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Résumé

Notre travail consiste en une étude thermodynamique d’un turboréacteur de
type JT8D-15, afin d’établir une méthode de calcul des parametres énergétiques
(température, pression, masse volumique...etc.) de chaque station et les performances
de ce moteur a savair :

Lapoussée spécifique, la consommation spécifique et le rendement
thermopropilsif.

Il y’aura lieu de calculer avec les chaleurs spécifiques variable, les enthalpies
ainsi que les fonctions d’enthalpie pour les gaz issus de la combustion du kéroséne.
Tout cela pour extraire les régimes et les plages de bon fonctionnement du moteur, ce
gui engendre les meilleurs rendements ains que les domaines | es plus économiques.

Abstract

Our work consists of athermal energy study of aturbo fan of the type JT8-D15,
in order to establish a method of calculation of the energy parameters (pressure,
temperature, densities) of each station and the performances of this engine to
knowing.

Specific thrust, specific consumption and the thermo propulsive output.

It will take place to calculate with the variable specific heats, the enthalpy as
well as the functions of enthalpy for gases resulting from the combustion of the
kerosene.

All that to extract the modes and the beaches from correct operation of the
engine, which generates the best outputs as well as the most economic fields.
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Régime de rotation de I’attelage basse pression [tr/min]
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Masse volumique [kg/m?)]
Enthapie [j/kg]
Variation de enthalpie [j/kg]
Vitesse absolue [m/s]
Vitesse relative [m/g]
Débit massique
Masse [kg]
Compresseur haute pression
Compresseur basse pression
Turbine haute pression
Turbine basse pression
Travail du fan [j/kq]
Travall du Compresseur [j/kg]
Travail du Turbine [j/kg]
Coefficient poly tropique
Taux de compression
Taux du détente
Chaleur spécifique a pression constant [j/kg.°K]
Chaleur specifique a volume constant [j/kg.°K]
Pouvoir calorifique inférieur [j/kg]
altitude
enthalpie
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INTRODUCTION

La thermodynamique est une science dont les développements sont
importants et qui a des ramifications dans |es domaines extrémement varieés.

L’étude de la propulsion concerne les véhicules comme I’automobile, les
trains, les navires, les avions et |es navettes spatiales.

Les méthodes combinées, pour produire une force de pousseée, pour les
véhicules volants sont basées sur le principe de la turbo propulsion, ce fluide
peut étre le gaz utilise par le moteur lui méme (turbo jet), il peut étre un fluide
disponible dans e véhicule et porté par celui-ci durant levol (fusee).

Le domaine de lathermodynamique et |a propulsion est tres vaste, et tres
complexe car il est en évolution permanente d’autant plus qu’il fait appel a
déverses technologies de pointe (mécanique, metallurgie, électronique,...).

Les propulseurs jouent un r6le tres important dans I’évolution des
aeronef, atraversles différentes phases de vol, ce qui a pousse les constructeurs
a s’intéresser de prés au choix des moteurs .pour cela, les transporteurs de nos
jours sont dotés en général de propulseurs double flux, ce type de moteur, est
caractérisé par des rapports de compression et de vitesses de rotation élevés
d’une part, et des rendements parfaits d’autre part.

Afin de donner a notre étude un aspect pratique, nous alons baser notre
calcul sur le moteur JT8D-15 de Pratt & Whitney.

Le choix du theme de ce projet sur I’étude thermodynamique du moteur
JT8D-15 a été difficile, vu que le manque d’informations sur la conception des
réacteurs, parce que pratiqguement tous les manuels des constructeurs
disponibles sont destinés uniquement a la maintenance.

Notre étude représente dans son ensemble, une étude thermodynamique
globale qui consiste a déterminer les différents parametres de fonctionnement
d’un turboréacteur de type JT8D-15, nous pouvons déterminer les performances
de réacteur qui sont essentiellement : la pousse, la consommation carburant, et
cela a déférents régimes pour des nombres de Mach variés.




La méthode de calcul utilisée est une méthode analytique directe basée
sur des lois fondamentales, reliant les différentes caractéristiques des
écoulements qui traversent le moteur.

Pour réaliser cette étude, nous avons subdivisé notre travail en cing
chapitres qui sont :

> Le premier chapitre est consacré a des genéralités sur les moteurs dans
I’aéronautique.

» puis un second chapitre qui parle sur une description détaillée du moteur
JT8D-15.

» suivi d’un troisieme chapitre ou on va faire un rappel thermodynamique
pour se familiariser avec les différentes notions et théoremes utilisés par
la suite de notre étude.

» le quatrieme chapitre donne une étude thermodynamique dans les
différentes stations du moteur.

» arrivant au cinquiéme chapitre qui représente les différents résultats
obtenus, les graphes et leurs interprétations sur les performances du
JT8D-15.

» et enfin, on termine avec une conclusion génerale.
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CHAPITRE | GENERALITES

GENERALITESSUR LESMOTEURS AERONAUTIQUES:
1. Les Systemes de propulsion:

Le propulseur a pour role de mettre un objet en mouvement continue de
I'avancement de ce dernier .le principe de base a été éclaircie par le physicien
Newton .d'apreslaloi del'action et laréaction (3°™ loi).cette i, stipule "que toute
action saccompagne par une réaction égale en module et a pour direction dans le
sens opposee de l'action "

Un corps posé sur latable agit par son poids sur latable de sa par réagit avec
la méme valeur en module mais dans le sens contraire de laforce du poids .le corps
étant immobile repose sur latable.

Considérons le cas d'un ballon gonflé par un gaz .on constate que le ballon a
ouverture maintenue fermé reste immobile suite a I'équilibre de la pression
rengainant autour de sa paroi et |'extérieur .au moment ou en libére I'orifice de
remplissage I'air sSéchappe et le ballon est poussée dans le sens opposée a l'air
gecter .le ballon avance par réaction de la force d'éection sur les parois .I'idée de
la propulsion par jet de gaz est née a partir de ce concept primitif simple.

1.1. Typesde propulseurs:

Les propulseurs se classe en deux catégories essentiels a carburant
embarquée solide ou liquide fusée et propulseur a air en distingue les moteurs a
hélice, turboréacteurs et turbopropul seurs.

1.1.1. Fuséerocket :

la fusée est propulsée par la combustion du carburant propergol embarqué
solide ou liquide dans une chambre de combustion puis détendue dans une tuyere,
latempérature et la pression concernée lors de la combustion sont tres élevee.

Les fusée atteignent des vitesses trés élevée supérieur a mach 3 .et
permettent de se propulser a des trées grands distances. Cependant le coup de
réalisation et d'exploitation est tres considérable.
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1.1.2. Moto propulseurs.

Cetype de propulseurs a é&té le premier a étre développé. 1l utilise un moteur
a combustion interne qui entraine une hélice assurant le pompage de I'air pour
produire une force de propulsion entrainant I'engin en avant.
Les moteurs utilisés permettent d'attendre des vitesses modérées et des altitudes
moyennes de vol.

1.1.3. Turbopropulseurs:

L es turbopropulseurs sont des turbines a gaz qui sont utilisées en tant que
générateur de gaz pour produire une énergie mécanique afin d'entrainer un é ément
externe propulseur (hélice). L'arbre de la turbine a gaz est en généra en liaison
avec un éément intermédiaire appelé le réducteur qui a pour réle d'assurer la
diminution de la vitesse de rotation et |'augmentation de couple pour tourner
I'hélice.

1.1.4. Turboréacteurs:

Les turboréacteurs est I'invention du siecle car €lle apermit al'aviation civile
et militaire de réaliser des grandeurs avancée .en effet des I'apparition de la turbine
a gaz les motoristes I'adopte pour avancer |'avion vue sa puissance importante par
rapport au moteur a combustion interne .cette idée la a permit au constructeurs
d'avion et de moteur de réaliser des exploites dans |e domaine de |'aéronautique.

1.2. Différents typesdeturboréacteur :

L es turboréacteurs sont classés en trois grandes parties :
- les statoréacteurs (ram-jet)
- les turboréacteurs simples flux

- les turboréacteurs doubl es flux

On va entamer la troisiéme partie avec plus de détails, car notre travail sur le
JT8D-15 fait partie de cette classe.
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> Stator éacteur :

Ce type possede ni de compresseur ni turbinela compression est assurée au
niveau de I'entrée d'air, il fonctionne a des grands vitesses et sera amorcé a partir
de mach supérieur ou égale a 2.

» Turboréacteur simple flux, sec, monocorps:

-un turboréacteur est dit simple flux ; c’est un seul flux qui traverse d’amont en
aval.

-un turboréacteur est dit sec ; s’il n’est pas équipé de la porte de combustion (pc)
-un turboréacteur est dit mono corps ; Si son compresseur est unique.

/_,.—

AMOKT <

\\;IL__ II
||| W ,\1
/
entrée d'atr COILPILEEC chambre de turbine tl'l}'é'-l'f'-

combustion

FIG (I1-1) : Coupe longitudinal d’un turboréacteur simple flux, sec, monocorps
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» Turboréacteur double flux, double corps, sec:

On dit double flux car deux flux le traversent : un flux chaud ou interne, et
un flux froid ou externe ; en générale, les moteurs sont équipés d’un compresseur

double corps a I’exception du moteur M53 (SNECMA), qui est mono corps.

Le fan ou soufflante, dans notre cas est situé a I’avant, il peut étre aussi a
I’arriere comme 1eCF6-80.

Il existe aussi des turboréacteurs double flux avec poste combustion.

fhix exqerne

HP

FIG (1-2) : Coupe longitudinal d’un turbor éacteur

double flux, double cor ps, sec
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1.3. Fonctionnement d’un turboréacteur doubleflux :

Dans ce type de moteur, I’air admis dans I’entrée d’air, se répartie en deux
flux :

Un flux interne qui subit les mémes évolutions thermodynamiques que dans
le cas d’un simple flux.

Un flux externe récupere I’énergie par le fan, est accélere dans ce pseudo
tuyere formée par le carénage du flux externe .la vitesse de sortie du fan est
supérieure a la vitesse d’entrée tout en étant inférieure a celle des gaz chauds.

Ce type de moteur développe donc une poussée résultante de la mise en
vitesse du flux froid.

Une turbine placée deriere la chambre de combustion entraine le
compresseur préléve de I’énergie pour entrainer une soufflante ayant pour but de
fournir de I’énergie au flux externe.

Notons que ce type propulseur équipe pour la majorité des avions
subsoniques commerciaux.




CHAPITRE I ETUDE DISCRIPTIVE DU JT8D-15

2. INTRODUCTION :

Le JT8D-15 est un turboréacteur qui a été construit au début des années 70,
par les constructeurs PRATT&WITHNEY ; il n’a pas cessé d’étre amélioré jusqu'a
ce jour, il est de type double flux, double corps, une seul tuyére d’éjection, un
faible taux de dilution A =1, et il a une importante durée de vie, donc assez
économique, il est sans conteste le plus avionné en ce qui concerne les avions de
AIR ALGERIE.

Ces moteurs sont montés sur le Boeing 727-737, ils sont suspendus au
dessous des ailes pour les B737 seulement, et entourés de capots rabattabl es.
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2.1. LESELEMENTSCONSTITUTIFS:
Le moteur JT8D-15 est composé de :
2.1.1. L’entrée d’air :

C’est une section du moteur ayant la forme d’un diffuseur (conduite), du
type Pitot ou I’énergie cinétique de I’air est transformée partiellement en énergie
potentielle de compression de I’air. La géométrie de I’entrée d’air est congue de
facon a assurer une alimentation en air du moteur avec un débit déterminé aux
différents régimes de vol, son role est de décélérer I’écoulement pour faire
augmenter sa pression statique .en pratique, elle est constituée d’une marche
d’entrée a doubles parois en alliage d’aluminium.
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FIG (11-1) : entrée d’air (le fan)
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2.1.2. Compresseur :

Il est de type axial, constitué de deux attel ages.
-un attelage basse pression compose de 6 étages (dont 2 représentent le fan) reliés a
la turbine basse pression de 4 étages.
- un attelage haute pression constituée de 7 étages reliés a une turbine haute
pression a un seul étage.

Le compresseur est composé d’un rotor qui fournit de I’énergie cinétique, et
un stator qui transforme cette énergie en énergie de pression. Le rotor est moulé a
I’intérieur du stator de facon a ce que I’on rencontre de I’avant a I’arriére. C'est-a
dire une grille d’aubes mobiles suivie d’une grille d’aubes fixes.
La somme d’une grille d’aubes fixés et d’une grille d’aubes mobiles constitue un
étage de compresseur.

L es étages rotoriques sont fixés en méme temps que les disques. Ces espaces
congus pour empécher toute fuite d’air vers I’intérieur du compresseur et
permettant d’obtenir I’écoulement entre les grilles mobiles et fixes. Au diametre
extérieur de cheque espace est prévu un double joint tranchant qui forme la grille
statique .les deux joints empéchent le passage d’air en dessus des aubes fixes.

JT8D

FAM STAGES

FAH EXIT
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FIG (11-2) : le compresseur
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2.1.3. Lediffuseur avant chambre de combustion :

Ce diffuseur assure la liaison entre I’arriere du compresseur et la chambre de
combustion .avant I’admission dans celles-ci, I’air primaire du turboréacteur est
decélérée dans le diffuseur et sa pression augmente, de plus, I’écoulement devient
axial.

Le diffuseur contient essentiellement :

-le treizieme (13°™) étage statorique du compresseur.
-un reniflard pour le soutirage d’ail du 13°™ étage.
-les tuyauteries du carburant.

2.1.4. Chambre de combustion :

Le JT8-D15 est équipé de 9 chambres de combustion de type mixtede 1 a9
dans le sens horaire (moteur étant de vue de I’arriere). Ces chambres sont
disposées autour des arbres de transmission contenus dans deux carters intérieurs.

Chaque chambre est équipée d’une injection. Touts les chambres sont
interconnectées par des tubes de transfert de flamme, qui permettant 1’allumage de
touts les chambres de combustion, et d’égaliser la pression dans celle-ci.

Les chambres 4 et 7 sont pourvues d’une bougie d’allumage .un injecteur de
type duplex est introduit au centre et a I’avant de chaque chambre de combustion a
travers un swirel. Celui-ci est constitué d’aubes fixes qui communiquent a travers,
ce dispositif permet d’obtenir un mélange plus homogeéne entre I’air et le carburant
pulvérisé.
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FIG (11-3) : lachambre de combustion

2.15.La Turbine:

La turbine est destinée a entrainer le compresseur, ce module est constitué
d’un attelage haute pression composé d’une turbine HP a un seul étage entrainant
|le compresseur haute pression.

Et d’un attelage basse pression composé d’une turbine basse pression a 3
étages entrainant |e compresseur basse pression.

Chaque étage est constitué d’une grille d’aubes fixes (stator), et d’une grille
d’aubes mobiles (rotor).
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JT8D

TORI DUCT

EXTENDED .8

T
PLATFORM DOUBLE PASS ROO

DISCHARGE BLADE
FEATHER SEAL

FIG (11-4) : laturbine haute pression
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FIG (11-5) : laturbine basse pression

» lesaubesrotoriques:

L es aubes sont glissées dans les logements des disques .le pied des aubes ainsi
gue les logements sont décapés en forme de supin, cette disposition empéche tout
déplacement radial aprés montage des aubes .le déplacement axial est évité par un

rivet placé entre aube et disque, les tétes des aubes sont pourvues d’une plate-
forme imbriqué, ce qui assure larigidité.
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FIG (11-6) : lerotor

» lesaubes statiques:

Ces aubes ont pour but d’engendrer I’écoulement vers les rotors et de
transformer I’énergie de pression et I’énergie interne des gaz en énergie cinétique.

Annean extériem”

Aubes fixes

FIG (11-7) : lestator
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2.1.6. Tuyere d’¢jection :

Elle est chargée d’évacuer les gaz chauds sous pression, sortant des turbines
en I’air communiquant le maximum de vitesse afin d’obtenir le maximum de
poussee.

Elle est en générale ; de section convergente.

A lasorti ; est placé un dispositif mécanique d’inversion de poussée.

FIG (11-7) : la tuyere d’éjection

16



CHAPITRE 11 ETUDE DISCRIPTIVE DU JT8D-15

2.2. Lesroulements:

Le rble des roulements est de transmettre les charges et les efforts du rotor
vers le carter et la structure statique.

Le moteur JT8D-15 possede (07) roulements :

» roulement N°1l: ce roulement & galets supporte I’avant du
compresseur N1et permet & ce compresseur de se dilater vers I’avant et repend les
efforts radiaux.

» roulement N°2: ce roulement a double rangée de billes supporte
I’arriere du compresseur N1 et repend les efforts axiaux qui agissent sur ce dernier.

» roulement N°3: ce roulement a billes supporte I’avant du
compresseur N2 et permet la dilatation vers I’avant de ce dernier et repend les
efforts axiaux.

» roulement N°4: ce roulement a double rangée de billes supporte
I’arriere du compresseur N2 et repend les efforts axiaux agissant sur ce dernier.

> roulement N°4Y2: ce roulement a galets es t placé entre les arbres
N21etN2 pour empécher lafixation entre les deux et repend les efforts radiaux.

> roulement N°5: ce roulement a galets est placé a I’avant de la turbine
haute pression et permet la dilatation vers I’arriére, en reprenant les efforts
radiaux, dus aux contraintes de température et |es efforts centrifuges.

> roulement N°6: ce roulement a galets I’arriere de la turbine basse
pression et permet la dilatation vers I’arriére, et repend les efforts radiaux.

17
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FIG (11-8) : lesroulements
2.3. LESCARTERS:

Le compresseur du moteur JT8D-15 est logé a I’intérieur d’un ensemble de
carters extérieurs et inférieurs, de fagon a ce que le vide entre eux constitue le
canal de refoulement du flux secondaire.

Ces carters sont définis comme suit :

> le carter d’entrée moteur :

Il est compose de:

-support de roulement n°1 qui transmet les sollicitations radiales qui agissent sur
le roulement n°1.

-aubes directrices de compression.

-support de générateur tachymetre.

Le carter est a doubles parois pour permettre le passage de I’air de dégivrage du
moteur.

18
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» lecarter avant du fan :

Boulonné a I’intérieur des IGV (Intel Guide Vanes).
> lecarter arriéeredu fan :

Dans lequel est logés |e stator de 1* étage et le rotor du 2°™ étage.
» lecarter desortiedu fan :

Ce carter enveloppe les stators (2,3) et le rotor 3, il contient une grille d’aubes
fixes qui redressent I’écoulement du flux d’air dans le conduit d’échappement.

> lecarter intermédiaire:

Contint les roulements 2 et 3, le canal avant du compresseur et les étages 4et 12
du compresseur, I’entonnement de la gear-box (boite d’accessoire). Et des tubes
pour le soutirage d’air. Le carter extérieure avant du compresseur BP : il entrouvre
la conduite intérieure.

> lecarter fan diffuseur extérieur :

Une seule piece évasée vers I’arriere, il contient des collecteurs de soutirage
d’air de 13 étages.

> lecarter diffuseur :

Composé d’une section interne et d’une section externe pour fermer le passage
de flux primaire du moteur. Ce passage est assuré par 9 compresseurs pour
acheminer le débit d’air vers les chambres de combustion, ce carter supporte la
cage extérieure du roulement n°4.

» lecarter chambre de combustion :
Ce carter est divisé en deux carters semi-symetriques boulonnés ensemble.
» Lecarter intérieur delaC. C::

Constitue avec le carter extérieur un canal pour le flux secondaire du moteur, ce
carter entour intérieurement les C.C.
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» lecarter intérieur delaturbineHP :
Enveloppe laturbine HP, et supporte le roulement n°5.
> lecarter intérieur delaturbine BP :
Enveloppe laturbine BP.
» le carter intérieur d’échappement :
Il contient le palier 6 logé sur le moyen arriere de laturbine HP.
> lecarter extérieur delaturbine:

Enveloppe les deux carters intérieurs de la turbine (HP et BP), et les carters
intérieurs d’échappement.

> le carter extérieur d’éjection :

Forme le cana arriere du fan, soutient 8 bars profilés tangentiellement qui
tiennent le carter intérieur d’éjection.

2.4. Lesstations:

Les stations les plus utilisées sont :
1 :milieu ambiant.
2 fan.
2.5 : compresseur basse pression
3 . compresseur haute pression.
4 diffuseur intermédiaire.
4.5 : diffuseur.
50 : chambre de combustion.
5 :collecteur.
5.5 : turbine haute pression.
6 :turbine basse pression.
7 : sortie delaturbine basse pression.
8  :sortie tuyere d’éjection.
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FIG (11-9) : lesstations
2.5. Caractéristiques du moteur JT8D-15:

-longueur approximative : 3.04 m

-poids a sec : 1502 kg=1.502 tonnes

-diameétre maximum approximatif : 1.07 m

-rapport de compression : pt4/pt2=18.

-rapport de compression fan : pt2.5/pt2=1.975.

-taux de dilution : 1.03.

-débit d’air : 147 kg/s (régime de décollage).

-température entrée turbine (régime de décollage) :Tt5=1062 °C.
- température maximale des gaz d’échappement EGT s =620°C
-consommation spécifique : Cs=0.0506 kg.h/KN.(régime décollage).
-poussée : F=71 KN.
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- 3.04m -

) F=71 kY

2.6. Lesdifférents systémes équipant le JT8D-15:
2.6.1. Systeme d'allumage:

Ce systeme amorce la combustion au démarrage et il comprend:
-une boite d'excitation.
- deux cébles hauts tension.
-deux bougies d'allumage dans les chambres quatre et sept.

Ce systeme est contrdlé a partir de pilotage .quand il est allumé, un courant
électrique arrive a la boite d’excitation, cette derniere transforme ce courant en
haut tension et I'envoie a travers des cables haute tension aux bougies situées dans
les chambres d'air —carburant présent aux chambres de combustion.
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FIG (11-10) : lesystémed'allumage
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2.6.2. Systéme de lubrification :

Le circuit d'huile est destiné a lubrifier, nettoyer et refroidir les (07)
roulements ains |a boite d'entrainement des accessoires.

Le systéme de lubrification comprend :

1-un réservoir cylindrique monté sur la face avant et a gauche de la boite
d'entrainement d'accessoire.

2-un circuit de pression mettant I'huile sous pression, constitué d'une pompe, d'un
filtre, d'un régulateur de pression d'huile et d'un échangeur thermique (huile-
carburant).

3-un circuit de récupération ramenant I'huile au réservoir au moyen de (05) pompes
de récupération.

4-un circuit de mise al'air libre établissant |a pression interne dans les chambres a
lubrifier.

5-des indicateurs et avertisseurs.
Tous les déments du circuit sont montés sur |e moteur.
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CHAPITRE I

FIG (11-11) : lesysteme de lubrification
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2.6.3. Systeme dedémarrage:

Le démarrage du réacteur JT8D-15 au sol est obtenu al'aide d'un démarreur
pneumatique comprenant une turbine centrifuge qui convertit I'énergie de I'air en
couple suffisant a l'entrainement du réacteur.

Trois possibilités existant pour alimenter ce systeme:
» par un groupe aair.

» par del'air soutire du groupe de puissance (APU: auxiliary power unit).
» par del'air soutiré du réacteur opposé lorsqu'il en fonctionnement.
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FIG (11-12) : le systéme de démarrage
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2.6.4. Systéme de carburant :

Le circuit d’alimentation a pour rble d’amener le carburant du réservoir
jusqu’aux injecteurs avec une pression suffisante pour obtenir une bonne
pulvérisation dans tout le cycle moteur : ralenti, accél ération et atterrissage.

L e systeme de carburant comprend les organes suivants :

»  pompe de carburant qui aspire le carburant du réservoir donc €lle
assure une alimentation continue de carburant avec une pression donnée.

» réchauffeur de carburant qui sert a dégivrer le carburant.
»  filtre carburant qui retint les impuretés solides en cas de givrage de
I’eau continue dans le carburant, il empéche avec le réchauffeur carburant,

d’introduire des cristaux de glace dans le FCU (fuel contrdle unit).

»  I’échangeur thermique (huile-carburant) qui permet de réchauffer le
carburant tout en refroidissant I’huile de lubrification du moteur.

» collecteur double qui le carburant aux injecteurs.

»  injecteur duplex (& double orifices) qui servent a pulvériser le
carburant pour chague chambre de combustion.
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FIG (11-13) : le systéme de car burant
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2.6.5. Systeme de freinage (I’inversion de poussée) :

L’inversion de poussée est destinée a réduire la distance du parcours d’arrét
lors de I’atterrissage, I’ensemble est constitué de deux portes de déflexion et de
verins installés dans la rallonge du canal d’injection.

En croisiere, les portes sont relevées pour la sortie du jet ,tandis que qu’en
régime de déceélération,elles sont rabattus vers I’arriere de fagcon a obturer la sortie
de la tuyere d’éjection et diriger aussi le flux vers I’avant du moteur .

2.6.6. Systéme de dégivrage :

Le systéme de dégivrage est utilisé pour empécher la formation de la glace
sur le carter d’entree du réacteur, les aubes directrices (ailettes d’entree) et le cone
pénétration.

Ce systéme est composé de deux tubes d’air de dégivrage et de deux robinets
d’arrét avec moteur actionneur.

Quand le systeme est mis en marche a partir du poste de pilotage, les deux
moteurs sont actionnés pour ouvrir les robinets d’arrét, ainsi I’air chaud se met en
écoulement du huitieme étage du compresseur (piquage d’air) vers le carter
d’entrée fan a travers les tubes, ensuite, il se filtre vers le cone de pénétration a
travers les creux d’ailettes pour étre renvoyer ensuite a I’intérieur du turbo
réacteur.
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FIG (11-14) : le systéme de dégivrage
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2.6.7. Systeme de soutirage d’air :

Le systeme de soutirage d’air consiste a soutire I’air comprimé a différents
étages du compresseur.

Il existe deux modes de soutirage d’air :
» soutirage d’air externe :
L air est soutiré des étages 2, 6, 8,13 et utilise pour différentes fonctions :

1-refroidissement de I’alternateur.
2-dégivrage du moteur et de la prise d’air.
3-alimentation du réchauffeur carburant.
4-protection anti-pompage.
5-pressurisation du réservoir d’huile.

» soutirage d’air interne :
L air est soutiré des étages 6, 8, 9,13 et qui est utilisé pour :

1-la pressurisation des joints de roulement.

2-le refroidissement sous la partie chaude du moteur.
3-laréduction de la poussée axiae sur le roulement N°4
4-la pressurisation de I’intérieur du moteur.

2.6.8- systeme anti-pompage:

Le systéme anti-pompage est utilise pour le pompage du compresseur
lorsque le fonctionnement de ce dernier n’est pas adapté, pour cela, des vannes de
décharge équipent le moteur et sous I’effet d’un bourrage, elles s’ouvrent
automatiquement et mettent en contact une partie du débit d’air du 8™ et 13°™®
étage avec la sortie du fan rétablissant ainsi I’écoulement.
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FIG (11-15) : le systéme anti-pompage
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2.6. 9-systeme d’indication :
Les moteurs JT8D-15 sont équipés par |es indicateurs suivants :

1-indicateur de rapport de pression qui permet d’afficher et d’ajuster la poussée du
moteur.

2-indicateur de température totale des gaz d’échappement a la sortie de la turbine.
3-indicateur conte N1etN2.

4-indicateur d’huile (quantité, température, pression).

5-indicateur de vibration motrice.

6-indicateur de carburant (quantité, température, pression).
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2.7. Lefonctionnement du JT8D-15:

A I’aide d’une source pneumatique (APU), le démarreur entraine I’axe de la
boite d’entrainement.

La Gear boxe est en liaison avec le compresseur haute pression, ainsi on
obtient larotation de ce dernier.

La fonction de I’entrée d’air est de transformer I’énergie cinétique de I’air
entrant dans le réacteur en énergie potentielle de pression statique plus élevée au
compresseur qui a son tour le comprime pour le refouler dans la chambre de
combustion a haute pression, dans cette derniere le carburant est injecté par
I’intermédiaire d’injecteurs et la combustion prend place d’une maniére continue
pour augmenter latempérature des gaz admis dans la turbine.

Ces gaz a haute température et haute pression se détendent a travers la
turbine pour produire I’énergie mécanique requise pour faire tourner le
compresseur et les accessoires. Cependant une bonne partie reste disponible dans
I’écoulement des gaz apres la turbine.

Aprés avoir libérer une certaine quantité d’énergie les gaz chauds se
détendent une fois de plus sans la tuyére, celle-ci a pour réle de transformer
I’énergie potentielle et thermique en énergie cinetique.

Lavitesse d’éjection des gaz a la sortie est plus grande que la vitesse du vol
I’avion. Cette différence de vitesse entre la sortie du turboréacteur et I’entrée
produit une poussee.
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3. Cycledes moteursaréaction :

Le moteur a réaction est une machine motrice qui transforme I’énergie
chimique d‘un combustible en énergie cinétique du jet de fluide moteur (gaz) se
détendant dans les tuyeres. Ce jet fournit I’effort moteur grace a la réaction du
fluide qui s’écoule dans le sens opposé a celui du déplacement de I’appareil volant.

L es moteurs a réaction se rangent en deux catégories principales :

L es moteurs —fusée et les moteurs a réaction aérothermiques.

Les aéronefs dont la propulsion est assurée par des moteurs-fusées doivent
amener a leur bord auss bien le combustible que le comburant, c’est-a-dire un
corps oxydant (I’oxygéne liquide, I’0zone, le peroxyde d’hydrogéne, I’acide
nitrique, etc.) qui est nécessaire pour la combustion .A la différence des fusees,

Les appareils équipés des moteurs a réaction aérothermiques ne portent que le
combustible et utilisent comme comburant I’oxygene de I’air atmosphérique.

Les moteurs a réaction aérothermiques ne peuvent donc fonctionner que dans
I’atmosphere terrestre, tandis que les moteurs-fusées peuvent étre utilisés auss

bien dans I’atmosphére de la terre que dans I’espace cosmique.

Etudions tout d’abord les cycles des moteurs a réaction aérothermiques qu’on
appelle bien souvent simplement réacteurs.
Suivant leur principe de fonctionnement, ils se classent en deux groupes: les

réacteurs a compresseur et |es réacteurs sans compresseur.
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Les réacteurs a turbocompresseur appelé communément turboréacteur est
représenté schématiquement sur la figure ci-dessous .dans le turboréacteur ,le
combustible liquide amené depuis les réservoirs brile dans la chambre de
combustion 1 et les gaz de combustion e détendent dans la tuyere 2 pour étre

ensuite expulsés dans I’atmosphere .

FIG (111-1) : turboréacteur
Le comburant est constitué par I’oxygene atmosphérique pour améliorer le

rendement du turboréacteur, on a recours a une compression préalable de I’air
avant d’étre envoyé dans la chambre de combustion, I’air atmosphérique aspiré par
les diffuseur 3 est comprimé dans le compresseur 4, qui peut étre axial ou
centrifuge.

Le compresseur est entrainé par la turbine a gaz 5 spécialise qui est actionnée
par une partie de la chaleur des gaz de combustion (le compresseur entrain é par
une turbine a gaz porte le nom de turbocompresseur) apres avoir traversé la

turbine, les gaz de combustion se détente dans latuyére.

De ce qui vient d’étre dit, il résulte que le cycle d’un turboréacteur comporte
les transformations suivantes (représentées dans le diagramme p-v de la figure

c’est dessous) : la compression de I’air dans |le turbocompresseur.
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Depuis la pression atmosphérique P1 jusgqu’a la pression atmosphérique P2
suivant I’adiabatique 1-2, la fourniture, gréce a la combustion, de la chaleur g1 au
fluide moteur a pression constante. (I’isobare2-3) : la détente de fluide moteur (air
+ gaz de combustion) dans la turbine a gaz et ensuite dans la tuyére 3
d’échappement du moteur suivant I’adiabatique 3-4 (entre les points 3 et b: la
production de travail dans latuyere d’éjection). Le cycle est complété par I’isobare
4-1 correspondant ala pression atmosphérique.

Donc nous pou pouvant conclure qu’en principe le cycle d’un turboréacteur

ne défére pas du cycle étudié au par.

o .

2z

FIG (111-2) :Diagramme PV
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3.1. Bilan énergétique:
Pour un systéme fermé:

WHQ = AU oot [ -1]

AU : énergie interne du systéme.
W : travail du systeme.
Q : quantité de chaleur.

Pour un systéme ouvert :

1 1
WJFQ:(U2 +§V22 +p,V, +gzz)—(U1+EV12 +plvl+gzlj e - 2]

1 1
W+ Q:(Uz + p2V2)_(U1 + p1V1)+(EV22 _§V12j+ g(zz - 21) [ -3]
L’enthalpie h=U+pv

On remplace la valeur de h dans I’équation [111-3] on obtient :

1
W+Q=(h;-h)+ (Vo Vi) +9(22-2) oo [l - 4]
=2,
Donc I’équation [111-4] devient :
W+Q:(h2+lvzzj_(hl+lvlzj ........................... [III'S]
2 2
= ht2 B htl

=0 (ht constante)
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3.2. Ecoulement compressible :

Soit laformule: V_
a

AVec :
M : Le nembre de mach.
V : Lavitesse d’écoulement.

a . Lavitesse du son dépend du milieu et latempérature.

a=49.RT

Si M =1: on dit que I’écoulement est sonique.

Si M >1: on dit que I’écoulement est super sonique.
Si M <1: on dit que I’écoulement est subsonique.
Posons :

1
Cp.Tt=Cp.T+?V2 ............................... [11 - 6]
On divise I’équation [I11-6] sur C,,.T :
c. T 2
AR R [ - 7]
c,T 2'C, T
To_g, 1V
3?— +§'C T e [11] - §]
-
Et aussi :
.R
Cp = gg_l ................................................ [l - 9]
On remplace Cp par sa valeur dans I’équation [I11-9] :
_ 2
?—“921-(\/%)2 ........................... [l - 10]
g.R.
Donc :
T -1
;t=1+97-|\/|2 ................................. [ - 14]
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Onaauss :
P OTS =PY T [l - 12]
Alors:
p ¢ T Y
(th = [T—J .............................. [T - 13]
-9
o (P (T
P T
Donc:
g9
P, T, Jo-1
BT T ) e [ - 14]
Donc on peut écrire:
9
P -1 9-1
th(ugg sz e [H = 15]

3.3. Formule dela poussée :

La poussée est la force qui propulse I’avion, elle est déterminée en appliquant
le théoreme de guantité de mouvement de maniere a ce que la variation de la
guantité de mouvement est égal a la somme des forces agissant sur le systéme de
propulsion .son unité est e newton.

Par définition, une masse M de flux animée d’une vitesse V possede une
guantité de mouvement égale au produit MV.

Soit P, c’est un vecteur orienté dans le méme sens que V.

Soit une masse de fluide M subissant une variation de vitesse, cette masse de
fluide subira donc une variation de quantité de mouvement AP, telle que :

AP =M. AV
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On montre que la variation de cette quantité de mouvement, pendant I’unité de
temps est une force F soit :

F s o e (11 -16]

AV
F =M —— -
v [ - 17]
Ce qui peut s’écrire :
M
F=AV.— -
R —— [l - 18]

Le terme % représente la masse de fluide pendant I’unité de temps, c’est le

débit masse ou débit massique.

Posons :
M__ m [ -19
At B terrueeraneeerneeernrerrrerea.—oran. [ - 19]
De I’équation [111-19] Nous avons :
F=m_AV o, [11] - 20]

En toute rigueur, le théoreme précédent s’énonce ainsi :

La variation pour la quantité de mouvement d’une masse de masse de fluide,
pendant I’unité de temps, traversant une surface S fermée ne contenant aucun corps
solide est égale ala somme des forces extérieures appliquées a cette surface.

C’est le theoreme que nous allons appliquer pour expliciter la poussée d’un
turboréacteur.

3.3.1. Formule générale:

Pour simplifier, nous n’avons pas tenu compte de I’action du débit masse
carburant .soit M ce débit, |a poussée due a ce débit ala méme forme que celle du

débit d’air m, soit M. . (Vs-Vo) mais pour ce terme, le carburant éant a bord, sa
vitesse est nulle donc sa poussee est :

FC:mC .V5

42



CHAPITRE 11 RAPPEL THERMODYNAMIQUE

Soit laformule générale :

F= ma(Vs 'Vo) + mc-vs +55(P5 - Po)

=F=V.,(Mm,+m,)-m_.V,+S(F-F,)
Avec:
Mg =m, +m,
D’ou:
F=m,V,-m_ Vo +S;(P,-Py) v [ -21]

Cette poussée F est appelée la poussée nette .le terme —m, .V, (négatif) est
appelé « trainée de captation » ; le terme Ss (Ps-Py) relatif ala section de tuyere (Ss)
porte le nom de poussée « poussee de culot ».

L’ expression (m,+m¢).Vsest appel ée brute.

m, : débit masse d’air [kg/sec]

M. : débit masse carburant [kg/sec]

Vs : vitesse d’éjection [m/sec]

Vo: vitesse d’entrée des filets d’air [m/sec]
S : section de sortie tuyére [m?]

Ps : pression alasortie tuyére [Pa]

Po : pression ambiante [Pa]

F : poussée nette [N]
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Les sections d’un turboreéacteur :

Troncon (0-1) : Entrée d’air ou manche a air.
Trongon (1-2) : Compresseur.

Troncon (2-3) : Chambre de combustion.
Trongon (3-4) : Turbine.

Troncgon (4-5) : Canal d’éjection ou tuyeére.

//-'—

\
/

\

K

FIG (111-3) : Sections et parametres associés au turbor éacteur
Simple flux sec.

3.3.2. Simplification :
Une tuyere est dite adaptée, lorsque la pression totale des filets d’air a la

section de sortie est égale ala pression ambiante (Po=Ps).
Autrement dit, la poussée de culot s’annule :

F=mg.Vg-M, Voo, [l - 22]

Laformule de la poussée démontrée ci-dessus s’applique aux turboréacteurs
simple flux et sec et apartir de cette formule, on déduire celle d’un moteur double
flux.




CHAPITRE 11 RAPPEL THERMODYNAMIQUE

3.3.3. Poussée d’un moteur double flux :

,—1—'—'_'_'_'_._'_._._'_
i
Wy -
f""fff
T-.-TD | _'__._______,_.—-—-—'—'_ ;
/K_L———’—'_
T e

s

Va1

Vs

1

-l

Ce moteur est caractérisé par la présence de deux flux d’air .soit M, le débit
masse traversant la soufflante, ce flux est appelé flux externe ou flux froid, et m,

débit masse d’air interne ou flux chaud.
A fin de pouvoir déterminer la poussée nette de ce type de moteur, séparons
I’action des deux débits masses.

-le flux froid M, pénétre dans le fan ala vitesse V, .soit Vs vitesse d’éjection du
flux froid ; la poussée due au flux froid & donc pour expression :

Fo=me(Vs Vo) oo [N - 23]

-le flux chaud m, pénétre dans la partie chaude du moteur alavitesse V et
sort de latuyere animé de lavitesse Vs, tres supérieure a Vs .la poussée due au flux
chaud a donc pour expression :

F=m. (Vo -Vy) o) [11 - 24]

-soit M. le débit massique carburant ; ce dernier contribue & la poussée totale
développée par e moteur, laforce F. due ason action est :

N Vo e, [11 - 25]

Vs : vitesse d’éjection avec poste combustion.
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Soit au total :

Ry =y (Vs - V) + (Ve - Vo) + Ve (111 - 26]

L e terme poussée de Culot a été négligé, sur ce type de moteur, cela est trés
Iégitime compte tenu de son domaine d’utilisation et de la faible erreur que cela
entraine.

3.3.4. Poussee specifique:

Par définition, c’est la poussée développeée par le moteur au débit masse d’air
le traversant soit :

F 1
F, = [N(kQ.S™T o -27]

a
3.3.5. Poussée massique :

C’est le rapport de la poussée rapportée a la masse carburant.
3.4. Taux dedilution :

Par définition, le taux de dilution A est le rapport du debit masse d’air externe
sur le débit masse d’air interne, soit :

A=m,/ m,

C’est une notion importante rattachée au double flux caractérisant bien ce
type de moteur. (Pour e moteur JT8D-15, I’ordre de grandeur de A =1).

3.5. Consommations:
3.5.1. Consommation massique horaire:( Cn)

Cette notion caractérise la consommation de carburant par heure, I’unité
utilisée est : [kg/h]

C,=3600 .m. ... [I1I - 28]
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3.5.2. Consommation spécifique :( Cs)

C’est une notion tres importante caractérisant un turboréacteur, par
définition ; c’est le rapport de la consommation horaire sur la poussée nette du
moteur.

C 1
o =?“[kg-h N -29]

3.6. Puissances d'un turboréacteur double flux:

Une machine thermique est une machine qui ; a partir d’une puissance
calorifique (combustion généralement), par une succession de transformation
donne une puissance d’utilisation sous la forme souhaitable .la série de
transformation s’effectuant avec des pertes plus au moins importantes ,on
caractérise ces pertes par le rendement de ces divers transformation.

3.6.1. Puissance calorifique :(Pc)

C’est la puissance que fournie la combustion supposée parfaite du carburant
injecté dans la chambre de combustion.

Soit P (pouvoir calorifique inférieur) du carburant, rappelons que P est par

définition; la quantité de chaleur que dégage la combustion parfaite d’un
kilogramme de carburant.

P.=m..P; Expriméeenwattsou (k .watts).
3.6.2. Puissance thermique théorique (Py) :

Soit Ts; la température des gaz d’échappement du flux chaud, et Ts la
température des gaz ala sortie du carénage du flux externe.

Py =P [, Co(Tey - To) +M.Co(To-To) oo [111 - 30]

Ts; est beaucoup plus faible que dans le cas d’un simple flux et Ts envol est tres
proche de To.

a7



CHAPITRE 11 RAPPEL THERMODYNAMIQUE

3.6.3. Puissance thermiquerédlle : (Px)

1.

1.
Ptr = E mi (V512 'Voz) +Eme(v52 'VOZ) ...................................... [”I - 31]

3.6.4. Puissance de propulsion :(Pp)

Nous savons que celle-ci est fraction de puissance thermique réelle
effectivement transformeée.
Soit la puissance dissipée par tourbillon :

1. 1.
PP :Emi (V51'Vo)2 +E e(Vs'Vo)2 ........................................ [||| - 32]
Soit :

1. 1. 1. 1.
F:) :[Em (\/512 'Voz) +E me(vs2 'Voz)]'[ém (V51 'Vo)2 +§ me(vs 'Vo)z]

Soit en développant et en remplagant me par A me

Pp =-m, -V02_| mVoz+mVo(V51—| V5) .................................. [T - 33]
Soit encore :

Po=m, Vy.(Vg -Vo) +1 ., V. (Vo + V) [ - 34]
Ou:

Pp = Fdoubleflux'VO ..................................................................... [| I - 35]

3.7. Lesrendements:

Par définition, le rendement d’une machine est toujours le rapport de la
puissance de sortie est la puissance d’entrée.

3.7.1. Lerendement thermiqueréed ou thermodynamique:

L e rendement thermique réel est le rapport de la puissance thermique réelle
et la puissance calorifique:

h, = et 11 - 36
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3.7.2. Lerendement de propulsion :

L e rendement de propulsion est |e rapport de la puissance de propulsion et la
puissance thermiqueréelle:

B e [ - 37]

3.7.3. Lerendement global :

L e rendement globale est |e produit des deux rendements, thermodynamique
et propulsif :

hy=hyxhy [111 - 38]

De[l11-36],[111-37] et [I11-38] c’est le rapport de la puissance de propulsion et la
puissance calorifique:

N = B (111 - 39]

3.8. Durée maximale de vol (autonomie) :

La durée maximale de vol correspond au temps nécessaire pour que I’engin
consomme tout le carburant embarqué quand il évolue a un régime donné. Elle
peut étre exprimée comme sulit :

Meog : quantité de carburant embarquée

Meog totaL= M décollage t M atterrissage M cruise

b= — [I11 - 40]

M

t FOB _
G [ - 41]
M

t — FOB max )

TR [ - 42]
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3.9. Rayon d’action (RANGE) :

Le rayon d’action est la distance que peut voler I’engin en consommant tout
son carburant a vitesse constante. |l est déterminé comme suit :

=V gue b o) [ - 43]

o = Viruisor T m oo eeseveereeeeeeneeeneeesees oo eeeeneneee [111 - 44]

3.10. Les paramétres du débit (MFP) :

Le MFP est un paramétre qui relie le débit alavariation du nombre de mach.
Par conservation, on définit :

myT,
MFP = YL -
PLA e [111-45]
D’autre part :
M=T N A [111-46]
Ona:
V= M(g.r.T); et P
r.T
Si on remplace V et p dans I’éguation [111-46] on aura
m P 1
—=—MI(g.r.T)z -
T Q5T )2 ) [111-47]
Onaauss :
-1
T, =T-(1+97.M2j ................................. [111-48]
Et:
9
P- P.(1+97_1.M2Jg‘1 ................................... [111-49]
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Tt
Pt
[111-48] et [111-49], on obtiendra alors:

En multipliant [111-45] par et on tenant compte des équations

............................. [111-50]
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Le turbo fan est constitué de plusieurs organes comme ils ont été décrits au
(ChapitreIl) ; Ces éléments étant:
1- Prisedair.
2- Compresseurs (BP et HP).
3- Chambre de combustion.
4- Turbines (BP et HP).
5- Tuyere d'gection.
Le calcul énergétique des différents constituants du turboréacteur est effectue
au p0| nt fixe, I'air ambiant a les caractéristiques suivantes:
Temperature totale al'entrée: Tty,= 288 °K.
Pression totale al'entrée: Pt;=101325 Pa.
r =287 j/kg °K.
y=14
Au décollage, le débit massique de l'air rm,= 147Kg/s. (donné par le
constructeur).

41. L'entréed'air :

L'entrée est une conduite adiabatique, dont le diamétre est de I'ordre de 1m.
Elle a pour fonction la captation du fluide actif a I'infini amont du moteur pour
délivrer I'air au compresseur dans les meilleures conditions d'écoul ement.

La température totale sest conservée, par contre, la pression totale chute a
cause des pertes qu'on peut classer en deux catégories.

Des pertes internes. dues aux frottements sur les parois, faibles et parfois
négligeables.
Des pertes externes: liées au champ aérodynamique autour du moteur.

Elles deviennent importantes en supersonique, apparition d'une onde de choc
au fuselage du moteur, elles dépendent en premier lieu du nombre de Mach de val,
mais également du type de la prise d'air, des conditions de vol et du régime.

Ces pertes nous conduisent a définir un rendement d'admission appel é aussi
Efficacité.

4.1.1. Efficacitéd'uneentrée d'air :

Est définie comme étant le rapport de la pression dimpact réelleliéeala
Pression d'impact théorique (pression génératrice).

SIVo- 1]
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S I'entréedarestidéde P s =1

FIG (IV-1) : Entrée d’air (divergent)

L]
F 3

0 ﬂﬂ-—\

» Il

y

FIG (1V-2) : Evolution del'efficacité en Fonction
du nombredeMach Mo

Supposons un réservoir de dimensions infinies et ou l'air est au repos et ou

regne les conditions Py et T.
Détente isentropique (adiabatique et réversible), on auraentre O et 1

L'air au repos:
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On remarque gue son efficacité est correcte dans |e domaine subsonique; d’ou
leur emploi dans |'aviation commerciale (cas du turbo -fan double corps, double
flux).

4.1.2. Formesdesentréesd'air:

L'air en entrant subit une compression qui théoriquement est adiabatique
réversible (isentropique). Suivant le domaine d'évolution de I'aéronef |a forme de
cette entrée d'air est différente. En effet, Hugoniot montre que |'écoulement dans un
conduit de section S est donné par:

Trois régimes se posent: on a

M < 1: Subsonique (cas de notre étude).

M > 1: Supersonique.

M = 1: Sonique.

Nous nous intéresserons au cas (1), c'est adire au régime subsonigue.

M<1b M?<1b (1- M?)>0

Dans |e domaine incompressible, nous avons :

Donc toute variation d'énergie cinétique se traduit par une variation d'énergie
de pression P/p qui représente I'énergie de pression de I'unité de masse de fluide.

A l'aide de ces deux formules en subsonique dans un divergent, I'énergie
cinétique diminue au profit de |I'énergie de pression.

Conclusion:

Dans le domaine subsonique, pour la plus grande part des aéronefs
Commerciaux, lesentréesd'air auront donc une section divergente




CHAPITRE 1V ETUDE THERMODYNAMIQUE D’UN TURBOREACTEUR

/ o

FIG (1V-3) : Canal divergent pour |le subsonique
4.1.3. Représentation dansle plan pression température:

» Evolution théorique:

Le fluide subit une compression isentropique (adiabatique & réversible), de
plus, I'air étant suppose gaz parfait, nous avonsentre P et T larelation.
Evolution adiabatique réversible : PV Y =Cte. Gaz parfait : PV = r t Soit:

e g 1-g
T.P 9 = cte ou T,.Po o =T,.P, ¢
g-1
p BPLO _ T
ePO0g T

Avec: P;>Pg
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FIG (1V-4) : Evolution théorique dela variation

dePen fonctiondeT
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» Evolution rédle:
La compression n'étant pas isentropique mais polytropique.

P lizy 17

P {.-' a"‘-'

TEI Tl is Tl

FIG (1V-5) : Evolution réelledelavariation
dePenfonctiondeT

1- K

T.P X =cte Avec: K coefficient polytropique.

Notons gque cela se traduit par une température en fin de transformation T;
qui est supérieurea T 1is
Pour une compression: k est supérieur y
____: Courbe théorique: Courbe en trait plein et répondant alaloi:

&P, C
&P, ;

Cette transformation est dite polytropique, afin de différencier la compression
obtenue dans I'entrée d'air et celle obtenue, dans le compresseur. Cette compression

est appel ée compression dynamique (dans certains ouvrages).

Q
—
o

56



CHAPITRE 1V ETUDE THERMODYNAMIQUE D’UN TURBOREACTEUR

4.1.4. Evolution des paramétresdansuneentréed'air:

Nous nous intéressons a |'entrée d'air subsonique et donc aussi aux évolutions

théoriques et rédlles.

» Evolution théorique:

Nous avons vu aussi que dans un divergent (entrée d'air subsonique), la vitesse

diminuait.

En supposant I'air comme gaz parfait, ceci se traduit par une augmentation de la
pression statique et de latempérature statique.

> Evolution rédle:

En ce qui concerne la pression statique, elle croit auss mais p diminue
|égerement pour obtenir la méme pression statique, cela entraine une température

statique plus élevée.

» Tableau récapitulatif:

Evolution théorique Evolution réelle
Tt constante Constante
Pt Constante Po=Py Pio=0Pt1 :Pu< Py
P augmente Augmente
T augmente Augmente (T1>T4s)
\% diminue diminue

Tableau (1V - 1) : évolution des parametres dansle casreéelle et théorique
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4.1.5. Lerapport des pressions de stagnation:

Est donné par :

[IV - 9]

Il détermine la perte de pression de stagnation (totale) entre I'entrée du
diffuseur et sa sortie.
Fq4: mesure la performance du diffuseur, plus rq est grand, plus le diffuseur est
performant. La pression ala sortie du diffuseur est donnée par.

€ : perte dans le diffuseur
Delarelation [IV-3] et [IV-4] on obtient:

Fy = (1 @) e [V -11]
Conclusion:

Toute entrée d'air permet de ralentir le fluide afin que celui-ci se présente
avec une direction et une vitesse cohérente au compresseur. Sa forme (convergente
divergente ou divergente) dépend du domaine de Mach, d'évolution de |'aéronef.

Une entrée est caractérisée par son efficacité, cette derniére variant en
fonction du Mach d'évolution. Le fonctionnement de I'entrée d'air au point fixe et
en régime moteur élevé et perturbé, et donc nécessite la présence d'air additionnel.

4.1.6. Taux de compression :

Le taux de compression est définit comme étant le rapport de la pression
totale de sortie ala pression totale d'entrée du Fan.

~ Pt
O = = e v - 12]
Pt,
Pt,, Pt1s: pressions totale entrée et sortie Fan
De méme On définit le rapport de température:
t = TtA [V - 13]
Tp,  c————

Tt,, Tt : températures totale entrée et sortie fan.
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4.2. Compresseur :

L'ensemble est composé de deux compresseurs montés en serie chacun étant
entrainé par son ou ses étages de turbine, le rotor constitué des derniers étages de
I'ensemble est appelé compresseur HP. Celui situé en amont est appelé
compresseur BP. Cette disposition permet d'obtenir deux vitesses différentes
surtout dans les bas régimes.

Le compresseur doubl e corps présente |les avantages suivants.

- Démarrage du réacteur plus facile car on entraine en rotation simplement le
mobile HP, le mobile BP étant entrainé par I'écoulement du fluide au niveau de la
turbine BP.

- Accélérations et décél érations plus rapides moins d'inertie.

- Poussée de ralenti plusfaible.

- Meilleur rendement de compression aux faibles régimes.

Le compresseur a pour réle I'augmentation de la pression de l'air qui le
parcours, il est composé d'une partie fixe (stator), a l'intérieur de laguelle tourne
une partie mobile (rotor).

Le rotor fournit de I'énergie, cinétique a I'air, quant au stator, il transforme
cette énergie cinétique en énergie de pression.

4.2.1. Compresseur axial:

Le compresseur axial est ainsi dénommeé parce que I'écoulement de l'air
seffectue dans une direction sensiblement parallele al'axe du moteur.
Le compresseur axial est constitué, essentiellement par :

> Unrotor:

Il est constitué d'aubes tournantes a grande vitesse, ces aubes sont implantées
dans un tambour, la surface des aubes est profilée, la grille d'aubes du rotor
constitue le mobile.

> Un stator:

Il est congtitué de aubes fixes, elles sont implantées dans un carier
démontable. Chague disque du rotor équipé de ses aubes forme une grille d'aubes
rotor.

Chague anneau du stator avec ses ailettes constitue une grille d'aubes stator.
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Le rotor est installé a I'intérieur du stator de fagon a ce que I'on rencontre
successivement de I'avant a l'arriere, une grille d'aubes mobiles, une grille d'aubes
fixes, une grille d'aubes mobiles, etc.

4.2.2. Etage d'un compresseur :

Il est constitué d'une grille d'aubes rotor suivie d’une grille d'aubes stator.
(Une grille d'aubes rotor + une grille d'aubes stator = étage).

4.2.3. Etude Thermodynamique:
» Evolution théorique:

La compression est supposée isentropique, |'air est assimilé a un gaz parfait,
lavitesse axiale d'écoulement del'air étant constante, nous pouvons crire :

PV? = Ctell =
PV=rT % .................................
Entre éat 2et 3:

2 entréedu compresseur

3 : sortie du compresseur

Dansleplan P, T cette courbe alaforme suivant :

[ ]
P 3
g 7
r'lf
I'I-I(-}
Pty e
'Pﬂ —
.,T
'T() T Tty

FIG (1V-6): Evolution théorique delavariation
dePenfonctiondeT

60



CHAPITRE 1V ETUDE THERMODYNAMIQUE D’UN TURBOREACTEUR

0-2 : lacompression théoriquement isentropique du diffuseur.
2 -3 : compression mécanique théoriquement isentropique du compresseur.

> Evolution rédlle:
En rédité la transformation n'est pas réversible (pertes par frottement se

traduit en chaleur), l'air n'est pas rigoureusement assimilable a un gaz parfait, la
transformation est donc poly tropique dont:

LK
T.P © =Cte
Entre2 et 3:
K K
Ps _ 8, 01 _ o, 0t
P, ‘S‘th = §T2 L [IV - 16]

Pour les compresseur k >g, on remarque T3>T3is € pour obtenir une méme pression
alasortie.

. Evolution théorique.

e EVOlUtiON rédlle,

P 4 Jis 3

3 7

T

Tz Tijs Ts

FIG (IV-7) : Evolution réelledelavariation
dePenfonctiondeT
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4.2.4. Rendement isentropique:

Le rendement isentropique, c'est le rapport de la puissance théorique sur la
puissance réelle.

h. = I:)tr — T3is - Tt2 (v - 17]
P T, - T, ——

Avec : T3is: latempérature de sortie pour le cas isentropique.
T 3': latempérature de sortie réelle.

4.2.5. Rendement poly tropique:

Pour I'étude d'un compresseur a plusieurs étages, il est plus convenable
d'utiliser le rendement poly tropique h, au lieu du rendement isentropique h ;s

Ce rendement est définit par:

N = e [V - 18]

TO +d-|zlis — is — 0
TO TO é F%)

Pour une compression infinitésimale:

319+ : [ ]
= T e IV - 19
WY

dP, w1

0

dTois: Variation de température pour une évolution isentropique.

dTo: variation de température pour une évolution réellefinie.

Donc:
dP, o -1 dP
?—"‘ ; :1+gT-TO .................................... [IV - 20]
O 0
D'ou:
1+dT—°iS:1+g-1-dP° ................................ [V - 21]
TO g I:)0 '
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Ou bien:
dTo, _9-1d% a7, :TOLl. dPy S [ \VA
T, g P g P
On remplace [IV-10] dans[IV-14] on obtient:
_g-1dR/R,
= SO Y
P g dT,/T, [
En intégrant entre |'entrée et |a sortie du compresseur, on aura
_g-1In(R,;/PR
h, = : s Re) [V
g In(To/Te)
4.2.6. Taux de compression :
C'est le rapport de la pression de sortie a la pression d'entrée, soit:
t = Pt
R [V

4.2.7. L’évolution des paramétres:

22]

- 23]

- 24

- 25]

En décomposant I'évolution des parametres dans les différents éléments d'un
étage compresseur, puis en les additionnant ligne par ligne, nous en déduisons
I'évolution dans un étage et par extension dans le compresseur; ces évolutions sont

obtenues pour un régime proche du maximum.

PARAMETRES | ROTOR STATOR ETAGE
W diminue diminue diminue
Vv augmente diminue constante
Tt Augmente constante augmente
T augmente augmente augmente
Pt augmente augmente augmente
P augmente constante augmente

Tableau (IV - 2) : Variation des paramétres physiques dans le compr esseur
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4.3. La chambre de combustion:

But : Elle assure le mélange du kérosene et d'oxygéne (contenu dans l'air) et
permet |a transformation de I'énergie mécanique du mélange en énergie caorifique
(le moins d'imbrdlés possibles) et cela dans toute la gamme de val.

4.3.1. Description:

- Un carter de raccordement ala veine d'air du compresseur (appel € souvent carter
intermédiaire) dans lequel se trouvent les éléments apportant le kérosene appelés
Injecteurs.

- Un ou plusieurs tubes a flamme dans lesquels se jouera la flamme.

- Une enveloppe extérieure et une enveloppe intérieure dans laquelle passe I'arbre
compresseur - turbine.

- Un carter de raccordement au premier étage de laturbine.

4.3.2. Facteursrégissant la combustion:

-Temps: lié alavitesse d'écoulement qui doit étre réduite al'entrée.

-Température: doit étre importante pour assurer un rayonnement le plus intense
possible.

-Turbulence: homogénéiser le mélange au maximum; d'ou la nécessité de rajouter
des aubes de turbulence a I'entrée pour assurer un bon brassage.

4.3.3. Etude thermodynamique:

La combustion seffectue dans une enceinte ouverte a pression constante
Evolution théorique:

La combustion étant supposée isobare P, = Ps combustion isobare, la
température T,< Ts.
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4+ diagramme d'évolution
E=F théonque

1

Tl T

FIG (1V-8): Evolution théorique delavariation
dePenfonctiondeT
> Evolution rédledansleplan (PT) :

Laturbulence et le refroidissement entraineraient une perte, donc la pression
de sortie de la chambre de combustion est |égerement inférieure a P2.

En superposant les deux diagrammes, on aura:

— Ewclution théorique
aorass Ewvolution réeelles

FIG (1V-9) : Evolution réelle et théorique dela variation
dePenfonctiondeT

Nous avons rapporté sur le diagramme, I'évolution réelle du fluide, dans le
COMpresseur.
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4.3.4. Calcule énergétique :

L a puissance mise enjeu dans la chambre de combustion est donnée par:

Cl ereereerencncenee

(m, + mc)Cp,Tt, - mcCp Tt, = m, P, (v - 28]
mc : débit d'air danslachambre.
m; : débit carburant.
CP; Cpc: la capacité caorifique concerne le compresseur et turbine.
Pci: pouvoir calorifique du carburant (Pci = 4.4 10° j/Kg)

Tts, Tt3: température entrée et sortie de la chambre de combustion.
On ale dosage:

L [V - 27]

D'aprés I'éguation [IV-18] on &
(f +1)Cp,Tt,- Cp.Tt,= PN, . A

Alors|'éguation [IV-20] devient:

P Cp,Tt,- Cp Tt,
Ph, - Cp Tt, -« [IV - 29]

hy : le rendement de combustion.

44 . LaTurbine

But: La roue de la turbine a pour réle d'entrainer le mobile au quel est attelée;
roue HP pour compresseur HP, roue BP pour compresseur BP, elle doit en outre
fournir la puissance nécessaire a l'entrainement des accessoires (régulateur,
pompes, aternateur..).

En généra, les turbines rencontrées dans un turboréacteur sont de type axial. Un
étage de turbine est composé d'une grille d'aubes stator suivie d'une grille d'aubes
rotor. L'ordre de présentation stator -rotor est I'inverse de celui d'un compresseur.

Le stator de I'étage turbine est aussi appelé distributeur, son réle est de
transformer une partie de I'énergie de pression délivrée par la chambre de
combustion en énergie cinétique, le rotor transformant I'énergie cinétique en
énergie mécanique sous la forme dun couple moteur afin dentrainer le
compresseur et les accessoires.
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4.4.1. Etude thermodynamique:
» Etudethéorique:

La transformation d'énergie de pression en énergie cinétique par une détente
est théoriquement isentropique (adiabatique et réversible).Les gaz chauds étant
assimilés a un GP, nous aurons une pression statique et température statique, la
relation:

g-1
p o
— = o S [IV - 30]
Dansle plan (P, T) I'évolution alaforme:
P -
Fi =
Ptj = Ptﬁ
détente
. sontropigue
dans la turbine
0
Fis
y 1

FIG (1V-10) : Evolution théorique dela variation
dePenfonctiondeT

La détente de Ps a P6, saccompagne théoriquement de la diminution de la
température de Tsa T6 suivant larelation

9-1
aeP5 0 ¢ 5
— X e [V - 31]
P6 (4] Te
L es paramétres totaux:
-1
&Pt 0F _ Tty
Pt, & T, oo [V - 32]
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> Evolution rédle:

La détente étant poly tropique, nous obtenons aors une détente de la turbine
a une température réelle T6t' >T6tis .Larelation entre la pression et la température
statique est:

— T TCC e [V - 33]

La figure suivante donne les évolutions théoriques et réelles.

P
_ F E 4
B iz E, is oy Evolulion theviigue
----------- Evrclution téeles
F Gia -
r i
ts L]
T
Tas Try Tow Tr, Ty

FIG (IV-11) : Evolution théorique et rédlle de la variation
dePenfonctiondeT

4.4.2. Rendement delaturbine:

C'est le rapport de puissance réelle et puissance théorique.
Ce rendement est voisin de 0,85 a40,88.

_  puissance réelle _ Tty - Tt,
Ny =— — = [V -34]
puissance théorique Tty - Tt
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4.4.3. Travail delaturbine en fonction du rendement poly tropique:

On sait dg§a que le rendement c'est le rapport de travail réel sur le travall
isentropique, on peut écrire a partir de ceci que

W, =h Wo, =h Co(Ty - Tig) i [IV - 35]

Donc:

........................................ [IV - 36]

4.4.4. Equilibre compresseur - turbine:

En régime stabilisé la puissance turbine est égale la puissance compresseur,
€gale ala puissance accessoire pres, soit:

P=(m,+m)Cp(Te-T)=P. =M, (Tz- Tto) [IV - 37]

La chaleur massique a pression constante, des gaz chauds est peu différente
de celle des gaz froids (compresseur), d'autre part le débit masse carburant est
compare au débit d'air, d'ou: my+ms# m nous aurons donc:

(Ttg- Ttg)r (Tt, - Tt,)

4.4.5. Rendement poly tropique:

[IV - 38]

k : coefficient de latransformation poly tropique.
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4.4.6. Evolution desparamétres P, T, V dans|'étage dela turbine:
» Danslestator:

Section convergente— P, T diminuent . la vitesse absolue augmente.
Donc: P = Cte et T=Cte.

> Danslerotor:

Sections convergentes — P, T et V diminuent - lorsque w augmente
Donc: Pet T diminue — P; et T; diminuent.

» Dansl'éage:

V=Cte, il y aune détente - Pet T diminues, Donc P et T;diminue.

4.4.7. Limitations:

La température d'entrée de la turbine HP influe sur le rendement du moteur,
la poussée maximale du moteur est également limitée par cette température; de
nombreuses études ont permis d'augmenter cette température, elle est pour les
moteurs les plus modernes de I'ordre 1400°C.

4.4.7.1. Fluage (creep) :

Aux régimes éevés, les aubes du rotor sont soumises simultanément a des
forces centrifuges, des forces aérodynamiques et des températures importantes; ces
aubes sallongent proportionnellement au temps de fonctionnement important, cet
allongement reste admissible tant que les températures limites déterminées par le
constructeur ne soient pas dépassees.

Ceci signifie que la vie de la turbine est surtout liée au hombre d'heures
passées aux régimes les plus élevés (Décollage, montée).

4.4.7.2. Chocs théoriques:

Pendant la phase de démarrage, ains que |'accéération, les variations de
température provoquent des dilatations inégales, des diverses parties de laturbine.

70



CHAPITRE 1V ETUDE THERMODYNAMIQUE D’UN TURBOREACTEUR

4.4.7.3. Température maximum a la sortie dela chambre:

Cette derniére limitation est tres importante lorsgu'elle fixe le débit de
carburant maximum injecté dans le moteur, donc fixe la poussée maximum gue |'on
peut tirer.

Ces derniéres années la température d'entrée turbine a pu étre augmentée
gréce a deux approches complémentaires.

- Larecherche de matériaux résistants aux hautes températures.
- L'introduction d'un systeme de refroidissement des aubes.

4.4.8. Refroidissement dela turbine:

On a vu que la température entrée turbine peut augmenter, grace aux
recherches sur les matériaux résistants aux hautes températures, et I'introduction de
systeme de refroidissement. Cette procédure joue un réle important afin
d'augmenter cette température.

Le refroidissement de la turbine est obtenu par : circulation dar en
permanence du compresseur, (pour les turboréacteurs double flux, on parle du
compresseur haute pression).

L'air de refroidissement prélevé du compresseur a une température élevée
mais de loin inférieure a celle d’entréee turbine. On distingue deux grands procédés,
la convection interne et le film protecteur.

4.5 Canal d'§ection:

Son role principa est d'achever la transformation d'énergie de pression en
énergie cinétique, c'est dansle canal d'gection qu'alieu la détente ala propulsion.
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4.5.1. Description du canal d'gection d'un moteur sec:

™

Cone de Rallonge Buse
- -
raccorde- e
ou tuvere
ment Y

FIG (1V-12) : Schématique du canal d'gection

Le canal d'éection se composede:

- D'un cone de raccordement dont le role est d'éviter laformation des remous.

- D'une ralonge souvent calorifugée et insonorisée qui recoit les sondes de
température et de pression totale.

- D'une buse a section fixe ou variable, c'est dans la rallonge que les reverses sont

installé.

» Evolution théorique:

Dans le cana d'gection, la détente est supposée isentropique et assimilée a
gaz parfait. Nous avons:

;0090 _
g—: S e [V - 39]
@
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» Evolution réelle: Transformation poly tropique

P
&

L

T1 TE TEK T‘i Tg TT Té“T-F\ Tj
FIG (IV-13) : Courberéeled'évolution delavariation
dePenfonctiondeT

L Evolution théorique.
e EVOlUtiON rédle.

4.5.2. Rendement delatuyeére:

puissance cinétique réelle
puissance cinétique théorique

tuyere

h e -;tt: -_rrtt 77 .................................................... [V - 40]
Calcul delavitesse d'gection :
#z (3N L ) IO [IV - 41]
V7< <V8donc V7 négligée.
Formule de Zeuner:
Vg = \/ZCp (T = T) o [IV - 42]
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4.5.3. Fonctionnement de la tuyér e conver gente:

» Fonctionnement théorique:

Dans le cana d'§ection. Nous ne disposons d'aucune machine. Le travail de
transvasement est nul. Si I'évolution est isentropique — gaz parfait, nous avons les
parametres dimpact Tt =Cte et Pt = Cte.

La tuyere se propose de raccorder un espace amont ou regnent les conditions
génératrices P.. T; et V = 0 aun espace aval ou régnent les conditions P, . To.
Etude du debit:

' r UL ¥
Lrnna AN TEN i

- I\'& F

H

FIG (I1V-14) : Représentation du canal d'éection

Lorsque P; = P, nous n'avons aucun débit dans la tuyere.
P:1: I'écoulement est alors d'autant plus important que la différence.
P-P, est grande. La tuyére étant convergente, les gaz seront accélérés par détente
avec un simple convergent. Si I'on continue a accroitre P, , on obtient une vitesse
maximale au col de latuyere égale ala célérité du son, latuyére est dite alors a col
sonique, la vitesse éant maximale, le débit massique du gaz (p, v, 9) est
maximale, la poussée est maximale .

Vitesse sonique aors: Vg=ag - Mg=1
On a dors entre (7 et 8) (pression dimpact se conserve si la détente est

isentropi que dans une section sans apport d'énergie).
Larelation suivante:

Pt,=Pt, =P, @+ 9 Mz [V - 43]
e a9
1L 1&
- -1 -1
pt, =R+ 9 2P S pB IO [V - 44]
é 2 g e 2 g
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» Fonctionnement réd:

L'évolution est réelle (adiabatique et avec frottements) cela conduirait a la
conservation de la température totale mais la pression totale change a cause du
frottement avec les parois
L'évolution est adiabatique:

- Pas d"échange de chaleur Ti7 =T
- L'évolution se fait avec frottement T;=Tg ce qui fait naitre évidement une perte
de charge
Pe= (1- €7) Pr
Avec:
7. le coefficient de perte de charge.
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5-Résultats et discussions
5.1. Caractéristiques éner gétiques:

Dans ce chapitre, nous allons discuter les résultats obtenus, en premier lieu
nous commencerons par les différents caractéristiques énergétiques le long des
stations du turboréacteur a savoir la pression, la température, la masse volumique,
lavitesse...€tc., et en suite on parle des performances du turboréacteur.

» évolution delapression totale:

On remarque d'apres lafigure (V-1) que la pression totale est influencée par
la section de passage des gaz et celajusqu'al'entrée du compresseur HP. A la sortie
du compresseur HP et jusgu'a la sortie de grille statorique de la turbine HP, la
différence de pression est remarquable (maximale) et cela di a la diminution de
taux de compression. A partir de la sortie de grille statorique de la turbine HP, On
observe que la différence de pression diminue pour chaque station, celaest di ala
diminution de taux de détente de la turbine HP provoquée par I'augmentation de la
section de passage des gaz.

» Evolution dela pression statique:

Pour les mémes raisons citées pour |'évolution de la pression totale en
fonction de la section de passage des gaz le long des stations du turboréacteur, la
pression statique suit presque la méme allure gque celle de la pression totale,
seulement, il est a noter que la différence de la pression statique est maximale dans
la chambre de combustion et cela a cause de la pression totale qui est maximale et
la vitesse qui minimale (a cause de diffuseur). A partir de la sortie de la chambre
de combustion, cette différence de pression commence a diminuer ou on remarque
ala sortie du turboréacteur une légere chute de pression due ala diminution de la
pression totale et de lavitesse.

Il est a noter que la pression statique amont du CHP (Ps) est presgue
constante, par contre la pression aval (Ps) chute de 5,5 % pour une variation de la

section de passage des gaz de 5,9%, cette variation est confirmée par le
constructeurs (voir annexe N° 1).
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» Evolution delatempératuretotale:

La température totale, comme la pression totale, reste la méme pour les
stations avant I'entrée du compresseur HP et cela pour les différentes sections
passage des gaz. Au de la de cette section, nous remarquons |'augmentation de la
différence de température totale jusgu'ala sortie de la grill e statorique de la turbine
HP, cette différence est maximale le longe de ces liée ala pression par larelation:

1-9
g

T.P = cte

Donc, quand la différence de pression total e augmente, cela conduit € une
augmentation de la différence de température totale, et inversement a partir de la
sortie de lagrille statorique de laturbine HP. Quand la différence de pression totale
diminue, la différence de température totale diminue avec.

» Evolution delatempérature statique:

Comme la pression statique, la différence de la température statique
commence a augmenter a partir de I'entrée du compresseur HP, elle atteint le
maximum a partir de la sortie du diffuseur avant la chambre de combustion,
puisgue la différence de pression est maximale et le seuil de latempérature statique
est atteint a la sortie de la chambre de combustion, puisqu'on a le maximum de
dégagement de chaleur.

A partir de I'entrée de la turbine HP, la différence de |la température statique
commence a diminuer a cause de la diminution de la différence de pression causee
par la diminution du taux de détente de la turbine HP ou; on a presgue la méme
ligne jusgu'a la sortie de la tuyére d'gection.

> Evolution delavitesse:

On remarqgue d'apres cette figure (V-5) une chute de vitesse ala station 1 a
cause du diffuseur, ensuite cette vitesse diminue au niveau du compresseur pour
étre amortie au niveau du diffuseur avant la chambre de combustion et cela pour ne
pas souffler la flamme. Par ailleurs la vitesse augmente dans la chambre de
combustion ensuite dans le collecteur avant turbine a cause de la forme
convergente de ce dernier.
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La vitesse atteint son maximum au niveau de la sortie de la grille statorique
de laturbine HP a cause de saforme convergente.

A partir de cette station nous remarquons une diminution de la vitesse au
niveau de la grille rotorique de cette turbine, ensuite au niveau de la turbine BP et
enfin a la sortie du mélangeur de deux flux ; I'un rapide et I'autre moins rapide.
Nous remarquons une augmentation de la vitesse au niveau du canal d'§ection a
cause de la forme convergente de ce dernier. Nous finissons part rappeler que la
différence maximale de vitesse est repérée a la sortie de la turbine HP puisqu'on a
une variation remarguable du taux de détente de cette derniéere.

> Evolution du nombre de mach:

On remarque d'apres cette figure (V-6) que I'évolution du nombre de mach
suit presgue laméme alure que lavitesse puisqu'ona M=V/ (y.r.t) V2 .

Le nombre de mach atteint son minimum a la sortie du diffuseur avant la
chambre de combustion, ensuite il augmente jusgu'a la sortie des TBP ou il atteint
presque I'unité, cela confirme I'estimation des constricteurs qui fabriquent les
turbines de telle sorte gu'a la sortie du distributeur, I'écoulement devint presgue
sonique.

A partir de cette station le nombre de mach diminue ou on localise ala sortie
de la turbine HP la différence du nombre de mach maximale puisqu'on a une
différence de vitesse maximale .par ailleurs le nombre de mach a I'entrée du
mélangeur augmente a cause de la diminution de la température, ensuite il diminue
dans le mélangeur et enfin augmente, dans le canal d'§ection ou il frole a sa sortie,
I'unité ce qui confirme de nouveau |'estimation des constricteurs.

» Evolution dela masse volumique:
D'aprés la figure [V-7], on remarque qu'a partir de |'entrée du compresseur
HP, la différence de la masse volumigue commence a augmenter jusgu'a la sortie
du diffuseur avant la chambre de combustion ou, on obtient la différence
maximale, ains |e seuil de la masse volumique est cal cul ée a cette station.

Cette différence reste maximale jusgu'a l'entrée de la turbine HP.
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A partir de cette station, la différence de la masse volumigue commence a
diminuer ou, on remarque qu'a partir de la sortie de la grille statorique de laturbine
HP, la masse volumique est presgque la méme pour les différentes stations et pour
les différentes sections de passage des gaz.
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O 1 1 ) ) ) ) ) ) ) ) ) 1

1 2 25 3 4 45 50 5 55 6 75 8

stations du turboréacteur

FIG (V-1): Evolution dela pression totale lelong des stations
du turboréacteur.
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FIG (V-2) : Evolution dela pression statique lelong des stations
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FIG (V-3) : Evolution delatempérature statique le long des stations

du turboréacteur.
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FIG (V-4) : Evolution de latempératuretotalelelong des stations
du turboréacteur.
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5.2. LESPERFORMANCES:
> Effet defacteur dedilution A :

Les graphes [V-8] et [V-9] représente respectivement I’évolution de la poussée
spécifique et la consommation spécifique en fonction du nombre de mach et
de facteur de dilution A.

On constate, que la pousse spécifique diminue en fonction du nombre de Mg
et du facteur de dilution A pour des valeurs de 800N/ (kg.s) 2600 N/ (kg.s).tandis
gue, la consommation spécifique augmente de sa part en fonction du nombre de
mach et du facteur de dilution allant de 135.

Lagraphe [V-10] représente la variation de rendement de propulsion en fonction
du mach et du facteur de dilution A.

On note, queil y a une augmentation du rendement de propulsif en fonction du
mach, et une diminution de ce dernier en fonction du taux de dilution A qui varie
respectivement de 1 a5.

On constate, que la diminution devient moins importante a des valeurs de Mach
proches de 0.
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> effet delatempératuretotale dela chambre de combustion Ttcdc :

Lesgraphes[V-11] et [V-12] représente respectivement |le comportement de la
poussée spécifique et la consommation spécifique en fonction du nombre de mach
et de température de la chambre de combustion.

On note, que la pousse spécifique diminue en fonction du nombre du mach Mo
et augmente en fonction de latempérature de la chambre de combustion pour des
valeurs de 300N/ (kg.s) a630 N/ (kg.s).

Cependant, la consommation spécifique augmente considérablement de sa part
en fonction du nombre de mach et diminue si |a chambre de combustion est moins
Importante.

En effet, la température Tt cdc n’est contr6lée que par I’injecteur du carburant,
et pour une vitesse importante on a besoin aussi d’une vitesse d’éjection
importante, ce qui demande une augmentation de la consommation aussi.

Le graphe [V-13] représente I’évolution du rendement propulsif en fonction du
mach et de |latempérature Ttcdc.

On observe dans ce dernier que le rendement propulsif en fonction du mach
et la température de lachambre de combustion Tt; qui varie respectivement
de (1200 °K a 2000 °K)

> Débit carburant :

Le graphe [V-14] représente lavariation de larichesse en fonction du débit
carburant.

On constate dans ce graphe que, plus le débit est important plusle rapport
f % duméange air/fuel important, cela expliqgue une augmentation de la
richesse.

» L’altitude :
Le graphe [V-15] représente la variation de la poussée en fonction de I’altitude.

On remargue dans ce graphe que la poussée diminue respectivement de, avec
I’augmentation de I’altitude.
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Conclusion

On dit que cette étude concernant le calcule du cycle réel et théorique d’un
turboréacteur, permit  d’obtenir des résultats qui nous ont aidé pour mieux
comprendre les turboréacteurs et en particulierement le double flux, dont les
performances globales s’améliorent en augmentant le taux de dilution a condition que
celui-ci ne dépasse pas son optimum. Le choix d’une tuyere adaptée permet
d’améliorer ces performances.

L’ étude thermodynamique qui consiste a déterminer les différents parametres
(T, P, M, p...€etc.), et les performances des turboréacteurs du type JT8D-15, permit de
voir leurs variation, d’une part et de cerner la zone de fonctionnement optimal d’autre
part.

Le cycle réel permit donc de caractériser les performances principales a savoir :
» Poussée spécifique dével oppée.

» L’eénergie qu’il faut apporter au turboréacteur, soit la quantité de carburant
consommeée, exprimée habituellement par la consommation spécifique.

» Lerendement de propulsion.

La consommation spécifique Cs et le rendement de propulsion caractérisent une
turbine sur le plan énergétique. La poussée alliée au débit conditionne sataille.

La mise en étude du turboréacteur JT8D-15 ; a dévoilé phénomenes quantifiés
tres intéressants de point de vue performances. De plus, nous avons pu retirer les
plages de fonctionnement les plus économiques.

Comparés avec ceux du constructeur, tous spécialement au régime de décollage qui
est la seule donnée disponible, nos résultants se sont avéres satisfaisants. Cependant,
les différentes hypotheses entreprises, expliquent les |égers écarts engendrés.
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Il faut savoir que le constructeur ne néglige aucun terme pour le calcule des
performances du manuel devaol.

Durant cette étude, nous avons opté a mettre en évidence les étroites relations
gui existant entre les différent paraméetres (pression et température ambiantes) et leurs

Impacts sur le comportement du moteur.

L’intérét du calcul au point nominal, conduit au dimensionnement de chague
composant et finalement de la machine physiquement et thermodynamiquement.

Ainsi, un turboréacteur est le siege d’un écoulement permanent actif qui :
» Subit une compression atraversle compresseur.
» Recoit un rapport calorifique d’une source chaude ou chambre de combustion.
» Effectue une premiere détente dans la turbine du générateur de gaz.
» Effectue une deuxieme détente dans le récepteur qui est la tuyere d’éjection.
En fin, nous espérons avoir apporté par ce modeste travail un complément

d’information sur ce type de moteur, et anotre institut une bonne méthode d’étude
pratique.
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ANNEXE N° 01 : GLOSSAIRE

Bearing Roulement - palier
Rear Arriére

Front Avant
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Duplex Double

Ball Bille
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Diffuser Diffuseur

Case Carter-Enveloppe
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Turbine nozzle group

Distributeur de turbine
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Combustion chamber

Chambre de combustion

Stage Etage

Rear support Support arriere
Sedl Joint

Extented Platform Platform détendue
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ANNEXE N°02:

L ocalisation des stations du turbor éacteur JT8D-15.

0 1 -

1 2 Entrée du diffuseur

2 3 Fan

2.5 4 Compresseur basse pression
3 5 Compresseur haute pression
4 6 Diffuseur intermédiaire

4.5 7 Déflecteur

50 8 Chambre de combustion

5 9 Collecteur

55 10 Turbine haute pression

6 11 Turbine basse pression

7.5 12 Mélangeur

8 13 Tuyere d’éjection




ANNEXE N° 03:

CONVERTION
Systéme anglo-saxon Symbole Equivaent en systéme
internationale
Inch IN 2.54 cm
Foot Ft 0.3084 m
Mile Mil 1.85318 Km
Gallon Gal 3.7853 Kg
Livre Lbs 0.45959 Kg
Knots Kts 1.852
Pounds L bf 45085 N
Fahrenheit °F T (°F) =5/9* (T (°C)-32)
pression PSI 6892.8751 Pas
Calorie CAL 4.18 Joule
Square Inch SQIN 0.0006451 m?




CALCULE DES PARAMETRES THEORIQUE

(=

A 4

[ Read |es conditions ambiantes, }

les diametres.

A 4

(o

[ Clcalcule de I’entrée d’air ]

4 9 I
te=1+ 9 — M’
pe=te(gg‘1j

o %

A 4
Md=1
\ 4
td = I1d @49

Pt1=Pt0
Tt1=TtO




[ C Jcalcule du fan ]

nf

pt2="" pt1

Tt2=1f.Ttl

\ 4

[ C /calcule du compresseur ]

Tt4=1f .Tt2

A 4

[ Clcaculeduc.c }




&

[ Read pci , y ,cp, Tt ]

A 4

Tt5= Tt4
f=(1-(Tt3/Tt4))/((pci/(Tt4.cp))-1)

[ C /calcule delaturbine }

l

| Read o |

|

/tt_l_(th

.

j.\/(t @ if 1)

Tt 4

It =t/

Pt7 = Tt.PtS

Tt7 =1t . TtS /

l

[ C /calcule du mélangeur ]

A 4

| Readtm |




Tt7.5=Tm .Tt7

Pt7.5=Pt7.t m9/sY
v
[ C /cacule detuyére ]
A 4
[ Read vy, cp ]

P8= [1t,.Pt7.5

Tt8=T

tu . Tt.75

( Pt 9
Patm

[ C /calcule du paramétres }

y

Write Les Resultat Voulus

END

Non




real PtO,Pt2,Pt4,Pt5,pt7,Pt8,p8

real TtO,Tt2,Tt4,Tt5,tt7,Tt8,TO

real m,mc,mf,M0,M8,V0,V8,cp,pci,apha,gama,r,f,mfe,aQ,Ch,CsRF
real tauc,taut,tauf,rdpc,rdpt,rdpf,rdpb,rdpn,Wpp,Fs
real Wf,Wt,Wc,Wuf,Wu,Wuc,F,Fc,Fmotor,Rondth,rondpp,rondg
open(1,file="amar10.dat’,status="unknown’)
open(2,file="amar20.dat’,status="unknown’)
read(1,*)Tt5

rdpf=1.35

rdpc=12

rdpb=1

rdpn=1

r=287

gama=1.4

alpha=1

cp=1.005

pci=44800

m=147

P0=101325

MO=0

T0=288.5

a=0

PtO=((1+((gama-1)/2)* MO** 2)* * (gama/gama-1))* pO
tauf=rdpf** ((gama-1)/gama)
Pt2=rdpf* PtO

TtO=TO

Pt2=Pt0

Tt2=tauf*TtO

V1=MO* sgrt(gama* r*t)
mf=(alpha/(alphat1))*m
Wuf=0.5* mf*(v1**2)
Wf=mf*cp* (Tt2-Tt0)
V0=a*MO0

Ff=mf*(V1-VO0)

Pt4=rdpc* Pt2
tauc=rdpc** ((gama-1)/gama)
Tt4=tauc* Tt2



Pt5=rdpb* Pt4
f=(1-(Tt4/Tt5))/((pci/(Tt5*cp))-1)
mc=m-mf

mfe=f*mc

Q=mfe*pci

Ch=mfe* 3600

Wc=mc* cp* (Tt4-Tt2)

Wit=Wf+Wc

taut=1-(Tt2/Tt5)* sgrt((tauc-1)+al pha* (tauf-1))
Tt7=Taut* TtS

rdpt=taut** (gama/(gama-1))

Pt7=rdpt* Pt5

Pt8=Pt7*rdpn

P8=PO

Tt8=Tt7

V 8=ggrt(2* cp* Tt8* (1-(P8/Pt8)* * ((gama-1)/gama)))
T8=Tt8* (P8/Pt8)** ((gama-1)/gama)

Wuc=0.5*mc* (V8**2-V0**2)

Wu=Wuf+Wuc

ro8=p8/r*T8

A8=(mc+mfe)/(ro8*V8)
Fc=(mc+mfe)* V8-mc* V0+(A8* (P8-P0))

if ((pt8/p0).It.((1+gama)/2)** (gamal(gama-1)))then
M8=V8/sgrt(gama* r* T8)

else

M8=1

endif

Fmotor=Ff+Fc
Cs=Ch/Fmotor
Fs=Fmotor/m
RF=(Ff/Fmotor)* 100
Rondth=(Wu/Q)* 100
Wpp=Fmotor*VO0
Rondpp=(Wpp/Wu)* 100
Rondg=(Wpp/Q)* 100



write(2,*)' Wuf="Wuf ,'"Watt'
write(2,*)'Wf="Wf 'Watt'
write(2,*)'F="Ff 'N'
write(2,*)'Pto=",Pt0 ,'pa
write(2,*)Tt2="Tt2 'k’
write(2,*)'pt2=",pt2 'k’
write(2,*)'Pt4="Pt4 ,'pa
write(2,*) Tt4="Tt4 'K’
write(2,*)'tauc=",tauc
write(2,*)'Pt5=",Pt5 ,'pa
write(2,*)f="f 'Kgf/Kgair'
write(2,*)'Ch=",Ch ,Kg'
write(2,*)'Pt7="Pt7 ,'pa
write(2,*) Tt7=",Tt7 'k’
write(2,*)'taut=",taut
write(2,*)'rdpt=",rdpt
write(2,*)'Wit=" Wt ,'Watt'
write(2,*)'V8="V8 ,'m/s
write(2,*)'Pt8=",Pt8 ,'pa
write(2,*)Tt8=",Tt8 'K’
write(2,*)'Wuc="Wuc ,'Watt'
write(2,*)'Fc=",Fc ,'N'
write(2,*)'Wu="Wu ,'watt'
write(2,*)'Rf=",Rf ,'%'
write(2,*)'Fmotor=",Fmotor ,'N'
write(2,*)'Cs=',Cs ,'Kg/N'
write(2,*)'Fs=',Fs ,'NS/Kg'
write(2,*)'Rondth=",Rondth ,'%'
write(2,*)'Rondpp=",Rondpp ,'%'
write(2,*)'Rondg=",Rondg ,'%'
stop

end



Resultats de programme :

Donnée:
Tt5=1400

Resultats :

Wuf=0.000000E+00Watt
Wf=1907.902000Watt
Ff= 0.000000E+0ON
PtO= 101325.000000pa
Tt2=  314.328700k
pt2= 101325.000000k
Pt4= 1215900.000000pa
Tt4= 639.324800K
tauc=  2.033937

Pt5= 1215900.000000pa
f= 1.761756E-02K gf/Kgair
Ch=4661.605000Kg
Pt7= 469661.900000pa
Tt7= 1066.832000k
taut= 7.620226E-01
rdpt= 3.862669E-01
Wt= 25914.550000Watt
V8= 27.582750m/s
Pt8= 469661.900000pa
Tt8= 1066.832000K
Wuc= 27959.690000Watt
Fc= 2063.049000N
Wu=27959.690000watt
Rf=0.000000E+00%
Fmotor= 2063.049000N
Cs=  2.259571Kg/N
Fs= 14.034340NS/Kg
Rondth=  48.197150%
Rondpp= 0.000000E+00%
Rondg= 0.000000E+00%
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