecté a haute vitesse, c'est-a-dire avec une énergie cinétique élevée.
L’augmentation de pression provient de la transformation de I'énergie cinétique en énergie

de pression.

Centrifugal impeller
(compressor)

Combustion Nozzie
chamber oy

Figure I1.13.Fonctionnement d'un compresseur
centrifuge installé sur un turboréacteur.

11.3.2.2.Le compresseur axial :[ 14]

Le compresseur axial est un compresseur dont I'écoulement qui suit I'axe de I'arbre de
rotation ce qui différe du compresseur centrifuge.
Le compresseur axial génére un flux continu d'air comprimé avec un rendement élevé pour
une masse volumique donnée et une section donnée du compresseur. Il est nécessaire d'avoir
plusieurs étages pour obtenir des taux de compression équivalent a ceux d’'un compresseur

centrifuge.

Figure I1.14.compresseur axial Rolls-Royce RB.
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Chapitre 11 Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

I1.3.2.3. Définition d'un étage de compresseur axial :[ 3]

Un étage de compresseur axial se compose d’'une partie mobile appelée rotor et d'une
partie fixe appelée stator (redresseur).

Le rotor est formé par un empilage de disque a la périphérie desquels sont fixées des
ailettes, appelées aussi aubes; deux disques consécutifs sont seéparés par une virole. Voir
figure IL.15.a.

Un stator, formant le carter du compresseur, 4 l'intérieur duquel sont implantés des aubes.
Voir figure [11.15.b, Chaque disque du rotor équipé de ces aubes forme une grille d’aubes rotor

et chaque anneau du stator avec ses aubes constitue une grille d’aube stator.

Figure I1-15-a. Rotor d'un Figure I1-15-b.Stator d'un
compresseur axial. compresseur axial.

11.3.2.4.Principe de fonctionnement d'un étage de compresseur axial :[1]
Dans un étage de compresseur la grille d’aube mobile regoit une énergie mécanique de
la turbine. Donc le but de I'étage est de transférer cette énergie a l'air passant dans Y'étage.
Dans la grille d’aube mobile en plus de I'établissement du débit il y a une augmentation
de I'énergie de pression et une augmentation de vitesse donc I'énergie cinétigue.
Dans la grille d’aube fixe I'énergie cinétique est transformée en énergie de pression la
direction de I’écoulement est modifiée de maniére a ce que, a la sortie du stator cette direction

soit la méme qu’a I'entrée du rotor.
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Chapitre 11 Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

11.3.2.5.Etude aérodynamique d'un étage de compresseur axial :
11.3.5.1. Etude de grille mobile : [8]

Les filets d’air arrivent a la vitesse axiale V;. La construction vectorielle avec U montre
que les filets d’air péneétrent dans la grille mobile suivant la vitesse relativeW; et vont
traverser le canal inter-aubes pour sortir suivant la vitesse relative W, Les filets d’air ont subi
une déviation suivant la courbure des profils et un amortissement de la vitesse car le canal est
de forme divergente. Voir figure 11.16.

On remarque en effet que w2<wl1, si nous appliquons la formule de Bernoulli

généralisée a ce canal :
Ps 1

‘;" + E‘WZ = cte .29
ﬂgl+§w12 =£§a+§wzz 1130
PSz;PS1 = %(le _ WZZ) 1I.31

Sz > Sa
divergent

Figure I1.16.Grille mobile d’un étage du compresseur.
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Pig  lu o Py 22
e + 2V2 B ¥ =Va 11.32
11.33

PesPe: — 2 (2 - Vs®)
2

P
tator entraine une

Donc on constate qué la diminution de la vitesse absolue dans les

augmentation de pression.

e e

S3 > S2
cdivergent

Entree ST,
STATOR B p——

Figure I1.17. Grille fixe d’un étage du compresseur axial
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Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

Chapitre Il

11.3.2.5.2. Etude de la grille fixe :[ 11,8]

Comme représenté sur la figure lI-17 les filets d'air se présentent A l'entrée stator
suivant V2. Au passage dans les canaux inter-aubes de la grille, I'air est redressé suivant V3.
En méme temps, V2 subit un amortissement de par la divergence des canaux et de la méme

facon que dans le rotor:

%+-21-sz = P—:3+§V32 1132
PS3;P52 = %(sz _ Vaz) II.33

Donc on constate que la diminution de la vitesse absolue dans le stator entraine une

augmentation de pression.

Ss > S2
cdivergent

Entree STATOR Sortie STATOR

— —
Va=Va
-
\
.
T
-

Figure I1.17. Grille fixe d'un étage du compresseur axial.
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Chapitre II Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

En reprenant les trois stades de passage de I'air & travers les deux grilles on obtient :
On remarquera :
V2>V1  Lerotor augmente I'énergie cinétique de l'air.
W2 <W1 Lerotor augmente I'énergie de pression.
V2>V¥3  Lapression augmente dans le stator.

V3=V1 Conservation de la vitesse absolue dans un étage.

AW est la déviation de 'écoulement réalisée par les ailettes du rotor. Elle dépend du rayon

de courbure de F ailette.

11 3.2.5.4.Energie de pression gagnée dans I'étage :[16]

' . i p s s PR « S .
L'équation de Bernoulli généralisée -;s + EVZ = cte peut étre utilisée dans la grille
mobile et la grille fixe. Cette équation montre en incompressible que la somme des énergies de
. P PR | ;
pression -f et cinétique EVZ reste constante dans des canaux divergents. La somme des

énergies de pression au travers des grilles mobile et fixe nous donne :

”—53-3-"—% = AW.U 11.34

Energie de pression par unité de masse en {J/kg).
AW : Déviation de I'écoulement sur la vitesse relative.

U : vitesse de rotation.

Cette relation montre que I'énergie de pression gagnée dans I'étage par unité masse de
fluide est proportionnelle 2 U et AW . Pour accroitre le gain de pression, il suffit d’augmenter

UouAW.
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Chapitre II Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

Les températures totales sont considérées constantes tout le long du canal secondaire.

Nous avons donc:
Tty3 =Tt;, I1.38

Les parametres statiques a la sortie de la tuyére secondaire :{9]

Nous pouvons calculer la pression statique P, 3 et la température statique T, 5
selon le type de tuyére par les équations ci-dessous :

Nous calculons d’abord le rapport de pression totale a la sortie sur la pression statique

ambiante 222
Py
Nous définissons le rapport de pression critique 7, (pour le nombre de Mach égal 4 1) par:

T, = (3-5’53)7!%{ 1139

% Tuyére convergente adaptée :

Si —l;z-“i < 1, latuyére est adaptée. La pression statique en sortie de la tuyére secondaire
0

P, 5 est égale 3 la pression ambianteP,,

Pz =P 11.40
Tz_s = ——Lraa:_]; II.4‘1
(PJt-.i Ya
Fa23
% Tuyére convergente non adaptée :
Si %zf > T, latuyére est non adaptée et le nombre de Mach en sortie est égal a un.

Nous avons donc :

Tt
Ty = —(ﬁ) 11.42
2
Ptas
Pz.3 = yg {143
Ttz3Y¥a-1

T23

La vitesse V3 (m/s), la constante R et la masse volumique p; 3 [kg/n!:%] du gaz, en

sortie de la tuyére secondaire sont décrites par:

Vaz = ¥aRT23 11.44

R = fPal¥a™)) 1145
Ya
. Fas
P23 = ap- iL.46
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Chapitre 1I Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

Compresseurs basse et haute pression: 2.2-—3

Station 2.5:

. . Pt
Avec le taux de compression du compresseur basse pression gz = ( P:'z) on peut
2

définir la pression totale Pt; ; :
Ptys= B;.Pt; 11.47

Donc la température totale a sortie du compresseur basse pression est donnée par la
relation suivante :

ya-1 )
Ttys =Tty (%,?TS)(""”“P .48
Station 3:
Pty = B,5.Ptys 11.49
ris \(7mr)
Tty = Tty (5 2) V7 150

I1.3.4. Graphe caractéristique du fonctionnement du compresseur :{ 5]

La caractéristique fondamentale du compresseur est sont taux de compression, et il

est intéressant de voir comment évolue ce taux de compression en fonction du débit & des

régimes donnés.

En effectuant des mesures, en entrainant le compresseur par un moteur ce qui permet
de régler la puissance fournie au compresseur et donc a son régime indépendamment du

débit d'air, nous obtenons le réseau de courbes suivant :

-3 N =Cte, le taux de compression est sensiblement constant pour les faibles débits, puis il

chute rapidement quand les débits augmentent ;
-3 débit constant, le taux de compression augmente quand le nombre de tours croit.

Le diagramme tracé ci-dessus n'est pas valable que pour des conditions d'entrée Py, et Ty,
P, : Pression génératrice a I'entrée du compresseur.

P, : Pression génératrice en sortie du compresseur.
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T,, : Température d'impact a I'entrée du compresser.

N : vitesse de rotation du compresseur.

N

1
///’g/z;oiSiantl
%

I

débit d'air

Figure 11-21. Diagramme compresseur.
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I1.4.Chambre de combustion :[ 21]

I.4.1.But:

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

de dilution par une valeur prédéfinie du rendement 7¢p et de la température totale du gaz.

Figure I1.22, Chambre de combustion.

11.4.2.Les Différents types de chambres de combustion : [17]

a-annulaire | '~ b-tubulaire | __c-tubo-annulaire

Figure 11.23. Les types de chambre de combustion.

11.4.2.1.Les chambres de combustion individuelles ou tubulaires :

Dans ce type les chambres de combustion sont réparties autour de I'axe longitudinal du
moteur .Figure I1.22. Chacune est alimentée en air par un carter cylindrique individuel. L'un
des principaux inconvénients des chambres individuelles est de mal exploiter l'espace
disponible dans le moteur. Par contre, ces chambres peuvent étre démontées facilement lors
d’une inspection.
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11.4.2.2.La chambre de combustion annulaire :

La chambre de combustion annulaire se présente sous la forme de cylindre
concentrique dont les axes sont confondus avec celui du moteur. Cette disposition permet de
tirer un meilleur parti de I'espace disponible et correspond parfaitement a I'écoulement d'une
turbine ou d'un compresseur axial.

11.4.2.3.La chambre de combustion tubo-annulaire :

La chambre de combustion tubo-annulaire est constituée par des tubes a flamme
enfermés dans deux enveloppes concentriques semblables a la chambre annulaire. Par
rapport aux chambres individuelles, la chambre tubo-annulaire a I'avantage, d'une plus
grande intégrité structurale tout en assurant des pertes de pression plus faibles.

I1.4.3.Fonctionnement d'une chambre de combustion :[ 6]

Avant d’aborder le fonctionnement proprement dit, de la chambre de combustion,

définissions quelques notions qui nous serviront par la suite :

* Dosage:

Cest le rapport de la masse de carburant & la masse d’air qui lui est mélangé pour
effectuer la combustion. Lorsque tout 'oxygéne de l'air a été utilisé pour briller complétement

tout le kéroséne du mélange, on dit qu’on a un dosage stoechiométrique.
On démontre que le dosage steechiométrique correspond au mélange d’'un gramme de

B ; . 1
kéroséne et d'environ 15 grammes d'air ; et on le notera: ds =

+ Richesse:

C’est le rapport du dosage réel steechiométrique que l'on notera:

=8
= IL.51
d,= dosage réel.
d,=dosagesteechiométrique.
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combustion
possible

combustion combustion
impossible imposseible
{trop pauvre) ! (trop riche)

—» richesse

Figure II-24 .Courbe limitant le domaine de la combustion.

Si r> 1, onaunmélange riche et tout le carburant ne peut briler faute d'oxygene.
Si r <1, onameélange pauvre et tout le carburant peut briler.

Mais la combustion n'est possible que dans certaines conditions et nous indiquons ci-
dessous la courbe limitant le domaine Pyen fonction de la richesse a I'intérieur duquel la

combustion est possible.

Signalons que dans la chambre de combustion d’un turboréacteur, on a en moyenne

une richesse maximale comprise entre 18 et 25%o.

< Taux de combustion :

C'est la puissance calorifique mise en jeu dans l'unité de volume d'une chambre de

combustion. On I'exprime en Kw par m>.

Donc nous pouvons maintenant aborder le fonctionnement d’une chambre de combustion.

Comme représenté sur la figure II-23, I'air partant du compresseur pénétre dans la chambre
de combustion ou est injecté du carburant liquide
Le mélange air/carburant s’effectue au niveau de I'injecteur, qui est enflammé pour le
démarrage, la combustion doit ensuite s’auto-entretenir.
Pour ce faire d’une fagon parfaite et que 'échange de température transmis a la masse

d’air doit étre le plus uniforme possible, il faut que la combustion s’effectue en deux phases

essentielles :
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Premiére phase:

L’air alimentant la combustion en oxygéne est appelé air primaire et traverse les

aubages de turbulence.

A lextrémité de la flamme, la température s'éléve aux environs de 1800-2000 °C, a ces
températures les gaz ne peuvent étre utilisés par la turbine, ni par les matériaux constituant la
chambre de combustion.

A cet effet un refroidissement pour abaisser la température devant la turbine s'avére
obligatoire.

Deuxieme phase :

Cette diminution de température s’obtient en diluant les gaz chauds par un flux d'air

froid. Cet air est dit air de refroidissement.

Le role de Y'air de refroidissement est de créer une couche fluide séparant le tube a

flamme de la flamme.

LU

Figure I1.25. Principe de fonctionnement d'une chambre
de combustion.
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11.4.4. Calcul énergétique de la chambre de combustion primaire:

e ey

Figure I1.26.Stations relatives a la chambre de combustion.

4:

Chambre de combustion primaire 3
Station 4 :
Les parametres totaux a la sortie de la chambre de combustion :

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

Pt, = Pt;(1 — &) I1.52

Pour des raisons de limitations, la température totale a la sortie de la chambre de
combustionTt, ne doit pas dépassée la température totale a I'entrée de la turbine haute

pression imposée par le constructeur.

Tty = Tisp IL53
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La richesse dans la chambre de combustion primaire :

Le bilan énergétique entre I'entrée (3) et la sortie (4) de la chambre de combustion

primaire s’écrit :

MaCpaTts + Mm@ = MuCppTt, .54
Avec:mity = M, + Mpyar €t fp = ﬂf’—'

f» : la richesse dans la chambre de combustion primaire.
De I'équation (I1.54) ona:

CpaTts + fonccQ = (1 + f)CpsTt, [1.55

Le rapport entre I'enthalpie totale de la sotie(4) et I'enthalpie totale de I'air ambiante

(0) estdonné par:

_(cpTt)y
Ta-b = (G, [1.56

Donc avec la combinaison de 'équation (I1.55) et 'équation(11.56), on peut calculer la

richesse dans la chambre de combustion primaire par la relation suivante ;

(Enrtﬁ Ttz )—r
f, = To Ttz Ttze) '2°P
b~ NceQ )

Ta-0"\CpaTo

11.57
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IL5.Turbine :[ 20,13]
I1.5.1.But :
Une turbine extrait I'énergie des gaz chauds pour entrainer le compresseur du moteur.
Un étage de turbine se compose d'une roue de redresseur suivi par une roue mobile (un
rotor) .Figure II-27. Les gaz a haute température et haute pression entre habituellement dans
le premier étage du redresseur a un nombre de Mach inférieur a 0,2, il est alors accéléré. Le
nombre de Mach moyen 2a la sortie du redresseur peut étre entre 0,75 et 1. [l n’y a aucun

transfert de travail ni de transfert thermique, il y a seulement une petite perte de pression

‘totale due au frottement et aux dissipations turbulentes. La température totale reste

constante, exceptée dans le cas d’une addition de l'air de refroidissement; alors que la

pression et la température statique diminuent en raison de l'accélération. La puissance est

extraite a travers le rotor qui génére une vitesse de mouvement rotation.

Aube —f b Allette

=
L J -'.?‘,j-— Rotor
_—) L

Figure II-28. Composantes d’une turbine.
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11.5.2.Les différents types de turbine :
I1.5.2.1. Le degré de réaction :
Le degré de réaction est le rapport entre I'énergie de pression perdue dans le rotor et

I'énergie de pression perdue dans I'étage.

énergie de pression perdue dans le rotor
énergie de pression perdue dans l'étage

11.5.2.2.Turbine a action (¢ = 0):
il.5.2.2.1. Définition :

Le degré de réaction ¢ = 0 implique par définition que I'énergie de pression perdue
dans le rotor est nulle ou que les gaz ne subissent aucune transformation de pression en
vitesse dans les canaux inter-ailettes. De tels canaux sont & section constante, les turbines
ainsi dessinées sont des turbines a action.

Les sections des canaux étant constantes, les vitesses relatives W, et W, par rapport au

rotor gardent la méme intensité : W,=W;. Il y a seulement déviation de I'écoulement relatif.

[1.5.2.2.2.Variation des paramétres de I'écoulement le long d’un étage d'une

turbine a action :

Rotor

Stator
section
fortement

convergente

Figure I1-29.Effort aérodynamique et vitesses de I'écoulement & travers un
étage d’'une turbine axiale.
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La section de passage des canaux du rotor étant constante, les vitesses relatives W, et

W, par rapport au rotor gardent la méme intensité : W,=Wj. Il y a seulement déviation de

I'écoulement relatif tel que représenté sur la figure {I{-28

Le travail de détente est réalisé uniquement dans la grille fixe. D’aprés le diagramme

des vitesses, la déviation de V; et V, subit par les gaz est trés forte,
La puissance de I'étage de turbine est tirée du travail de détente.

La puissance délivrée par les gaz est donc:
P =2{(Q, + Q)U? 11.58

La force F subie par Vailette est la résultante de I'effort aérodynamique créé par
I'amortissement et la déviation des vitesses.

Le produit de la somme des forces par le rayon moyen nous donne le couple de la turbine.

11.5.2.3. Turbine a réaction {o # 0) :
11.5.2.3.1. Définition :

Le degré de réaction o # 0 signifie que I'énergie de pression perdue dans le rotor n'est
pas nulle est que les gaz y subissent une transformation. Les canaux inter-ailettes ne sont pas
3 sections constantes, ils sont convergents. Les turbines ainsi congues sont des turbines a

réaction.

11.5.2.3.2.Variation des parameétres de I'écoulement le long d'un étage d'une
turbine a réaction :{ 30, 12]

Examinons le cas simple de ¢ = 0,5 oui la détente des gaz s’effectue de fagon identique

dans le stator et le rotor.

La variation de vitesse absolue dans le stator est égale i la variation de vitesse relative

dans le rotor.
La puissance libérée par les gaz dans cet étage est donc:
P =(Q, + Q)U? 11.59

A méme vitesse de rotation, la turbine i réaction est deux fois moins puissante.

A méme puissance, la turbine A réaction tourne V2 fois plus vite.
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F;.i-gurérll-BO.Force aérodynamique dans un étage d’une turbine a réaction.

La force aérodynamique F subie par l'ailette nous donne deux composantes :
4 Une composante tangentielle F, améne le couple de la turbine,
Y F; X R moyen = couple
# Une composante axiale F dirigée vers l'arriére qui constitue la charge aérodynamique

de la turbine.On constante d’ailleurs qu'elle est dirigé a I'opposé de la charge

aérodynamique du compresseur. L'utilisation d'une turl()\ine a réaction permet

d’équilibrer les forces axiales sur un attelage. (il y a un tableau de comparaison)

\4

Distributeur (fixc) Rouc mobile

Figure II-31. Vitesses de |'écoulement sur un étage d’une turbine a réaction.
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11.5.3. fonctionnement d’une turbine axiale :[ 23,16}

Les courbes caractéristiques d’une turbine indiquant la variation du rapport
manométrique en fonction du débit des gaz pour différentes vitesses de rotation de la turbine
sont représentées sur la figure 11-31. La turbine étant essayée sur banc d’essai turbine. La
turbine est traversée par un courant dont on peut faire varier le débit.

Un frein (une hélice a régime constant par exemple) permet de maintenir constante la vitesse

de la turbine lorsque le débit varie.

/..-
/
NT
F
7
7 N N augmente
P4
rSovitesar ” N
”

| ?® R £
Débit

Rapport

Figure I1-32.Graphe caractéristique du fonctionnement d’une turbine

axiale.

11.5.4. Calcul énergétique de la turbine :

Figure II-33. Station. relaﬁve ala tufbine.
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Turbine haute pression: 4.5
Station 5:

D'aprés le couplage du corps compresseur-turbine haute pression,ona:

[Puissancelryp = [Puissance]cyp

Alors:
M Cpc(Tts — Ttys) = MaCPpNpp(Tty — Tts) [1.60
Cpc(Ttg - th_s) = (1 + fb)Cpbnhp(Tt4 = Tts) I.61
Tts = Tt4 - —"‘“L (Tt3 = th 5) IL.62
CppNnp(1+fp) .
On a aussi :
Yb
Pts _ (ﬁ)(yb—l) Mehp 63
Pty Tty )
Donc:
- —Yb
Pt = Pt, (;f)“’"’”””‘” 11.64
4

Chambre de combustion secondaire;: 5——6

Station 6:

Si la chambre de combustion secondaire est en service, la température totale et la

pression totale A la station 6 sont données par les relations suivantes :

Ttﬁ = Ttbp 11.65

Avec Ty, - estla température totale a I'entrée de turbine basse pression donnée par le
constructeur.
Pty = Pt5(1 — &3) 1.66
Calcul de la richesse dans la chambre de combustion :
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Le bilan énergétique entre l'entrée(5) et la sortie (6) de la chambre de combustion

secondaire est donné par :
mgCppTts + My NeesQ = meCp,Ttg iLe7

De la méme facon nous définissons le rapport entre I'enthalpie totale a la sortie de la chambre

de combustion secondaire et 'enthalpie de I'air ambiant par.

__ (CpTt)e

= 1.68

Donc nous trouvons la richesse dans la chambre de combustion secondaire par :

(.7_"_0 Ttzs Tty Tty Ttg) Cpc .

__\Tg Tt; Tty 5Ttz Tty) Cpp -t

fe= Cpe, - (TcisC) (1+fp) I1.69
Cpp *~F \CppTo

Sinon si la chambre de combustion est en hors de service nous avons :
Tte =Tts Pt = Ptg Yt = Vs
Cp: = Cpy fs=0

Turbine basse pression : 6——7

Station 7 :

D'apres le couplage du corps basse pression,ona:

[Puissancelygp = [Puissance]cpp + [Puissance]s

i Cpetop (Tte — Tt;) = M Cp (Ttys — Ttz) + MiyanCpc(Ttis — Ttz) 11.70
Ona: mg = m, +my +m,

Donc on peut écrire I'équation (I1.70) par la relation suivante :

(1 + fo, + fICPnpp(Tts — Tty) = Cp(Ttas — Tty) + ACp (Tt — TEy) 171
A; est le taux de dilution,

Donc:

_ _ Cpc _
Tty = Tt — oo arot s (Ttys — Tt,(1+ 1) + ATty,) [1.72
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Pour calculer la pression totale 2 la sortie de turbine basse pressionona:

Y
Pty _ (&)E"r1§ Tebp .73

Pt6 Ttﬁ
Donc:
e N —
Pt, = Pt (;;’—)“’"””‘”P .74
6

I1.6 .Stabilité de fonctionnement d'un turboréacteur:
[1.6.1. Le phénoméne de Pompage :

Le pompage est une instabilité mono dimensionnelle axiale qui affecte le systéme de
compression de fagon globale. Si le débit diminue, les pertes ont tendance 4 augmenter dans le
compresseur, Quand le point de fonctionnement traverse la ligne de pompage, la machine
n’arrive plus 3 fournir suffisamment d’énergie pour contrer les gradients de pression adverses
et I'écoulement est affecté par une onde de pression basse fréquence qui se déplace de I'aval
vers 'amont. La fréquence de cette onde de pression varie généralement entre 2Hz et 50Hz
pour les compresseurs. Lorsque la machine fonctionne dans un tel régime, de fortes
fluctuations du débit moyen peuvent étre observées, pouvant méme aller jusqu'a une
inversion totale du sens de I'écoulement. La fatigue extréme supportée par les aubages rend

ce phénoméne trés dangereux pour le compresseur.

11.6.2.Adaptation turbine compresseur : [18]

Le régime de rotation de la turbine dépend du systéme de frein qui absorbe I'énergie
fournie par la turbine; le régime se stabilise a une valeur telle que la puissance fournie par la
turbine a ce régime est égale a la puissance absorbée par le systeme de frein a ce méme
régime. En accouplant la turbine au compresseur, le compresseur freine la turbine et le
régime se stabilise a une valeur qui dépend du débit Ce point de fonctionnent est obtenu en
superposant une courbe caractéristique de turbine a une courbe de caractéristique de
compresseur établie a la méme vitesse de rotation, c'est-a-dire lorsque la puissance absorbée

par Le compresseur est égale i la puissance fournie par la turbine en régime stabilise.
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Rappor! anomatique

AR
Courbz d2 Lok«
bl R L e

.

Figure ll.34.Adaptation turbine-compresseur.

En joignant les points d'intersection (points de fonctionnement) des courbes
caractéristiques du compresseur avec celles de la turbine, on obtient la ligne d'adaptation,
c'est-a-dire la ligne selon laquelle le turbomoteur fonctionne de fagon stable pour toutes les

valeurs de vitesse de rotation (N, N', N") comme représenté sur la figure [I-33

Pour le méme compresseur, la position de cette ligne varie suivant les caractéristiques
de la Turbine choisie. On voit tout de suite que le constructeur a intérét a réaliser une turbine
dont les caractéristiques détermineront une ligne d'adaptation dans la zone des meilleures
efficacités du compresseur (meilleur rapport manométrique pour un régime donne), s'il
recherche une meilleure consommation spécifique. Cependant, cette zone est située a
proximité de la zone de décrochage du compresseur et la recherche d'une meilleure efficacité

risque de provoquer le pompage lors d'une reprise.
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I1.7. Tuyére d'éjection : ,

I.7.1. But:

L’objectif d’'une tuyére d'éjection est d’augmenter la vitesse du gaz d'échappement
avant leur éjection dans l'atmosphére et de redresser I'écoulement de gaz. Les
caractéristiques d'une tuyére peuvent étre établies comme suit :

« Accélérer l'écoulement i la vitesse élevée avec le minimum de perte de la pression totale.
* Permettre 2 la post-combustion d’opérer sans affecter le fonctionnement du moteur
principal. La section de la tuyére doit étre variable.
* Mélanger le flux chaud et le flux froid pour des turboréacteurs de type double flux.
* Permettre d’utiliser la poussée inversée.
* Diminuer le bruit du son lors de 'éjection des gaz
11.7.2. Description de la tuyére d'éjection :[ 18]
Le canal d’éjection se compose:

-du conne d’échappement

-de la tuyere
P
—
‘\‘ ;
T ———
Nt/min
—
_....._...'__1
Buse
Rallonge d'éjection '
Cone d'échappement Tuydre
i e

Figure 11-35.Canal d'éjection d’'un turboréacteur

= La conne d’échappement: [22,1]
Le conne d’échappement est constitué par
-un carter extérieur permettant la fixation 4 la tuyére. C'est sur cette enveloppe que peuvent

étre placées les sondes de température.
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- un cone intérieur dont la base a un diamétre égal au diamétre du disque de la turbine. 1l
évite la formation de remous préjudiciables a I'écoulement derriére la turbine.

-des bras de support profilés redressant '’écoulement. Figure 1I-35.

C8ne extérieur

Céne intérieur

Bras support

Fixation tu._:lr&ro

Figure II-36.Cone d’échappement du réacteur.

< Latuyere: [9]
La tuyére se compose des deux parties essentielles :

-larallonge

-la buse d’éjection

— DUBw
ia buse d’éjection. df éjection
Rallonge
Ss
Fixation du olne
4'échappamsn®

Figure II-37. Tuyere d'un réacteur.

La rallonge : c’est un canal cylindrique dont la longueur varie suivant la position du

moteur sur Favion. Sur certains avions, il n’est pas utile de disposer d'une rallonge.
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La rallonge doit amener les gaz de propulsion a la buse d'éjection avec un minimum de pertes
d’énergie. Pour cela, le canal est revétu d’une protection calorifugée. Figure I1-36.

La buse d’éjection est un canal convergeant qui transforme I'énergie de pression en
énergie de vitesse. La section de sortie de la buse peut étre a section constante ou a section
variable

11.7.3.Fonctionnement d'une tuyére :

Tuyére convergent :
La tuyére simplement convergente i géométrie fixe est régie par le théoreme
d’Hugoniot dans le domaine subsonigue.

a4 _ g2 _ &
= =(MZ-1) ) IL.75

Avec M <1
La variation de la section améne une de la vitesse de I’écoulement
La sortie des gaz s'effectue en S, les conditions de fonctionnement de cette tuyére dépendent
de la pression ambiante et du régime réacteur, autrement dit, de Pt; et P
1 existe cependant des conditions idéales de fonctionnement.

La relation de barrée de St venant appliquée a la sortie tuyére nous donne :

¥
Ptg = Py (1 + ’%LMBZ)”'1 .76

Avec Pt;=Pts si I'écoulement est sans frottement dans le canal

Msg=1 lorsque le débit d'air au col de la tuyére atteint son maximum.

On obtient alors :

¥
Pt, = Pty = Py (1 + %M&)H .77

Tuyére convergente-divergente :

Nous avons vu que dans une tuyére simplement convergente, le nombre de Mach & la
sortie pouvait étre M<1, et au mieux M=1 pour lequel le débit est maximum.
Donc il n'est pas possible d’'obtenir un écoulement supersonique avec la tuyére simplement
convergente, pour cela il est nécessaire d'avoir un divergent aprés un col sonique permet

d’obtenir un écoulement supersonique d’apres le théoréme d’'Hugoniot.
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Chapitre 1T Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

as_ M2 - 1%
. =Mz -1~ .78

Dans le domaine subsonique M<1

La variation de section améne une variation de vitesse inverse suivant le sens de variation de

la section :

B o il I.79

S v

Dans le domaine supersonique M>1

Le sens de variation de la section améne une variation de vitesse dans le méme sens :

e [1.80

. ds :
M=1 implique qu'il n’y a pas variation de section —S—=0, de plus M=1 est obtenu a un moment

ou l'aire de la section est minimale.
Donc la tuyére supersonique est formée d’une partie convergente dont la section diminue
dans le sens de l'écoulement qui est subsonique, d'un col et d'une partie divergente dont la

section augmente dans le sens de I'écoulement qui est supersonique.

I1.7.4. Calcul énergétique de la tuyére d'éjection :

Figure I1.38. Stations relatives a la tuyére d’éjection.
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Chapitre IT Analyse et caicul énergétique d’un turbofan
Tuyére d'éjection: 7——8
Station 8:
(Wr + Q)5 = (4H)% 1.81
(Wr + Q)F = Cp(Ttg — Tty) 11.82

Or I'échange de travail et de la chaleur avec I'extérieur est nul.

Donc:
Wr+Q)¥=0 11.83
Cpt(TtS — Tty) = 0 H.84'
{1 en résulte

La température reste constante dans la tuyeére.

Sila valeur de I'efficacité €3 (les pertes de pression) de la tuyere est donnée, on peut

calculer la pression totale Ptg par la relation suivante :
Pty = Pt;(1 — £&3) 1.86
Les parametres statiques a la sortie de la tuyére d’éjection :

Nous pouvons calculer la pression statique Pg et la température statique Ty selon le
type de tuyére par les équations ci-dessous :

Nous calculons d'abord le rapport de pression totale a la sortie sur la pression statique

; Ptg
ambiante -~ .
Py

Nous définissons le rapport de pression critique T, (pour le nombre de Mach égal 4 1) par :

¥e

+1
T, = (Kt—i—)”‘“ 1.87
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Chapitre IT Analyse et calcul énergétique d’un turbofan

% Tuyére convergente adaptée :

. Ptg 5 ; ; ; . .
Si B < T, latuyére est adaptée. La pression statique en sortie de la tuyére Py est
0
égale 2 la pression ambiantePg. Nous avons donc :
P g = P 0 [1.88
Tt
T =—= 11.89
%
Pg
% Tuyére convergente non adaptée :
Pt
Si P—s > T, latuyeére est non adaptée et le nombre de Mach en sortie est égal a un, Nous
0
avons donc:
Tt
Ty = (,-,;_,L-%—— 1.90
=)
Pt
Py = __fz;__ [L91
(Tﬂ)rrl
Ts

La vitesse Vg (m/s), la constante R, et la masse volumique pg (kg/m3) du gaz, en

sortie de la tuyére sont décrites par :

VB =Vt Rt Tg I1.92

C i
R, = Cpe(e-1) 1.93
¥t
_ _Ps
Ps = r 194

I1.8 .Les performances d'un turbofan avec chambre de combustion secondaire :

Il existe un certain nombre de parameétres principaux, qui définissent la performance
globale du turboréacteur, qui utilisé pour analyser une conception d'un moteur donné¢, ou
comparer plusieurs conceptions possibles de moteur. Ces parametres de performance de
turboréacteur sont :

I1.8.1. La poussée spécifique Fs :

Elle s’agit de la quantité de poussée par unité de débit entrant dans le moteur. Elle
fournit une indication correcte de premier ordre sur le poids de moteur, la superficie frontale
et le volume. Il est particuliérement important de maximiser la poussée spécifique dans les
applications ol le poids ou le volume de moteur est crucial, ou alors pour I'avion qui vole aux

nombres de Mach élevés.
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Chapitre TI Analyse et calcul énergétique d’un turbofan
F
Fo = — IL95
me

Avec F: estla poussée totale.

Pour le cas d’'un turbofan avec chambre de combustion secondaire, et selon le type des
tuyéres (primaire et secondaire) la poussée totale est déterminée par les relations suivantes :
Si les tuyéres primaire et secondaire sont convergentes et adaptées la poussée totale est donnée par :

Frot = mc((L + fo + filVa — Vo + A(V23 — V5)) [L.96
Avec:
A: est le taux de dilution.
fp: larichesse dans la chambre de combustion primaire.
f; : 1a richesse dans la chambre de combustion secondaire.
Si les tuyéres primaire et secondaire sont convergentes et non adaptées la relation qui nous

donnant la poussée totale est :

1
Fror =m((1+ f + f)Va — Vo + A(Va3 — Vo) + (Ps — Po)(—tf;};%/;f—t) +
A

P23Va3

(P23 — Py) ) 11.97

11.8.2. La consommation spécifique Cs:
C'est la masse du carburant brilée par unité de temps par unité de poussée. Il est
important de réduire le Cs au minimum pour des applications ol le poids et/ou le coiit du

carburant est significatif.

m
C, =Lt 1.98
Frot

Pour le cas d’'un turbofan avec chambre de combustion secondaire, on peut déterminer

la consommation spécifique par la relation suivante :

C. = f__b;f* 1199
)
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Chapitre I Elaboration d’un code de calcul

111. Elaboration d'un code de calcul:

II1.1. but et description du programme :

L’objectif de notre travail est de réaliser un code de calcul qui nous permet de calculer
les performances d’'un turboréacteur donné (turbofan soufflante avant avec chambre de

combustion secondaire)} tout en simulant son fonctionnement.

Pour effectuer ces calculs il serait commandé de décomposer notre moteur en onze
stations différentes (commengant par la premiére station, traversée par le flux d'air, envisagée

par I'entrée d’air et arrivant a la derniére qui est la sortie moteur).

Dans chacune de ces onze stations, nous allons déterminer les caractéristiques
thermodynamiques et aérodynamiques de I'écoulement d’air traversant notre turboréacteur
tels que : la température statique, la pression statique, la vitesse de vol, la température totale,

la pression totale... etc.

En introduisant les caractéristiques de I'air ambiant, et en utilisant les équations de
I'atmosphére standard décrites dans le chapitre 11, nous calculons les parametres de la station
initiale (entrée d‘air), nous progressons dans les calculs, en passant par les différentes
stations (la soufflante, le compresseur basse pression, le compresseur haute pression, la

chambre de combustion, la turbine haute pression, la chambre de combustion secondaire, la

turbine basse pression et la tuyére d’éjection qui représente la sortie).

Ce qui est intéressant dans notre programme est que les calculs sont faits en deux

modes :

% Model :la chambre de combustion secondaire est éteinte.

% Mode2 : la chambre de combustion secondaire est allumée.
A la fin, nous obtenons les résultats suivants :

v Avoir calculé toutes les caractéristiques et tous les paramétres d’air a travers les

différentes stations du turbofan.

v Avoir calculé la poussé, la consommation du combustible et d’autres paramétres dans

les deux modes.

v Comparer entre les résultats obtenus de ces deux modes.
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Chapitre III

Elaboration d’un code de calcul

111.2.Conception du programme :

Afin de concevoir notre programme de calcul, I'utilisateur devra tout d'abord spécifier

les parametres suivants :

4 Le nombre de Mach de vol (M0).
4 L’altitude de vol (H).

4 Le taux de compression de la soufflante (B1).

4 Les taux de compression des compresseurs basse pression et haute pression (B1, B2).

4 Latempérature a 'entrée de la turbine haute pression Tipp.

4 Latempérature 2 'entrée de la turbine basse pression Thnp-

% Letaux de dilution lamda A.

[11.2.1.0rganigramme de programme :

| Introduction
 des données é

66
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__________
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Chapitre ITI Elaboration d’un code de calcul

CCS allumée o l - CCS éteinte

N

Pts/Po>tho2 . PtalPo<tho

_\\Thoi/_—

LBy, Ty, Ve

Les performances e

l

[ Affichage
. des résultats

e i

Figure III -1.0rganigramme de programme.
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Chapitre 111 Elaboration d’un code de calcul

II1.3.Le langage de programmation MATLAB :

I11.3.1. Présentation :

Matlab est un langage de calcul numérique et de visualisation graphique pour la
résolution des problémes scientifiques, mathématiques, d'ingénieurs etc. Matlab a été crée
afin de calculer des vecteurs et des matrices dans le systéme de nombre réel et complexe. De
plus la méthode pour coder des programmes n’est pas compliquée et il se compose d’'une

multitude de fonctions disponible pour des utilisateurs dans plusieurs domaines.

II1.3.2.Avantages de MATLAB :

Matlab est A présent beaucoup employé dans les industries et les universités grace aux
ses avantages suivants.
- Les commandes de Matlab afin de gérer des fichiers et des répertoires sont faciles a
maitriser.
- Matlab fournit les boites 2 outils (toolboxes) dans les domaines variés, par exemple ; le
traitement de signal (Signal processing), le traitement d'image{Image processing), le calcul
symbolique (Symbelic calculation), le systéme de commande {Control system}, les réseaux
de neurones (Neural networks), etc. De plus chaque boite a outil comporte des fonctions
nécessaires 2 la résolution des problémes dans divers domaines.
- La logique de Matlab est basée sur la notion de matrice, contrairement aux langages
classiques, tels que Basic, C ou Fortran. Le redimensionnement et les allocations de mémoire
sont gérés automatiquement.
- Matlab peut communiquer et s’exécuter avec d’autres langages, par exemple Fortran, C ou
Microsoft Visual, A travers I'outil nommé Application Program Interface (API).
- Les utilisateurs peuvent travailler avec Matlab dans le mode interactif ou le mode
programmation. En mode interactif, Matlab fournit un nombre important de fonctions
mathématiques que les utilisateurs peuvent utiliser afin d’effectuer des calculs complexes et
de présenter des résultats sous forme numérique ou graphique. En mode de programmation,
les utilisateurs peuvent écrire des programmes ou des fonctions comme dans les autres
langages classiques.
- Matlab fournit un outil appelé Graphical User Interfaces (GUIs). Les utilisateurs peuvent

créer des interfaces graphiques sous forme de fenétres composées par des éléments de GUIs.
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Chapitre I Elaboration d’un code de calcul

Les controles sont des objets graphiques qui réagissent et provoguent une action lorsqu'ils
sont manipulés par la souris ou le clavier. Dans une interface graphique, la communication
avec les utilisateurs est généralement établie a 'aide d’objets tels que des groupes d'options,
des cases a cocher, des boutons de commande, des textes statiques ou modifiables. Ainsi, les
programmes offrent une meilleure convivialité, car il suffit d’'un simple clic avec le pointeur de
la souris pour définir, par exemple, de nouvelles valeurs.

- Les algorithmes sont généralement simples a retranscrire en Matlab et d’'une bonne lisibilité

par rapport aux langages classiques.

I11.4.Le programme principal en langage Matlab:
La composition de programmation se compose de deux parties principales :
% Programme de calcul du cycle et de fonctionnement

< Interfaces graphiques des utilisateurs

Hi1.4.1. Programme de calcul du cycle et de fonctionnement :

Prograr Turkbofan Avec Thambre de Conbustion Secondaire

cles
clear all;
Pref=1.01325;,  ———==--- » Tref: ezt la {empérature statique de référence

Tref=288,15;  —=———=--= > Pref: est laz pressicn statigue de référence

Constante du gaz parfait:

gama_a =1,399; gama_t =1.273; gama b= 1.279;

cifique Ip (kI/kg-K)
Cp_a=1.004; Cp b = 1.096; Cp t=1.089;

Rendement polytropigue

Nf=0.9023; Ncbp=0.2036; Nchp=0.9066; Nthp=0.9029; Ntbp=0.3174;

“Pertes de pression totale

pe=0.01;pc=0.04;p2=0.04;p3=0,01;ps=0.03;

sRendement Mécanigue

Nmh=0.93; Nmb=0.92; N_t=0.99; Nc =0.98;
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$ Le débit massigque totale
m=64;
Pouvoir calorifique inférieur de Kéroséne Q(kJ/kg )

Q=42798.4;

%Constante du gaz parfait
R_b=Cp_b* ((gama_t-1)/gama_t):
R t=Cp t*((gama_t-1)/gama t);

H= input ('donner la valeur de l‘altitude de vol H =');

MO= input ('donner la valeur du nombre de Mach de vel MO =');

Lamda = input ('donner la valeur de taux de dilution Lamda =');

Bl=input ('donner la valeur du taux de compression de la soufflante Bl =');

B2=input ('donner la valeur du taux de compression de compresseur basse pression
B2 =¥)3

B3=input ('donner la valeur du taux de compression de compresseur haute pression
B3 =t);

Teth =input ('donner la valeur de la température a l’entrée de turbine haute
pression Teth =')

l'entrée de turbine basse

il

Tetb =input ('donner la valeur de la température

pression Tetb =')

Calcul de la température statique et la pression statique
if H < 11000
TO0=Tref-0.0065*H
PO=Pref* (288,15/T0) ."~-5.25588
else if (H >= 11000) & (H < 24994)
T0=216.65
P0=22632.35/exp (0.000157689* (H-10998.1) )
else
T0=216.65 + 0.0029892* (H-24994)
P0=2523.7*(216.65/T0)"11.8
end
end
disp('la vitesse de vol est VO='")

VO0=M0* (gama_ a*287.04*T0)."0.5

$L’entrée d’air entre les stations 0 et 2

% Station O

Tt0=TO* (1+ ((gama_a-1)/2)*M0."2)

Pt0=PO* (1+( (gama_a-1)/2)*M0.”2) ." (gama_a/ (gama_a-1))
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Chapitre HI Elaboration d’un code de calcul
Staticn 2
Pt2 = PtO* (1-pe)
Tt2=Tt0
la soufflarnte antre les statlons & et Z 2
Station 2 2
Pt2 2=Pt2* (Bl)
Tt2 2=Tt2* (B1)." ({gama a-1)/(gama_a*Nf))
La tuyére secondalre entre les stations 2_2 et 2 3

[ e It ol B
B ST LR o

Tt2 3= Tt2_2
Pt2 3=Pt2 2 *(1-ps)

La temperature statique ei la pression statlizue @ la sortie de la tuyere

seccndaire
tho = {(0.5*(gama _a+1))."{gama_a/(gama_a-1));
if Pt2 3/P0 > tho

T2 3=Tt2_3/((gama_a+l)/2)

P2 3=Pt2_3/(Tt2_3/T2_3)."{gama_a/{gama_a-1))
else

Pz 3 = PO

T2 3 =Tt2_3/(Pt2_3/P2_3)."((gama_a-1)}/gama_a}
end
rho2_3=(100%P2_3)/(0.287*T2_3);
V2 3={gama_ a*287.04*T2 3)."(1/2)
Fsf=(V2 3-v0)+(1/{rho2_3*V2_3})*(P2_3-P0)
Le compresseur bhasse pression entre les stations

Statism 2 5

Tt2 5 = Tt2*(B2)."(({gama_a-1)/(gama_a*Ncbp))
Pt2 5 =Pt2* (B2)

‘Le compresseur hauts pressicrn entre les statiuns 2 5 et 3
Statlion 3

Pt3=PtZ_5*(B3)

TE3=Tt2_5* (B3)." ({gama_a-1}/(gama_a*Nchp))
La chambre de combustlen primaire entre les stations et 4

Station 4
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Tt4=Teth

Ptd=Pi{3* (1-pcC)

tho b= ({Cp_t*Tt4)/(Cp_a*Tt0))
f_b=(((TtO/TO}*(Tt2_5/Tt2}*(Tt3/Tt2_5))—tho_b)/(thowb—((NC*Q)/(Cp_a*TO)))

Lz turbine haute pressicn entre les statlinns 4 et

Station &
Tt5:Tt4—((Cp_a/(Cpﬁt*th*{l+f7b)))*(Tt3—Tt2_5))
pPt5=pPt4* (Tt5/Tt4) .” (gama_t/{(gama_t-1)*Nthp))

La chambre de combustion secondaire entre les stations & et ©
Station ©
chari=inpuz{’est e que ITH est allumee ')}
charZ="oul';
wl=gtrenmp charl, chard
1E kl==
Tte=Teth
Prea=ptS* [ 1-n2]
tho itb=({Cp ithb*Tne}/iCp_a 110}
K=({{TLO/TO) *{TL2 &th?}‘tT:}thZrbf*iTté TR T8/ TES ) =
{ (Cpa/Cpti*tho 1tb) i/ ({(Cpa/Cpt;*thno itby— (N _Ithrgr/i0pt Ty
£ ith=Kr{1+f D)
else
Tte = Tt5
Pte6 = Pt5S
gama itk = gama t;
Cp_itb = Cp_t;
R _itb = R_t;
£ itb=0;
end
La turbine basse pressicon entre les statlions © et 7

Pt6é = Pt5
gama_itb = gama_t;
Cp_itb = Cp_t;
R_ith = R_t;
£ itbh=0;
Tt7=Tt6v((Cp_a/(Cp_t*Nmb*(1+f_b+f_itb)))*(Tt2*5 ~-Tt2* (1+Lamda) + (Lamda*Tt2_2)))
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Chapitre I Elaboration d’un code de calcul

Pt7=Pt6* (Tt7/Tt6)." (gama_t/((gama_t-1)*Ntbp))

3 o~ - o & »
e85 Slatidl

(2
9]
=
i)
@
ot
By

La tuyédre primaire entre
Station 3
Tt8= Tt7
Pt8= Pt7* (1-p3)
mc =m/ (Lamda+1) ;
tho2 = {0.5 * (gama_t + 1))~ (gama_t / {gama_t - 1));
if Pt8/P0 > tho2
T8=Tt8/ ( (gama_t+1}/2)
P8=Pt8/ (Tt8/T8)." (gama_t/(gama_t-1))
else
P8 = PO
T8 =Tt8/ (Pt8/P8)."({gama_t-1)/gama_t)

end

rho8 = (100*P8)/ (R t*T8);

Ve= (gama L*R_£*T8*1000} .~ (1/2)

Fsc = ((1+f b+f itb}*V8-VO) + ((1+f_b+f_itb)/(rh08*V8))*(PS—PO}

calcul de la poussée spécifigue

-
i

disp (' La pouscée cpaoi Gr

1 S - 1
Lae ants )

Fs=Fsc+Lamda*Fsf

calcul de la consommati
disp {'la oonsommation spacifigque osur’)

Cs= (f b+f itb)/Fs

111.4.2. Interface graphique des utilisateurs :

Afin que l'utilisateur puisse communiquer avec le programme de calcul, nous créons
l'interface graphique en utilisant 'outil de GUIDE de Matlab.

A travers les fenétres graphiques par les commandes interactives, I'utilisateur fait
entrer des données et des paramétres du turbofan dont il veux effectuer le calcul de cycle et
de fonctionnement, telles que : les données globales comme J'altitude de vol(H), le nombre de
Mach de vol (Mo), les rapports de compression(B1,B2,B3), la température totale du gaz a
I'entrée de turbine haute pression(Teth), la température totale a I'entrée de turbine basse

pression{Teth), le taux de dilution (Lamda}.
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Chapitre II Elaboration d’un code de calcul

Aprés avoir entré les données nécessaires au calcul du cycle et de fonctionnement du
turbofan dans les fenétres correspondantes, ces valeurs sont envoyées aux programmes afin

de lancer la procédure de calcul.

Dans La fenétre de départ, l'utilisateur clique sur le bouton Entrer pour commencer la

procédure des calculs.

LY
)
|
Sf
2

Figure II1.2. Fenétre de départ.

Puis l'utilisateur pourra choisir le mode de fonctionnement de turbofan en cliquant sur

I'un des deux boutons :

e Avec chambre de combustion secondaire.

e Sans chambre de combustion secondaire.
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Chapitre III Elaboration d’un code de calcul

Figure I11.3.Fenétre de sélection du mode de fonctionnement.

Donc si l'utilisateur choisit le mode avec chambre de combustion secondaire, la fenétre
des données et des résultats liée a ce mode de fonctionnement va apparaitre. Comme

représenter sur figure [11.4 .
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Chapitre HI Elaboration d’un code de calcul

2
-3

" te [  LenontbrodeMeehdevol
S — - Wi

N g —

Pe= | MO=
ves [ Le taux de compression de la souflante

B1= l‘_

Le taux de compression du CBP
Be= | |

Le taux de compression du CHP

[ |

Temperaure d'envee THP

Teth= |

Temperaure d'entree TBP

Tetb=
Taux de dilution

me:‘

Figure I1L.4. Interface graphique du turbofan avec chambre de combustion secondaire.

Sinon, cest-a-dire si lutilisateur veux travailler sur le mode sans chambre de
combustion secondaire alors la fenétre du graphique correspondant a ce mode de

fonctionnement comme montré sur la figure IIL5.
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Chapitre III Elaboration d’un code de calcul

!

L'alitude de vol !

H= | m i

1 6 anvmbis 0 Mach o vl

M- | !

Le taux de compression ce lasoufiante i

Bi= I'—W |

Le taux 36 compression cu CBP

~Temperaure Totale('K) ~ Pression Tomle(bar) B !

Micas — | & towx i comprascion dn CHP ‘

Smion? S B3= | g

Stion2 2 EEEEEE | Tomparauro dontioo THP

Biolion2 8 FEEEEEESN | Tee [ ;
Station 2 8 EEREEEE I Teuparswe Ceiice TBP

Swiond [HEmmees | Yo .

Swient mEEES | B

Swiont DN -

Swion7 HENNEEE — i

Swion8 EEEEEEEE | |

|

. [ o R ﬁ e

Figure IIL5 interface graphique du turbofan sans chambre de combustion secondaire
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Chapitre IV Résultats et interprétation

IV. Résultats et interprétation :
IV.1. Les variations de température et de pression :

L'étude du turbofan consiste 2 suivre I'évolution, & travers ses organes (I'entrée d'air,
le fan, les compresseurs, la chambre de combustion primaire, les turbines HP et BP, la
chambre de combustion secondaire(CCS), et la tuyere d'éjection), des grandeurs
caractérisant I'état des gaz traversant la machine. Ces grandeurs sont : la température totale

et la pression totale.

IV.1.1.Les variations de température totale :

| —e—(CCS=0ff)| |
| —#—(CCS=0n)| |
- |
-
. 1800 \
1600 Y \/‘
< 1400
4
T 1200
e
2 1000 o__—o
& - |
é. 800
| @ .1
= 600
400
e
209
7 7 3 7 5 3 7 B
Stations j

Figure IV.1. Les variations de température totale des gaz lorsqu'ils
traversent le turbofan (avec et sans chambre de combustion secondaire).

Dans les conditions standard a laltitude de vol H=5000m l'air pénétre dans le
compresseur a une température de 288.29K°. A cause de la compression, la température de
I'air augmente a mesure de sa progression dans les compresseurs et atteint 921.18°K, l'air
sortant des compresseurs pénétre dans la chambre de combustion ot le carburant est
injecté; le mélange s’enflamme et la température peut dépassée le point de fusion des
métaux utilisé dans la chambre de combustion, pour la protéger un courant d’air frais
canalisé circule a l'intérieur et a 'extérieur du tube a flamme. Grace a ce courant d’air frais,

les gaz qui pénétrent dans la turbine haute pression ont une température de I'ordre de
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1500K°. L’accélération des gaz a travers la turbine HP a pour effet de réduire la température

a 1009K".

Si la chambre de combustion secondaire est en hors de service la température subit
une autre chute dans la turbine BP jusqu’a 688.98K°, cette température reste constante

lorsque les gaz traversent la tuyére d'éjection.

Par contre si la chambre de combustion secondaire est en service, la température
augmente trés rapidement dans le raccordement de transition entre la turbine HP et la
turbine BP jusqu'a 1900K® (température a I'entrée de turbine basse pression). Puis les gaz

subissent une deuxiéme détente c’est a dire une diminution de la température jusqu’a

1583.6K°

IV.1.2.Les variations de pression totale:
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Figure IV.2.Les variations de la pression totale des gaz traversant le
turbofan (avec et sans chambre de combustion secondaire).

Entre les stations (2) et (3) le pression totale est minimale et de I'ordre de -0.3(kpa)

Et dans le station (4)c’est maximale 44(kpa).

Le plus souvent, I'air pénétre a I'avant du compresseur sous une pression inférieur a

la pression ambiante, ce qui indique une aspiration importante au niveau de I'entrée d’air.
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Toutefois, & mesure que la vitesse de Iavion augmente, la dépression de I'entrée d'air
devient contrebalancée par la pression dynamique. En suite, la pression augmente
considérablement lorsque l'air passe & travers les étages successifs des compresseurs (HP et
BP) et atteint 32.6 bars. Puis la pression diminue légérement dans la chambre de
combustion. La pression 2 I'intérieur de la chambre de combustion doit étre inférieure a ia
pression de sorti des compresseurs, de fagon A maintenir I'écoulement dirigé vers l'arriére
du moteur et de permettre I'expansion des gaz au cours de la combustion. La pression

continue a chuté brutalement dans la turbine HP a 4.0386 bars.

IV.2.Les paramétres influant sur la poussée spécifique et la consommation speécifique :

Un turboréacteur est beaucoup plus sensible aux changements des conditions de
fonctionnement, ces changements portent sur les différents paramétres que l'on peut
répartir en deux catégories : ceux qui sont rattachés a 'environnement dans lequel le moteur
fonctionne et ceux qui sont rattachés aux propriétés intrinséques du moteur et A ses

caractéristiques de fonctionnement

La premiére catégorie comprend :

% Le nombre de Mach de vol.
%+ L’altitude de vol.

L/

La deuxiéme catégorie comprend :

% Les taux de compression de la soufflante.
% Le taux de dilution.
% Latempérature i 'entrée de la turbine haute pression.

IV.2.1.Les variations de la poussée spécifique et la consommation spécifique en
fonction du nombre de Mach de vol :

Les figures (IV.3 et IV.4) montrent une comparaison entre les variations de la

poussée spécifique Fs et la consommation spécifique Cs, en fonction du nombre de Mach de

vol MO.

Les rapports de compression des compresseurs (basse pression et haute pression) et

du fan sont fixes a 3.2, 12.5 et 1.65 respectivement, avec une température d'entrée de

turbine haute pression Ty, = 1500 °K, et une température d'entrée de turbine basse

pression
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Figure IV.3. La variation de la consommation spécifique en fonction de MO
(B1=1.65, B1=3.2, B2=12.5, Tum» =1500, Te»»,=1900, H =5000,).
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Figure IV.4 . Les variations de la poussée spécifique en fonction de M0 (B2=3.2,
B3=12.5,

Tonp =1500, Typ,=1900, H =5000, B1=1.65).
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Tenp = 1900k , Valtitude de vol est fixée aussi a H=5000m.

Les courbes sont tracées avec deux valeurs du taux de dilution (A=1, A=6] pour les

deux types de turbofan (avec et sans chambre de combustion secondaire).

Lorsqu'on ajoute une chambre de combustion secondaire entre la turbine haute
pression et la turbine basse pression, on remarque que la poussée spécifique augmente de
25% par rapport a celle d’'un turbofan conventionnel avec une légére augmentation de la

consommation spécifique.

Donc avec I'addition d’une chambre de combustion secondaire, le turbofan permet un

large domaine de vol opérationnel que le turbofan conventionnel {sans chambre de

combustion secondaire).

Comme il est représenté sur les figures IV. 3 et [V .4, le turbofan avec un grand taux de
dilution {Lamda=6) peut fonctionner a des vitesses supersoniques (Mo=1.2) lorsque la
chambre de combustion secondaire est en service sams aucune augmentation de la
consommation de carburant, mais le turbofan sans chambre de combustion secondaire ne
peut pas fonctionner que dans le domaine subsonique {M0<0.9). Par contre le turbofan a

faible taux de dilution (Lamda= 1) n’a pas ce probléme car la section frontale est plus petite.

IV.2.2. Les variations de la poussée spécifique et la consommation spécifique

en fonction du taux de compression de la soufflante :

L’augmentation du taux de compression de la soufflante assure plus d’énergie a
Pécoulement de flux d’air secondaire. Les moteurs militaires ont des soufflantes de deux a
trois étages avec un taux de compression supérieur a 4, tandis que les moteurs civils

utilisent des soufflantes 2 un seul étage avec un taux de compressionde 1.5a 1.8.

On s'intéresse ici par le turbofans a faible taux de dilution (Lamda=1) ol la plupart

des avions militaires supersoniques utilise des turbofans a faible taux de dilution pour

réduire la section frontale,

Comme il est représenté sur les figures V.5 et V.6, le turbofan avec une chambre de
combustion secondaire & I'avantage d'augmenter le taux de compression de la

soufflante(B1), ol la poussée spécifique augmente et la consommation spécifique diminue

graduellement.

82



Chapitre IV Résultats et interprétation
_1_382;237
1800 i
1600 i
1400 i
1200
1000
g

800

600
oo o099 999900 % &9
400

200’—4r~o-o—4>~<»~o—~o~«>—4»—¢»~0 B i S 4

4 3 4 )
B1

Figure IV.5. Les variations de la poussée spécifique en fonction de B1 (B2=3.2,

B3=125,
TTHP =1500, TTBP=19001 H =5000, B1=1.65)
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Figure IV.6 .Les variations de la consommation spécifique en fonction de B1 (B2=3.2,
B3=12.5,
Tenp =1500, Typp=1900, H =5000, Lamda=1).
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Pour le turbofan conventionnel, la poussée spécifique augmente initialement jusqu'a
B1=1.8, puis commence a diminuer, par ce que la turbine basse pression extrait plus de
travail quand le rapport de compression de la soufflante augmente, ce qui diminue I'énergie
des gaz d’échappement dans les tuyéres primaire et secondaire; par conséquent la
diminution de la poussée, mais lorsqu’on ajoute une deuxiéme combustion entre la turbine
haute pression et la turbine basse pression, les gaz fournissent plus d’énergie a la turbine
basse pression pour entrainer la soufflante avec une légére augmentation de la

consommation spécifique.

IV .2.3. Les variations de la poussée spécifique et la consommation spécifique

en fonction du taux de dilution A :

|
2000 4= (CCS=off B1=1.65) ‘
10d | —e—(CCS=offB1=4) ’
—e—(CCS=0n,B1=4) \[
1600 ¢ (CCS=0off,B1=1.65) '
|
1400 |
1200 |
1000
o -
% 800 ,,0—""’{’4,,.‘0
P e
600 - :3:213*3”"23344
_J‘,':‘:—A‘"t ——"(. -+
b—-“’.ﬂ‘ﬂ 0"’f’ o i
409 T vt
PEE = 25 o |
200»—4 E
7 2 3 .
Lamda
L

Figure IV.7. Les variations de la poussée spécifique en fonction de taux de dilution
Lamda(A) (B2=3.2, B3=12.5, Typp =1500, Tpp=1900, H =5000, M0=0.8).
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Figure IV.8. Les variations de la consommation spécifique en fonction du taux de
dilution Lamda() (B2=3.2, B3=12.5, T¢pp =1500, T;,=1900, H =5000, M0=0.8).

Les figures IV.7 et [V.8 montrent une comparaison entre les variations de la poussée
spécifique et la consommation spécifique en fonction de taux de dilution avec deux valeurs
de rapport de compression de la soufflante (B1= 1.65 et B1=4); la poussée spécifique
augmente alors que la consommation spécifique diminue lorsque le taux de dilution

augmente.

On remarque de plus lorsqu’ on augmente le taux de dilution, la consommation
spécifique de turbofan conventionnel avec B1=4 augmente plus rapidement que pour

B1=1,65

En conclusion, on peut remarquer que l'augmentation relative de la poussée
spécifique et la diminution relative de la consommation spécifique diminue lorsque le taux

de dilution augmente au de-la de la valeur de 3.
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Conclusion

Conclusion générale et perspectives

Dans notre travail, nous avons étudié un turboréacteur double corps double flux a
soufflante avant (turbofan). De plus on a introduit un nouveau concept; celui d’une chambre

de combustion secondaire qui peut étre mise en service ou hors service.

L’étude de ce turbofan et le calcul de ces performances nous permettent de tirer les
différentes variations des paramétres thermodynamiques et aérodynamiques, tels que la

température, la pression et la vitesse...etc.

Pour obtenir des meilleurs performances il est forcément recommandé d’avoir
certaines exigences de différents ordres (mécanique, thermique, aérodynamique,
thermodynamique...), parmi ces exigences nous distinguons celle de l'optimisation de la
combustion par I'ajout d’'une chambre de combustion secondaire entre la turbine haute

pression et la turbine basse pression, ce qui améliore le fonctionnement du turbofan.

Dans ce contexte, nous avons modélisé les différentes composantes du turbofan avec
sa nouvelle version, puis implanté un programme informatique qui simule, par suite, son
fonctionnement. L'exécution de ce programme, nous permet d’'obtenir des résultats

permettant de tracer les graphes.
Aprés avoir interpréter les graphes tracés nous pouvons conclure que :

% un turbofan avec une chambre de combustion secondaire a 'avantage de fonctionner a
des nombre de Mach plus élevés par rapport a un turbofan conventionnel(sans chambre
de combustion secondaire).

» il y a une augmentation de la quantité de chaleur 2 cause de la chambre de combustion
secondaire sans une augmentation significative de la consommation spécifique.

» le turbofan avec chambre de combustion secondaire prolonge la gamme opérationnelle
de taux de compression de la soufflante.

avec une chambre de combustion le turbofan supersonique peut fonctionner 3 des taux

1%

de dilutions modéré.
» lorsque la chambre de combustion secondaire est en service, la température 2 'entrée de

turbine haute pression peut étre inférieur tout en produisant pius de poussée spécifique

avec moins de consommation spécifique.

86



Conclusion

Malgré les avantages présentés ci-dessus, l'utilisation d'une chambre de combustion
secondaire entre la turbine haute pression et la turbine basse pression pose plusieurs

probléme parmi les quels on peut citer :

¢ Latempérature dans la chambre de combustion dépasse le point de fusion de la plupart

des métaux.

e Les gaz ont des températures trés élevées devant la turbine basse pression.

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

domaine de la propulsion aéronautique.

PERSPCTIVES :

-- une comparaison avec un dispositif de poste de combustion.

--étude des matériaux

--désigne
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