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SYMBOLES ET SIGNIFICATION S1 ANGLO-
ABREVIATIONS SAXON |
F fma Poussce specifique N/(Kg/s) | Lbf{Lbm/s)
o « Alpha » Taux de dilution
J2 « thé » La densité Ke/m’ Lbs/ft”
| i « éta » Le rendement isentropique |
] « PLLL » | (g/s)WKN (Lbt/H)LbI
g « Gamma »
7 | « Pi» Rapport de pression totalc
s « tau »Rapport de température
totale i
a La vitesse du son m/s fis
A La section m’ £ i
Alt Altitude m | ft
B.P Basse pression | I
5 La chaleur spécifique Ki/Keg K| BtwLBM R
Cs |.a consommation spécifique | (g/s)/KN | (Lbt/H)Lbf
f  Le dosage )
F Poussée N Lbf
o La pesanteur m/'s’ fi/s®
GMP Groupe moto propulseur
GTIP Groupe turbe propulseur
GIR Crroupe turboréacteur
GTRAl (TR double flux B
GTRsf (7TR simple flux
h Enthalpre K3'Kg Btw/Lbm
H.P Haute pression
m Débit massique Kgfs Lbs/s
M Nombre de Mach
MFP Paramétre de débit
P La pression statique Kpa psi |
Pr La pression reduite | Kpa psi
PW Pratt & Whitney | o
Pci - Le pouvorr calorifique | KijKg Btu/Lbm
! Pt L4 pression totale Kpa psi
| Q) ~ Quantité de chaleur Kj Biu
R Constante universelle des paz | V(K "K) | FLLLI(Lbm "R
i )I |
| T La température statique "k ‘R,
Tt [.a temperature totale K | ‘R




— e r ST

[, Energie interne | Ki/Ke Btw/Lbm |
| v Lawvitesse m/'s fi/s |
Wa .I Puissance sur arbre Watt Hp{horse |

[ power)

La tible de conversion des unités:

La masse !
1 Kg=1000 ¢ =2.2046 Lbm = 6.8521 .10 Slug
| Shug = | Lbf.&*/Ft=32.174 Lbm
La force .
IN=1Kgm/5?
1ILhf=4 448N
Température
19K = 18 "R= 27315 +%
Energie par nnité da masse |

1 Ky Kg=04299 B / Thm
La chaleur specilique

PR/ (KegSC)= 0.23884 Btu/ (Lbm . °F)
La poussée specifique ;

1Lbf /(Lbm/S)=9.80 N/ (KgS)
La consommation specifique |

1 Lbm /{Lbfhr)=28325mg /({N.S)

» g est la constante universelle = 32.174 fl.LbF ( Lbm.§%)
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Intrevluction

INTRCDUCTION

Les propulseurs jouent un role majeur dans ’évolution des aéronels a
travers les différentes phases de vol, ce qui a poussé les concepteurs & s'intéressé
de prés au choix des motorisations, ce choix qui a généralement un profit
¢conomique et commercial.

Pour cela les transporteurs de nos jour sont doté en général de propulseurs
double flux, ce type de turboréacteur est caractérisé par des rapport de
compression el des vitesses de rotation élevés d'une part et des rendements
parfaits d’autre part . ¢n prend comme exemple CEM36 de ‘SNECMA®™ | GESC
de ‘Géneral Electric” ou PW4000 de “Pratt & Whitney ™.

Dans notre projet. on va étudier le cyele thermodynamique réel a zaz a
propriétés vanables et les performances d'un turbofan, -

Pomnt de vue thermodynamique, lanalyse paramétrigue du cycle nous s
révélé un certain compromis entre les conditions du vol, la température de la
chambre de combustion, le taux dilution et Tetheacité des elements du moteur
pour déternuner ces performances.

Notre etude est representé sous forme dun logiciel qui se compose en un
code de caleul, qu est effectner par FORTRAN 90, et une interface praphique

qui facilite la mamipulation et 'exploitation

Afin de donner a notre étude un aspect plus pratique, on a appliqué notre
code de calcul sur le PW 4000

Pour mené bien cette dermiére, nous avons suivi la démarche suivante .
e Dans le premer chapitre, en s inttier a la propulsion par turboréacteur.

e Pour le deuxieme, on va se familiariser avec les différentes notions et
théoréme utthse par lz sinte dans notre étude.

« [n troigieme chapitre on va présenter des définitions des rendements
et des performances.

e Armvant au quatrieme chapitre, o en présente notre [onnulation
mathématigue et les différentes hyvpothéses,
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e Aprés I'exécution du programme, en analyse et en interpréte les
resultats.

s On termine avec une conclusion geénerale.
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CHAPITRE 1

GENERALITES SUR LES TURBOFANS




Cednéralites swr les turbafans Chapitrel

Historigue :

Les turbines a gaz font partie de la catégorie des turbo machines, elles
sont définies comme étant des appareils dans lesquels a lieu un échange
d’energe entre un rotor tournant autowr d’un axe & vilesse constante et un fluide
en écoulement permaneant.

Selon le type de fhnde utilisé, dit fluide actif ou fluide moteur, on a
affaire, a une turbine hydraulique, une turbine a vapeur, ou une turbine a gaz :
dans ce dermer cas, le fluide moteur le plus fréquemment utiisé provient des
gaz de combustion dun combustible solide. liquide ou gazeux.

Selon le type d'énerme delivree, les turbines a gaz se répartissent en deux
parties, les turbomoteurs fourmissant 1"énergie mécanique disponible sur un arbre
ct, d'autre part les turbo réacteur foumissant de I'énergie cinétique ntilisable
pour la propulsion.

Dans I'hustonre de la turbine 4 gaz, on peut distinguer trois périodes

- La premiere. celle des précurseurs. est trés ancienne puisqu’il est
classique de Ia fare remonter 4 Heéron d° Alexandrie avece son éolipile (qui est un
apparcil imaginaire pour meftre en évidence la force motrice de la vapeur
d’eau) ; viennent enswite les premiers dépdts de brevets, pour les turbo-moteurs,
en 1791 1" Anglais John Barber brevette un appareil hybride puisque la turbine a
gaz comportait encore un compresseur  allermatif. Pour ces turboréacteurs, ¢’ est
le Francais Lorin qui. en 1911, en fait breveter le principe.

La deuwxiéme, celle des réalisations, commence a la fin du XI¥Xe sigcle et
peul étre considéré comme achevée en 1951 ; Entre 1872 et 1900 environ les
premiers turbo-moteurs sont effectivement construits, mais ne peuvent atteindre
leurs autonomies par suite  de 'insoffisance des rendements de compression et
de détente ; par contre entre 1901 et 1906 les recherches des francais Armen
Gand et Le Male aboufissent au premier turbomotewr autonome avee un
rendement globale de 3% Entre 1935 et 1945 de nombreuses réalisations
apparaissent, notamment dans les domames acronautiques ou les turbines a vaz

eneficient des activites de recherche menées au cours de la derniére guerre
mondiale,

Le premier vol d'un avion ¢quipé d'un turboréacteur a liew en Allemagne |
fin aodt 1939 (moteur HES3 monté sur avion Heinkel 178 V1) , précédant en
mai 1941 | une réalisation voisine en grande Bretagne (moteur de Whihle W1X
monté sur avion Gloster [28),

—ee
e e T L T e T R o
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{rdmérlites yur les turbofans Chapirrel

Enfin 1951 voit deux premiéres mondiales avec des turbines a zaz de la
firme frangaise turboméca : le 18 avril |, ¢’est I"hélicoptére SO 120 qui effectuc
un premier vol propulsé par un turbomoteur , L’'TOUSTE Le 6 novembre , ¢lest
ie premier vol d'un turbo-réacteur a double flux, Paspin, monté sur le fouga
eemean 1V,

- La troisieme, la période industriclle, commence en 1939 :Clest en effet |
au cours des cinquante derniéres années que ces machines se sont développées
de fagon tout a fait spectaculaire. On peut citer m.Seddile qui dés 1948
présentait avec raison cetfe ¢volution le 2 mai 1952, L’ére des turbomachines
débute par le premier vol regulier Londres-lohannesburg . d'un  dehcurlland
Commet [ propulsé par quatre turboréacteurs Ghost.

I-Les propulseurs :

I-I Rile :

Pour gqu'un aéronefl puisse premdre son envol, il faut hui Commumquer
pendant sa course de décollage une vitesse, afin qug__r;_aisse SUT sa slruchure
(voilure, fuselage) une régultante  aérodvnammque R, cette  demiére  se
décompose en deux forces (Rx) et (R7) tel que :

(Rz) : est la force de la portance équilibrant le poids de I'aéronefl (Pl
(Rx) est la force déterminée force due 4 la résistance a Iair,

¥

—
ARz

[] _‘_ ol e e g
T, ———— P = P
— ———
Rx
_J;;Illﬁ v

Figure (1 Jl )




Gencralites sur fes turbofans Chapitre]

Lorsque  la witesse de [aéronefl est suﬂisaﬂ‘rg et que la composante
verticale de la résultanle agrodvnamique portance (Rz) devient supérieure au
noids (p) de I'aérenef celui-ci  prend son envol. Le réle dn moteur est done
d assurer 1"accélération de 1aéronef au decollage et de fournir, en vol stabilise
rectiligne, une force (F) opposée et égale 4 la trainée de 'avion (Rx).

Done le propulseur assure une production d’énergie suffisante ct la
transforme en force de propulsion.

{-2- Differents types de propulseurs :

Om distingue deux catégoncs de propulseurs qui sont

- Les prapulsenrs qualifies de directs |

Se sont des propulseurs délivrant directement une force ; leur caracténsnque
principale est appelée poussée F expmimés en Newlon ou deca newton (dan) | ces
moteurs équipent la plupart des acronefs commerciaux ¢t militaircs dans le
Mach d utilisanon ¢st situe entre 08 et 2.3,

- Lex prapulseurs gualifiés d indirecis

Ils produisent une puissance sur arbre (WA @ Exprimee en kW) qu est ensuite
transformée en puissance propulsive par une aotre origine. 'hélice. Ces
propulseurs se subdivisent en deux catcgones qui sont |

Les turbopropulseurs ou groupe de turbopropulseurs (GTP) et les moleurs
a pistons ou groupe de moteurs metopropulscurs (GMP). Les premuers ¢quipent
des aéronefs plus particuli2rement adaptés aux courtes étapes tels les avions de
transports régionaux (ATR) et dont le Mach d otihsation est voisin de 0.5 a 0.6,
alors que les seconds sonl montés sur les acronefs d aviation geénérale (de
founsme ou de travail aéricn) de faible capacité et dont le Mach d’utilisation est
proche de 0.3.

{-3- GTR double corps, double flux, sec

A cause de 'avementanon de 1a masse des acronefs  les motonstes  onl
propose de  développer des GTR fournissant plus de  poussée . pour cela, les
constructeurs ont augmenté le nombre d'etages du compresseur el par voie de
conséquence le nombre detages de la turbine,

Linertic des attelages augmentant avec la masse des ensembles tournants.
afin que ces moteurs puissent répondre dans des temps relativement cownts,




(Géndralités sur les turbofans Chapitrel

Les constructeurs ont réalisé des compresseurs en deux ou {rois parties.
Chaque compresseur est entraing par son (ou ses) €lage (s) de turbine respective,
ce quu nécessile des arbres concentriques

Le premier compresseur, qualifié de basse pression (BP) est entrainé par
la roue de turbme de BP :Cet ensemble est appelé mobile ou attclage basse
pression. Le second compresseur dit haute pression (HP) est caractérisé par son
regime tournant plus vite.

Sur ce tvpe de moteur, afin de créer un dewaéme flux, les motonstes
ajoutent des étages de turbine basse pression qui entrainent le compresseur
basse pression dont la premiére rangée d’allettes-rotors est appelée le « fan », el
genere deux débats dair

- Un débt d'air mterne ou flux chaud subissant une transformation
thermodynamique qui créc une poussé appelee, poussée flux chaud

Le fan et ses rotors externss constifuent un €tage de compression qui
augmente 'énerge de pression du debit dair exterme qui le traverse. Cetie
energme est ensuite transformes en énergie cinétique dans la tuyére secondaire
(Ou externe ).

Cette mise en vitesse de flux externe génére la poussée du flux externe ou
flux froid. La poussee totale du moteur est la somme des poussées fournies par
chaque débit d"ar

Ce moteur est dit « sec » par oppesttion a dautres types de turboréacteurs
qui sont équipés de postcombustion ou réchaulTe.

Les turbofans sont caracterises par leur taux de dilution (& ) definl comme
étant le rapport du débit d”air externe au debit d air mterne.
A titre dexemple :

e = 1 pour les JTTSD équipant les Boeing 737-100-200,
=6 pour le CEFM36 equipant PAwrbus A320.
w =9 pour le GE 9 ¢quipant les Bocing 777.

Ce tvpe de moteur est trés bien adapté pour les aéronefs subsoniques
commerciaux dans le Mach de croisiere est voisin de 0.8,




Crémeralités sur les turbofans Chapirrel

-3-1- Les différents types de turbofans :

tiliedés dés la fin du dewiéme conflit mondial sur les aéronets
commerciaux et militaires, ces moteurs ont connu une grande évolution dans
leur conception et leur performance jusqu'a nos jours.

Les trois grandes catégornies de turbofans sont

1. Turbofans avec flux séparé a la sortie :CFM36-5 (a, b, ¢} de Général
Flectrique et SNECMA et PW4000 setrie de pratt & witney.

2. Turbo fans avec flux melangé 4 la sortic : V25000(A,d)de [AE
(international aero engin).de Rolls Rayee

3- turofans by-passe

Le bay-passe est un turboréacteur double flux mais il n’a pas de soufllante
proprement dite ; ¢’est "air du compresseur B.P qui s¢ partage en dewx parties

- Une premicre partie qui suit le evele chaud,
- Une deuxiéme partie qui passe dans le by-passe et sort par la tuyere
de flux exteme.

Exemple :

- F100-PW229 de pratt & witney (o =0.4)utihsé pour les F15,F16.
R1D-33 de conception (=043 ) utilisé pour les MIG29,

14— Les stations d'un turbofan :

Afin de pouvorr caracteniser plus facilement les variations des parametres
dans différents composants d’un turbofan, celui ci est découpé en différentes
stations couramment utihsées el (qun sont représentées dans la figure (1- 2 ).




tTendralites sur fex turhofuns Chanitre/

Amsi traditionnellement pour un GTR double flux de 'amont vers 1"aval
on frouve successivement ;

Station 0 :conditions ambiantes
Station 1 ; entrée d anr

Flux primaire :

Station 2 : entrée de compresseur basse pression
Station 2.5 : entree de compresseur de haute pression
Station 3 ¢ sortie compresseur haute pression

Statton 4 | sortic chambre de combustion

Station 4.5 : sortie turbinie haute pression

Station 5 sortie turbine hasse pression.

Station @ :€jection flux prunaire

I'lux secondaue

Entrée fan
Station 13 | sorte stator fan
Station 19 :Ljeetion flux secondaire.

m
=
| 1.4 b ;
i i
| ! b -I1 &

Figure (I =2 ) ¢ les siations du turbofon
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I-5- U'entrée d’air : section|1-2]

I-3-1- Le rile ;

L entrée d’air est une conduite destinée a capler I’air et a 'amencr dans
les meilleures conditions possibles a I'entrée du compresscur,

Sa forme est étudiée pour présenter le profil de vitesse le plus homogene
possible a I'entrée compresseur et cela aux conditions de vol (Mach, altitude,

régimes moteurs), évoluant du régime de décollage jusqu’au regime ralenti sol.

1-3-2 formes de 'entrée d’air en régime subsonique :

On pourrait penser que l'entrée d'air n’est pas indispensable pour
alimenter le compresseur ; en effet, on peut imagmer le compresseur captant
ditecternent 1’air dont 1] a besoin. Mais le compresseur, en fonctionnant, étabht a
son entrée, un Mach bien spécifique qui est généralement d’environ 0.6.

L’ors quion est a un Mach de vol M plus grand que M2. la o de
conservation du débit imphque une section AU plus petite que A2,

Le tube de courant d’air entrant dans le compresseur formera donc un
divergeant pour venir se raccrocher aux bords du compresseur,

Malheureusement. ce raccordement se fera avec des tourbidlons et par
conséquent, avec des pertes de pression géngratrice.

C’est pour ¢éviter cette mauvaise alimentation du compresseur el cette
perte de pression génératrice que 1"on dispose d une entrée d air.

la loi de comservahon de la masse ramene a |

d o A dl
- -~ = [ ( 1-1)

0 A v

1.”équation de Bernoulll nous permet d ecrire :

i —
= e Wl == B (1-2)
E |
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D’autre part, ["équation d"Hugonio qui détermine la vitesse du son est

: ar
a“” = e
5 (1-3)

A la section
P ; pression
2 - densiié

La combinaison des formules précédentes (1-1).(1-2)et(1-3) nous donne
I"évolution de la section en fonction de la wvitesse de I"écoulement et du Mach

d évolution :
A dav 2
=4 |:4‘V — ]:| { 1-4 3

A V

En résume, si aéronel évolue a environ M= 0.87, I"écoulement doit étre
fremé a un Mach maximal de fonctionnement de 0.6, ¢e qu nous ramene a
utihser un divergent,

C’est pourquol toutes les entrées d'ar d'aéronefs subsoniguc sont de
sunples divergents,

F-3-3- Fvolution des parameéires :

I-5-3-1- pénéralilé :

Intre les stations (1) et (2). nous pouvons résumer dans le tableau ci-
dessous (tabl-1) les vanations des parameétres physique dans ['entrée,

Paramétre | THEORIE REEL
M Constante | Constante
Vv  Diminue | Diminue
Tt | Dimmue | Diminue
x | Augmente | Augmente
Pt | Constante | Constante
P | Augmente | Augmente

Tableau (I-1) : La varation des parametres physigues dans entrée Jd air

10
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1-3-3-2- Notation d’efficacité :

On appellera efficacité de la prise d’air, le rapport entre la pression d arrét
iscntropique movenne a la sortie du diffuseur, et de la pression genératrice de
I’ écoulement incidente | elle est notee o .

Cette notion est introduite pour quantifier 'irréversibilit¢ subie par
I’écoulement interne, qui est di au choc produit par I'effet de couche limite sur
la paroi.

0 'y
| E e ’
. -
0.90 S S
0.8! T
0.61 :
0 » MO s
0.8

Pour une entrée dair simplement divergente, si on trace 1'évolution de
I"efficacité en fonction du nombre de Machs, on cbtient la courbe ci-dessus ;
nous vovons que ce type d'entrée d’air est bien adapté aux aéronefs ; Son
efficacité est voisine de 0.98 a4 Mo - 0.8 qui est le Mach de croisiere des avions
COMMETCIANY.

I-6 le compresseur : section{2-3]

I-6-1- Rile :

Son role est d augmenter la pression du fluide actif avec un rendement
aussi élevé que possible, assurer le débit requis, et alimenter la chambre de
combustion avee un Nuide suffisamment ralenti, stable et le plus homogéne
possible,

[-6-2- Description

Il existe denx tvpes de compressewrs: le compresseur centrifuge ef le
compresseur axial,

11
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On peut trouver aussi sur une turbomachine deux compresseurs
centrifuges en série (exemple le Dart qui équipe F27) ou un compresseur axial
suivi d'un compresseur centrifuge (on prend comme exemple le bastan I de
turboméca qui équipe le Nord 2.6.2) ou encore deux compresseurs axiaux en
serie.

("est le cas de tous les réacteurs double flux civils actuels.

1-6-2-1- Compresseur axiale ;

T.e compresseur axial est constitué de :

a) Un rotor formé dun empilage de disques a la periphérique desquels sont
fixées des aubes ;

b) Un stator qui est le carter du compresseur et a I'intérieur duquel sont
fixées des rangées circulaires d’aubes,

¢) Les aubes sont constituées de profils a¢rodynamiques ; chaque anneau du
stator avee scs aubes s’ gppelle une gnlle d aubes stator,
Lorsgue le compresseur €5t monte, nous rouvons successivement d amont

en aval des grilles d aubes rotor suivics chacune d’une grille d’aubes stator,

I’ensemble, comprenant une grille d’aubes rotor swwvie d'une gmlle
d’aubes stator, s°appelle un étage de compresseur.

Lorsque I’ensemble des gille s rotor ¢t stator forme un seul bloc, Je
compresseur est dit sunpie corps.

i .
%
Ayl

Abih ¥ fis” o b
5 ——— EYA

|

|

hh .
| ST T e any

Figure (1-3 )} Compresseur axial
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1-6-2-2-Compresseur axial double corps :

Afin ¢ obtenir des taux de compressenr éleves tout en ayant des imerties
acceptables, les motoristes réalisent des compresseurs doubles corps ; chaque
corps est entrainé en Totation par son ou ses étages de turbine.

- Chaque corps (ou attelage compresseur-turbing)est caractéris¢ par un
régime de rotation.

Exprimé en « RPM »(rotation par minue) ou en pourcentage d’un régime
de référence défim par le constructeur.

En partant de [’amont vers I"aval. le premier compresseur est nomineé
« mobile basse pression » et son régime N1 | le second est appelé mobile « haute
pression » ¢t $on régime noté N2

i
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Figure(1-4 ) : Compressenr double corps
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I-6-3- fonctionnement aerodynamique d’un étage de compresseur :

La figure (I-5) permet d’expliquer le fonctionnement d un compresseur
axial a partir du développement-plan d’une¢ coupe cylindrique de rayon R, le

filet d*air se présentant & ["entrée rotor avec la vitesse Va ( Figure suivante ). Le
rotor étant ammé de la vitesse tangentielle U , Les filets d’air se présentent au

. . 17 : , -
rofor avec la vitesse relative ¢ tel que : la vitesse absolu est régit par la
relation suivante |

l:;a - I’?{x + L_';

Deux ailettes consécutives formant un canal divergent de telle manicre
que la vitesse de air relative va dimmuer soit

W Fi Jci ‘W‘ f ‘ d’ot b féi >H _

e . L |
Pt /
3 Eey
.'I//’ J"’::’r |
ol i 1
i |
S
i i . |
X i
plog T [paam & plen %
sa TH
v .
[ N
el g b
; f ?I" \"\_
a4 H‘-\
L o
5 v | \:}
.-r'-’.‘
"
el 2 1‘
r - o
¥ r

Figure ( 1-8 ) : Ler vitesses des filets o ‘air a travers un étage de
compresseur
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Les filets de I’air sortent du totor avee la vitesse absolue -

Deux ailettes adjacentes stator forme également un divergent ; les filets

) , rr . N—
d’alr sortent avec une vitesse L?‘ dont le module est inférieur & I’.ﬁ d on

B>Fp

Afin de rendre le compresseur périodique, les constructeurs s’arrangent
pour que :

—_

f"é =

ot

Pour des vitesses d’entrainement variant de 200 & 450 m/s. un étage de
compresseur axial est capable de fourmir des taux de compression allant de
1,242,

Le rendement dépend de nombreux paramétres (charge aérodynamique
des aubages, nombres de mach des écoulements, taille des machine etc ) mais se
rrouve generalement compns entre [U.8 et 0.90].

1-6-4- Evolution des paramétres :

En décomposant 1'evolution des paramétres dans les différemis éléments
d'un €tage compresseur, puts en les addibonnant ligne par ligne, nous en
deédwisons 'évolution dans un étage et par extension dans lc compresseur
(tabl- 2 ) ; ces évolutions sont obtenues pour un régime proche du maximum.

PARAMETRES | ROTOR | STATOR | ETAGES |
W | diminue | diminue
v | augmente | diminue | constante
Tt augmente | constante | augmente
A augmente | augmente | augmente
j i augmente | angmente | augmente |
i Pt augmente | constante | angmente |

Tableau (1-2) : variation des parameétres physiques dans le
compresseur
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1-6-5- Le pompage :

1-6-5-1- Définition -

Le pompage est le phénoméne qui, & partir d’un décrochage acrodyvnamique
des filets d"air sur les profils d*aubes, se traduit par I"inversion périodique de
["ecoulement dans le compresseur,

1-6-3-2 Cvcle de pompage :

Supposens que pour une raison quelconque, la vitesse d’écoulement dans
le compresseur diminue, celui-ci conservant sa méme vitesse de rotation, en
nous rapportant au triangle des vitesses, ( figure précédente ) nous voyons que

U conserve méme module, méme direction et méme sens. par contre le module

de I, diminuera et I’ oricntation de W, sera différente,

Nous aurons alors un angle d’incidence « i» qui sera plus grand - et 4
partir d'une certaine valeur, il apparaitra sur Pextrados des tourbillons quu
diminueront considérablement I’ efficacité du compresseur,

La pression du réacteur { chambre de combustion, elc.. . ) deviendra
superieure a la pression de sortie de compresseur et ce déséquilibre entrainera
une mversion du sens de I'écounlement. Cette inversion de 1'écoulement dans Je
compresseur est brutale ct a pour effet, une baisse de pression dans le récepteur
et une augmentation de Ja pression dans le compresseur. Les filets d air
reprennent alors leur écoulement nommal et nous allons amorcer un nouveau
evele,

St & la fin de ce cycle. la cause de pompage n’a pas disparu, nous allons
nous retrouver dans les méme conditions de fonctionnement qu’en début de
pompage el nous allons amorcer un nouvean cvele.

Le pompage est un phénomeéne dangereux car il soumet Ie COMPTEsSCUr a
des contraintes thermiques el vibratoires pour lesquelles i1 n’est pas prévu. et il
entraine une surchauffe de la turbine. Un pompage important pent ce terminer
par 'extinction du réacteur ou, au pire par sa rupture.

[-6-5-3- Décrochace tonrnant :

L est un phénomene qui est mis en évidence par "expérience (voir fisure
swivante ). Si pour une raison quelconque, I"aube (1) décroche, le debit dans la
section de passage (1-2) diminve. tandis qu’il augmente legérement dans le
canal voisin.

Jf

16
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L augmentation de débit dans le canal (0-1) supprime le décrochage de
I'aube (1), alors que la diminution de débit dans le canal (1-2) entraine le
décrochage de I'aube (2) et amsi de =uite. Il est & remarquer que le sens de
propagation du décrochage tournant est inverse au sens de rotation du rotor,

On peut avoir sur un méme compresseur plus d'une zone de pompage
tournant. Le pompage tournant apparait avant le pompage wntégral el sowmet le
compresseur a des vibrations.

Les principales causes de pompage sont !
- Le faible regime du mateur

- L'obstruction thermigue

- Les conditions de vol,

pour teculer les limites du pompage. les construcieurs ont équipé les
moteurs de certains nombres de dispositifs tels que ; )

- aubes stator orientables
- vannes de décharge sur compresseur

- Limitewr d"accelération au niveau de la régulation.
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Figure (1-6 } : Decrochage tournant
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1-7- La chambre de combustion ;

I-7-1-Le role

Le r6le de la chambre de combustion est d'élever le mveau de
température du fluide en écoulement permanent pour Jla combustion du
carburant, et aussi d’assurer a Uentrée du distnbuteur de turbine une répartiion
de iempérature tant radiale que circonférentielle convenant au bon
fonctionnement et a la tenue mécanique de la turbine,

1.7.2. Description :

La chambre de combustion située entre le compresseur BP et la wrbine
HP, est constituée des éléments suvants :

- Un carter externe de forme annujaire sur lequel est centré les carlers
des modules HP,

- Un tube a flamme centré sur injecteur carburant et dont ["extremite
aval supporte les stators de 1"étage HP turbine.

- Un ou plusieurs mjecteurs de carburant assurant la pulveérisation du
carburant,

- Un dispositif d amorgage de la combustion appelé allumeur.
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Fioure (1-7 ) ; La chambre de combustion
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- Un diffuseur de forme divergentie assurant la continuité de la veine
d’air sortante du compresseur.

- Une enveloppe inierne assurant d'une part la protection de Parbre
compresseur mrbine HP, et supportant d’autre part des dispositifs
d’étanchéité de 'enceinte du roulement.

1-7-3-Etude thermodynamiqgue :

La combustion s¢ déroule a pression constanie (isobare ). La puissance
théorique est celle dégagée par la combustion supposée parfaite du carburant.
Pour les carburéacteurs (keéroséne ) le pouvorr calorfique est

Pei = 427 x 10° Kj/Kg

En réalité, une chambre de combustion est toujours le siége d'une perte de
pression totale, on perte de charge (voisinage de 3 4 5%, nous la qualifierons de
pseudo-bar,

Par ailleurs, dans une combustion réelle, une partie du carburant reste
imbriilée et le pouvoir calorifique inférieur vane selon les lots de carburants
utihses.

Le rendement de la chambre de combustion (Berner) 77, *™ est

(

[

+ nt o, VA, — AL

M

m,p

oF
Avee ; M, et B vorr chal

J-7-d-Fonctionement de [n chambre de combustion :

Avant d’aborder le fonctionnement proprement dit de la chambre de
combustion, définissons quelques nofions -

- Ledosage :

Cest le rapport de la masse de carburant a la masse d’air qu ha est
meélange pour effectuer la combustion.

Lorsque tout I"oxveene de 1"ar a éte utilisé pour briiler complétement tout
le kérosene du melange, on dit quon a un dosage steechiometrique ou

19
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théorique, correspondant au mélange d’un gramme de kéroséne et d’environ 13
srammes d air, représenté par

fa=1/15=0.067

- La richesse :

(est le rapport du dosage réel au dosage stoechioméimque, représenté

par ;
.f fw -‘Ir Jf!-:'
avec : - Ty, dosage steechiomémgque

- Jr dosage reel

S j = 1: on a un mélange riche et tout le carburant ne peut briler
complétement

51 f < 1: on a un melange panvre ¢t tout le carburant peut briler
complétement

combLsion
possible ornstiom

impassible

conbsLic
impassibl

tichesse |

Figure (1-8 ) : La courbe P4 (r )

Signaloms que dans une chambre de combustion d’un turboréacteur. on a
gn movenne une richesse maximale compnse entre 18 a 25%.

- Taux de combustion :

C7est la puissance calorifique mise en jeu dans l'unité de volume d’une
chambre de combustion. On 'exprime en kW parm* |

Nous pouvons mamtenant aborder le fonctionnement d’une chambre de
combustion.
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C’est a Uinténieur du tube a flamme que doit se faire toute la combustion
du kéroséne, et cela nous raméne a défimir les conditions qui, en prahque,
permettront w1 fonctionnement satisfaisant.

Ces conditions sont ;

- la richesse

Nous devons toujours rester a I'intérieur du domaine défim par la

courbe ZL( r) (figure précédante ).

- Lavitesse de propagation de la flamme -

Considérons un mélange carburé et amorcons la combustion en un point.

Nous aurons une réaction chinique exothermique qui échauffera les
molécules autour du point d’amorgage jusqu'a une température a laquelle la
réaction chimique échauffera une nouvelle couche de molécule qui réagiront a
leur tour, et nous aurons ainsi, une propagation de la flamme a 'ensemble du
meélange carburé. Celte propagation s’effectue & une vitesse qui depend de la
richesse, de la pression et de la température du melange.

Dans le cas de chambre de combustion d’un G.T.R. I'air n'est pas
immobile, mais en écoulement permanent et i est impéranf d’avor termine la
combustion avant la sortie du tube & flamme, ce qui implique une vitesse
d*écoulement dans le tube 2 flamme inférieure a la vitesse de propagation de la
flamme.

- La pulverisation du carburant :

Lorsquion pulvérise dans de ["air des gouttes de carburant dont le
diamétre est compris entre quelques dixiemes de millimeétre, on constate que lfes
plus fines briflent complétement, alors que les plus grosses brilent partiellement.
ce qui se traduit par des fumées et des dépots de carburant.

Om arrive @ avorr une pulvérisation dans a peu prés tout le domaimne
d unlisation. grace aux imjecteurs Duplex.

- La turbulence -

Une fine pulvérization du carburant n’est suffisante que pour unc
combustion compleéte,
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En effet, celle-ci n’est possible que si toutes les gouttelettes de carburant
puissent se trouver en contact de I'air ; ¢’est pour augmenter les chances dc
rencontre air-carburant que 1’on erée une turbulence.

Ainsi, les constructenrs ont prévu a la sortic du compresseur un diffuseur
qui ralentira la vitesse d'écoulement de gaz:.done l'ar amve dans le
compressenr, passe dans le diffuseur qui le ralentit et pénétre dans la chambre de
combustion ou il est divisé en deux :

- Lair primaire -

L’air primaire pénétre dans le tube & flamme aprés avoir traverse les
aubes de turbulence qui lwi impriment un mouvement tourbillonnaire. La
quantité d’air admis dans le tube a flamme est prévue pour donner, avec le
carburant un dosage sensiblement steechiométrique, puisque ¢’est lul qui permet
la plus grande vitesse de propagahon de la flamme.

- ['gir secondaire :

L air sccondaire s écoule autour de la zone primaire a grande vitesse. Il
servira 4 refroidir le tube 4 flamme. 4 stabiliser la flamme dans |a zone prmeare
prés de I'injecteur et & diluer les gaz de combustion pour qu’en entrée de
turbine, la températurc ne soit pas wop élevée afin dassurer une meilleure tenue
des aubages de la zone de turbine,

I-l I3 ! #.':..
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Ficure (1-9 ) ; Chambre de combustion
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1-7-5- Description technologigue

Les maténiaux uahisés pow la réalisation des tubes a flamme sont des
aciers fortement alliés, dont les principaux éléments d’addition leur conférent les
caractéristiques leur permettant de résister aux contramies.

Ce sont des aciers au cobalt (tenue thermique ), nickel(tenue mécanique ),
chrome(résistance a la corrosion a haute température ), dont on ameéliore la tenue
thermique par la projection a la torche au plasma d’un réfractaire, dont le plus
utilisé cst la zirconite d yvttrum.

Lenveloppe externe (constituant le carter de la chambre} en acier
moxvdable permet le raccordement compresseur et turbine.

1’enveloppe mterne asswre la protection themmque de 1'arbre HP, et par
une série de joints d’¢tancheité, interdit Ia pénétration de gaz chaud vers 1 arbre.

1-8- La turbine:

1-8-1- Role :

Cette demiére, située en sortie de chambre de combustion, est le siege
d'une detente adiabatique qu transforme |'énerme disponible dans le fluide actif
en énergie mécanique nécessaire a ' entrainement du compresseur.

1-8-2- Description technologique :

La turbine est constituée d’une partie fixe ; Le stator ou le distributeur de
turbine, ¢t d"une partic mobile ; le rotor ou roue de turbine.

Le rotor est formé d’un empilage de disques au péniphérique desquels sont
fixées les aubes de turbine {turbine axiale a plusieurs ¢tages ).

Le stator est le carter de la twbine. A U'intércur de ce carter on a des
rangées cuculares daubes,

Dans le cas d'une turbine axiale, on trouve successivement, d’amonl en
aval, des grilles d aubes stators sutvies chacune d’une grille d’aubes rotors,

L ensemble comprenant une gnile d aubes stators suivie dune grille
d’aubes rotors s'appelle un etage de turbire Les ailettes stator délimitent des
passages convergents, la vitesse des gaz qui le traversent va augmenter ; ¢ qul
5 accompagne d une détente.
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Les ailettes totors définissent. elles aussi des sections convergentes La
vitesse des gaz briilés augmente et les gaz continuent a se détendre.

1-8-3- Fonctionnement aérodvnamigue :

La (1-10) permet d expliquer le fonctionnement d’une turbine axiale a
partir du développement-plan d’une coupe cylindrigue,

Deux ailettes consécutives délimitent un convergent ; les filet d’air sortent

du stator avec une vitesse V¢ dont I module est supérieur a celui de la,

Les gaz sortent du stator avec la vitesse absolue V& Le rotor tournant & la

vitesse circontérentielle {/  les gaz se présentent aux ailettes rotor avec la
vitesse relative Weiel que

Va=U/-+ s

Dans le rotor, le module de la vitesse relative Wy est supérieur a cehu de
W,
Les paz sortent du rotor avec un vitesse, tel que !

slabol enl b s

=

Fioure ( 1-10) : Diagramme des vitesses dans un étage de turbme

‘
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Afin de rendre la turbine périodique. les comstructeurs s’arrangent pour
que :

I};rzl;{ﬂ'

les sections annulaires d’une turbine axiale sont croissantes (velne
divergente ) au fur et & mesure de la détente, afin de conserver un mach axial
compris entre 0.4 et 0.6 en sorhe de roue.

Avec une vitesse d entrainement en téte de pales de I"ordre de 500 m's,
un étage de turbine axiale est capable de fournir un taux de détente de "ordre de
3.6, avec un rendement isentropique supérieur ou c¢gale @ 0.85; pour des
turbines moins chargées, les rendements peuvent atteindre et dépasser 0.90.

En réswimé, nous aurons les évolutions suivant ;

[ PARAMETRE | STATOR | ROTOR | ETAGE :
W Augmente | Augmente
vV Angmente | Diminue | Constante
Tt Constante | Dunmnue | Diminue

, T | Dimmue | Diminne | Diminue

| P | Diminue | Diminue | Diminue

; Pt | Constante | Diminue | Diminue

Tableau (1-3) : [ évolution des parameétres phvsiques dans la turbine
: : PrvsIg

1-8-4-Contraintes supporiées par la turbine :

Fn raison de limportance du traval demandé et des conditions
particuliérement difficiles dans lesquelles ce travail est récupere, la réalisation
des turbines réclame un soin tout particulier,

l.es turbines subissent des contramtes de trows types .
- contraintes mécamques - [oree centnfuge, achon des gaz,

- contraintes thermiques ; temperature élevée, mégalité des températures.
- contraintes chimigues @ COrrosion.
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Fieure (1-12 ) : Les contratntes suppaortent par la mrbine

F . action des gaz sur les profils,

r: force de réaction due a I’accélération dans le canal.
R résultante de Fet r

R : composante amenant le couple turbine.

T : composante dirigee vers 'armere,

Cette action est tres inféressante car clle se soustrait de la poussée axiale
du rotor du compresseur qui, elle, est dirigée vers ['avant, les deux rotors éfant
accouples.

1-9-La tuyére d'éjection : section| 5-9 |

1-9-1-rile :

Le but d’une tyeére ou canal d’éjection, est de transformer I’énergie de
pression des gaz chauds en énergie cinétique. Clest dans e canal d*gjection qu’a
lieu la détente utile & la propulsion,
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1-9-2-Description d’un canal d'éjection convergent @ section fixe :

Devant assurer la mise en vitesse d'un  écoulement subsonique, ce canal a
la forme d'un simple convergent. I est composé des éléments suivants

- Une tdle interne et une tole externe constituant le col de la tuyére. Ces
deux téles concentriques sont fixées dans le carter arriére du moteur,

- On peut décomposer la tuvere en trois ¢léments, qu’ils sont-les
suvants |
- un cdne de raccordement
- une rallonge
- une buse.

rACCTTHa M LaLlonpe barpse

\\T_ET:*

= —

\

Figure (1-11) : La fuyere

Tous les réacteurs double flux actuels ont une tuyére a section constante,
c'est-A—dire que la section de la sortic de 1a buse est constante.

1-9-3-Etude aerodynamigue d’une fuyére a section fixe :

La tuyere permet le raccordement d’un espace amont dans lequel regne
les F: et I s dispomibles en sortie turbine. a un espace aval caracténse par les
conditions, 1.

Atnsi lorsque les deux pressions sont identiques ({5 = E ). la tuyére ne
débite pas et la vilcsse est nulle pour une pression statique. St 1'on aceroit la
pression totale le débit s"amorce et la vitesse augmente.




Gandralites sur lex turbofans Chapitrel

Comme Py et &3 sont reliés par la relation (1-5) (voir chap2).

.-
.!Dr.g} o J_:V_]'. 7 rv":
s =|1+ 50 | (153

et comme avee un simple convergeant la valeur maximale de M, est I'unité

Jorsque cette valeur est atteinte, le rapport j prend une valeur égale a 1.8%3 st

V=14 et 185s1 =133,

Dans ce cas particulier ce rapport qualifié de critique (la célente du son

est atteinte), est « 7. ».

Ia section de la tuyére est calculée pour qu’au régime maximal (régime
du décollage ), la vitesse d’injection soit maximale { tuyére somque ), c'est a

2
dirc —=1.

5

Dés la réduction du régime a la méme pression ambiante, la temperarure
d’entrée de la turbine diminue ; puisque le débit est réduit, la puissance de la
turbine chute alors et la valeur de pto évolue dans le méme sens, donc !

Bl .
gl
‘!r?s

Nous avons done une vitesse mféreure a la célénté du son (luvere
subsonique } mais toujours adaptee.
P

En supposant que - E =>I, cela veut dire que pour la méme pression, la
pression lotale serait supéricure a celle avant condwt 4 7. . La tuvere serait
towjours sonique (simple convergeant ). mais la détente ne serait pas termimce et
on aura alors pt9 =pl, cela génére une différence de pression sur Ja section de
la tuyére créant ainsi une poussée de culot, mais cela serail accompagne d'une

augmentation de la £ donc de la T en aval de la turbine,

A méme réeune de rotation, cela condutt a une augmentation des
pressions el températures totales devant la turbine, préjudiciable & la durée de
vie de turbine. Ce fonctionnement est utilisé par les moteurs militaires, amsi gue
par les moteurs a postcombustion,

|
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Le fait d’avoir une tuvére a section variable leur permet de régler le taux
de détente en fonetion de la pression ambiante.

I1-10 - La réonlation :

I-10-i- Principe de [onctionnement :

Les quatre signaux  [position manette, &, W, T ] Integrés par la
régulation, sont convertis en signal umque qui détermine I"ouverture du doseur
aqui est "élément principal de régufation @ Clest lui qui, par sa position fixe la
quantit¢ de carburant a injecter dans la chambre de combustion du réacteur,

Un mécanisme compare la vitesse du M, et Ia position de la manette de
poussée, puis 1l envoie un signal primaire de dosage a un dispositif
multiplicateur :la réaction de ce  dermer est asservie & la pression f2
sensiblement proportionnelle au dént de 17ar traversant le réacteur.

Le signal de sortie du disposimf muluplicateur agit directement sur le
doseur,

1-10-2-Fonctions principales de la resulation ;

- Sélection manuelle de Ta poussée.

- Régulation de la tempeérature ?:

- Contréle des accelerations et decelerations,

- Accroissement du régime du ralenti avee 1altitude, dont le but est
d empécher ['extinction du réactenr.

- Mamtien d'une poussée de ralenti constant & basse altitude, quelques
soient les conditions exiemes.

1-10-3- Régulation de la température :

Sur le réacteur PW. la temperature ]: (de 'entrée de la turbine ) est

maintenue constante pour chague position fixe de la manette de poussée.

Les paramétres [} et /N varient en fonction des conditions externes, qui
impliquent la modification du débit et du dosage de maniére a assurer la

T

régulation de 45, qui reste constante.

Cependant, pour obtenir une régulation plus précise, on mntreduit la

temperature ?;, (température d’entrée du compresseur ),
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I-10-4 - La régulation dans le compresseur :

Ne pas dépasser N max . eviter le pompage et les surpressions internes,

ce qui impliquera la présence de vannes de décharge « VBV »et des aubes
orientables sur le compresseur « VSV - »_ ainst que la nécessité d’un regulateur
de régime moteur « N » et d'un limiteur d’accéleération dans le bloc regulateur
de carburant.

1-10-5 -La réenlation dans la chambre de combustion:

Se maintenit 4 'miéneur de certaines limites de dosage afin d’assurer unc
combustion compléte du carburant dans tout le domaine de wvol en ewvitant
I"obstruction thermique sur reprise et 'extinction pauvre sur réduction de debit
carburant, Nous trouverons pour cela le limiteur daccélération dans le bloc
reégulateur carburant.

1-10-6 La régulation dans la turbine:

Ne pas dépasser une température Inmte et rémme maximum 2 cause du
{Tuage.

I-10-7- La réoulation dans la tuyere:

Fviter Tes nsques de pompaye par maneuvres nlempestives des reverses.

* Varable Bleed Vane (vannes de decharge )
¥ Varable Stator Vane {stators a calage variable )
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2. Introduction :

Dans ce chapitre on va se famibanser avec les notions et principes
thermodynamigues dont nous aurons besoin durant notre travail.

2.1 Eqguation de la conservation de la masse :

Considérons un petit element de volume fixe de dimensions dx, dyv ot &z, Le
bilan de la masse du fluide entrant et sortant par les faces de 1'élément de volume
fourmit une equation dite de continuité ou de conservation de la masse:

= i :‘ Oé-“;l‘ = E,-"
G, A AN Al _

0 3.1
& o & & k=)

rx. 3, z ¢ ) est la masse volumique du fluide au point M, c¢’est-a-dire le

rapport de la masse du flurde, contenu dans 1'elément de volume a 'mstant 7, et
du volume dx oy dz .

",

Fimure 2-1 conservaiion de la masse dany un tube de courant
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Dour un écoulement nermanent =f mono-dimentionnel, 1'équation de la
conservation de la masse sera;

g4V = oyl (2-2)

2-2- Equation de la quantite de mouvement :

Considérons I'écoulement stationnaire d'un fluide compressible dans une
conduite de section variable le long de sa fibre moyenne. La vitesse V. la densité
p et la pression P sont constantes a travers chague section du tube. Apphquons la

seconde loi de NEWTON. Cette loi s exprime de la facon suivante :

« Le taux de la vanation de la quantitie de mouvement par rapport au temps
d"une particule de fluide est égal & la somme des forces agissant sur le systeme, »

D'olona:

sp = 4,
dt

Si le régime est stationnaire, le bilan des forces et de la quantité de
mouvement sur le volume de contréle. donne (2-4 )

—
(|
1
LTS
AR

| | P, A4,

Fioure 2-2 : Les différentes forces agissantes sur un écoulement.

——
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Avec !

P1 : la pression s’exerce sur Al
P2 : 1a pression s’exerce sur A2

2-3-Rappel du principe de la thermodvammiiqiie :

Pour un systéme fermé, le principe d’équivalence conduit 4 'expression
sénérale snivante du premier principe [dans un systeme nnifié d unités] :

=
s

O-W= L —L (2-5)

Avec - Q : énergie fournie au systeme
W énergie fournie par systéme

La quantité U2 - Ul correspond a laccroissement de ['énergie U du systemie
entre Iétal initial | et I'état bnal 2,

La quantité Q) est la chaleur regue par le systéme, et W est le travail fowrn
qu milieu extérienr. L énerge U se presente donc comme une foncrion d’état. et le
premier principe de la thermodynamque exprime dans sa généralité une propriete
de conservation de cetle énergie, ¢ar, pour un systeme isolé du monde extérieur, on
a O=0 et W=0. ce qui entraine Ul = U2: don le nom de principe de la
conservation de l'énergie.

Il est souvent commode de disposer de la forme différentelie du premier
principe en vue de son application aux transformations infinitésimales. On écmt
dans ce cas:

dO=dU+dW (2-6)

On Q désigne la quantité de chaleur élémentaire recue par le systéme pendant Je
(emps @, et d W le travail correspondant fourni au milieu extérieur.

__________—_-_,____—-—-————__—-———'—__—_*_
33
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Dans ie cas particulier d'un fluide a pression p uniforme. le travail
élementaire d W se réduit au produit pd V et I'énergie totale L. a I'eénergie interne
E en I'absence d’énergie cinétique, l.e principe de conservation de I'énerge prend

alors la forme simplifice usuelle
dQ=dE+PdV (2-7)

L’étude des transformations qui s’effectuent a volume V constant, appelees
isochores (dV =0), permet d'mtroduire la notion de capacité rhermigue a

~ _(CE
C _(afl (2-8)

Lorsque la quantité de chaleur envisagée se rapporte a 'unite de masse ou a
la mole. la capacité calorifique correspondante prend respectivement le nom de

volume constant sous la forme:

chaleur massigue (spécifique ), On procéde de méme pour les transformations a
pression constante appelées isabares (dp = 0),

A cette fin, on inrodumit dans le prmcipe de la conservaton de |'énergie la

fonction d’état H=E + p V. appelée enthaipie du systéme, ce qu permet d’écrire
la relation (2-7) sous la forme

dQ =dH -VdP (29)

d’ou la notion de capacite thermmque a pression constante:

{6H
g, ] 28
) 5 3 Ao

(2-10)

Les capacités thermiques Cp et CV sont donc aussi des fonctions d'érat.
Elles dépendent en général de la température, de la pression et de la composition
du systéme. Pour un gar parfait, Cp et CV ne dépendent que de la température. Au
point de vue macroscopique, un gaz parfait est défini comme un systeme  (p. V)
obéissant aux lois de Joule et de Marotlie -

@ afempérature constanie, le volume d'une masse donnée d'un gaz parfait
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varie en raison Imverse de 5a pression x|
p N = constante.

Une transformation & tempéralure constante porte le nom d'isotherme.  Une
évolution fréquemment considérée aussi est celle de 'adiabanque. accomplie par
un systéme thermiguement isolé (dQ=0). On deduit du principe de la
conservation de 'éneruie gue 1'évolution adiabatique d'un gaz parfait obeit a la

fai !

PV = constante

Cp

FEE (2-11)

Elle est valable dans tout le domaine ot le rapport 7 peut €tre consideére
comme constant.

11 est souvent udle de fonmuler la lot fondamentale (2-6 ) sous la forme d'un
bilan d’énergie régissant les échanges avec le milieu extéricur. On ecnt alors que
I"aceroissement d'énergic @ U du svsiéme est attribuable. pour une part, a un flux
17 fourni par le milieu extérieur et, pour unc seconde part, @ une source provenant
des phénomenes intemnes, Le bilan s’éert done dU

[ — .IT !
dU EJFE{ +- ij.{r_; (2-12)
En particulier, pour un systéme ferme. la contribution extérieure est donnee par |

deb.":dQ_dHf (

[
2
|

e

Dautre part. la source engendrée par les contmibubions mternes doit étre
nulle. d on -

d:=0) (2-14 )

En effet. dans le langage des bilans, le principe de la conservanon de

e e ]

35
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I’énergie revient a dire que la source d 'énergie est identiguement rulle.

La formulation ( 2-12 ) présente un intérét particulier pour 1’application des
principes fondamentaux aux systemes ouverts. Pour le gaz parfait. ['équation
caracténstique simple :

PV=RT (2-15)

la température T est un diviscur intégrant de ¢ Q el que, par conséquent,

on peul écrire, pour un svstéme fermé a temperature uniforme, une égalité du type
suivant ;

Qo g __ Gl

R T -Rin’2 b
P

g

Ou (S2 §1) désigne l'accrossement dune fonction détat du systéme
dénommeée eniropie.

Dans le cas d “un gaz calorifiquement parfait qui est un gaz parfait avec les
chaleurs spécifiques (Cv, Cp ) conslantes.

On aura les simplifications suivantes -

H,—H =C,(L,-T) (2-17)
A (_,,In?'n'{lnE (2-18 )

36
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Done la conservation de I'énergie nous donne les grandeurs totales de
Penthalpie et de la chaleur :

Fona
x

s L’enthalpe totale ; Hys o _2_

I,’E
L= T
7

ey

» La température totale |

2-4- Le nombre de MACH :

Pour un gaz parfait, I'eéquation d’ctat est de la forme :
P = pFT

Ou R — 8314 J°C /moles est la constante des gaz parfais.

I es petites variations de la pression se propagent par rapport au flinde avec
une célérité (a). appelée célérité du son. qui est donnee par la formule :

J
(1=(}’RT)}3 (2-19 )

Lorsque les vitesses dun écoulement ne peuvent plus etre considerees
comme negligeables par rapport a la célérite du son, 1l faut abandonner Phypothese
de I'invariabilite de la masse volumique.

Cette masse volumique est alors une fonction du nombre de Mach local M,
rapport de la vitesse locale V 4 la célerité locale duson a @

g

Wz— Iz 220 ]
)

Si le nombre de Mach a I'infimi amont  est inférieur a l'unite, on dit que
["écoulement est swbsomgue. S1 M est supérieur & ['umté, 'écoulement est dit
SUPEFSONIGUE.

Lorsque M est voisin de lumité, on parle d’écoulement transsomigue,
I"écoulement présentant alors des parties subsemques et des parties supersomaques,
Le nombre de Mach peut avoir une valeur ausst grande que Uon veut. Lorsque
M =3. on a coutume de parler découlements hypersonigues.

37
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La valeur 5 n'a rien de critique, 1nais ¢’est envicon & partir de cetie valeur

que certains effets physiques prennent de I'importance. par exemple, la

dissociation de I'air. A I'aide de | “expression du nombre Mach, on peut déduire
T P

deux relations définissant les rapports T et ? tel que :
; .-

—-__l
T s SELE JPug
T}r'_-": [l‘l‘ 5 M= {2_21}

(2-22)

2-5-Le caleul de Cp

Pour un gaz parfait la valeur du Cp peuat ¢tre csumee par un polynome
d’ordre de sept ;

Cp=iy 4 24 {r")

Cp=AeA T+ ST e A TP+ A TV AT AT AR T

ou les coefficients Ai (1=0...7) sont résumés dans le tableau swivant ccs
coefficients sont établis pour une temperature comprise dans Pintervalle
[167°K- et 2222°K ]

NB: Le Cp est expnimer en ; Btu' Lbm. "R

Au niveau de la partie chaude le Cp s’écrit de facon suivante

- B F T
|+ /

1
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| LES CONSTANTES ' POLUR L’AIR PDHU_IQLE MELANGE |
| | (AIR&FUEL)
AD | 2.5020051.10 : 7.3816638,10 |
Al -5.1536879.10 7 1.2258630.10 °
| A2 65519486.10 - ' -.“-1.3??19{}1_m i
A3 -6.7178376.10 - 9.9686793.10 '* “_5
A4 -1,5128259.10 7" -4.2051104.10 7" |
AS | 7.6215767.10 " ].{'}21291%—.1{1'” :
A& 1.4526770.10 7 -1.3335668.10
A7 1.0115540.10 * T.Eﬁ?ﬂ?l{].-;}--';—

2-6-Le calenl de I ;

enthalpie peut étre cxprimée par la relation suivante

ho= j:{CFdT

T

ref

ce qui nous permet de I'écrire sous la forme d'un polynéme d’ordre de huit

h=h + AL+ A1~ AT + AT + AT + AT + AT + A.T*
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Ou les coefficients Ai (i=0...7) sont résumeés dans le tablean précédant. ces
coeflicients zont établis pour une température comprise dans | ‘intervalle  [167°K
et 2222°K ] et les valeurs dc h ry dans le tableau swvant.

NB : Le h est exprimer-en ; Btu/ Lbm.

Au niveau de la partie chaude le h s*éerit de fagon survante :

hm'r % ﬂ?;:rm
1+ f

LES CONSTANTES POUR POUR LE MELANGE
L’AIR (AIR&FUEL)
t B 11,7558886 30.58153

2-7-Le calcul de PHI ; .

On a:

s5-8i=CpdTPrid

On définis 1a fonction PHI « O W comime suit :

Ce qui nous permet de 1" écrire sous la forme d'un polynome d’ordre de
sept

. . AL

N IR 4,
D=, +A4,InT+AT +2"}”‘4—'f3+ Lt :

g

-~ -

A
g2
3 4 5 7

At}
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ou les coefficients Al (1=0...7) sont résumés dans le tableau précédant. ces
coefficients sont établis pour une température compnse dans | ‘intervalle

[167°K et 2222°K ] et les valeurs de @ ey dans le tableau suivant :

LES CONSTANTES | POURL’AIR POUR LE MELANGE
(AIR&FUEL)
| D 0.0454323 . 0.6483398
" |

Au niveau de la partie chaude le ¢ s°écnit de fagon suivante |

T ‘;ﬁfﬂr +f¢pm
|+ f

2-8- Calcul de R :

Pour un fuel de composmon {Cﬂ,}m la constante unmiverselle des oaz « R »

s*éerit en fonetion du dosage /. sous la formule suivante |

B 1.9857117
28 97— 10.946186

2-9-Caleul de Pr :

Pr est définl comme st

B =¢xpi —
p Pt\ 2

avec @ o est la fonction D pour Pr = |, se qui nous donne ) 0 =1.543323
exp. est la fonetion exponentielle

(- q}ﬂ

4]
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2-18- Parametre d

Le MTP est un paramétre qui relie le débit a la vanation du nombre de
Mach Dans le cas d “un gaz calontiquement parfail. ce paramétre sera en fonction
de M Ttetf.

Par convention on definit

m f T
VIE s N L .
Notant que :
il P) ¥ ﬂJ:‘; (¥

P
L . as = K i _
1 " TR T LRT JRT Ve JT  (224)

En multiphant par  j»  on obtient

Hi'-' "'\f;"ll' — '!;1”{ :‘" P /.u!nr
P4 ' K __\/‘[ /T 1

Si on remplace les rapports “statique/ totale © donnés par les equations ( 2-21 ) et
( 2-22 ) on chrient

[rge TL/T

MEP (M 10, 1) = M (|72 200

(2-25)
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2-11- Atmiosphere standurd :

De nombreux modéles d’atmosphére standard ont été proposés. Nous ne
retiendrons que le modCle utilisé en France, modele identique a celui défim dans le
document U.S Standard Atmosphére 1962 (11.S Government printing Office 1963-
0-66-8502 )

La définition d’une atmosphere standard repose sur les conventions

suivantes ;
- L Tair est assimilé a un vaz parfait.

- L’atmosphére étant au repos par rapport au sol, sa distribution verticale
satisfhit 4 I'équation d'équilibre hydranlique (équanon de Laplace)

dPP = pgh

P : la pression
h : I'altitude

Par défimition, la loi de temperature T est la suivante

De  h=0 mjusqu’a h 11000 m variation hnéare (-6.3°K) par 1000m . a
partir de T-288. 15°K.

Deh=(11 000 a 20 000} m températire consrante.

De h=(20 000 a 32 000) m vanation hneawe (—1"K) par 1000 m.a partir de
T=216.63"K.

De h=(32 000 a 47 000) m, variation hnéarre (+2,8°K) par 1000 m ,a partir
de T=228.65°K,

Au-dessus de h =47 000 . la température resile conslante jusqu’a

H- 32 000 m puis diminue de nouveau. Une défimition de 1 ‘atmosphére jusqu’a
47 000 m est largement suffisante pour les besoins aéronantiques actuels.
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3-{-Notion :

Les ¢quations des rendements et des performances qu’on va uuliser dans
notre étude sont toutes écnites avec les rapports de température et de pression

totale. On définit alors le rapport de pression totale dans une station par : Tla
portant un indice définissant le nom de la station ¢

]
A o B o T =

m B

pression  total sortie station a

Ty = (3-1)

pression total entrée station a

. diffuseur,

- Fn

. compresseur,
. chambre de combustion,
* turbine,

: tuyere (nozzel ),

: soufflante (fan ),

- tuvere de fan (fan nozeel ),

D une maniere similaire le rapport de la température totale qui sera noté @ + 4

TR e R S = W

_ Llentalpie totalesortiestationa
L'entalpie totael'enirée station a

a

: diffuseur,

| COMpresseur,
. chambre de combustion,

| turbmne,

s tuvere (nozzel .
: soufflante {fan ),

- I'n ! tuvere de fan (fan nozzel ).

3-1-1 -Exception :

on definit les rapports  de température et de pression ( torale / statique )

pour Iair ambiant T, et 7T, -

.__}iﬂ__ :}-’_—1{ 2
Tr—hj—J—l' 3 My By
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¥yl
. Po _ 1.7 1 it BV
¥ P (3-4)
(
- on définit le T4 . comme étant le rapport de I"enthalpic sortie chambre de
combustion (burner exit jsur I'enthalpie de 1"air ambiant :
T — h rhr
4 _ 3-3)
by (
3-1-2-Tableau récapitulatif des différents rapports
| : .
f E?:H:}h’ _ E, ﬁH:—-—;;:'j e Flis
| 125 o 4 o
‘PFE_\ -'Fr'z.
'z'u—;}ﬁ‘ T _53 : I?;.:r;iﬁ T = pﬁ )
b2 L g 45 =
P-'E F:4
=T KTy | T =R * ey | T = g X0y | 75 =4y Xy
| i o

¢H : compresseur haute pTL%S‘i on ( high-pressure compressor )
clL : compresseur basse pression ( low-pressure COMprassor )
tH - turbine haute pression [ high-pressure turbine )
- {L - turbine basse pression { low-pressure turbine )

3-2-Analyse du cyele réel d’un turbofun :

L analyse du cvele, étudie les changements thermodynamique que subit le
fluide au cours de son évolution dans les ¢léments de I'engin | le diagramme
( T, S )suivant teprisent les transformations que subit le fluide durant tout le

cvele,

Il
|
|
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fioure ; 3-/

3-2-1 Les différentes pertes :

Dans toute machine thermique tel que le turboréacteur, les pertes sont
divisées en deux catégories : ;

- Pertes aéredynamiques (polytropiques ): Ces pertes zont dues au
frottement entre lude et corps et d’autre part, elles sont dues aux
effels de viscosité.

- Pertes thermodynamiques (isentropiques ) : En réalitg, il existe un
transfert de chaleur entre les différentes parties du motewr et
‘environnement ; les pertes sont aussi indwites par une mauvaise
combustian,

3-2-1-1 -Le diffusenr ( Pentrée d’'air ) :

Les perfes dans Ientrée d’air sont tonjours présentes. Elles sont dues
principalement aux frottements, et aux ondes de choc.

Ces peries sc tradwsent par la réduction de la pression totale donc :
T o 1.

le diffuseur est adiabatique a un irés grand degré dapproximation

alors
T4 -1
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Le rendement isentropique 7/ du diffuseur est défini par larelation  (3-6) :

7. P 3-6 ]
# "I?!Li . hn {' La

Ce rendement peut étre reli¢ d 7, e7, ta, ce quinous donne :

w1 1y
rry Vr 1

rfa’z r 1 (33

’

Dans le vel supersonique, la décélération de I'¢coulement dans entree
d’air est accompagnée par des ondes de choc qui  produisent une perte plus
importante de la pression totale.

Done en défimt T, .. comme etant la porfion de 7 ; qu est due aux

pertes par frottement. et 7], comme étant la portion de T ; qui est due aux pertes
d ondes de choc !

i ol = T d  max ?? r (3-8
Avee |
] M, <1
77, =41-0.07%M, -1 1<M, <5
800 e
M +935
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3-2-1-2 Le compresseur :

a’ Le rendement isentropique !

Le rendement du compresseur est défini par le rapport du travail idéal

(1sentropique, représenté par I'indice i Jpour un %, donné, sur le travail réel
pour le méme taux de compression '

. = LI;CI' _ ‘;I:'E." - 'ZIIE
W, hy—h, (39

T i I
;l‘?‘ - =
o, = 4
Puisqu’on a la relation 1sentropique |
— i il L lp=t )y
E_.-;'r - "'Tﬁ' _ ‘?Ic I'!_{]”}

Done le rendement isentropique du compresseur sera écrit de facon suivante :

ﬁj:;f—!].f}’ =
?_}‘{ = - - e .
_ (3-11)
B,
B/ Le rendement polytropique :
Le rendement polytropique du compresseur € est définl comme suit
_laderivée du travail idéal de compressio n
la dérivée du travail réel de COmpressio n
Done ;
so=dW o _ dl
aw . dT . (3-12)
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En notant que pour un compresseur idéal, la relation 1sentropique donne :

dhu_ 7= dP,
. 'd P

On peut écrire alors I’équation { 4-12 ) sous la forme suivante :

E{_dhr d.?-n,.'?-:l rlf_] dPI/PI
= dh AT /Ty dTyT

—
L%}

[
—t
ed
p—

En supposant que le rendement polytropique €. est constant, nous

pouvons obtenir une simple relation entre T.el 7, comme suit ;
1- on peut rééerire I"équation présidente de cefte fagon

dl s = }"_l de
hi yec Fr

- I'miéeration cntre les station 2 et 3 donne :

In A _ 'F_HIII P
B wec Pa

finalement on obtint ;

‘e 2 g o

{ 3-14)
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3-2-1-3- La turbine .

A/ le rendement isentropigue :

Toujours dans le cas adiabatique, le rendement isentropique de la turbine
est défini par le rapport du travail réel de la turbine pour un 7 domné, sur le
travail idéal (isentropigue) de turbine pour le méme taux de détente |

W h,—h,; .
I o ,.I - — [ :."1 =
?? Hz fi 'F]af-r - IJI?J'Sz' i )
Done le rendement 1sentropique de la turbine est
s, l =¥ 1 "y
l-r.l-II £ = ] — {::r 'I'}."l? (.}_lﬁ\)l

B/ le rendement polytropique :

le rendement polvtropique de la turbine est défini par le rapport suivant !

- la dérivéedu travailidéalde compressim
" ladénvéedu travailréel de compression

4msi °

L _dW, _dn, _dl
T AW,  dh, dr, Sl

i i

i

Si on utilise la relation 1sentropique (4-10), on aura

= d.’ri'. I:?.r'.fI 'frlr d?- '_.'rl.

i []‘I;'!T., N -ﬂr..'rﬂj.' T :TCK —1 ¥ )jﬂ": 'ir-’r

On supposant que le rendement polvtropique & esl constant, et apres
mtegration

7T =T (3-18)
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]1.

Tableau (3-2 ) : tableau résimant {'évolution idéale et réelle a travers les

starions du turboreacteur,

Composants | Comportement idéal’ .(",Dmpnﬁf:ment réel®
i
Compresseur | . = ‘F";:(Tf_‘. -1) EHKI_' =h,; ("".n;' -1) |
| ?T.l‘" _ Tﬁ."ll{?_l [ ¥ .-'T.":T
e T [
r T :[1"‘?}"5(1'(? “1)']
| : i {.'r'u_- -1}¥- )
e
| e (=1l rezes
Tp = fp |
 Chambre  de|Pas de pertes de pression Perte de pression totale,
\combustion totale, combustion 100% combustion=100%
: Z,. =1 T, <1
! : . . : : |
| woh,, —mh = m; (mc i "”f)h:-l = mghy, = "fbm_f|
|
Turbine . = h,, (-7 ) W =8, (] - Lr}
- = .,.-.7." z -%) ;fr.'[rvl—l]
e || 1 —I
mo=|1-—0-r)| |
7, B
o] el i R
rr:I—.r,r?(,-.-,, ) ) ‘
— 1 ':[Lvr_l]":]
T, =T, B
Tuyere r, =1 & =1 gy l= 7, <1
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3-3- Définition des performances :

3-3-1 Le débit : M

Le déhit caractérise la rapidité du mouvement ( quantité de fluide par
unité de temps), il s exprime en Kg par sec [Kg/sec] :

m = pAV (3-19)

3-3-2 Expression de la poussée d’un GTR double flux :

La poussée ¢st la performance essentielle d'un propulseur fournissant de
|'énergie cinétique. On appelle poussee, la farce prenant naissance du fait de la
variation de la quantité de mouvement entre I'entrée et la sortie de celui-ci, Ce
moteur est caractérisé par la présence deux flux dair, soit:

vo |
2l ki
L..".'.._ L i =
V19

-1 e débit masse traversant la soufflante ( Fan ), ce flux est appelé flux

externe ou flux froid, M, débit masse d’air traversant le corps du moteur est
appelé mierne ou flux chaud.

- L flux froid M-pénétre dans le fan a 4 vilesse V. et s'éjecte avee une

: i : . Z
vitesse I 10, la pousse due a ce flux est f :
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Fr=mp(Vig — Vi)t A (Py — Fy) ( 3-20 )

jl._

A 19 - lasection de la tuyvére du fan
H} Svitesse de évolution de ' aéronef.
1]
- Le flux f_ﬁg;ﬂ 1 pénétre dans le corps du réacteur a la vitesse Fy .ef
s'¢jecte par la tuyére avec une vitesse Vi trés supsrigute a Fig . la poussée due 4

::eﬂuxestf"_c:

Fiz = Vglmr—ma)= wely 48 —85) (3-21)

L

A g :la section de la tuyére principale,
m ¢ @ debit massique carburant, ce demnier contribue 4 la poussée totalg

développée avec une force F i

Fr,=m,V,

l.a poussée I, sera la somme de la poussée du fan et la poussee du corps :

F'=F.+F,

-
)

1
[eh
[t
™

Pour ces moteurs, 31 le taux de dilution est supenicur a 3, la poussée du fan
represente 80% de la poussée totale fournie.

3-3-3- Taux de dilution :

par défimtion, Iz taux de dilution & est le rapport du débil masse d’air exierne
sur le débit masse interne,




Kendements ef performances

Chapitrei

3-3-4- Poussée spécifique : F/1%

par définition, c’est le rapport de la poussée développée aux debit masse
traversant le moteur: Suivant le tvpe du GTR nous avons le tableau suivant .

TYPEDE GTR | EXPRESSION DE | ORDRE DE GRANDEUR
1!.‘;-"};,{] ( POINT FIXE )
 GTRdowle | F 7 500 2 250] N/(Kg/
flux( & =5) = : e .
iy Fi A i

3-3-3-Consommation :

on distingue deux tvpes de consommation

3-3-35-I-Consommation horaire : I

Cette notion caracténse la consommation de carburant par heure, 81 un motewr a
un débit masse carburant de 1K g/sec. sa consommation horatre est. de -

FF = 36000,

3-3-5-2- Consommation spécifigue : Cs

(3-24)

(’est une notion trés importante qui caractérise un GTR : par défimition, ¢’est le
rapport de la consommation horaire ( FF )sur la poussce nette du moteur |

GTR double ﬂll}il JLH}:‘/IJOE-IISSéEﬂ 0

(a>9)

TYPE DU MOTEUR |EXPRESSION CS [ORDRE DE  GRANDEUR
POUR LE POINT FIXE
A2[(Kgsee)/daN]
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3-3-6 Le dosage ; f

Le dosage est le rapport entre le débit carburant injecté sur celui de 1air
traversant la chambre de combustion.
f==
(3-25)

"

3-3-7 Effet des prélévements d’air sur la poussée :

Les prélevements d’air étant issus du compresseur HP, tout prélévement
s¢ traduit par une dimmution du débit d’air de sortie du compresseur entrainant
de ce fait une dimmution de la poussee.

La chutc de performance du moteur dépend done du nombre de
prélevements.

Au maximum, le moteur peul assurer 1'anti-giviage moteur, |'anti-gvrage
voilure et 'alimentation des groupes de conditionnement d arr.

La chute de performance st voisime de 2.5% par prélevement comme le
monire le tableau suivant -

POUSSEE ANTI-GIVRAGE | AIR {_‘
B | CONDITIONNE |

Nacelle moteur Voilure | |

=100% | OFF _OFF | OFF :
97.5% | ON OFF | OFF ;

935% ON ON , OFF *-

92 5% ON ON | ON J?

3-3-9 Les puissances

3-3-9-1- Puissance calorifigue :Pc

La puwssance calorifique est la puissance fournie  au reacteur par la

combustion du carburant dans la chambre de combustion. S1 77 ¢ est le débit
masse carburant, la puissance calorifique scra éerite de la fagon swivante -
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Po=mnym P, (3-30 )

pour le kéroséne ; son pouvorr calorfique est de Pei =44.10 " Joules/ Kg

3-3-9-2- Puissance de propulsion :Pp

La, puissance de propulsion est le travail que développe la poussée F du

moteur par umité de temps qui permet a 'aéronef d’atteindre la vitesse I”'r_r . Om
définit la puissance de propulsion par le prodint de Iz poussée par la vitesse -

B=Fk (3-31)

3-3-9-3- Puissance thermiqgue réelle @ Ptr

Afin de créer un débit masse d'air et dassurer sa mise en vifesse, les
motoristes installent des compresseurs qui sont entrainés en rotation par des
turbines a partit de la détente des gaz d’échappement . ce mouvement de
rotatien crée des pertes au mveau des pahers.

Ces pertes sont appelées pertes miernes, car elles sont relatives au
fonctionnement interne du moteur ; ainsi la puissance thermigque réelle est .

Fa = l_"ﬁ c (I”ryl - ¥ )"r ‘]“”:Ir (lﬁf ~ Ve )+ j_mf (Vfrz) (3-32)
. 5 5 (332

3-3-10- Les rendements associés

Par défimtion, le rendement d’ une machine est towjours le rapport de la
puissance de sertic a la puissance d’entree.

3-3-10-1- Le rendement thermique réel ou thermodvnaniique :

Le rendement themmque réel est le rapport de la pussance thermigue
reelle et la pussance calorifique, soit

P

¥

. =

"R, (

L]
I
2
et
e
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3-3-10-2- Le rendement de propulsion :

Le rendement de propulsion est le rapport de la puissance de propulsion a
la puissance thermique reelle, soit :

B
=70 (3-34)

ir

3-3-10-3- Le rendement global :

Le rendement global est le produit des deux rendements ;
thermodynamique et propulsifl

e =T XTp {3

-\_I-J
1]
A
Iy
o

au bien c’est le rapport de la puissance de propulsion a la puissance calonifique

e p. (3-36)

(.4
~-]
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J-1-Ilypuihieses :

Les performances du turboréacteur sont calculées a partir des hypothéses,
dont le but de simplifier les équations utilisées.
Ces hypothéses sont

- L’¢coulement est sonigue ( M= 1 ) d Pentrée de la turbine haute
pression,
- Les rendements des éléments ne varient pas.
- Le refroidissement de la turbine est néglige,
- Pas de prélevement de puissance.
- L air est assimiler & un gaz & propriéiés variables, avant el apres la
chambre de combustion

4-2-Analyse du cycle réel :

1 se basant sur les hypothéses précédentes, Ianalyses des paramcires du

eyele réel du lurbolan nous raménent aux Clapes suivantes |

4-2-1-Le tan :

Le bilan d'énerpie entre le fan et la turbine basse pression, nous donne
'équation stnvante

??m.r.-*ﬁﬂ.s(frffqi - ms] = (!H(_- + iy, )(‘sz - hf:?)

le taux de pression du Fan s'écrit de la maniére suivante:

6 s L

S4-2-2-Compressenr !

4-2-2-1-Comnresseur buasse pression !

En appliquant le premier principe de la thermodynamique entre le
compresseur basse pression et la turbine basse pression, en aura :

} 1};;!. = at !'f:;!:',

e e e ————— -

i\
|
!

" Pre (4-1)
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En introduisant les notions du débits et des enthalpies, l'equation
préscédente devient ;

mg(hps~hp g+ Yhuas—hs Nl mo(14+f [hgs—his )

Ce qui donne :
hyps=hgp “‘ﬂmi(]‘i'fIh 145 _htﬁ)

Le rapport de la pression totale du compresseur basse pression
n.. €gale au rapport de la pression idéale reduite de sortie de la

station Prt25i par rapport & la pression réduite d'entrée du
compresseur.

=

_Pr125i N
L= P2 (4:-2)

La pression idéai réduite du compresseur basse pression Prt25i
est abtenu par la résolution de |'enthalpie total idéal de la sortie ht25i .

En utilisant le rendement et les enthalpies entrants et sortants
du compresseur , on aura I'equation suivante:

hizsi=ha4nmihes—he) (4 -3)

4-2-2-2-Compresssur haute pression:

De la méme procédure que le compresseur basse pression, on
aura les formule suivante:

hiz=h 125 "r!mi(l +f1h 4—hs )

Pour le rapport de pression
ot = L (4 -4)

Four l'enthalpie ideal de soitie :

hysi=h 125-+7]|11I(hl] _hl?:ﬁ) (4-5)

u9
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4-2-3- Turbine :

4-2-3-1-Turbine haute pression :

Grice a la conservation du débit entre les station 4 et 4.5, nous permet
d'éerire !

Pu4, Phshs Pl 4 \il I, P, ijq.h

et comme le rapport fuel/ air est constant a travers la turbine, ce qui nous donne:

Ty i/jrr Eﬁ. . A_'.
Jlt, T, MER 4,

=Consi

el ona le rapport de la surface A4/A45 est constat et MFP4 ot MIFP45 sont en
fonction de T4 et Tas_ £, M4, Mas | et I'efficacité de la turbine a haute pression
est donnée par |

hts—htis
]' Jf e
I hts—hiis

alors, en pent dédwre "enthalpie 1deal a la sortie, qui est Ie swvant

g ht, — hi,;

s, :
T

en fin en peut avoir le rappert de pression  TUth en fonction de Tid et T143 gu
peut étre écrit en terme de fa pression réduite comme :

i =3 Pr'rdf-:
" P (4-6)

4-2-3-2-Turbine basse pression :

De la méme procédure que le compresseur basse pression, en aura grace a
la conservation du débit entre les station 45 et 5

&0
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s Tt _sNITts Prs A5 [Ttss _ypep Pt [Tis
LS Pitssdss  PrsAs Pras AsN T1s o ijﬂiF’\r Tt

et comme le rapport fuel/ air cst constant a travers la turbine, ce qui nous donne:

piatiy L.MFE\_:&:
me MFPs  4s Const

et on a le rapport de la surface A4s/As est constat et MFP45 et MEPS sont en
fonction de T45 et Ts. . M43, Ms | et I"efficacité de la rurbine a haute pression
g8t donnee par ¢

__hts—hits
m"_hms s

alors, en peut déduire 1'enthalpie idéal 4 la sortie, qui est le suivant :

hisi=hts: _hts=his
o - Thi

en [in on peut averr le rapport de pression Tith cn fonction de Tt4 et Tt4s qu
peut étre genit en terme de la pression redutfe comme !

T = PI’ 15§
Pr t4s (4-7)

4-2-4- Les parameires de sortie ©

Puisqu'on a unc tuyere convergente et dans le cas ou elle serait sonique,
I"équation { 2-22 ) devient

‘PI'I‘} a3 PL"
- —_ﬁrﬂu'ﬂf"?rf'h .
Pw -Pig (4-8)
=1
S8 P '
T ._Frrﬁ-cfﬁc‘ﬂ-éﬁrnrr
PP, (4-9)
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4-2-5_ La poussée :

L2 poussée spécifique st donnée par 'a relaton suivante

F I-'ZJ L "Rg :'IH'?J,-'H:F!'.I !r:I'CIII."IfPD'
e Tiow |_ FI)—“ M {H',.;"' ‘R p’-;.ffan ¥o }
paas| Vo gr o Tf‘f'/fﬁ 1— Po/ Py J | :
I+a| ao Viejav 7o (4-10)
.ot .
ﬁfw - B 553
| = 18 pf2
W, Ty (4-11)
el
(Vg j g ReTy M2
\aﬂ ;VUR”T':-} 2 (4 _ [Ei}

Pour le caleul des rapports de température, on utilise les formules suivantes :

Iy . . Py

TRl T (4-13)
el

Tis ety

To  (Pos/Po )"0 (4-14)

4-2-6- Le rapport carburant’ air:

Le rapport carburant/ air dans la chambre de combustion est défim par la
relation {3-23 ) . L"équilibre dans la chambre de combustion donne |

eha+nem g Pei =mafis
{Jn aura :

hM — D3 3
I}bPLI—/‘?M) i O
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4-2-7- La consommuation spécifique ;

La consommation spécifigue est défime par la relation suivente

. B Hir e
L ,

F (pw/me )F

P
(Tl ) (4-16)

d’ou :

4-2-8- Les rendements propulsifs et thermodynamigues :

Les rendements propulsifs et thenmodynamiques sont !

auf |_(] + f)(iq xfla 0 ): J_; o (Vw x’fﬂﬁ )2 = (1 T @ )‘M l:‘_
AR

Ty =

M, I_(] + f)Vﬁ jag + H(VIQ /a )_ (1+ {r)*'wﬁ]
2 1P,

Hp =
??g:??}"x??f (4_1? J

4-2-9- I e rapport la poussée froide /' la poussée chaude:

Le rapport FR est détini par la relation suwivante:

: i g RO - p
_ My

FR RDF" H';Hn .:"rr:
Vi o Dy fTy 1= B /P (4—-18)
ty ; Fow fily Fu
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Notre logiciel, qui & comme but le caleul dcs performances d'un
rurboréactenur double flux sc compose en deux parties

- La premiére partie est code de calcul,
- La deuxiéme partic est I'interface graphique.

4-3- Le code de calcul :

Le code de calcul est le programme qui nous permet de calculer les
performances du turbofan . Nous avens choisi e Fortran Power Station 4.0
(fortran 90 ) comme langage de programmation pour ses nombreux avantage
sur le Fortran 70

Ce code se décompose en un programme principal el des sous
programme, qui se déroulent selon les organigrammes suivant :

4-3-1- L'organigramme :

Les schémas utilisés par I'organigramme sont

S { Terminaison

W

Décision

v .
Procads | / Données /
i ¥

v | v

Donnees
slockees

v

Connecteur

nage sulvante ': Connecteur

e

4-3-2- Le programme principal :




Furrrmichation prafhco ol igaie: 4 i ?.I'iul'.i.”'c‘-.r‘

Y

Lire ; bipr, A, Lo, Tin 7o T, 20,

L e Tt de FTed it JTer Jon it T Tt T Dor i Tk,
o e M oo P, Prae Trse, fo Pov o

Tt SRS s T IR I A T T Y R S (1T

All=Alvboay

Caleul TR P, 0CR0, w0, ROG0
Caleul  Too 0 Prat), o ptdd, vt e, ol

v

Caleul ; tratr ‘

‘ e I He=l=0 75 (M =1 )%

- Caleul @ aru

v I

- Entré des valears initiales de £.71d, Tes, TS5, M, M5

0} :

- Caleul e, Ttd hed, Prid. ¢4, Cprd, vid Redard, Th

x

SCalend smtH o th T, TS A S PSS, Optd s, vids Reds ard s
oot T hes Pod. (3.0nth. e LS.

v

I aleul 25 a3
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e
) N

- Calenl T:25.h125 Pri25. 125.Cpl25, vi23 Ri25.at23
Te25L 251 Pr25t, 1251.Cpt25L vt25 Re251at25)

nmel. 2 el

|
b

- Caleul - Tt31ht31,Price, 31,Cpt3, i3, R at3)
mcH eH. me1e |

L J

-Calgnl ; xF ! )

.y

Calcul de =, 7,

| v .z
i - Caleul : Tt9. 9 Pred. t9.CptY, vid Rty Vid Mt8 |

v

= Caleul : T9h9.Pro. 9.Cp%, vS.RD.29.VO MY

3 . AT
- Caleul : Tt19.n19.Patid, t19.Cptl9, w19 Re1%atl9 Vel9 Ml

_ I

Caleal - TI9h19.Pr19. 19.Cp19, ¥19 RIS al® V15 _MIY

v

- Caleul des perfonmances

I
X

@4— MO = Mi+oas

(36
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4-3-3Les sous programmes !

Les effets des propretés d’un gaz variable peuvent étre inclue dans
I’analyse des performanccs d’un turboracteur ; pour cela on a besoin duns
méthode de caleule de 1'état thermodynamique du gaz , Pour cela Le sous
programme  FAIR (pour les produit de combustion de 1'air et I"hydrocarbure
fuels du type (CH2)n ) donne un calcule direct de A, Cp, ,Y,Pr,R,ctla
vitesse du son @ avee I.f donné. D’autre part si on a f donné et 'un des .
paramétres h, Prou  la température peut €tre trouve par un simple algorithme
d’itération .

Pour convenance on a utilise la nomenclature suivante pour le sous
programme [FAIR :

Liste du sous programme FAIR:

Symbole |Donnée | Résultat

Fair (1.T.hPr, Cp.Y.Ra f) |11 b .Cp Pr.. Bova
Fair (2, T.0.Pr. Cp, Y;R,a S LN T.Cp.Pr. RoY4
Fair (3.T.hPr. Cp,v,Raf) |Prt |T,h Cp.Pr, R, v,a
Farr (4, Th.Pr, .Cp.Y.R af} | I | ' T,h Cp,Pr, R va

Ce qui nous donne quatre codes, de 1 a 4 avec leurs données
correspondantes et leurs résultats comme il est indique au tableau.

Pour le calcul du Paramétre du débit [ MIP ] on fait appel au sous
programme MASSFP. ce dernier se deroule suivant I"organigramme survant |

Inputs : Tt. M. r
Outputs MFP. T !
| Fair (1. ThPr. Cp, ZJRa.f) ||
| ,'ll"f‘ﬂ H i

") TR
h‘

I"""l

h=ht-£-

| Fair 2.T.5,Pr, ,Cp,Y,R.a.f)
Vvin=Ma
V=¥ |

Yerr =

| | |
VVn < Y 4001

Verr =00
_\_"‘"-—\_____,--"""_

—
Pr ¥ It

T
| AEE Pri\RT

i_Ret urn

ﬁ

&7
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Le calcule de la performance pour les turbine que soit basse ou hauie
pression peuvent étre  fait en utilisant un seul sous programme TURSB qmn est
expliquer par I’ organigramme suivant |

Input ;Ti4, M4, M57ji , Ti3s
Cutputs: nt zt, TS

v

Fair {1,Tt4,ht4 Prtd, 14,Cptd, 114 Rd.atd f)

MASSFP (T4, £ M4, T4, MFP4 )

B
L

¥

MAKSSFP (Tt3, f, M3, TS, MFF3 )

Fair (1.TU5,ht5.Pris, 15,05, /15,Re5,a15 .9)
Y/ R ITE

MEP 5 \114
Pr:5i— it Prt4

o

Fair (3, Ft51,ht51.Pridy, 150, Cpth, }ISLRtEi.at‘j't )

- Hi5=ht4 -t (hrd =ht5i )

n= s
hid

| Fair (2,Tt5mhts Prts, (5.Cp15. M5 Ris.a15.1)
| TtSerr= |Te5-TrS]

v

-'4——er££ =]

Rehimn
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4-4- Algorithme :

Le caleul se déroule d'aprés l'algonthme suivant

Caleul de la température TO par la fonction T a partir de l'altitude:

To=Too{ Alt)

FAIR (1,To, h0, Pro,do.cpo, RO,y0.a0, zero)
Vi=Muo x a0

hie=ho+Vo*2egc

FAIR (2.Tto, ht0, Prt0.¢t0, cpt0, Rt0,yu.atc, zero)

Calcul des rapports de pression ef de température de l'air ambiant
t=ht0/ho

wr=Prto/Pro

51 MO<1 Alors

nr=1

Si non

nr=1-0,75x (M0-1)"
Caleul des rapports de pression du diffuseur
md=ndmax x nr

Lecture des valeurs mtiales
ht2=hto Tiz=Two Ya=yu  Priz=Prto tf=tfr
(=R Tra=Ttsr  Ttas=Tt4sR Tt3=Tt5R Msi=1
Mia=1.0 Mas=1

1 FAIR(1 Tt ht4 Prtd, dt4.cptd R4, ta.ara f)

Caleul des rapports d'enthalpie sortie chambre de combustion
tA=htd/h0

TURB(Tt4.f A48 A43 M4 Mas NutH T3 PItH, tH, Ttas)
FAIR(1,Ttas ht43 Pre4s dt4s,cptds, Rtas ytds a4 f)

TURB (Tt45, £, A45SAS5, M43, M5, Null., Tt5, PRL, 1L, Ti3)
FAIR (1.Tts, ht5, Prt5_¢ts, cpts, RS, yts.ats,f)

ht2s=ht2-NuwnL x( 1+tyx(hr4s-ht3)
hts=ht25+-NumH x(1+{)x(hta-htas)

FAIR (2. Tt23, ht25, Pri25.¢t25. cpt25, Rt25 yt23, at25, 1)
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Calcul du dosage

fiv=+(lit4-ht3 )/(NubxhPR -hts)
Sq fo-f- 0.0001 Alors
=tn
Alleral

htzsi = htz+(htzs-ht2)x nel
Fair (2,Ttz251, ht251, Prt251,¢t251, cpt231, Rt251,vt25i,at251.f)

Calcul du rapport de température ct de pression du compresseur basse Pression :

rcl. =Prizsi/Pri2

tcL=ht25/ht2

ht2i =ht25+(ht3-ht2s) x ncH

FAIR (2, Ttaihts, Prizi dtsicpta.RGi, vis,at3h)

Calcule du rapport de la pression et de la température du compresseur haute
Dression

ncH=Prt3/Prt23

zcH=ht3/h123

Caleul des rapports de pression et de température du compresseur

ne=ncl x meH
wc=1ch* el

Calcul des rapports de pression et de température de la turbine

nt=ntl x nth

ti=tth x ttl

ni=ntl*ntH

Tte=TIts

CALL FAIR (1. Tty hto Prto gto.cpte Rie,yta,ato f)
pipe=0.9

PtoPo=pope x Plr x 7nd x we x mh X i x 7n
Pro=Prt%/(Pt9PY)

CALL FAIR(3.T9,ho Pro,po,Cpo,Ro.yu a0 f)

Vo= w"m;j—ha

Mo=V9/ag

bRl

Tti9=Tt2 x nf
FAIR (1. Tt1o htiy,Prito.gtie Cpti9.Ri19,7t19,a119,zero)
POp19=0.9

—_—#—'—
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Pt1gP1e=pupl9 x mr x 7d x nf x mm
Prio=Prt1g/(P119P14)

FAIR(3,T1s k19 Pr1o,¢19.Cp19.R19,v19,219,2¢cr0,
Vie= 42gc(ht19-h19)

Mio=V1s/a19

o190
ToTo=(tA x 1t x Cpd)Yeps x POP9

V9a0=M9 y7eRI5T, /(yuk)

. ro=lt®
Ti1o9To=1r x tf/Pt19F 19

V19a0=M19~T197¢

Calcul des performances
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RESULTATS ET INTERPRETATIONS
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5-1-Installation du programme :

Dans le but de faciliter la manipulation du code de calcul présenté dans
cette étude, nous avons crée une interface graphique insatalable.

Cette version n’est utilisable que sur les systémes d’exploitation
Windows95, NT ou des versions supérieures,

Pour commencer |'installation, cliquer deux fois sur la disquette pour
["ouvrir

% | | Mom T ppe
ﬂ Disquette 3% [&) Disguette 3% pou
= [C) Dizgue local
= D) Disque local
& E) Disque CO-ROM
(2] Imprimartes Dossier systéme

(@] Parneau de confi..  Dossier systeme
feces réseau Adi..  Dossier spsteme
(@] Taches planifiéges  Dossier spstéme

Figure(5-1)

Ce double clique, va afficher sur I’écran la enétre sulvante :

dossier [2)
X | | Nom ‘Taille | Ty
& [=J8uppot Do
& Projetl 1279Ko Ca
£ Prgjetl 16Ka Ap
,riEi'j Projetl 1Ko Do
2% Projet2 93Ko Ca
@ setup 141 Ko Ap
@ Setup.lst 4 Ko fict
IMED

Figure(5-2 )

Afin de lancer Iinstallation un double clique sur « Setup ».

—_———————— e e ———a— e
T2
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On remarque sur |'écran le chargement des fichiers *.DLL

Copie des fichiers, veuillez patienter,
Traiterment de OLEPRO3Z.DLL {67/ 8)

Figure(5-3 )

Apres ca, il apparaitra le message suivant :

'{E Installation de pfe

é% Prograrime d'nskallation de pfe,

Linstallation ne peut pas installer les fichiers systéme ou mettre & jour les
fichiers partagés sils sont utilisés, Avant de poursuivre, Fermez toutes les
applications en eours. -

e T Quitter
I'imstallation

Figure(5-4)

Cliquer sur « OK » pour continug 1'installation.
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En suite, on aura le message suivant :

o - :
¢ Installation de pfe

Commenicez linstallation en cliguant sur le bouton ci-dessous,

Cliquez sur ce bouton pour installer le logiciel pfe dans le dossie
destination spédifié. :

— Dossier:
C:\Program Fles\Projet1) changer d

Figure(5-5)

Ce dernier nous permet de choisir le chemin ol se trouvent les fichiers
transférés.

Aprés la fermeture de cette fenétre. il faut patienter jusqu’au message suivant
qui indique la fin de 'installation.

Installation de pfe 2

Linstallation de pfe a réussi.

Figure(5-6)
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5-2-Présentation de Uinterfuce graphigue :

En cours de cette préscntation, on va en profiter pour faire connaissance
avece les procédure de sa utilisation.

En premier lieu, on a la lenéire suivante c’est gst’la feuille principale, qui
s€ COMPOse en trois parties :

- 1 Le caleul des performances : ¢’est le menu ol en peut choisir notre

type de calcul
- 2 ABC
- 3 L!:ﬂ.il:_lt

Figure(5-7)

En va prendre comme exemple le cas générale, pour lancer le calcul un
double clic sur DONNEE qui alficher la fenétre suivante (figure 5-2), il nous
reste qu'a remplir les données puis ¢n valide avec CALCUL, cette opération va
lancer le code de calcul

N.B : Cette feuille de données ce décompose en quatre partie suivant le type des
données :
- Les rgndement
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Chaps

Les paramétres du moteur
Les parameétres de vol
Les paramétres de références

= Ligte des donnés [ pour une altitude donne |

o 0 R eee i R Bl R |
b P IO L R O IS AN S ] |

'\1_7

o Tk o T R R

LA i Aol e R R S MR T A |
6. i et Y T IR T R |
5 i Led bk o et G el B A |

p oot REY LR (i) By B B B S

LES PARAMETRES DE VOL

FRendement du fanen & iu—
Rendement du compressewr basse I—-———-——-—-—
presson en % 0

Fendemeant du compresseur haule 1;]

pression en X

e el
:I':“rﬂ;ﬂ'm:;h la turbirie haute { 1'3_“_-_
Fendement de lahurbine basse r“
Eression en X

Rendemert dela huése &n % o

Mum &n % [o

INumh en % | g = -

CALCULER ‘

LES RENDEMENTS | LES PARAMETRES DE REFERENCES | LES PARAMETRE MOTEU

Figure(5-8 )

Pour accéder au résultats, il suffi de cliquer sur RESULTATS dans la
feuille principale pour faire apparaitre le message suivant qui nous permet de
choisir le type de résultats.

b
——
ey —— T ————— T L e e e e S R W i A |
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e E R U TR

WOULEZ VOUS EOMSULTER LES HEEL.ILT!—'-.TS
MUMERIGUES O LES GRAPHES 7:

r LESGRAPHES & 1ESRESULIATS NUMERIGUES

ok |
e et B e e ]
Figure(5-9 )

[n a le choix cntre une représentation graphique des résultats ou une
représentation numérique, aprés la sélection @n valide avec OK pour voir
apparditre une des fenétres suivantes :

(" LACOWOMNATIGHSFURIOUE | LAFOUSSEESPECIMQUE | LE TAUMDE COMPRESSION S P

[ AE TALCDE DILLITION T LE 1Au<DE CoMPRESSION DUFAR | LE DDSAKE .
[ LA CONS OMATIDN [ LA FOUSSEE T iE 1A DE COMPRESSION HP
| P rmanes
[
1
» B [z =——ri
:': -7 — 3
L7 c14
2 —_—r e
s T e g
i — o —G
i — an
B ¥ —ch
4 — D L]
n
- Tee Ten Toa Tgs T3s ' mr | 38 0 3o TR0 S— ]
1]

Figure(5-10 )
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i Los résultats numeTiqis

Figure(5-1 1)
N.B : La derniérc fenétre bénéfice de IMPRIMER comme options

5-3-LA VALIDATION :

Pour valider notre code de calcule, on a comparé nos résultats obtenues
pour les méme condition pris dans la référence | 1 | les graphes (a )et (b ) qui
représentent le comportement de la pousse spécifique FmO et la consommation
spécifique § en fonction du Mach et le taux de dilution .

Une comparaissanf de nos résultats est illustré dans les tableaux ci dessous

pour la poussé spécifique en NAKg/S)]:

| GAZ A
LE TAUX | LENOMBRE DE | LECYCLE GAZ PROPRIETE

e

8
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-la poussé spécifique est donné en N/(Kg/S)]:

Chapitred

GAZ A
LETAUX | LE NOMBRE DE LECYCLE GAL PROPREIETE
DE MACH MD [DEAL | CALORIFIQUEMENT | VARIABLE
| DILUTION i PARFAIT (INOTRE
RESULTATS)
0 723.38 692.30 728.27
| 03 600 584.61 606.87
0.8 538.46 523.07 562.73
1 523.30 500 434.67
16 | 49230 384.61 277.19
K | 384.6] 376.92 197.47
0 415.3 384.61 386.20
5 0.3 307.69 284.61 275.85
08 261.53 246.15 242.75"
1 I 246.15 | 230.76 185.18
1.6 18461 | 169.23 77.25
| 1.8 161.53 123.07 24.99
Tableau (- 1) -
pour ia consommation spécifique est donné en [ mg/NS] :
| * - GAZ A
| LE TAUX | LENOMBRE DE | LE CYCLE GAZ PROPRIETE
DE MACH M0 [DEAL CALORIFIQUEMEN VARIABLE
DILUTIO T PARFAIT (NOTRE
N EESULTATS)
0 18.76 22,76 20.83
1 0.5 22.53 25.23 25
0.8 22.84 27.28 26.66
1 27.84 33.3 36.65
1.6 | 29.07 36.46 52.81
1.8 | 29.69 37.07 | 7112
0 10.92 12.23 | 1291
i 5 0.5 1415 | 17.38 17.91
| 0.8 1646 | 20 20.83
1 19.23 23.38 28.68
1.6 21.69 30.30 63.16
1.8 22.30 33.38 187.70 |
Tablagu { 5-2 )
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L'examen des résultats de la poussée spécifique et la consommation
spécifique détermmer pour alpha égale 4 1 puis a 5, montre qu'il ¥ a une
certaine concordance de comportement des courbes et une approche des résultats
beaucoup plus 4 ceux obtenu pour un cycle calorifiquement parfait.

A cet effet on nofe une sensible différences du caleul de la poussée
spéeitique el la poussée spéeifique dans le domaine subsonique, par contre on
note une grande difference du caleul dans le domaine supersonique.

On peut conciure que Petfet du Cp variable en fonction de la température,
n'est considerer que pour les grande vitesse ( supersonique )

e e e e T e e T e e T e e e
80
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La variation de la povssée spécifique enfonction de alpha et MO
pour la ligne de base

e I —_—
. |
B
30 b .
"-\_\_\_\-\-\- 4 H
=
T
&5 [~ EERC |
£ oo = 1 i
2 . T
= e o
w P Thag T o
= i s | e
= 400 = = m—cs — Ty
— e
= H g2 T e s
o | e X0 =) i~ T B ] T
E 0 R""‘::"-- SRR Smee= 1N | s
2 e, | el 1 =~
8 A T, R i \-\-\"\
3 i o e, S Hﬂ'“‘-x i H‘H"‘Hx._ ™
g 20 ! i O i iy~ Lo Wiy - PR
= - e
— | | -‘_\_\_\_"-\- e -""‘-\.\_\_\_ Fou. 1
| | o Wiey WY e
| 2 = -
s | S “-u-____-u:“:_a_‘.‘ e SRR %
e e
I\\\H-\._\_\_‘_::H_' E
[ =
| [ +
a — | L
a 1.2 0.4 0.5 0.8 1 1.2 14 1.8 (-] 2

Le nombre de mach

Graphe (c ) : La variation de La poussée spécifique en fonction du taux de dilution
ef fe nombre de Mach pour les parameétre de la ligne de base

L.a variation d& la consommation spécifique enfonction de Alpha et MO
pour la llgne de base

00 L O e - L A L

Bl

o

&l e

i
4
=
=
=
£
p
§ 10 'll"f
2
El
E
[=1
-
=
o
42
i

|
]
]
|
1
i
|
z

2 a2 0,4 (1. ] 1 1.2 14 1.4
L& nombre de Mach

o

Graphe (d) :La varation de La consommation spécifique en fonction du faux de
diiution et 2 nombre de Mach pour les paramétrse de /a ligne de base
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Apphlication PW4000 :

Notre programme a été déroulé pour le moteur PW4000 pour des
parametres bien spécifier qui son représente dans 'annexe " B".

Les résultats obtenus apres exécution sont représentes dans les graphes
qui suivent pour differents cas de comportement :

a)- effet du facteur de dilution «:

Les graphes (6-1) et (6-2) représentent respectivement I'évolution de la
poussé specifique et la consommation spécifique en fonction de MO et de facteur
de dilution o & une altitude de 12000m.

On constate, que la poussé spécifique diminue en fonction de MO et du
facteur de dilution o pour des valeurs de [750 (N/(kg.s) a 380](N/(kg.s)]. Tan
disque. la consommation spécifique augmente de sa part en fonction du nombre
de Mach et du tacreur de dilution allant de 1a 5.

Les graphes (6-3)et (6-4) représentent la variation des rendements et du
rapport de poussee respectivement en fonction du Mach et taux dilution o a
alutude de 12000m.

On note dans le premier graphe une augmentation du rendement
propulsive en fonction du nombre de Mach, et une diminution de ce dernier en
fonction du taux de dilution qui varie respectivement de [1 a 3].

On conslate que la diminution devient moins importante a des valeurs de
Mach proche de 0.

Parts contre on remarque que les rendements thermiques reste constant en
fonction du Mach et diminue en fonction de taux de dilution « , et pour le
deuxieme praphe (6- 4)

On remarque aussi que le rapport de poussé augmente en fonction du
Mach et diminue graduellement en fonction de o a une valeur équivalante a 4.2
jusgu'a 5.3.
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La variation de Fm0 =n fonction de MO et alpha

480 4

750 A : '

La pousses specéfique [MiKaiS)]

350 |

250

130

a1 02 03 0.4 0.5

e nombre e mach

Tigure ( 6- 1 ) La variation de la poussée spécifique en fonction du taux de dilution et fe

pombre de Mach

La variation de 5 en fonction de alpha et MO

| - = =
| 1
| —
= 25 iT; .
;:I_.‘ : _'_'_‘_'_._._'_'_'_,_.-—i_ =
Z ff"‘"ﬂf ' ___._.-~—I-""'""'_'_'_P ==l I
= " _.__.d—l--'__"'_f ! _'_'_'_FF.:_F e
E 0 __d_.---”"_"""r_'_ ] ¢
— _._._ﬂ—_._-'-—"""f ——ii — = 1 5
= |
N s L S
E 15 M | |
= |
k: , ;
H [ |
E 10— | I |
= i
2 |
b
2 | =
- [ [
| |
i | ! | ‘ | !
| I |
g g - ; —_—
Al 1 | 02 b i & 05 £.6 a7 04 a9

Le nombre de Mach

Figure ( 6- 2 ) : La variation de la consontnation spécifigue en fonction du tuux de dilution

et le nombre de Muach
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La variation de Mut et Nup en fonction de MO et Alpha
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RO 004
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Figure ( 6-3) | La variation des rendentents de propulsion et thermiques en fonction du

i

Le rapport de poussde

tax de ditution et le nombre de Mach

La variation de Ff en fonction de MO et alpha pour

L\

(R B fa L3 0 BB et =

th u1| in |L"|

[ ]

04 k]

Le nombre de Mach

a1 0.3

Figure { 6- 4 ) : La variation du rapport de poussée en fonction du taux de dilution et le

nambre de Much
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b)- Effet de la températurc totale de la chambre de combustion Tt4 :

[es graphes (6-3) et (6-6) représentent respectivement le comportement de la
poussé spécifique ct la consommation spécifique en fonction du nombre de
Mach et de température de la chambre & combustion Tt4 4 altitude 12000m et
=

On note, que la poussé spécifique diminue en fonction du nombre de
Mach MO et augmente en fonction de la température de la chambre de
combustion Tt4 pour des valeurs de [ 330 (N/(kg.s) 4 420 (N/(kg.s) -

Cependant, la consommation spccifique augmente considérablement de
sa part en fonction du nombre de Mach et diminue si la température de la
chambre de combustion est moins importante.

En effet la température 1td4 n'est controlée que par ['injection du
carburant, et pour une vitesse importante on a besoin aussi d’une vitesse
d’gjection Vy importante ce qui demande une augmentation de la consommation
aussi.

Les graphes (6-T)et (6-8) représentent [I'évolution des rendements
thermique et de propulsion et du rapport de poussée respectivement en fonction
du Mach et de la température de la chambre de combustion Tt4 2 une altitude

de 12000met afixéas

On observe dans le premicr graphe que le rendement propulsif augmente en
fonction du nombre de Mach et de température de la chambre de combustion
Ti4 qui varie respectivement de [2000°R-3600°R].

L'examen du comportement des rendements thermiques montre une
stabilisation de wvaleur entre [ 46 % - 46 48.70 %) pour une valeur de
lempérature Tt4 allant de 2000°R et 3600°R.

Ce pendant 1'évolution de ce dernier en fonction du nombre de Mach
montre une certaine stabilisation pour le nombre de Mach mférieure 4 0.7, au-
dela de cette valeur on note unc [cgere élévation.

Le graphe (6-8) présente les courbes des rapports de poussees, on note unc
augmentation de ce dernier 4 une température Tt4 donnée jusqu’a une valeur

max puis une diminution progressive.

I.e maximum du rapport de poussée est atteint pour le nombre de Mach
M-
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Ce dernier se déplace pour des températures de la chambre de combustion
Tt4 allant de 2000°R a 3600°R d’une valeur de My, = 0.2 jusqu’a My, = 0.5 ;
Tendit que si Tt4 augmente le rapport de poussée augmente de sa part.

Les rapports de pression sont réprésentds sur le graphe (6-9) et (6-10)
respeciivement pour le compresseur et la turbine 4 un taux de dilution fixé a 5 et
une altitude de 12000 m

On constate que le rapport de pression pour le compresseur et la turbine
augmente en fur & mesureur la température de la chambre de combustion Tt4.

Pour une température dornnée, on note pour le compresseur une valeur
constante de compression pour la température Tt4 =2000°R et un nombre de
Mach limité entre 0 et 0.3.

Au dela de cette valeur le rapport de compression diminue, ce pendant,si
la température de la chambre de combustion Ti4 est plus importante cet

intervalle se restreint de plus.
Dans le cas de la turbine on aura la méme évolution mais ['intervalle
s"agrandit avec la croissance de la température de la chambre de combustion.

Les graphes (6-11 ) et (6 ~12 ) représentent la variation des rapports de
température du compresseur et de la turbine en fonction de la température de la
chambre de combustion et le nombre de Mach.

On remarque que le rapport de température augmente fonction de la
température et cela pour le compresseur et la turbine.

Prenant le cas du compresseur en remarque,pour une fempérature fixé
42000°R et nombre de Mach inférieur & 0.1, au dela de cette valeur le rapport de
température diminue .

Ce pendant, si la température de la chambre de combustion Tt4 est plus
importante cet intervalle se restreint de plus.
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La variation de Fm0en fonction de MO et Tid
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La varlation de p et Wut en fonction de T4 et MO
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La variation de Pic en foncton de M0 at Ttd
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Figure (6- 0 ) : La variation des rapports de pression du compresseur en fonction de lu
température Tr4 et Le nombre de Mach
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La variation de Thoc en fonction de Tid et MO
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Conclusion

Iin conclusion, la présente ¢lude nous & pernis de réaliser un programme
de simulation permettant la détermination des performances tel que la poussce
spécilique et la consommation spécifique,

Les équations cnireprises dans la formulation mathématique ont élaigwt

utilisées avee un Cp variable en fonction de la temperature.

lls nous ont permigent de conclure que Ueffet de piendre Cp vanable
donne une approche similaire avec un gaz calorifiquement parfait pour des
vilesse  subsonigque. par conlre  , pour un Mach supersonique, on note
intervention de la variation du Cp sur les performances,

Ce_pendant une comparaison des résultals obtenus par notr¢ programme
avee des donnés prélevés directement sur un moteur installé ou sur un band
A essai est soulizité pour linaliser et valider ce logiciel.

et
in fin , ¢n espere que cette stude’améliorée en tenant comple des aulres
conditions de fonctionnement, de conceplion ¢ contraintes thermodynamigues,

li
|
|
|
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Description du PYW4000

DISCRIPTION DUMOTEUR :

-1-Type .

- lurborgacteur double corps et double flux

-2-Deseription :

- Compresseur | - soufflante ; 1 elage

- BP : 4 etages
- HP :11ctages

Chambre de combustion annulaire

Turbine :

-3- Caructéristivues dimensionnelles ;

- HP ; 2 étages
- BP . 4 étages

| PW 4000 |

base : réchauffeur carburant réservoir d’hutle ; la
tavére d’éjection et la source de puissance pour les
systémes d’allumage et les démarreur étant exclus.

TYPE
Longuenr « hors tout » 390m |
Diametre « au miveau de la souftlante » 274 m
Masse du moteur sec .y compris les accessoires de 4264 Kg

Lo

—£-Definition de base:

Ie standard de construction du moteur est defini par la référence:

-PW 4152 -PW 4056 -PW4156A -PW4158 -PW 4060
-PW 40604 - PW4160 - PW4460
-3-Poussée : _
MODLLLE [MAXIMUM CONTINU |DECOLLAGE |
PW 4152  |21885 daN (49200 Ibs)  |23131 daN (52000 Ibs)
PW 4056 22032 daN (49530 Ibs)  |25244 daN (56750 Ibs)
PW 4156 |22054 daN (49580 Tbs)  |24910 daN (56000 Ibs)
PW 4158 22054 daN (49580 lbs)  |25800 daN (58000 lbs)
| PW 4060 122352 daN (50230 lbs)  |26689 dalN (60000 lbs)
PW 4160 | 22063 daN (49600 Ibs)  |26689 daN (60000 lbs) |
PW 4460 [22375 daN (50300 Ibs) | 26689 daN (60000 lbs)
PW 4060A | 22332 daN (50250 ibs)  |27390 daN (61570 Ibs)
PW 4156A |21885 daN (49200 lbs)  |24910 daN (56000 Ibs) |
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Description du PW4000

Les poussées mdiquées ci-dessus sont définles dans les conditions

SUIVANLES ;

Condinon statque standard au sol (ISA : 15°C |
Préléevement d air (avion ct antigivrage ) fermé,
Sans charge avion,

Sans  depassement de la lempératuire maximale des gaz
d échappement et des vitesses himites de rotation.

1013.2 hPa),

-6~ Limites d’utilisation:

Les limites d’utlisation suivantes ne sont applicables que st la precision
de I'instrumentation du moteur installé  est conforme au document PW Heavy

Mamtenance.

-6-1 Domaine de fonctionnement climatique ;

Alutude
Mach

de 0a 137
0.95

00 m (450004t)

-0-2-Vitesses de rotation maximiales

|. PW4152 |PW4056 4156 ipw 4060, 4060A
| 4156A.4138 |  4160,4460 |
[ BP- | 4012 | 4012 4012 |
N1{trimin) | | |
HP- | 10300 | 10450 | 10450
N2{tr/mmn} | |
3-6-3- Tempéeraiures :
PW4152 | PW4056 4156 IPW 4060,
4156A,4158 40604 |
41604460 §
Décollage 640°C 650°C 650°C
Mazximum continu 615°C g 625°C
Démarrage |  635°C 35°C | 635°C
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Desceriplion du PW 4G}
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WAL KA&Z
STA 5TA
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C Le programme pour le caleul des performance d'un turbofan en fonction de l'altinude

O L b e s E R R

MPLICIT DOUBLE PRECISION{A-H M-Z)
INTEGER All

OFEN( 10, FILE="picl.dat' STATUS=TUNKNOWN)
CQPEN(L] FILE="pich.dat' STATUS-UNKNOWRN")
OPEN(12,FILE-"piL dal' STATUS=UNENOWN"
OPEN(22 FILE="thor dat' STATUS=UNKNOWN)
OPEMN(T| FILE='f dat’ STATUS="UNKNOWN')
OPEN(T2 FILE="fm0 dat' STATUS=TINENOWN")
OPEN(73 FTLE="s dat' STATUS=T/INENOWXN)
OPEMN(74 FILE="rf dat' STATUS="UMNKNDWN')
OPEN(75,FILE="nup! dat . STATUS=TUNKNOWN')
OPEN(76,FILE="nul.dat' STATUS=UNKNOWN')
OPEN{TT FILE="thoel dat', STAT US="UINKNOWND
OPEN{78, FILE="pic43 dat , STATUS=TUNEKNOWN')
INCLUDE"¢;'\DATA FOR"

ZERO=0.10

dp1 00 ale=0, 12000, 3000

DO200 MO=0.0.8.02

TO=T00 AL

CALLFAIR(] ,'I'U,hG,PrL},PHH},C]jU,RG.G ANMAD a0 zero)
VO=M0*al

ntO=hO+VO**2/2/ec

CALL FAIR(2, 10 b0 Pred PHItD cpt R GAMMALD atl zero)
THO=ht0/hi

PI=PrtiiPri)

if{M0O.Le 1)Then

Mur—]

glse

Nur=1-0.75%(M0-1}¥*1 35

end 1f

Pld=Pidmax*Nur

ht2=ht(

Pr12=Prt0

Te2=Tt0

GAMMALZ=GAMMAL

THOFTHOr

=R

Ttd=Tt4R

Tt45=Tt45R

Tt5=Tt5R

Md=1.0

Maz=t.0

| CALL FAIR(1 Tt4 htd,Prid PHIt4,cptd Rid, GAMMA®, at4 f)
THOlanda=ht4/h0
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CALL TURB(Tt4.£ A4S A45 M4, M45 NutH, Tt45, PItH, THOtH, T4 5)
CALL FAIR(1, 1t45,ht45 Pri43 PHIi45, cpt43, Rt45 GAMMA45,at45 1)
CALL TURB(Tt45.f A455A8 M45 WM& Nutl, Tts, Plil, THOtL Tt5)
CALL FAIR(1,Tt3,he3, Pres, PHILS, cpt3. Red, GAMMALS a5, )
htZ25=ht2-~NumL*{ | +7)*{htd3-ht3)
ht3—hi25+NumH*{ 1+{*(ht4-ht43)
CALL FAIR(2, Tt25,ht25,Prt25 PHIt23.cpt25, Re25 GAMMAL2S at25,1)
fn=(ht4-ht3 )/ (Nub*hPR-ht4)
[F{ABS{fn-0.GT 0 0001 THEN
;".—_ﬁ-|
GOTO !
END IF
ht25i=ht2-{ht25-ht2 *NucL
CALL FAIR{2, Tt25i ht251, P25,
+ PHI1251,cpr25t, Ri251, GAMMAIZ S at251.1)
PicL=Prt25{/Prt2
THOcL=h25ht2
kt3i=ht25+ at3-htl 3 ¥ NucH
CALL FAIR{2, Tt31.ht3i, Prt3i,
i PHIt3i.cpt3i Ri31 GAMNMALGI at31.f)
PicH=Prt3i/Pri25
THOeH=ht3/nt25
Pic=Picl.*PicH
thot=thoth*thotl
thoc—thoch*thocl
Pu—-Pitl*Put
Tt9=Tt5
CALL FAIR(1,Tt9,he9, P, PHItS cpi 2 RI2.GAMMALY ath £)
plp9=09
PtOPI=plp9* PIr*Pid*Pic*pib*Pit*Pin
PPC=({GAMMALO+H] J2)"™( GANDAM [ GAMMALD-1))
Pro=Pra%/(PtoP9)
CALL FAIR(3 T2 kS Pro PHIZ Cp2 B2, GAMMASZ 29.1)
Wi=sqri(2¥ge*(htH-h9))
MO=V9/a9
Tt19=Tt2*pif **(gammarl/gammai2-1)
CALL FATR{1,Tt19.ht19,Pri19,PHIt1,Cpt19 R119, GAMMATL1 9 ati9 zero)
plpl9=00
P19P19=plp 19*PL*Pid*Pif*Pin
PrlS=PrtI9(Pt19P19)
CALL FAIR(3.T12 k1% Pri9.PHI19,Cpl2 RIG.GAMMAILD,al9 zero)
V19=sqrt(2*gc*(ht19-h18))
MI19=V1%al9
TOTO={THOLanda* THOt*CpO)cpd/(P1OP*#({ GAMMALY- | YyGAMMALY))
V9al=M9*sqrt(( GAVIMAS*RO*TOTO)( GAMMALD
+*R0Y)
T19TO=THOr*THOEPt 9P 19* ¥ (GAMMALO-1 )/ GAMMALD)

V189a0=M 1 9*=qrt(T197T0)
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xg$¢¢$¢¢ﬂgﬂgguﬁm**ﬁespﬂdbnﬂaucﬁsdﬂdouhh:ﬂux##****tt?ttt*#**#*#t###
sEERRRRAREERST I 4en oyele real d'un gaz de propriete variahle® # 3Rl rsss
RS RN R KRR TR RN AR SRR R MR EF R R R PR EERR KRR FFFFF bR &S
Fm=({a0*27.8953)*(1 HE)*V9a0-(a0*27 895357 M) 27 8955 (1+F)*(RY
SROPECTOT0NVR0)*( L -PO pHGAMMA)V(1-ALPHAL” e {(ALPHAr*20*

=27 BOSSYV{ALPHAr 1y*ge))™{ V1%al-MIHT] QrOY*({1-POp19)/(V 19al*
~CIAMMALOY

fmO=tm0*0 2060605

***ﬁiﬂﬂﬂﬂt#tﬁ:ﬁxna#la ':D“Sfflmmﬂtl!ﬁﬂ S?itiﬂque’ﬁ‘ﬁ*’F******ﬂi##**#********?ﬁ?ﬁ"ﬁ*
S=3600=f((1 telphar)*(FM0))
g=g* 2K 325

xR ARR R REARE R e rqunnirt de poussee
pousse=({ |- DFv2a0-MO+ 14 DFRYRO*(TOTOVRa0)7(1-1 POpS Y GAMMALD)
+)V 19a0-MOHT 19T (1-(1/PUp197) (V19a0* GAMMALOY)

BHEEREE R SRR R wHEEF 5 e rapdement [urbi]le***##**#ttﬂr**$*=’s****#tm***
Nut=al** 2*((1+)*(VIaly**2=alphar *(V19a0)**2-{1 +alphar}*M0O™*2)

+ {2 ¥ e T hpr)

FEERREERREREEFELRRNRNN K o randament pf’ﬂplﬂ:ﬁi‘u'e B T FE IR R L L }
Nup=2*MO*((1-fy*v9ai+alphar*v | 9a0-( 1-alphar) MO Y((1+E) *v920"*2
++alphar=v19a0%*2-(1 +alphar)*MO*=2)

Nug=NTp*Nut

P T T e e e e B R L Rk E ki

g prp g e R T T L B R

write{ 12, *¥3alt, mO.pit
write(22,%) alt | mU, thot
writel 10,*) alt, mO, picl
write{ 11,*y alt, mb piCH
write] 72.7) alt, mO, tm0
wrile[71,%) alt, m0 £
writel 73, %jalt, ml.s
write{ 74,%) altr, m( pousse
write(75,")alt, m0,nut
write{ 76, * Jalt, m0, aup
write( 77, *)alt, m0,thoc
write( 78,%) alt, m0 pic
200 contimue

100 continue

stop

end

Subroutine FAIR{kcod, Tt,ht Prt PHIt cpt, Rt GAMMAL at.{)

o

Input:  kcod T, forhor Prorput
Outout: PHLR GAMMAtatand L or horPr
if ncode=1 T known
il ncode=2 T unknown h known " solve equation b T)-h=0"
if ncode=3 T unknown,Pr known " solve equation Pr(T)-Pr=0"
i ncode 4 T unknown, Phi known " solve equation Phi(T)-Phi=0 "
et et ol sl sl el el e A M MW W iR M e W W e e v e s e s e e e e e

i SO R o Y - . o .

(]
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SUBROUTINE FAIR(Keode, T,hh,PPr,PPHL cop, RR GGA MM A aa )
IMPLICIT DOUBLE PRECISION{A-H M-Z)
TO=492 7

PLUO=PHITO.f)

RE=R{f)

[F(Kcode FQ. 1 THEN

CCp—ep(T.h)

hh =h(T.f}

PRHI=PHI(T )

GGAMMA-GAMMA[CCp, RR)
PP—Pr{PPIILPHIO RRE]

aa=all T.GOANDVLA BRE)

END IF

[FiKecode EQ2)THEN

T=Shn(hh )

CCp=Cp(T.1)

PPHI=PLIIT.D)
GGAMMA=GAMMA(CCp RR)

PPr—Pr{ PPHI PO KRR

aa—ati T, GGAMMARR}

END IF

IF(Keode EQ3YTHEN

T=8Pn{PPr.Phi0, REL)

hh=h(T.)

Clp=ColT.5)

PPHI=PHLT.1)

GGAMMA=-GAMMAI(CCp RR]

sa—at( T,GGAMMA RR)

END IF

IF{Kcode EQ 4)THEN

T=SPhin{PPHLf}

hh=h{T £}

CCp=Cp(T.1

PPr=Pr{PPHI Phi0,.RR)
GGAMMA=GAMMA(CCp,RR)
aa=at(T,GCAMMARR]

ENDTF

RETURMN

END

SUBROUTINE TURB(Ttn.f, AnSAm Mn Mm, Nut, Tims, PIt, THOt, Ttm)
gk#tnk&t**ii&####******iﬁ"-#ﬂ-‘t**‘-t‘-tt*!‘!*******##Kt*****33#********###*#***
*  INPUTS Ttn.fAnSAm Mo Mm,Nut and Ttms
*  QUTPUTS PIt, THOt and Ttm

*
####$*i***$$ﬂ$k#*ﬂ*##$*#*t?**#*******#**$¢xxxm#rxx$xxx**¢*****$$$31**

[MPLICIT DOUBLLE PRECISION(A-H,M-Z)

CALL FAIR(1 Ttn htn Prin, PHLn cptn, Rin, G AMMA N, atn 1)
CALL MASSEP( Tt f M, Tn MEPD)

Tun=Ttms

1 CALL MASSFP({Tun [ Mm, Tm MFPm)
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CALL FAIR(1, Ttm htm Prim PHItm, cptm, Rtm, GAMMA(tm atm, f)

Pl=MFPr/MFPm)* AnsAm*SORT{ Ttmv'Tin}

Priri—=PIt* Prin

CALL FAUR(3, Ttmi, btmi Premi PHItm, epton, Remi, GAMM Atmiarmi f

trm=htn-Nut*{ hin-htmi}

THOt=htm/htnt

CALL FAIR(2, Tlann, htm, Prim, PE1tm, eptm, Btm, GAMM Atm atm. 1}

Ttmermr=ABS{ Ttm-Ttmn)

IF{ Ttrmeer GT.0.01)THEN

Tim=Ttmn

GOTO |

EM1Y IE

RETURN

END

e Suhroutineg MASSFR(TLEM. T MEP)

e Imput: ItMandf

7 Outout. MIPand T

SUBROUTINE MASSFP(TLIM, T,MFP)

MPLICIT DOUBLE PRECISION(A-H,M-7)

g—32 174

CALL FAIR(1,Teht,Prt. PHIL cpt, Rt GAMMAL gt [

V= M=atf |0 S GAMMAL-1)*M**2)

| h=ht-W**2/(2%gc)

CALL FAIR{2.T,h,Pr,PHL cp, B GAMM Aal)

Vin=M"a

Ver=ahs{{V-Vn)'V)

TF(Verr.Gt.0.0000 1 jthen

Y=yn

GOTO 1

END IF

MEP=M*(Pr/Pr)*SORTH{GAMMA® gc/R)Y*(THT))

RETURN

END
:k*usﬁxx#***##xx*$$$$$*3****#’.“*##********-k't'li‘!‘¥¥*#******$$$*Hkut?#*#******#*

Function Shnthh,f)

IMPLICIT DOUBLE PRECISION{A-HM-Z)

ee=0. 0000001

T=1000,00

fd=cp(T.1)

f=h('T.f)-hh

Tm=T-I'fd

xer—=abs{( Tm-THT)

k=1

do while(xerr ge ee)

T=Trm

fd=cp(T.f)

f=h(T,f)-hh

Tm—T-Hfd

xerr=abs({Tm-T)/T)
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k=kt1

ifi k. eq.30000)then
write( 7, * ) divergence’
stop

_end if

enddo

Shn—tm

retisrn

Funetion SPn(PPr,PPhi0 RR.©)
DMPLICIT DOUBLIL PRECISION(A-HM-Z)
ee=(0 DO00001
T=1300.60
PPhi=Phi(T,f)
PP=Pr{PPhi.PPhiD RR)
f=op(T f*PP/RR/T
F=PP-PPr

Tm=T-tFtd
xerr=abs((Tm-T)}T)
=1

do while{xerr.ge.ce)
T=Tm

PPhi=Phi({ I .f}
P=Dr(PPhi, PPhil RE}
fd=cp(T O*PP/RR/T
H=PR-PPr

Tm—=T-td
xerr—abs((Tm-TVT)
k=kt1

ik eq,2000)then
wte{ 7, *Ydivergence'
slop

end 1t

enddao

SPn-tm

raturn

end
TR ———ppprprpr e PR R P LE LR LR L E R b

FUNCTION SPhin(PPHLT)
IMPLICIT DOUBLE PRECISION{A-H M-Z)
ge=0] 0000001

T=100.06

fd=cp(T. 0T
F=PHI(T,f)}-PPhi
Tm—T-££d
xerr=abs{{Tm-T)T)

k=1

do while(xerr ge.ee)

T=Tm

fd=cp(T,f)'T
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f=PHI{T f)-PPhi

Tm=T-ft/d

xerr=abs({ Tm-1)/1)

k=k!]

if{k.eq. 100G then

wrnte(7,* Ydivergence

Stop

end if

enddo

SPhin=tm

et

end

. ST TR EREESS S E A b Fﬂﬂctiﬂn I}C‘ur E}]J.GU.].E.'? ].ﬂ R EE RS R
FUNCTION R(F)

IMPLICIT DOUBLE PRECISION(A-HM-Z)
R=1.9857117/{28 97-F*(,946185)

returm

end

G
FUNCTION Cpa(T)

IMPLICIT DOUBLE PRECISION{A-H.M-7}

AN=2.5020051E-0]

A1=-5 1336879FE-05

AZ=6H5519486F-03

AS=-671T8376E-12

Ad=-1 5125259C-14

AS=T.6215767E-18

Af=-| 45267T0E-21

AT=1.0113540E-23

Cpa=AD-+AT*T-AZ*T**2- AZETHRIF AT AT TS+ AGF TH*GLATH T T
retum

end

o HsReRmmsssssedklxccoRrss Egnetion pour calouler Cpt #H#ddambkaseess
FUNCTION Cpp(T)

MELICIT DOUBLE PRECISION{A-HM-£)

AT 3R16633E-02

Al=12258630E-03

AZ2=-137T1901E-06

A3=G 9686T793E-10

Ad=A4205| |04E-13

As=| 0212913E-16

Af—1.3335668E-20

AT=726T8TIOE-23

Cpp=AMAT*THAZFTF*2+AS*T L AARTHRLHAS FTH* ST AG* T O-ATHT*T
returm

end

Ctxt:k***#*###**H#****ﬁ:#s* Fﬂnuﬁﬂlﬂ pl’}ﬂ]’ I:Fﬂﬂlliﬁ!’ P'th S o o ok e ke e e st e e e ke e e o
FUNCTION PHIa(T)

DVPLICIT DOUBLE PRECISION(A-H M-2)

shEsmRRRERRR SRRk R Tonetion pour calouler Cpe FREREEREEFFER
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PHiref= 0.0454323

AN=2.5020051E-01

AT=5.1536879E-05

A2=635519486L-08

A3=-6.7178376E-12

Ad=15128250E-14

AF=7.6215767E-18

AD=-1.4526770E-21

AT7=1.0115540E-25

PHIa=PHIref+ AT LOG{ THATFT-A2¥ T =¥ L2 AT **5/3+A4* T**
HAHASFTHF/ S HAGFT==6/6TATH /T

TELLHT

end
5
FUNCTION PHIp(T)

IMPBLICIT DOUBLE PRECISION{A-H M-7)

PHIref= {1 0483393

A= IR 16638E-02

Al=1.2258650E-G3

AZ=1.537T1901E-06

A3Z=996R6T9IE-10

Ad=A4 2051 104E-13

AF=1 021291315

Ab=-1.3333068E-20

AT=T 267871025

PHIp=PHIref~AG*LOG{ T A P THAZ¥ 2/ 2+HAS* TH*3/3+A47T+*4
HATASFTHE5/5HAG* T**6/ 6T AT* T *7/7

retura
end

c
function hp{'l’)

IMPLICIT DOUBLE PRECISION{A-HLM-X)

href= 30 38153

AD=T7 3R1A63RE-(2

Al=12258630E-03

AZ=-13771901L-06

A3=0 96846T93E-10

Ad=.4 2051 104E-13

AS=1.0212013E-1¢6

Ab==| 3333068E-20

AT=T7 26T78TI0E-23

hp—hrefrAO* T+A T *T**2/ 2+ A2 X T**3/3 - AS* T** 4/ 4+ AR T *5I5+ASTTT76/6
+H AGH T+ TIT+ATHTH*E/8

returm

end

G FaEb kb ioook ¥ Fonction pour calouler he
FUNCTION ha(T)

IMPLICIT DOUBLE PRECISION{A-1LM-Z)
href=-1.7558880

FhddkwFrFrdhhhhmhf iRy FUnGtiﬂ“ pGur ':-ﬂ.l.i:u].':r Pi "D HERHAAFEEE A EETTE

thkarpkeereionse ey Tanaran noar calouler hia e reseezsnnfkitss

PR R R R o e
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A0=2 50200531 FE-01

Al=-3 15368791003

AZ2-6.5519486E-08

AZ=-6.T1TE3ITOE-12

Ad=-15128259E- 4

AS=T AZ153T6TE-18

Ab=-1 452677E-2 |

AT=1011534E-25

ha=hrefr AG* T+ALFTHHX 2L AZF T3/ 3 ASH T/ AL A THES/5HAS*T**6/6
ALY TF=HTHAT*T*8/a

Teturn

end

C e R R R R R R FDHGTJDT'I pour C&ECUIEL’ PTL: EEEEEEE RS EES $.5 5
FUNCTION Pr{Phi,PhiC R}

IVELICIT DOUTILE PRECISION{ A-H,M-£)

P=EXP{{Phi-Phu0)/R)

reTurn -
and

C #**RR#HJ\:***KH*$*$HX$$ITQT-ICE-iGn pﬂl.ﬂ' Calﬂu[m’ G—\N‘IMA EE EE R X
FLINCTION GAMMA(Cp,R)

IMPLICIT DOUBLE PRECISION(A-H M-Z)

GAMMA=(Cp/A{Cp-R))

Tetrn

znd

e *****“*t*****:****FﬂncnunDﬂufEMCUMT ot REEEEREEESRERRR R
FUNCTION at{T,GAMMAR)

DAPLICIT DOURLE PRECISTON{ A-H M-7)

ac—32.178

al—sgrif GANMA=ac*R*T)

retum
Cng
L
FIMNCTTON Vela M}

IMPLICIT DOUBLE PRECISION{A-H,M-2£)
Ve=a*M

return

end
e O R R o R o ok o o o D00 O O e o o o S R S M M MR R R R R R R R

FUNCTION CpiT.f)

IMPLICIT DOUBLE PRECISIONA-HM-7)
[F(LEQ.0.0000) THEN

Cp=Cpa(T)

ELSE

Cp=(Cpa(T)+*Cop{T) }(1-1)

END IF

RETURN

BRSPS PR SR P R R T

FUNCTION h(T,f)

PR s P e R SR
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IMPLICIT DOUBLE PRECISION(A-HM-Z)
IF(fEQ.0.0000)THEN

h—=ha(T)

ELSE

h—(ha{ T+ Fhp( Ty 1)

ExD IF

FETUrN

end

B g o  E  aEiE S E P B T s
FUNCTION PHI(T.)

IMPLICIT DOUBLE PRECISION(A-TLM-Z)
IF(EEQ.0.0000 then

PHI=PHIa{ T}

ELSE

PHI=(PHIa(T)+*PHIp( T)){ 1)

END IF

returm

end -
* ek fFrs s rrrifr e bdErn FOHCti{}n PGUI’ CaiEL!|(:1' Tﬂﬂ 2 2 AL
FUNCTION TOU( Al

IMPLICIT DOURBLE PRECISION(A-HM-Z)
INTEGER Alt

fiAlt ge 0 and Alt.fe 11000)then
TOO=(288.15-6.5E-3%AlD)

glse

Al gt. 11000 and. All 1. 20000)then
T=216.65

else

i Alt.ge 20000 and. Alt11.32000)then
TOOG=216.65 1 1E-37{Alt-200007)

else

if{ Alt.ge 32000 and. Alt:le 47600 )then
TO0=(228 6312 8E-3*( Al-32000))

else

TO0=270 65

endif

endif

endif

endif

TOO=TO0*1 8

retum

end

endif

endif

endif

endif
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