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Résumé :

Les turboréacteurs d’aujourd’hui sont des machines d’une extréme complexité. Le
développement d’un nouveau moteur demande des moyens humains, technologiques et
financiers.

L’idée de base de notre projet est d’aborder le calcul et I’étude paramétrique des performances
d’un turboréacteur a simple flux.

Aprés une présentation des principes fondamentaux des moteurs a réaction, une description
détaillée et une classification des moteurs a réaction, notre étude c'est concentré sur le calcul des
différents parametres conceptuels (géométriques), techniques (thermiques et dynamiques), et de
performances (poussée spécifique ; consommation spécifique ; rendement thermodynamique
théorique ; rendement thermodynamique réel ; rendement interne ; rendement de propulsion et
rendement global), et I'analyse des résultats, pour aboutir a la fin a la possibilité d'amélioration
de ces performances.

Abstract:

The turbojets of today are the extreme complex machines. The development of a new engine
requires human, technological and financial resources.

The basic idea of our project is to discuss the performance calculation of a simple flow turbojet
and the parametric study of these performances.

After a presentation of the basic principles of jet engines, a detailed description and classification
of jet engines, our study focuses on the calculation of different design (geometric), technical
(thermal and dynamic) and performance parameters (specific thrust, specific consumption,
theoretical thermodynamic efficiency, real thermodynamic efficiency internal efficiency,
propulsion efficiency and overall efficiency), and the analysis of the results, ultimately leading to
the possibility of improving these performances.



Nomenclature

Symbole Description Unité
A Section [mz]
a Vitesse de son [m/s]
C, La vitesse débitante [m/s]
C/W Vitesse par étage de compresseur [m/s]
CH Consommation horaire [kg/h]
Csp Consommation spécifique [kg/N.h]
(O chaleur spécifique [j/(kg.K) ]
Cpe chaleur spécifique des gaz de fin de combustion [ j/(kg.K)]
D Débit d’air [kg/s]
d.q le diamétre extérieur du diffuseur. [m]
diq le diameétre intérieur du diffuseur. [m]
d.; le diamétre extérieur du compresseur. [m]
di le diamétre intérieur du compresseur. [m]
dee Le diamétre de la chambre de combustion [m]
dm2 le diamétre moyen au niveau de I’entrée du compresseur [m].
F poussee [N]
Fop poussée spécifique [N.s/kg]
H Enthalpie [j/kg ]
h; La hauteur des aubes [m]
M Nombre de mach /
M, Nombre de mach par rapport a la normale /
M el Nombre de Mach relatif /
M Nombre de Mach absolu /
Mc Débit de carburant [kg/s]
m Nombre de la chambre de combustion [m]
N Vitesse de rotation [tours/mn]
n Nombre d’étage de compresseur /
n’ Nombre d’étage de la turbine /
P pression [pa]
Py Pression de sortie [pa]
Poo Pression d’arrét [pa]
P, La pression statique au col de la tuyere [pa]
PCI pouvoir calorifique inférieur du carburant [ j/kg ]
Pcal Puissance calorifique [wW]
Pth-t La puissance thermodynamique [W]
Pthr Puissance thermique réelle [W]
Pp Puissance de propulsion [w]
Ss Section de sortie [m°]
T Température [K]
Too Température d’arrét [K]
T, Température de sortie des gaz chauds [K]
T, Température statique au col de la tuyere K]




Un Vitesse périphérique moyenne [m/s]
\Y Vitesse [m/s]
Vs Vitesse de sortie des gaz chauds [m/s]
W Le travail par unité de masse développé [W]
X Forces agissantes sur les aubes [N]
Y Forces agissantes sur les aubes [N]
Z Altitude [m]
Nee Rendement de la chambre de combustion /
uR Rendement isentropique /
U/ Le rendement mécanique de la transmission /
N Le rendement thermodynamique /
Ny Le rendement thermique /
n, Le rendement interne /
n, Le rendement propulsif /
Ny Le rendement global /
T, Taux de compression global /
TCe(i) Taux de compression par étage /
a Degré de réaction /
Ece La perte de pression totale /
c Angle de choc [°]
[0} Angle de déflexion [°]
[ Le coefficient de débit /
Y Le coefficient de charge /
AH, La variation d’enthalpie totale. [ j/kg]
AT, La variation de température totale. [K]




Indices

‘th’ thermique.

‘t’ turbine.

c compresseur.

cc’ chambre de combustion.
¢ ¢tage.

gs’  grille de sortie.

ge’  grille d’entrée.

‘0 entrée d’air.

‘T entrée du diffuseur.

‘2 sortie de diffuseur /entrée de compresseur.

‘3 sortie de compresseur/ entrée de chambre de combustion.

‘4 ¢  sortie de chambre de combustion / entrée de turbine.
‘5 ¢ sortie de la turbine/entrée tuycre

‘6 sortie tuyere.
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Introduction générale

Le turboréacteur est un systéme de propulsion essentiellement utilisé pour les avions. C’est
un organe trés sensible, il a la forme la plus complexe d’un moteur d’avion a réaction. Ce type de

moteur est essentiellement utilisé sur les avions de type commercial ou militaire.

Le principe de turboréacteur a été inventé quasi-simultanément par Sir Frank Whittle en
Angleterre et le Dr. Hans Von Ohain en Allemagne dans les années 1930. Au début de 1’¢re des
moteurs a réaction, les turboréacteurs étaient a simple flux. Le rendement et la fiabilit¢ de ces

moteurs se sont considérablement améliorés depuis leurs débuts.

Notre travail consiste sur I'é¢tude d'un turboréacteur simple flux de type Pratt & Whitney
J57-P-43WB ayant comme objectifs l'analyse des différents aspects thermiques et géométriques
(paramétres dimensionnels tels que les diameétres et les hauteurs et largeurs, et thermodynamiques
tels que les pressions et les températures) ainsi que les performances énergétiques, telles que les

rendements et l'influence des différents parameétres sur ces performances.
Afin de clarifier ce travail, nous avons réparti les chapitres comme suit :

Le premier chapitre, Généralités sur les turboréacteurs ou on a débuté avec les revues
bibliographiques et on a traité¢ aussi les ¢léments composants du turboréacteur et son principe de

fonctionnement.

Le deuxiéme chapitre a été consacré a 1’étude thermodynamique et énergétique des stations du

turboréacteur ou ses dispositifs.

Le troisieme chapitre est a fait I’objet de 1'étude et de la modélisation du turboréacteur simple
flux de type Pratt & Whitney J57-P-43WB ou on a exposé et appliqué une grande fourchette de
principes, de formules et d’équations qui ont permis de ressortir tous ou la quasi-totalité des
paramétres susmentionnés sur ce type de turboréacteur et on a aussi étudié 1’influence de quelques
facteurs sur le comportement de quelques parametres ce qui nous a conduit ainsi a donner en fin de
ce chapitre quelques exemples sur 1I’exploitation de ces données en vue d’une bonne conception du

turboréacteur.



Chapitre |

Geénéralites sur les
turboréacteurs



Chapitre I : Généralités sur les Turboréacteurs

I.1. Définition

La propulsion sur un aéronef est obtenue en créant une force appelée poussée, qui résulte de
I’accélération d’une masse d’air. [1]

Pour un avion on distingue deux types de propulseurs :

* les moteurs a propulsion indirecte : la production de la force de propulsion est réalisée par
un organe intermédiaire ; on trouve dans cette catégorie les turbopropulseurs et les moteurs
a piston.

* les moteurs a propulsion a réaction (directe) : ce sont des propulseurs délivrant directement
une force ; tous les turboréacteurs sont rassemblés dans cette catégorie. [2]

I.2. Moteurs a réaction (directe)

Un moteur a réaction est un moteur reposant sur la projection d'un gaz ou d'un liquide produisant
une poussée. La projection créé une force en réaction décalé de 180°, cette force est nommée
poussée. [3]

1.2.1. Mode de classification
On distingue couramment les différents types de propulseurs a réaction suivants :
* Les moteurs fusés.
* Les turboréacteurs.
* Les statoréacteurs.
* Les pulsoréacteurs.
* Les moteurs a hélices.

Ces types peuvent se regrouper en deux grandes familles de propulseurs :

* Celle des moteurs fusées qui n’ont pas besoin de I’air ambiant pour fonctionner.
* Celle de tous les autres moteurs qui ont besoin de I’air. [4]

Dans notre recherche on va baser sur les turboréacteurs.

I.3. Turboréacteurs
Le fonctionnement des turboréacteurs s’appuie sur le principe d’action-réaction : il s’agit
d’accélérer une masse d’air pour créer une force de poussée qui, par réaction, va propulser I’avion.

Toutes les architectures de turboréacteurs reposent sur les 3 mémes étapes, a savoir : Compression -



Chapitre I : Généralités sur les Turboréacteurs

Combustion - Détente.

5 | Chambre de

i =

o i st o6

.
air s ﬁl“ e \\""———""_ﬂﬁﬂf g
'rj Az "o b ot et 1

COMpressayr Hoar i e Turpeme

Fig. I .1 : Schéma d’un turboréacteur [5]

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

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

Ces gaz traversent une ou plusieurs turbines qui entrainent a 1’aide d’un arbre rotatif le
compresseur et les accessoires indispensables au fonctionnement du réacteur (pompe a carburant,
alternateur etc...), ce qui permet d’assurer la continuité du mouvement. Les gaz s’échappent ensuite
dans une tuyere de section convergente afin de les accélérer en sortie.

Apres quelques secondes, lorsque le régime de rotation est suffisant, le démarreur est
désaccouplé et la bougie éteinte. Le moteur peut alors fonctionner de fagon autonome pour atteindre

son régime de ralenti. [5]
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Boitier d_es Diffuseur Intérieur de la chmabre
accessoires de combustion

Entrée d'air Turbine

Compresseur

centrifuge Arbre de liaison

compresseur/turbine

Fig I .2 : un turboréacteur [5]
1.3.1. Types des turboréacteurs
Il est aujourd'hui possible de distinguer différents types de turboréacteurs en fonction de
leur compresseur, centrifuge ou axial:
I.3.1.a. Turboréacteur a compresseur centrifuge
Un compresseur centrifuge est 1i¢ mécaniquement par un arbre a une turbine. Celle-ci peut
étre centripete ou axiale a un ou plusieurs étages. Le compresseur centrifuge offre 'avantage d'étre
simple a fabriquer.
Sa faible longueur et son fort diameétre en font un moteur compact idéal pour les hélicopteres.
Ci-dessous un turboréacteur a compresseur centrifuge comportant plusieurs chambres de

combustion et une turbine axiale a deux étages. [5]

Injecteur de
carburant

Compresseur Turbine

centrifuge Tuyére

Stator turbine

Arbre de liason

Chambres de
combustion

Fig 1.3 : un turboréacteur a compresseur centrifuge [5]
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1.3.1.b. Turboréacteur a compresseur axial
e Turboréacteur simple flux mono-corps
C'est le cas le plus simple. Un compresseur a plusieurs étages est lié mécaniquement par un arbre
a une turbine a un ou plusieurs étages. L'ensemble tourne a la méme vitesse. Ce type de
turboréacteur peut étre congu soit avec plusieurs chambres de combustion, soit avec une seule

chambre annulaire. [5]

Injecteur de
) Aubes  Auybe du carburant .
Palier du stator diffuseur Turbine

avant Tuyére

Compresseur Palier Stator

Vannes
Chambre de i
, . s turbine
d'entrée d'air combustion

Fig 1.4: Turboréacteur simple flux mono-corps [5]

e Turboréacteur simple flux double-corps
Pour augmenter la puissance certains réacteurs ont un second compresseur relié¢ a une seconde
turbine.
L'ensemble compresseur et turbine (en gris Fig 1.5) constitue I'attelage N1.
L'ensemble compresseur et turbine (en rouge Fig L.5) constitue l'attelage N2.
Les deux attelages sont liés par des arbres d'entrainement différents et ont des vitesses de rotation
différentes.
A noter que l'arbre de l'attelage N1 passe a l'intérieur de l'arbre de 'attelage N2. [5]

Attelage basse pression
Compresseur et turbine BP

i air Compresseur et turbine HP
Attelage haute perssion

Fig L.5: Turboréacteur simple flux double-corps [5]
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® Turboréacteur double flux mélangés

Sur ce type de turboréacteur on préléve une partie de I'énergie pour faire tourner une turbine
supplémentaire a un ou plusieurs étages qui entrainera un compresseur basse pression. Ce dernier
créera une poussée additionnelle en accélérant un flux secondaire.
Deux flux séparés vont alors traverser le turboréacteur.
Le flux primaire ou flux chaud (intérieur) traverse tout le réacteur en passant par le compresseur
basse pression, par le compresseur haute pression, les chambres de combustion et les turbines haute
pression et basse pression.
Le flux secondaire ou flux froid (extérieur) contourne toute la partie chaude du réacteur. Les deux

flux se rejoignent et se mélangent dans la tuyere avant d’étre éjectés. [5]

Flux secondaire (froid)

Aubage fixe

Flux primaire (chaud)
J

\Attelage HP ou N2

Attelage BP ou M1

Fig 1.6 : Turboréacteur double flux mélangés [5]
Sur certains réacteurs pour favoriser le mélange air froid/air chaud, un mélangeur (mixer) est
rajouté au début de la tuyere. [5]
e Turboréacteur avec post-combustion
Aprés la combustion normale du carburant qui a lieu dans la chambre de combustion. Du
carburant (Kérosene) injecté en fines gouttes se vaporise et se mélange dans 1'écoulement a forte
vitesse qui sort de la tuyére du turboréacteur, et qui contient encore environ un tiers de I'oxygene
de l'air initial. Les flammes créées se stabilisent un peu plus loin dans une ou plusieurs
gouttieres toriques appelées "accroche-flammes" qui maintiennent des noyaux de re-circulation

des gaz dans leur sillage. On obtient ainsi un regain de poussée di a cette nouvelle combustion.

(5]
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Flux primaire Injecteurs de 'I:uyére
Attelage BP post-combustion reglable

Attelage HP Accroche-flammes Reafroidissement
Flux secondaire du canal de PC

Fig 1.7: Turboréacteur avec post-combustion [5]
e Turboréacteur double flux avec soufflante
Sur ce type de turboréacteur une soufflante d'un diamétre bien supérieur au compresseur BP est
rajoutée a l'avant de celui-ci. Ce qui permet d'obtenir du flux secondaire un maximum de

poussée. Cette soufflante est entrainée par le méme arbre que le compresseur BP. [5]

Compresseur BP

Redresseur Flux primaire
secondaire Turbine BP

air froid/air chaud
Turbine HP

Redresseur Flux secondaire
primaire Compresseur HP

Fig 1.8: Turboréacteur double flux avec soufflante [5]
e Turboréacteur double flux avec grande soufflante
La soufflante qui regoit la totalité de 1’air est de grandes dimensions. La majeure partie de cet air
va constituer le flux secondaire, 1’autre partie va constituer le flux primaire.

Le flux secondaire est éjecte par une tuyere secondaire, le flux primaire par une tuyere primaire. [5]
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Flux d'air Redresseur Turbine HP

Soufflante secondaire secondaire .
‘/-\Jblufbme BP

Fl

Flux d'air
primaire

Flux d'air

Compresseur BP :
secondaire

Boitier des accessoires

Compresseur HP

Fig 1.9 : Turboréacteur double flux avec grande soufflante [5]

1.4.Moteurs a propulsion indirecte
Un turbopropulseur est un systéme de propulsion dont I’énergie est fournie par une turbine a gaz ou
bien un moteur a piston, et dont la poussée principale est obtenue par la rotation d’une hélice dont le
but est de rejeter vers I’arriére une certaine masse d’air. [1]
1.4.1. Types de turbopropulseurs
* Turbopropulseur turbine liée
Dans ce type de propulseur la turbine de travail est solidaire du générateur de gaz. le régime de

rotation de 1’hélice est donc li¢ au régime général. [1]

Fig 1.10: Turbopropulseur turbine liée [1]

* Turbopropulseur turbine libre
La turbine de travail est indépendante de générateur de gaz. L e générateur de gaz fonctionne
comme pour un turboréacteur indépendant, ainsi le régime de rotation de 1’hélice est indépendant du

régime générateur. 3]
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Fig I.11 : Turbopropulseur turbine libre [1]
* Turbopropulseur turbine mixte
Il comprend deux étages, un compresseur basse pression et accouplé a la turbine de travail et a

hélice. [1]

Fig 1.12 : Turbopropulseur turbine mixte [1]

L.5. Eléments composant un réacteur
I.5.1.L’admission

Elle se fait au travers d’une ‘ manche d’entrée d’air qui doit alimenter la soufflante ou les
compresseurs en air, a des vitesses convenables et de fagcon homogene.

Sur les moteurs d’avion subsonique il s’agit d’une conduite assez simple. A I’arrét et aux faibles
vitesses, ’air y accéléré ; aux grandes vitesses, il est au contraire 1égérement ralenti.

Sur les moteurs d’avion supersoniques les choses se compliquent. La vitesse de I’air devant I’entrée
peut dépasser largement la vitesse du son il faudra donc le ralentir fortement pour assurer un

fonctionnement correct. Les manches deviennent alors des organes plus complexes. [4]

Supersonique subsonique

Fig .13 : Différentes entrée d'air

10
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I.5.2.La compression
Le compresseur a pour fonction d’élever la pression du fluide entre 1’entrée et la sortie par
transformation de 1’énergie cinétique en énergie de pression. [1]
Les compresseurs sont en générales de deux types :
» Les compresseurs axiaux et les soufflantes.
» Les compresseurs centrifuges.
Il y a également une solution mixte : les compresseurs (axialo-centrifuge) [4]
a) Compresseur axial
Un compresseur axial résulte d’un empilage d’étages composés chacun d’un « aubage
mobile » et d’un « aubage fixe ».
Considérons d’abord un tel étage de compresseur ; I’aubage mobile (roue) est constitué d’un
disque circulaire sur lequel sont fixées des aubes qui ressemblent a des petites ailettes.
L’aubage fixe circulaire (grilles fixes) qui est également constitué¢ d’aubes fixes.
La compression de I’air s’y passe en deux phases :
* Premicrement ; I’aubage mobile procure une accélération aux particules d’air, en les déviant
par rapport a I’axe du moteur.
* Deuxiemement ; I’aubage fixe qui suit ’aubage mobile ralentit ces particules est transformé
une partie de leur vitesse en pression. Cet aubage s’appelle redresseur car il ramene

I’écoulement de 1’air accéléré par I’aubage mobile dans I’axe du moteur. [4]

Aube du stator Aube du rotor l
By

Hauban

Carter de I"'entrée d'air

Fig 1.14 : compresseur axial [5]
b) Soufflante
Le principe de fonctionnement d’une soufflante actuelle est le méme que celui d’un étage de

compresseur axial. Les seules particularités tiennent :

11
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» a la dimension des aubes, surtout les aubes mobiles, qui ont un grand allongement, leur
hauteur représentant plus de la moitié¢ du rayon de la soufflante,

» au fait que le flux d’air se sépare en deux flux a la sortie de I’aubage mobile : flux primaire
et flux secondaire, avec un redresseur distinct pour chacun d’eux,

» au fait que la soufflante est une source de bruit importante, que 1’on réduit en choisissant des
nombres d’aubes adéquats et de grands écartements entre 1’aubage mobile et ses

redresseurs.[4]

—

Fig 1.15: la soufflante [5]

c) Compresseur centrifuge

Dans un compresseur centrifuge, un « rouet » composé de palettes radiales (voir dessin ci-
contre)aspire 1’air axialement et le refoule radialement apres 1’avoir accéléré et comprimé, grace a
I’effet de la force centrifuge. Cet air est ensuite redressé¢ dans un aubage fixe qui transforme une
partie de sa vitesse en pression. Un collecteur récupere finalement cet air comprimé pour I’amener

dans I’axe de la chambre de combustion.[4]

Fig 1.16 : Roue d'un compresseur centrifuge [4]

12
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1.5.3. Chambre de combustion
La chambre de combustion est destinée a chauffer I’air qui sort du dernier étage de compresseur
HP afin de lui apporter 1’énergie nécessaire a faire mouvoir la ou les turbines et a donner
suffisamment de poussée a la tuyére. Cette apport de chaleur se fait par la combustion de I’oxygene
de I’air avec un carburant, du kéroséne (hydrocarbure) en 1’occurrence. Elle doit étre la plus

complete possible et la répartition des températures dans les gaz la plus homogene possible.[5]

Arrivée du Cloison pare feu
carburant

Chambre de
combustion

Entrée d'air
dans la chambre

Passage de
I"arbre de liaison
Compresseurfturbine

Interconnection
entre les chambres

Fig 1.17 : les chambres de combustion [5]

I.5.4.La détente dans la Turbine

Les turbines des turbomachines sont le si¢ge d'une détente adiabatique qui transforme I'énergie
disponible dans le fluide actif en énergie mécanique.
la turbine est reliée au compresseur .Lorsque la turbine tourne a cause des gaz d'échappement qui
frappent ses ailette, le compresseur tourne ¢galement afin de comprimer l'air .1l existe deux types :
- Les turbines axiales solution utilisée sur la majorité des turboréacteurs et turbopropulseurs.
- Les turbines centripétes trés peu utilisées et uniquement pour les réacteurs de faibles puissances.
(5]

a) Turbine axial

Un étage de turbine axiale est composé d'une grille d'aubes fixes appelée distributeur et d'une
grille d'aubes mobiles appelée roue. La figure (Figure I .18) permet d'explique le fonctionnement
d'une turbine axiale a partir du développement plan d'une coupe cylindrique.

Les aubages du distributeur dévient, dans le sens de rotation de la roue, la vitesse absolue
d'entrée du distributeur Vi et augmente son module (V2>Vi), Cette prise de vitesse s'accompagne

d'une premiére diminution de la pression statique.

13
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La cambrure du profil de la roue dévie ensuite la vitesse relative du filet fluide avec
accroissement simultané de son module (V3>V2),
Il s'ensuit une nouvelle diminution de pression statique et une baisse de la pression totale due

aux pertes dans la roue. [1]

arbre dé Lransmissicn

A
du compresseur \

%I hubage mabile
N rolor

ANNeAY |mlerier T
annedi extérieur aubes stator **:-
supportant es '

aubage fise ubes fixes

stator

Fig 1.18: turbine axial [S]

b) Turbine centripéte (radiale)
Elle est également constituée de deux ¢éléments: le distributeur et la roue sont fonctionnement est
illustré sur la figure (Figure I .19). Le distributeur est chargé d'accélérer par déviation angulaire
dans le sens de la rotation de la roue, ce qui implique une premiére détente. Dans la roue, 1'enthalpie

diminue de méme que la vitesse d'entrainement elle augment ,ce qui produit une seconde détente.[1]

STATOR

ROTOR

Nl %

Fig I .19turbine radiale. [1]
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1.5.5. La réchauffe (ou Post-combustion) ou PC
Elle est destinée a accroitre la poussée par augmentation de la vitesse d’éjection. Ceci est
obtenu en chauffant a nouveau ’air avant de I’¢jecter, dans une partie désignée
« Canal PC » située entre la turbine et la tuyere. Pour cela on injecte du carburant par des injecteurs
situés a I’entrée du canal. Ce carburant est briilé avec ce qui reste d’oxygeéne dans le flux primaire
(qui est déja passé par la chambre de combustion) et, le cas échéant, avec 1’oxygene de 1’air du flux
secondaire. Des « accroches-flammes » positionnés en aval des injecteurs permettent de maintenir

la combustion dans la partie centrale du canal.[4]

Accroche
Flamme

Fig I .20 turboréacteur avec pc. [5]

1.5.6.La détente dans la tuyére
La tuyére d'éjection et le lieu ou s'effectue la transformation de 1'énergie de pression en énergie
cinétique considérée comme la détente utile a la propulsion.
Elle a pour role d’évacuer les gaz chauds sous pression sortant des turbines en leur communiquant
le maximum de vitesse et obtenir le maximum de poussée. La conception du systeme
d'échappement exerce donc une influence considérable sur les performances du moteur. Elle est en

général de section convergente puis divergente ou simplement convergente..[5]
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Etage turbine

arriére Tuyére Parie

convergente

Cone "

Support arrigre o
de la turbine

Fig 1.21: La tuyere d'éjection [5]
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Chapitre II : Eléments de calcul d’un turboréacteur simple flux

I1.1. Introduction

Les calculs scientifiques sont nécessaires pour la prédiction de I'évolution des performances
énergétiques des turboréacteurs. Donc il faut passer par une formulation Mathématique li¢ au
Turboréacteur a Simple Flux.
Ce chapitre traite exclusivement, 1’aspect thermodynamique et énergétique des cinq stations du
turboréacteur (Entrée d’air, diffuseur, compresseur, chambre de combustion, turbine, tuyére).
I1.2. Modélisation d’un turboréacteur simple flux
I1.2.1 Représentation schématique des éléments d'un turboréacteur simple flux

Un turboréacteur simple flux peut étre modélisé par le schéma suivant :

b ~
.......... =
PO : \ M A
T —_
: .
e r————

//(
<
b <

chambre de : )
compresseur ; turbine tuyere
combustion

(2) (3) (4) (3) (6)

Fig I1.1 : Schéma d'un turboréacteur simple flux. [8]
L’¢évolution du fluide (air puis mélange air-carburant) subit les transformations suivantes depuis

I’entrée jusqu’a la sortie du turboréacteur :
e de(0)a(l): l'air qui a la vitesse de vol au point (0) atteint I'entrée du diffuseur aprés
une certaine accélération ou décélération.
e de (1)a(2): lavitesse de l'air diminue dans le diffuseur et dans le systéme de canalisation
jusqu'a l'entrée du compresseur.
e de(2)a(3): l'air est comprimé dans le compresseur.
e de (3) a (4) : l'air est chauffé par la combustion du combustible ou fuel (généralement du
kéroséne) dans la chambre de combustion.
e de(4)a(5): le mélange gazeux (air-carburant) est détendu dans la turbine pour produire la
puissance nécessaire a l'entralnement du compresseur.
e de(5)a(6):lavitesse du gaz augmente dans la tuyére (une autre détente) jusqu'a la section
d'é¢jection. [7]

I1.2.2 Cycle thermodynamique d'un turboréacteur simple flux

Dans le cas de propulsion par réaction, plus particulicrement le turboréacteur simple flux, ces
machines principales suivantes : diffuseur, compresseurs, chambres de combustions, turbines,
tuyeres sont associés dans un cycle thermodynamique qui prend la forme suivante :
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= Détente
turbine

i

__}‘Détentt: tuyere

5
(J/ke.K)

Fig I1.2 : Cycle d’un turboréacteur simple flux. [8]
IL.3. Eléments de calcul dimensionnel et thermodynamique d’un turboréacteur
simple flux
I1.3.1 Entrée d’air

Ce passage est modélisé par une transformation isentropique, conservant ainsi toutes les
grandeurs totales. L’état (0), contrairement a I’état (1), n’est pas contraint par une section.

d]_e

Fig I1.3 : Entrée d’air [9]

I1.3.1.1 Notion d’ondes de choc
Les écoulements compressibles a grande vitesse peuvent subir des variations trés rapides

(changement brusque) de leurs caractéristiques sur des distances tres faibles ; Ces variations sont
tellement rapides que 1’écoulement apparait discontinu, on parle alors d’onde de choc. Les ondes de
choc se produisent lorsqu'un écoulement supersonique décélére brusquement en réponse a une
augmentation importante de la pression ou lorsque 1’écoulement change de direction et que ce
changement s’accompagne d’une compression (le bang produit par un avion en vol supersonique).
[11]

Exemple d’un projectile (source mobile) dans un milieu au repos. Il existe trois cas a distinguer
selon le rapport entre la vitesse de la source (v) et la vitesse du son (a):
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vt ot ' vi

Fig 11.4 : Exemple d’un projectile (source mobile) dans un milieu au repos [11]

e v <a: la distance parcourue par la source (v.t) est inférieure a celle parcourue par le front
d’onde (a.t), les fronts d’ondes sonores émises par la source au cours de temps deviennent
emboités. Les perturbations de pressions se propagent plus rapidement que la source — les
ondes sont audibles en aval de source.

e v > a: la distance parcourue par la source vt est supérieure a celle parcourue par le front
d’onde at. Les ondes émises par la source au cours de son mouvement dans ce cas forme une
enveloppe conique dont le demi angle au sommet a (appelé angle de Mach) est égale a
sin(o)= at/vt = a/v = 1/M => Formation d'ondes de choc obliques.

e v = a: limite intermédiaire entre les deux cas précédents lorsque les fronts de toutes les
ondes émises par la source au cours de son mouvement s’emboitent a un seul point donné
par la position de source sonore en mouvement.

=Les perturbations de pressions ne peuvent plus se propager en aval de source.
— Les ondes sont inaudibles en aval de source = Ondes de choc droites. [11]

Cas 1 : Etude des ondes de choc obliques

Cnde de choc

obligue
\\ =
- \‘E-r: e "'-.'l
= ~
L
o Vi
- 2
-
Angle de
déflexion

Fig I1.5: Onde de choc oblique [10]

Les ondes de choc peuvent se former a angle oblique ¢ par rapport au courant supersonique. Ce
type d’ondes dévie le courant d’un angle ¢ (angle de déflexion), contrairement aux ondes de choc
normales, pour lesquelles I’écoulement aval ne change plus sa direction.

Un choc oblique est causé essentiellement par la nécessité d’un écoulement de tourner selon un
certain angle.
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L’angle de choc a une valeur arbitraire o, et I’écoulement en aval Vlchange de direction d’un
angle ¢ qui est fonction de o et les conditions de I’état 1. L’écoulement amont est toujours
supersonique, mais le nombre de Mach M2 =V2 / a2 peut étre subsonique, sonique ou supersonique
tout dépend des conditions de 1I’écoulement.

Dans notre cas, I’écoulement en amont est supposé axial. On place un cone juste a I’entrée du
diffuseur, ce qui va provoquer la création d’ondes de choc dites obliques. [10]
Les équations gouvernantes dont on a besoin pour notre étude sont :

e Equations de base [10]

L’analyse d’écoulement a choc oblique est procédée par la décomposition de la vitesse en
deux composantes normale et tangentielle par rapport a I’onde. Pour un volume de controle trés
mince, on peut écrire les relations suivantes:

1. L’équation de continuité (A1=A2) est

AlpiVny = A2p,Vip => 1V = paVne (IL1)
2. Laprojection normale de 1’équation de quantité de mouvement est :
Py = Py = ppVp—py Vg ? (IL.2)
3. Laprojection tangentielle de I’équation de quantité de mouvement est :
P1Vn1(Vez = V1)=0 (IL.3)
4. L’équation de I’énergie :
Hy + 2Via® +5Ver? = Hy + 5 Vap® + 2V = Hy (IL4)
D’aprés I’équation (II.3) on peut déduire qu’il y’en a pas de variation de la vitesse tangentielle a
travers un choc oblique : Vig =V =V, =cst (IL5)

Donc, les ondes de choc normales avec V1 et V2 remplacées par les composantes normales Vnl et
Vn2, ce qui entraine 1’apparition des nombres de Mach normaux au lieu de M1 et M2 :

M, = ’;L = M, sino (11.6)
1
M,, = ’;LZ = M, sin(o — ¢) (1L.7)
2
Sur la base des rapports isentropiques et les relations d’Hugoniot (voir annexe 1) on déduit :
L _ [2+(-D)MP|(1-y+2yMZy)
T - (V+1)2M]2_n (II.8)
Pr_ Yz _y1 2
p2  u; v+l + (y+1)M2, (IL.9)
_ 2
2= T (IL.10)
1 Y
2 _ 2+(y-DMiy
Y (IL11)

Connaissant 1’écoulement avant le choc, on cherche a déterminer la relation entre o et ¢ dont
on peut montrer facilement que cette relation est donnée par :

y-1 2 __tan(o—¢)
y+1  (y+1)M2sin2¢  tano (I1.12)

Le tracé des courbes de = d(a, M;) (avec les hypothéses posées) pour différentes valeurs de
M, donne lieu a ce qu’on appelle polaires de choc.
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Fig I1.6 : Polaire de choc [9]

Cas 2 : Etude des ondes de choc droites

Un phénomene irréversible commun aura lieu dans les écoulements supersoniques qu’ils soient
internes ou externes, qui est I’onde de choc normale. C’est une trés mince onde (d’épaisseur de
quelques microns) de discontinuité dans les propriétés de 1’écoulement.
Une variation sur une longueur trés courte témoigne d'une variation brutale de la masse volumique
et de l'existence au sein de 1'écoulement d'une discontinuité provoquée cette fois ci par une onde de
choc droite. [10]

"l?l "ITQ

l_/‘__ T i ‘
.

.

Fig I1.7 : Onde de choc droite [10]
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Onde de choc
normale fixe

_’_’—’_’_,_,% = Isoenérgeétigque
e | Tor = Toe
oOH &S
M 1 | e—
' [
Ecoul amont : :
isentropigue ; ' I
5 = =y l"hll:sl: : M, <1
- H Ecoul. awval
I I isentropicguae
: : & = 5o = 5
1 : A% > AY
Nﬂf Poz < Poa
Wolhame de
conrdle mince

A=A,

Fig I1.8 : Ecoulement a travers une onde de choc normale fixe [10]
e Equations de base [12]
1. L’équation de continuité est (Avec A1=A2) :

p1V1 = p. V2 (IL13)
2. L’équation de quantité de mouvement est :
Py = P, = p, Vo —p,Vy? (IL.14)
3. L’équation de I’énergie :
Hy+2Vi% = Hy + V52 = Hy (IL15)
4. Larelation d’un gaz parfait :
P _ P
(P17 (paT2) (1L16)
Sachant que : dh = C,dt ,a®* =yRT , R = g
(IL15) = CpTy + % = €T, + 22 (IL.17)
C,T, + 80 _ ¢ 1, 4 M VR (IL18)
Ty _ Gty (I1.19)
T, Cp'i’E]/RMZZ
T, _ 2+(y-DMZ
T, 2+(y—1)M2 (I1.20)
(IL.13) = p1My/YRT, = p,M,./yRT, (IL.21)
pi_ My (2+(—DME )7
(I1.20) = P (2+(y—1)M22 ) (I1.22)
(I.14) = P, + yP;M?> = P; + yP; M,? (I1.23)
P 14+yM?
Py _ RpaTy (I1.25)
Py RpiTy '
(I1.20), (I1.22) et (I1.24) dans (I1.25) on obtient :
2+(y—-1)M?
T, _ [2+(r-DM]](1-y+2yM7)
(IL.26) dans (11.20) = = EEY (11.27)
(I1.26) dans (I1.22) = Pr_Ye_rm, 2 (11.28)

p2  uy Y+l (y+1)MZ
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P, _ 1-y+2yMj
Pl 1+y

(I1.26) dans (I1.24) =

Le saut des conditions générales pour les deux types d’ondes de choc s’exprime par :

Tor = To>
Poz _ Poz P2 P1
Po1 P, P; Py

Propriétés isentropiques et de stagnation d’un écoulement :
- v
ﬁ =1+ V_lMZ)y—l
2=+ M2)

= By = (1+15 M2y
Ce qui donne I’équation suivante :
Y
— Y=L 2 \r-1 (P2 Y=L 2\t
Poy = Por x (1+52m3) 7 (2) (1 + 2 m7)
I1.3.1.2. Dimensionnement géométrique [9]
Le débit massique peut s’exprimer par la relation suivante :

D = pyu Ay
. D
Ce qui donne : A1 = WVT_’H
A partir de I’équation (I1.28),on a :
y+1
L [(_2)(14X=12) 20D
= A2 _ Al % Mz[(y+1)( 2 2)] -

y+1

M, 1+YT_1M22 2=
Az = Al X — V-1, 5
My \ 1+——M7
2
La vitesse périphérique U est donnée par la formule suivante :
dymN
U — 2m
60
60 U
Il en résulte : dom = —
2m =
d 2 est le diameétre moyen au niveau de 1’entrée du compresseur.
. A
D’autre part,ona: A, = nd,,,h dou: h = #
2m

h étant la hauteur des aubes a 1’entrée du compresseur.
{dez =dym +h
dip =dym —h
die =dye —2Ltana
dli = dZi — 2L tanq.')

A = %(d%e - d%i)

Enfin, on a :

D’apres la figure I1.3, on a :

On peut déduire :

(tan? a — tan? ) L2 + (d,; tan ¢ — dy, tan a)L + 2222 Al

=0
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I1.3.2 Compresseur
11.3.2.1. Hypothéses et définitions de parameétres basiques
On adopte les indices suivants pour un étage du compresseur axial.

el -
1 ![rR| = 3
R =

Fig I1.9 : un étage du compresseur axial.

Tel que :

e (1) I’entrée du rotor.

e (2) sortie rotor-entrée stator.

e (3) sortie du stator.

La vitesse périphérique U quant a elle, sera évaluée par rapport au diametre moyen du
compresseur d,y,.

Pour un étage courant et périodique, on a Cy ;) = C3(;) (IL46) et ay) = azy (11.47)

’ . . AH étage
On définit le coefficient de charge v, par : Y. = % (I1.48)
AHgtage est I’€lévation de I’enthalpie totale par étage.
Les valeurs courantes pour le coefficient de charge sont comprises entre 0,25 et 0,40 [9]

On définit le coefficient de débit par: ¢ = % (I1.49)

11.3.2.2.Etude des vitesses
Les diagrammes de vitesses, dimensionnel et adimensionnel, pour un étage du compresseur
sont donnés ci-dessous :

Fig I1.10 : Diagramme de vitesses dimensionnel pour le Compresseur
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R-(y/2) W 1-R-(y/2)

U

Fig I1.11: Diagramme de vitesses adimensionnel pour le Compresseur

11.3.2.3. Etude thermodynamique et énergétique [9]

L’¢tude du compresseur sur le plan énergétique, en déterminant les parameétres
thermodynamiques a travers les différents étages, doit passer par les étapes suivantes :
1. Calcul de ’augmentation d’enthalpie totale du compresseur

Elle s’exprime par :

y-1
AHo(compy = Hogsy = Hocey = CoTocey (nCT - 1> (I1.50)

Avec e pour entrée du compresseur et s pour sa sortie.
Mo (etage) = —om®) (IL51)
A partir de ces deux derniéres relations, on peut déduire : n = % (I1.52)

Avec n le nombre d’étages du compresseur.
2. La température par étage

Cette augmentation se calcule par la relation suivante :

AH com
AHostage = % = ATostage = — (I1.53)

Ce qui permet d’avoir la température totale a la sortie de 1I’i® étage :
Ty = TO(i—l) + ATOétage (I1.54)
La température statique est donnée par :

Ti = TOi - Z (HSS)
3. La pression par étage
a
To(i y-1
Tey) = <—Tofi(_)1)) (I11.56)
v
Toci y-1
Alors: Pygiy = Poie x( "(”) 11.57
ors o) = Po-1) X\ 7o (I1.57)
Pour une transformation polytropique, la pression statique se calcule de la maniére suivante :
k
T \k-1
P =P .x(m) 1158
® = Poy X \7, (IL.58)
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4. Masse volumique par étage

La masse volumique totale a la sortie du i° étage est donnée par :
1

Toci y-1
Po(i) = Po(i-1) X (&Y (IL.59)

To(i-1)
En exploitant la relation d’état des gaz parfaits, on détermine la masse volumique statique du i°
étage comme suit :

P
'D(l) = © (II60)

5. Nombres de Mach
Le nombre de Mach relatif aux entrées des rotors et au nombre de Mach absolu a ’entrée des

stators qui sont égaux vu que le diagramme des vitesses est symétrique :
Wy

Miyrer = T (IL61)
Mgy = W‘;‘;T() (IL.62)
6. Hauteur des aubes
La hauteur des aubes se déduit a partir de la formule suivante :
D = p;C, X td,,h; (I1.63)
Donc : h; = ﬂdjcapi (IL.64)

11.3.3 Chambre de combustion
I1.3.3.1. Dimensionnement géométrique [9]
Un schéma général de la chambre de combustion d’un turboréacteur simple flux peut se
présenter comme suit :

P 2
. S 1
& W, AP ~ 4
A; | '
—“'-: e Iﬁ
T
! T | ?\}ih < &
S8R e
S ! g | o
“'}‘lrk‘: \-:ITI _._—"_-. _:_'J’ f//E-‘
i T e
el
Fig I1.12: Chambre de combustion [9]
A3 S Hdmh3
y+1
Avec M 1+VT—1M§ 2(y-1) (I1.65)
A=Az X -\ 55
3 1+TM
. d?
En notant m le nombre de chambres de combustion, on a :A = m X % (I1.66)
. ,4,4

ce qui donne : dee = — (I1.67)
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11.3.3.2. Bilan énergétique dans la chambre de combustion
L’application du premier principe de la thermodynamique donne :

DHy; + n.cm PCI = (D + m)Hy, (I1.68)
Notons :
f==t (11.69)
On obtient : Hy, = %n;cm (I1.70)
Hos — Yo
Et Ty = - (I1.71)  avec Cpg = m— (I1.72)
La section A de la chambre de combustion étant constante.
D = p3V3A _
{D N (S NS S (RS U R
P4 4 T T4
D’aut rt : —= = (1 II.
autre part, on a P3 psrTs = ( +f) (IL75)
Par ailleurs, V; = M /y;rT; et =14 ¥t y‘ M Z en 1nJectant ces deux relations dans la formule
ci-dessus, on aura :
M3 erg T4,
=0+ Do ¥ 7 (11.76)
T 1+ _1M
4 _ Y1os 3
=1+ f) VoTos 1+yg T (IL77)

On sait aussi :
P P, P P
A _ 404 03
P3Py Pz Ps
(1523 )7
—=(1- ecc)z—y_g (IL.78)
(1+7%=mz)e ™
ec.c€tant la chute de pression totale dans la chambre de combustion.

Finalement, on déduit I’expression (I1.79) suivante qui permet d’avoir M, :
-(vg+1) —(y+1)

2\2vg-1) _ 1+f | ¥Tos y-1 2(y-1)
M, (1+22 mz)20e = = L /yg%g x My (1+22M3) (1L.79)

-1

Une fois qu’on a M, on calcule T, par : T, = Ty, (1 + yg . M4)
Alors que : Pyy = (1 — ecc)P03 (I1.80)

Pog

Et: ‘ (IL81)
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11.3.4 Turbine
On adopte les indices suivants pour un étage de la turbine qui est bien évidemment axiale :

, o
1 Z R 3
— .

Fig I1.13 : un étage d’une turbine axiale.
La situation est inversée dans la turbine par rapport au compresseur, avec :
e (1) ’entrée du stator.
e (2) sortie stator-entrée rotor.
e (3) sortie du rotor.

I1.3.4.1. Triangles des vitesses

B

Bz (W2 T7) (C'3/U)

-l o

- = L
w2 )-R] ffw2)+R-1]

Fig I1.14: Diagramme des vitesses adimensionnel pour la turbine

-

11.3.4.2. Etude énergétique et thermodynamique de la turbine

L’¢tude de la turbine sur le plan énergétique, en déterminant les parametres thermodynamiques
a travers les différents étages, doit passer par les étapes suivantes :
1. Calcul du travail de la turbine et sa température de sortie

L’application du premier principe de la thermodynamique entre 1’entrée et la sortie de la
turbine nous donne :

W, = AH,; (I1.82)

Avec :
W, : Le travail par unité de masse développé par la turbine
AH;:La variation d’enthalpie totale des gaz a travers la turbine
L’équilibre turbine-compresseur est donné par :

W, _ AH,
W,=—*==—% 11.83
t NMm Nm ( )
Ou:
W, : Le travail absorbé par le compresseur

AH,. : La variation de I’enthalpie totale de ’air a travers le compresseur
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Nm : Le rendement mécanique de la transmission
De méme : Tos = Toy — — (I1.84)

2. Détermination du taux de détente totale
. — _ — _Tos
(11.84) donne : W, = Cp(Tos — Tos) = CyTou ( TM) (I1.85)

Sachant que :

y-1
Tos _ (Pos\ ¥ = (V5
e = (PM) = (1) ¥ (I1.86)
Ce qui donne :
y-1
Wt = CpT04 (1 - (T[d) 14 ) (1187)
Finalement :
a
_ _ AHOC Y-1
T, = (1 —nmeTM) (IL.88)

3. Détermination du nombre d’étages

Le coefficient de charge est définit de la méme maniére que pour le compresseur :
We

Y, = s (I1.89)
Ou W_est le travail par étage, ce qui donne :

Yr=—ton =t (I1.90)

niy? T peU?
Généralement le coefficient de charge Y, ne doit pas dépasser 2, toutefois les moteurs de
I’aviation peuvent étre trop chargés et leur coefficient de charge peut parfois dépasser cette limite.

La diminution de I’enthalpie totale par étage s’exprime par :

AHy = CyAT, = ¢y~ = 22 (IL91)

nCy ns

Comme les triangles de vitesse sont identiques pour les deux étages, la diminution de
I’enthalpie statique par étage est égale a la diminution de 1’enthalpie totale par étage.
Ce qui donne :
AH, = AH (11.92)
4. Détermination du taux de détente par étage

D’une part, on a :
y—-1

Toi+1 _ (Poi+1) ¥ _ v
Toies = (T0ie2) T (g ,0) (11.93)
D’autre part :
Toi+1 _ Toi=ATo _ 1— ATy (11.94)
To,i To,i Toa—iATy '
D’ou finalement :
Y
_ ATy y-1
Tagen = (1 - Tm_mo) (1L.95)
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5. Calcul de la grille d’entrée
La grille d’entrée a la turbine est représentée par les points 1 (confondu avec le point 4 de la sortie
de la chambre de combustion) et le point 2, c'est-a-dire au niveau du stator d’entrée de la turbine.

Ll & s
1 2 |R| 3 i 5
-
=4 = = T oe —=

Fig I1.15 : La grille d’entrée a la turbine.
L’¢équation de 1’énergie appliquée (Bernoulli II) a la grille d’entrée nous donne :

ATy, = — (V2 — C3) (11.96)

2Cpg

6. Calcul de la grille de sortie

Un autre stator (grille de sortie) est placée entre la sortie de la turbine et I’entrée de la tuyere,
représentée par les points 3 (équivalent au point 5° de la grille d’entrée de la tuyére) et le point 5 qui
représente 1’entrée effective de la tuyere.

Le rdle principal de la grille de sortie est de diriger convenablement les gaz sortant du dernier
rotor dans une direction faisant un angle a3 avec la direction tangentielle, en lui imprimant une
vitesse axiale. En plus de ¢a, dans les turbines au sol, travaillant au sol, la grille de sortie constitue
un diffuseur ou I’énergie cinétique de 1’air est convertie partiellement en énergie de pression afin
qu’elle ne soit pas perdue.

Toutefois 1’énergie cinétique a la sortie des turbines d’aviation n’est gueére perdue, car on
cherche de I’énergie cinétique a la sortie de la tuyere.
L’équation de continuité donne (avec la méme section a I’entrée et a la sortie de la grille) :

PseCa = ps Vs (I1.97)
En appliquant le ler principe de la thermodynamique entre 1’entrée et la sortie de cette grille on a :

1 1 1
Hse +5C§ = Hs +5v52 = Hs — Hge = CpATy =2 (C5 — V2) (11.98)
_ 1 2 2
ATy, = 2ern (C5 —Ve) (I1.99)
D’autre part on a et d’apres (I1.97):
1
_ PseCa _ Tse -1
Vs = Ps (TSe—ATgs> Ca (11.100)
D’ou finalement I’équation:
2
_ _1 2 _ Tse o-D 2
ATys = 2eon <C3 (_TSe_ATgs) Ca> (I1.101)

Calcul du nombre de Mach a la sortie :
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Ms = T (I1.102)
La pression statique au point 5 est donnée par :
1 il 48
Py = Pos (1+2M2) (I1.103)

La masse volumique est déduite a partir de I’équation d’état :

_ b
Ps = (I1.104)
La section de sortie est déduite a partir de I’équation d’état :
D
A = — I1.105
5= v ( )

11.3.4.3. Calcul dynamique de la turbine [9]

Il s’agit de calculer les forces qui agissent sur les aubes de la turbine. Pour ce faire,
considérons le volume contrdle représenté sur la figure ci-dessous :

Control surface - 5 -

Fig I1.16: les forces agissantes sur les aubes [9]

Le théoréme de la quantité de mouvement nous donne (forces par unité de longueur des aubes) :
== (P, — P,)A (IL.106)
Y=pC,(Cyy —Cp) = % =p C,A(cotas; — cota,) (I1.107)
On prend la masse volumique a I’entrée de la turbine car ¢’est 1a ou 1’effort est maximum.
D’autre paron a :

g, = Jréel — o (é) sin?a,(cot a; — cota,) (IL.108)
Yidéal b

Le critére de Zweifel fixe la valeur optimum de ce rapport a 0.8, donc on peut tirer le rapport de
solidité (pas réduit) de la turbine :

4 _
(E) = 0.4(sin%a,(cotaz — cota,)) "

Wl =
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Y
EzpC b hxh(cota3—cota2)
A b,
:>Y=pCaE><h><h (cotas — cota,) (I1.109)
bW nd,, dpy2nN X 60D W; A 1110
= _ = [ — .
74 7 2 60 w2d2,N ( )
I1.3.5 Tuyere
I1.3.5.1. Hypothéses

La tuyére est un organe ou I’énergie cinétique du fluide est augmentée au cours d’une
évolution adiabatique, pour produire le jet nécessaire a la poussée. Cette augmentation d’énergie
entraine une chute de pression et se réalise grace a une modification appropriée de la section de
I’écoulement. [9]

I1.3.5.2. Dimensionnement de la tuyére [9]

D’apres les relations d’Hugoniot (voir annexe 1), on remarque que quel que soit le nombre de
Mach, la vitesse et la pression varient en sens inverse.

Ainsi, puisqu’on cherche a accélérer les gaz a travers la tuyere et que le nombre de Mach a la
sortie de la turbine est bien inférieur a 1, notre tuyere doit étre convergente dans sa premiere partie
au moins, et si I’écoulement arrive a la section ou est sonique et que sa pression est encore
beaucoup plus grande que la pression atmosphérique, on peut 1’accélérer encore a travers une
deuxieme partie de la tuyére qui soit divergente afin de maximiser la vitesse du jet. A noter qu’on
cherche une tuyeére adaptée.

En se basant sur ces considérations, calculons la pression statique au col de la tuyére :

Po= — %5, (IL111)

(VQ_H)F

2
Le reste des parametres au col se calcule de la maniére suivante :

2
T, = Tyg X 1 (IL.112)

pC - TTC

yg+1 | ~1
— 1 2\1z2(rg-1)
A, = Ag ¥ (MS [(yﬂ) (1+22m2)| 0 ) (IL.113)

On consideére que la tuyeére est isentropique (Pye = Pys) et adaptée (Pg = Pp)

Pg Po
= = 1.114
Pog  Pos ( )
D’autre part :
—Yg Yg—1
Pe 2 = |2 _[(Pos) Ve _
e = (1+22m2) o => M, = — <(P6) 1) (IL115)
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_ -1
Ts = Too (1 + 2= M2) (IL.116)

La masse volumique est déduite a partir de I’équation d’état :

Pe = T,
La vitesse d‘¢jection est donnée par :
Ve = Mg Jvy7Te (IL.117)
La section au niveau de la sortie est donnée par :
D(1+f)
A, = =22 II.118
6= ", ( )

I1.4 Calcul des performances [13]
I1.4.1. Calcul de la poussée

En tenant compte du débit carburant m, avec la vitesse initiale du carburant nulle (carburant a
bord), on obtient :

F=DW,— V) +m.V, + (P, — Py)S, (IL.119)
Si la tuyere est adaptée (P; = Py) => (P, — Py)Ss =0
ce qui nous donne F=DW, = V) +m.V, (I1.120)
11.4.2. Calcul de la poussée spécifique
F
Fsp = 5o (IL121)

I1.4.3. Calcul des puissances
* Puissance calorifique (Pcal): C’est la puissance fournie au réacteur par la combustion supposée
parfaite du Kéroséne débité dans la chambre de combustion.
P.yi = m.PCI (I1.122)
* Puissance thermodynamique ou thermique théorique (Pth-t): La puissance thermodynamique
serait la fraction de la puissance calorifique transformée en énergie mécanique.
Pth-t = Pcal — puissance théorique perdue sous forme de chaleur vers la source froide.
Pin—t = Peat — Cp(D +m)(Ts — Tp) (IL123)

* Puissance thermique réelle Pthr (puissance cinétique):
Py = %D(Vsz - V&) + %chsz (11.124)

* Puissance de propulsion Pp :
Simple flux : Pp = Pthr — pertes tourbillon.

Po=FV (IL.125)
Si la tuyere est adaptée m, = 0
Les pertes tourbillon = %D(VS — Vp)? (11.126)
Pp =>D(VZ = VE) =2 D(V; — Vp)? (IL.127)
Pp = D(V, — V)V, (1L.128)
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11.4.4. Calcul des rendements
e Le rendement thermodynamique :

Nen = P;ha-lt (I1.129)
e Le rendement thermique :
Pthr
= Pf—’;l (I11.130)
e Le rendement interne :
;= Lt (IL131)
Ptp—t
e Le rendement propulsif':
P
Np = Ptir (I1.132)
e Le rendement global :
P
Ng = PC’;l (I1.133)
I1.4.5. Consommation massique horaire:
CH = 3600m, (I1.134)

11.4.6. Consommation spécifique :
La consommation spécifique est la quantité du combustible consommée par unité de poussée et

de temps, elle est donnée par la relation :

Cop == (IL.135)
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Chapitre I1I : Modélisation et calcul du Turboréacteur Pratt & Whitney J57

II1.1. Introduction
Dans ce chapitre, nous allons calculés Les différentes parameétres de performances du
turboréacteur Le Pratt & Whitney J57 en utilisant les équations cités dans le chapitre précédent
afin d’analyser et faire une étude paramétrique sur les performances du turboréacteur. Le calcul
sera divisé en deux parties : la premiére partie sera consacrée au calcul des parametres de
performances pour un cas constant du fonctionnement, tandis que la deuxiéme partie sera consacrée
au calcul des parameétres pour un cas variable pour voir l'influence de certains paramétres sur les
performances du Le Pratt & Whitney J57.
IIL.2. Présentation du turboréacteur Pratt & Whitney J57
II1.2.1. Description du moteur
Le Pratt & Whitney J57 (désignation d'usine JT3C) est un turboréacteur congu par la société
américaine Pratt & Whitney, a l'origine pour motoriser le Boeing B-52 Stratoforteresse. Premier
réacteur au monde a dépasser les 4 536 kg de poussée.
Le J57 fit son premier vol en 1951. Il a été produit a 21 170 exemplaires de plusieurs versions
successives (dont une version civile JT3), entre 1951 et 1965. 1l a équip¢é les avions suivants :
Avions de chasse américaines, Bombardiers, Avions de ligne civils dont Boeing 707, Douglas DC-8
(4 réacteurs) et autres avions militaires. [14]

Fig II1.1 : Un moteur Pratt & Whitney J57. [14]
II1.2.2. Caractéristiques techniques [14]
Les deux versions du moteur Pratt & Whitney J57 :

Donnée J57-P-23 J57-P-43WB
Type turboréacteur avec postcombustion  turboréacteur sans postcombustion
Utilisation Convair F-102 Delta Dagger Boeing B-52G Stratofortress
Longueur 6,20 m 4,30 m
Diamétre 1,00 m 0,90 m
Masse 2 347 kg 1757 kg
Puissance maxi 76,5 kKN 49,9 kKN
Taux de compression 11,5:1 12,0:1
C‘;ﬁggﬁfﬁg}i fa 214,2 kg/(h-kN) 77,0 ke/(h-kN)

Tableau IIL.1 : Les caractéristiques techniques du moteur Pratt & Whitney J57.
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I11.2.3. Hypothéses et données de calcul
e Hypotheses
- Le passage a travers ’entrée d’air (0-2) est modélisé par une transformation isentropique.
- Le compresseur est du type axial a ¢tages identiques, courants et périodiques (Cy;) = Cs(;)
etay ;) = Az())-
- La vitesse débitante C, reste axiale et constante pendant 1’évolution du fluide dans le compresseur
tout entier.
- Les transferts de chaleur avec l'air atmosphérique sont négligés.
- L'air et les gaz de combustion sont assimilables a des gaz parfaits.
-L’écoulement unidirectionnel.
- Les sections de sortie compresseur et d’entrée turbine sont égales.
- La tuyére fonctionne en régime adapté.
e Données de calcul
- Désignation du moteur : JT3C - J57-P-43WB ;(Constructeur : Pratt & Whitney).
- Données initiales :
e vy=14,
Yy = 1.333
r =287,15j/(Kg K)
<+ €, =1004j /(Kg.K)
- Conditions locales :
% Nombre de Mach au vol : My = 2
s Débitd’air: D = 110kg/s
% Altitude =16 000m
- Données du compresseur :

*

o
*

o
*

*

X3

%

Taux de compression global : w, = 12

Vitesse de rotation: N = 10 000 tours/mn
Vitesse débitante : €, = 120 m/s

Vitesse périphérique moyenne : U,, = 380 m/s
Degré de réaction :e = 0,5

X3

%

X/
L X4

X3

*

X/
°e

33

S

Rendement isentropique : g = 0,80

I11.2.4. Organigramme de calcul dimensionnel et thermodynamique d’un turboréacteur
simple flux
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A

Données initiales du probléme :
v, 1, Cp, Conditions locales (My, D, Z), Données
du compresseur (¢, N, Ca, Um, g, 1s)

A

Calcul d’entrée d’air :
Zone de captage (0-1) et Diffuseur (1-2)

Calcul de T

, Po, Too,Poo

A

4

Vérification de I’onde de choc oblique : Passage (0-a)

Lecture de (¢, 6) = (M

, figure polaire de choc)

A

Calcul de py, Mon, Man, M,
Ta:uol Uq,Pas Pa' TOa' POa' p()a

A

Vérification de I’onde de choc oblique : Passage (a—b)

A

Lecture de (¢, 6) = f (M,, figure polaire de choc)

A

Calcul de My, Ty, py, Uy, Py, Ton, Pob, Pob

A

Verification de I’onde de choc droite : Passage (b-1)
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l

Calcul de My, Ty, py, uq, Py, To1, Po1, Po1

A

Lecture de M2 a I’entrée du compresseur
0.25 < M, < 0.35

A

Calcul géométrique a I’entrée du diffuseur et I’entrée du compresseur

A

Calcul de Al, Az, dzm,h,dez,del

A

Choix des angles a et ¢

A

Calcul de la longueur du diffuseur L

A

Calcul de Ty, Py, Po>

A

Calcul de T, P,, p,

A

Calcul du Compresseur (2-3)

A

Choix du coefficient de charge
entre 0,25 et 0,45

A 4
Calcul deAHy(comp)» ATo,

Arrondissement n (nombre entier)

A

Correction du coefficient de charge

Calcul de (p, al, ﬁz; az; ﬁlC]_i WZI CZ' Wl
40
A 4

Calcul de ATpgtage




Chapitre I1I : Modélisation et calcul du Turboréacteur Pratt & Whitney J57

A 4

Calculer pour chaque étage (1) du compresseur :
Toi» Tis Tcis Pois Piy Pois Pis Miyrer My, hi

Oui

A 4

Non

Calcul des parametres de fin de compression / entrée chambre de combustion :
M3, To3, Pos, Po3, T3, P3, p3

Chambre de combustion (3-4)

A

M,nc, &cc,Neer fH PCI, Yg

A
Calcul de A3p A; dcc7 H04' Cpg’ T04'

A
Calcul de M,

A

Calcul de Py, Ty, z—:, Py, PoaPy

A

Turbine (4-5)

Nmr-c P

A
Calcul de W, Tys, 4, n'

A

Arrondissement de n’ (nombre entier)

Calcul du coefficient de charge de la turbine ¥

A
Calcul de AHyg, AT,, 46

Calcul de as, B, , ay, B3, C, W3, C3, W,




Chapitre I1I :

|

Calcul de V,, AT,

Modélisation et calcul du Turboréacteur Pratt & Whitney J57

A

Calcul de Ts, AT,,, V¢

S’ gSI

A

Calcul de M5, P05, P5

A
Calcul de pys, ps, 4s, h

A

Calcul aérodynamique
de la turbine : Y, X

A

Tuyere (5-6)

A

Calcul de P, T, p., A,

A

P, P,
Calcul de =%,—=>, M,
Pos * Pos

A
Calcul de Ty, pg, Vs

A

Calcul de A¢

A

Calcul des performances

A
Calcul de F

A

Calcul de P4y, Pen—7) Pengs Pp

A

Calcul de n¢p, N7 1iMp g

42
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Calcul de C, F), Fin



Chapitre I1I : Modélisation et calcul du Turboréacteur Pratt & Whitney J57

II1-3- Résultats de calcul et discussion

III-3-1- Présentation d’un exemple détaillé
e 1" Cas: ¢y, =0.35 7y, =1.8,p; =8¢, =12 ,M, =035, a =20°et ¢ = 4°
e Entrée d’air (0-2)

*Calcul de la température et la pression atmosphérique Ty, Py (voir I’annexe 2)

T, = 288.15 — 0.0065 X 16 000 = 184.15 K

5.2561
P, = 101.325 x (;221?)

*Calcul de la température et la pression d’arrét au bord d’attaque (point “0 *) Ty, Poo

= 9.631 KPa

_ y—1 2\ _ T 2) _
Too = To (1 +——M§) = 184.15(1 + 22} =3315K
Y 1.4
P, =P (T"O)m — 9.631 (331'5 )1'4_1 — 75.103 kP
o0 =% \)] T7*\18415 - a

*Passage (0)-(a) : Premiére onde de choc oblique
Prenons ¢, = 8 ° et a partir de la figure I1.6 on tire 6(M, = 2) = 36°.
De (I.6) : My, = 2sin36° = 1.176

. _ 2+(1.4-1)1.1762 _

De (IL11) : Mgn = \/1—1.4+(2><1.4—><1.1762) = 0.858
0.858
De (IL.7) : M, = reveyar 1.827
e [24+(1.4-1)1.1762](1-1.4+2X1.4X1.176%)

De (IL.8) : T, = 184.15 X LAt 7176 =2049K
De (IL9) : 20 = Ya — 2271 __=0.769

Pa  Uo 1.4+1  (1.4+1)1.1762

. _ Po _ 9631 3

Pour un gaz parfait, p, = e = oZe7x18a1s 0.182 kg/m
Ce qui donne : p, = % =0.237 kg/m3

On sait que : ug = Mgay = Mo+/y1Ty = 2V1.4 X 287 x 184.15 = 544.02 m/s
Alors : u, = 544,02 x 0.769 = 418.35m/s

1-1.442X1.4X1.1762

De (I1.10) : P, = 9.631 X ey = 13.934 kPa
De (I1.30) :Ty, = Too = 331.5K
De (I1.35) on aura :
1.4 -1.4
Pyq = 75.103 (1 ik B} 8272)1'4_1 (13'934) (1 il 22)1'4_1 83.160 kP
= 75. X . = 83.
0a 2 9.631 2 ¢

De I’équation d’état des gaz parfaits, on aura :

Pya 83.160
Poa = =0.874 kg/m3

1Ty, 0.287 x331.5
* Passage (a)-(b) :Deuxiéme onde de choc oblique
On adopte un angle ¢, = 12 ° et a partir de la figure I1.6, on a 6(M, = 1.827) = 45 °
De (I1.6) : M, = 1.827sin45 ° = 1.292

2+(1.4—1)1.2922

De (IL11) : My, = J e = 0790
0.790
De (H7) . Mb = m = 1.451
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2+(1.4-1)1.2922](1-1.44+2x1.4x1.292%)

o [
De (IL8) : T, = 204.9 x e =243.0K
De (IL9) : 2a = X — 221 = 0.666
pp Uz  14+1  (1.4+1)1.2922
Alors : py = oot = 0.356 kg /m’

u, = 418.35 x 0.666 = 278.62 m/s

De (IL10) : P, = 13.934 x 1oL+2X14x1292% _ 54 914 1 pg

1+1.4

Sachant que Ty, = Ty, = 331.5 K et de (I1.35) on aura :

—-1.4

83.160 x (1 Mt 4512)1'4._1 (24'814) (1 LAt 8272)1'4_1 — 84.604 kP
' 2 13.934 2 - o a

De I’équation d’état des gaz parfaits, on aura :
Pop 84.604

Pov = T T 0.287 x 331.5
*Passage (b)-(1) : Onde de choc droite

i~
S
I

= 0.889 kg/m3

2+(1.4-1)1.4512
1-1.4+2X1.4X1.4512
[24+(1.4-1)1.451%](1-1.4+2X1.4x1.451%)

De (I127): T, = 243.0 X ety =313.0K

De (I1.26) : M, = \/ =0.719

u;  14-1 2
up  14+1  (1.4+1)1.4512

De (I1.28) : % = = 0.396
1

Donc : p; = 222% = 0.899 kg/m3

0.396
u, = 278.62 x 0.396 = 110.33 m/s
- 2
De (IL.29) : P, = 24.814 x - 22+2XIAB _ 56 815 kPa

1+1.4

On sait aussi que Tor = Top = 3315K et de (I1.35) on tire:
-14

P,; = 84.604 x (1 LAt 7192)1'4_1 <56'815) (1 LAt 4512)1'4_1 — 79.900kP
01 = O% 2 24814 2 - @

De I’équation d’état des gaz parfaits, on aura :

Py, 79.900 5
Por = I = 0287 x 3315 L o40kg/m
De (I1.37), on récupere la premiere donnée géométrique :

110

0.899 x 0.719V1.4 X 287 X 313.0
Le compresseur fonctionne correctement si le nombre de Mach a son entrée est tel que
0.25 < M, < 0.35. Pour ce fait, adoptons M, = 0.35

De (I1.38), on obtient :

= 0.480 m?

Aq

1.44+1
0719( 1+ 1.42— 1 0352 2(14-1)
A, = 0.480 X — £ = 0.790 m?
035114 % 0.7192
60x380 _
De (I.41),0on a : d,,,, = o000 = 726 mm
De (I1.42), ona: h = % = 346 mm

dey =726 + 346 = 1072 mm

De (I1.43) on obtient : { d,, = 726 — 346 = 380 mm
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On choisit @ = 20° et ¢ = 4° et de 1’équation (I1.45) on aura :

0.790 — 0.480
(tan? 20 — tan? 4)L? + (0.380tan 4 — 1.072tan 20)L + =0

Or:0.128L2 — 0.364L + 0.098 = 0
La résolution de cette équation donne une longueur du diffuseur de L = 301 mm
s—> Résumé des données a I’entrée du diffuseur :

Grandeur | My | To1(K) | Poy(kPa) | poi(kg/m?) | T1(K) | P1(kPa) P1
(kg/m3)
Valeur | 0.719 | 331.5 79.900 0.840 313.0 56.815 0.899

Tableau IIL.2 : Les données a I’entrée du diffuseur du 1% cas.
*Diffuseur (1-2)
Cette évolution est adiabatique, donc I’enthalpie totale se conserve, ce qui donne
To2 =Ty = 331.5K
Supposant une chute de pression de 0.92 dans le diffuseur, on obtient :

Py, = 114Po; = 0.92 X 79.900 = 73.508 kPa
_Pw__ 73508 ..o,
Poz = - = 0287 x 3315 O/ /2 kg/m

Rappelons qu’on a supposé M, = 0.35
Alors : Ty = Top (1 +722M2) " = 3315(1
ors: T, = 02( +T 2) = . ( +

3 -1
1'42 10.352) —323.6K

1.4

_Y
j— y_l . J—

141
0.352) — 67.537 kPa

pr = = s = 0727 kg /m
Récapitulons les données a la sortie diffuseur / entrée compresseur :
=—> | Grandeur | M, | Tpz(K) | Pg2(kPa) | poa(kg/m3) | To(K) | P2(kPa) P2
(kg/m®)
Valeur | 0.35| 331.5 73.508 0.772 323.6 | 67.537 0.727

Tableau IIL3 : Les données a ’entrée du compresseur du 1 cas.
e Compresseur (2-3)
0.25<vy. <0.40, on choisit Y. = 0.35.

* calcul d’augmentation d’enthalpie totale :
1.4

De (I1.50) : AHg(compy = 1.0045 x 331.5 (12 i

1

— 1) = 34429k /kg

Et: AT, = “Hotcomp) _ 34429 _ 345 58K
cp 1.0045
De (I1.52) le nombre d’étage est :
344.29 x 103

n=035x3802 80

On prend donc n=7 étages.
On calcule a nouveau le coefficient de charge du compresseur :
AH, 344.29 X 103

Ve =002 = "7x3802 03
Calculons les vitesses :
Par définition, le coefficient de débit est égal a : ¢ = % = % = 0.316
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Dans le cas particulier d’un degré de réaction € = 0,5 le diagramme de vitesse est symétrique et a
partir des diagrammes de vitesses Fig I1.10 et avec 1. = 0,35 on obtient :

ay = f, = tan™? (1;50) = o, = f, = tan™? (%) = 46.02°
@, = fy = tan” (S 2) = @, = fy =tan™! (o) = 64.83 °
CL=W, = Cocsaal = C,=W, = CO::ZOZ =172.8m/s
C, =W, = Co‘j;aaz = Cy =Wy = ——=2821m/s

De (IL53) :  ATpsraqe = o = 48.94K

Les paramétres de 1’air par chaque étage du compresseur sont regroupés dans le tableau ci-dessous :

0 1 2 3 4 5 6 7
To(K) 331.5 380.44 | 429.38 | 47832 | 527.26 | 5762 | 625.14 | 710.08
T(K) 316.62 365.56 | 414.50 | 463.44 | 512.32 | 56132 | 610.26 | 694.20
T (cystage 1.61 152 | 145 | 1.40 1.36 1.33 1.56
Po(kPa) 73.50 118.34 | 179.88 | 260.83 | 365.17 | 496.63 | 660.52 | 1030.42
P(kPa) 62.58 102.91 | 158.99 | 233.51 | 330.21 | 453.17 | 607.11 | 951.99
Po 0.772 124 | 1.88 | 273 | 3.83 5.21 6.93 10.8
(kg/m?)
p 0.727 0980 | 133 | 1.75 | 2.24 2.81 3.46 4.77
(kg/m?)
M, 0.791 0.736 | 0.691 | 0.653 | 0.621 | 0.594 0.569 | 0.534
M 0.484 0.451 | 0.423 | 0.400 | 0.381 | 0.363 0.348 | 0.326
h(m) 0.552 0.410 | 0302 | 0.229 | 0.179 | 0.143 0.116 | 0.084

Tableau III.4 : Résultats de calculs des paramétres de 1’air par chaque étage du compresseur du 1 cas..
Les résultats de fin compression / entrée de chambre de combustion sont tabulés ci-dessous :

Grandeur h3 (m) M3 T03 (K) P03 (kPa Po3 (kg/m3) T3 (K) P3 (kPa)
Valeur 0.084 | 0.326 | 710.08 | 1030.42 10.8 694.20 951.99

Tableau I1L.5 : Les données a ’entrée de la chambre de combustion du 1 cas.

e Chambre de combustion (3-4)

*Hypothéses
- On admet qu’il ya six chambres de combustion(m = 6).
- Le nombre de Mach a la section S est tel queM = 0.08.
- La perte de pression totale &.. = 0.05.

- Le rendement de la chambre 1., = 0.98.
- Le rapport f= 6—10.

- Le pouvoir calorifique du combustible PCI =41400kJ/kg .
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A; =1 % 0.726 X 0.084 = 0.191 m?

1.4+1

De (11.65): 0.08 1+1'4_1X0 3262 2(1.4-1)
A=0.191 X = 14 T = 0.050 m?

0.326 ~—-x0.082

De (IL67) : g, = /“ngs" =0.103m

(1.0045><710.08)+$><0.98><41400

De (I1.70) : Hoy = o = 1366.69 kJ /kg
Sachant que ¢,y = == x 0.287 = 11489 kj /kg. K
Ty = =009 _ 118956k
07 11489 '
De (I1.79) :

—(1.333+1) 1+ 1 —(1.4+1)
1.333-1 0 1.4%x1189.56

M, 1+ 3 )P0 = a0 | x 0326 (1 + 22203262 )+
2 1 0.0541.333%X710.08

= M,(1+ 0.167M2)~35 = 0.427

Par la méthode de Newton Raphson : X, ,; = X;, — ]{,((};n))
n
P Xn(1+0.167X,%)735-0.427
n+1 — 4n T 2y-3.5 1.169Xpn "
(140.167X,) 35 [1—==2]
Par itérations on obtient : M, =0.489

De (IL81) Py, = (1 — 0.05)1030.42 = 980.79 kPa
De (I1.80) T, = 1189,56 (1 + =20, 4892) = 1144.01 K

1.4
12 0x0.322 ) 141

"
De (IL.78) - 2= (1-0.05) (1 = 0.872
3

(1+1 .333— 1X0.4892)1'333_1

Donc: P, = 0.872 x951.99 = 830.13 kPa

98079
_ ) P+ T 0287 x 118956 g/m
_ 83013 o
Ps = oa7 < T4 22 kg/m

e Turbine (4-5)
Dans la partie du compresseur, on avait trouvé W, = AHy(comp) = 344.29 k] /kg
Supposons que Le rendement mécanique de la transmission n7,,, = 0.98
De (IL.83): W, = 2222 = 351,14 kJ /kg

351.14

De (I1.84) : Tys = 1189.56 -2

= 883,68K

1.333
) (1 _ 344.29 Tass-1 _
De (I1.88) : my = (1 0.98><1.148X1189.56) = 0.304

Généralement le coefficient de charge ne doit pas dépasser 2, toutefois les moteurs de 1’aviation
peuvent étre trop chargés et leur coefficient de charge peut parfois dépasser cette limite. Pour cela,
prenons Y, = 1.8.

351.14x103
1.8x3802

Le nombre d’étages est donné par (I1.90) : n' = = 1,35

Soitn' = 2 étages.
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, 351.14%x103
[lenrésulte : Yy = ——-—
2x3802

A partir de (I1.91), on a :

351.14

AHOé = AHé =

De (IL95): 45 = (1

= 17557k /kg = AT, = —

152.93
1189.56-152.93

=1.21

AHs  175.57
"~ 1.148

= 15293 K

pg
1.333

)T = 0.527

Puisque le derge de réaction ¢ = 0.5, on aura:

{a3=ﬁz et a;=pfs

Cz = W3 et C3 = W2

A partir du diagramme des vitesses adimensionnel Fig I1.12, on peut Calculer les parameétres

cinématiques :

a; =f, =tan? (lpzt—(_pl)

a, =fB; =tan? (M)

2¢
C
C, = = a
2 3 cos a;
C
C3 = W2 = a
cos a3

Calcul de la grille d’entrée :

= ay=f, =tan" (1'21_1) — 18.38°
a3 = Fp, =an e T 18
_ _ 1 1.21+1) _ o
= a, =, = tan (2><0.316 = 74.04
120
= C,=W;3;= = 436.41m/s
cos 74.04 °
120
= = = = .
C; =W, o 1535° 126.45m/s

V, = My\[y.crT, = 0.489v1.333 x 287 x 1144.01 = 323.50m/s

1
2X1148

De (IL96) : AT,, =

Calcul de la grille de sortie :

(323.502 — 436.41%) = —=37.36 K

Tse =T, G _ 883,68 126457 _ 876.71 K
ST e, T 2x1148 7
L’¢équation (I1.101) s’exprime par :
2
AT, 126.452 87671\ 002
957 2% 1148 ' 876.71—ATyq
f (Xn)

Par la méthode de Newton Raphson: X,,,; = X,, —

6.96—6.27(

fr(Xn)

876.71 )6:006 _x
876.71—-Xp, n

Xn+1 =X — ~37.65

876.71 15.006_1

(876.71—Xn)zx(876.71—Xn

Apres I’itération La solution obtenue est :

ATy, = 0.661 K
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1
_ ( 876.71 )(1.333—1)
L=

876.71 — 0.661

120 = 120.27 m/s

En effet, a3 = 18.38 ° est un angle faible ce qui justifie que la vitesse a la sortie est axiale.
Calculons les paramétres statique a sortie de la turbine :
(I1.102) donne:

120.27

T J1333x287 x876.71
Pys = 4Py, = 0.304 x 980.79 = 298.16 kPa

—1.333

Ms = 0.207

(IL103) donne: Pg = 298.16 (1 T 0.2072)1'333‘1 = 289.74 kPa
_Pos 29816
Pos = T~ = 0287 x 883,68 1 tkg/m
) _ Pg 28974 3
(I.104) donne: p5 = T T 02e7xerent 1.15 kg/m
(IL105) donne: A = ———>— = 0.794 m?
1.15%X120.27
A 0.794

As =md,h = h = =0.348 m

nd,  0.726m

*Calcul dynamique de la turbine :

De (I.L107): Y = 1.15 X 120 x 0.348%(cot 18.38 — cot 74.04) = 4551 N
¥ = 60 X 110 x 351.14 x 0.794

m? % 0.726% x 10 000

= 35.37N

Récapitulons les paramétres de sortie turbine / entrée tuyere :

Grandeur | Ms | Tos(K) | Pos(kPa) | pos(kg/m®) | Ts(K) | Ps(kPa) | ps(kg/m®)
Valeur 883,68 298.16 1.14 876.71 | 289.74 1.15
Tableau I11.6: Les données a I’entrée de la tuyére du 1¥ cas..

e Tuyére:
*Calcul de la pression statique au col de la tuyére :

De (IL111): P, = —222%  — 160.95 kPa

(1333+1)1333—1
2

On remarque que la pression au col est largement supérieure a la pression atmosphérique qui est de
9.631 kPa, et donc pour que la tuyére soit adaptée elle doit étre convergente divergente, comme ¢a
les gaz continuent leurs détente dans la partie divergente de la tuyere jusqu’a la pression
atmosphérique.

De (I.112) : T, = 883.68 X —

= 758.52 K
1.333+1

_ 160.95

"~ 0.287 x 758.52

Pe =0.739 kg/m3

-1

0.207 L\1.333+1

1.333+1
De (IL113) : A, = 0.794 x <L (=2=)(1+ %0.2072)]2“333‘”>
A, = 0274m?
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De (IL114) : 2o = fo = 291 _ 932

Pog Pos  298.16

1.333-1
De (IL115) : Mg = \/1.3323_1 ((ng) 1333 _ 1) = 2.86

_ -1
@2.862) — 374.13K

__ 9881 o
Pe = 0287 x 37413~ 089 kg/m

De (II.117) : Vg = 2.864/1.333 x 287 x 374.13 = 1082.01 m/s

_ 110(1+25) 5

Récapitulation des paramétres a la sortie de la tuyere :
Grandeur | Mg | Too(K) | Pos(kPa) | pos(kg/m?) | T¢(K) | Ps(kPa) | ps(kg/m?)
Valeur |2.86 | 883.68 | 298.16 0.886 374.13 | 9.631 0.089

Tableau II1.7 : Les données a la sortie de la tuyére du 1 cas..
e Calcul des performances
* Calcul de la poussée

De (IL69): m,=fD = me = —x 110 = 1.83 kg/s

Vo = Mgy JyrTy = Vo = 2V1.4 X 287 X 184.15 = 544.02 m/s
De (I1.120) : F = 110(1082.01 — 544.02) + (1.83 x 1082.01) = 61158.97N
*Calcul de la poussée spécifique

De (IL121): Fgp = 22207 = 546.89N

* Calcul des puissances
De (I1.122) : P,y = 1.83 X 41400 = 75762KW
De (I1.123) :

Pt = (75762 x 10 *) — 1004.5(110 + 1.83)(374.13 — 184.15) = 54420.932 KW

De(IL.124) 1 Py =>110(1082.012 — 544.022) + = (1.83 x 1082.01) = 48114.323KW
De (IL128): Pp =110 X (1082.01 — 544.02) X 544.02 = 32194.505KW

De (IL11) : T, = 883.68 (1 +

* Calcul des rendements

De (IL129) : Nep, = 2o 22 = 0.674

De (IL130) : ey = =222 = 0635
48114.323

De (II.131) : np; = 2220932 = 0.884
32194.505

De (IL133) : g = 25222 = 0.425

*Consommation massique horaire
De (II.134) : CH = 3600 x 1.83 = 6588
* Consommation spécifique
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De (I1.135)

6588

:Csp =2

158.97

= 0.107kg/N.h

I11-3-2- Récapitulatif des résultats pour différents cas

o 2™ (Cas:,

=0.25.9, = 1.8,¢; = 8,p, = 12, M, = 0.35, a = 20° et p = 4°

passage (0-a)
M, TOa(K) POa(kPa) pOa(kg/mB) Ta(K) Pa(kpa) Uq(m/s) Pa
(kg/m?)
1.83 331.5 83.16 0.874 204.25 13.93 418.35 0.237
passage (a-b)
My Top(K) | Pop(kPa) | pop(kg/m3) | Ty(K) Py(kPa) Up(m/s) Pb
(kg/m?)
1.45 331.5 84.60 0.889 243.00 24.81 278.62 0.350
passage (b-1)
My |To1(K)| Pos Po1 T1(K) Py Ay U,y A L p1
(kPa) | (kg/m®) (kPa) | ) | (n/s) | ) | m) | (kg/m?)
0.719 | 331.5 | 78.57 0.840 313.00 | 56.83 | 0.480 | 110.33 | 0.790 | 0.301 0.899
diffuseur (1-2)
M, To2(K) Po2(kPa) | poy(kg/m?) T>(K) Py(kPa) p2(kg/m?)
0.35 331.5 72.28 0.759 323.57 66.40 0.715
Tableau I11.8: Résultats des calculs pour I’entrée d’air (0-2) du 2 “™ cas.
Compresseur (2-3)
AHO(comp) AT (K) n P, ai/B; as/B1 C1/Wo(m/s) | Co/W1(m/s)
(kj/kg) ©) ©)
344.29 342.75 10 0.23 50.62 62.80 189.13 262.52
Tableau I11.9 : Résultats des calculs pour le compresseur (2-3) du 2 “™ cas.
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
To(K) 331.5 | 365.92 | 400.35 | 424.78 | 459.21 | 493.64 | 528.07 | 562.50 | 596.93 | 631.36 | 665.79
T(K) 323.57 | 348.11 | 382.54 | 406.97 | 441.50 | 493.54 | 510.26 | 562.40 | 579.12 | 613.55 | 647.98
T(oyetage | —~— | 1.41 1.36 1.23 1.31 1.28 1.26 1.24 1.23 1.21 1.20
(kl;oa) 72.28 | 101.91 | 138.60 | 170.48 | 223.33 | 285.86 | 360.19 | 446.63 | 549.36 | 664.72 | 797.67
(kﬁa) 66.40 | 85.58 | 118.19 | 146.74 | 194.60 | 285.65 | 319.43 | 446.35 | 494.10 | 601.37 | 725.45
Po 3 0.759 | 1.072 1.46 1.79 2.35 2.44 3.08 3.84 4.72 5.74 6.91
(kg/m”)
P 3 0.715 | 0.85 1.07 1.25 1.53 2.01 2.18 2.76 2.97 341 3.90
(kg/m”)
M, 0.728 | 0.701 | 0.669 | 0.649 | 0.623 | 0.589 | 0.579 | 0.552 | 0.544 | 0.528 | 0.514
M 0.524 | 0.505 | 0.482 | 0.467 | 0.449 | 0.424 | 0417 | 0.397 | 0.392 | 0.380 | 0.370
h(m) 0.562 | 0.472 | 0.375 | 0.321 | 0.262 | 0.199 | 0.184 | 0.145 | 0.135 | 0.117 | 0.103

Tableau II1.10 : Les paramétres de ’air par chaque étage du compresseur (2-3) du 2 ™ cas.
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Chambre de combustion (3-4)

M, Ty Poy Po4 T, P, A3 dcc A Hy, P4
(K) | (kPa) | (kg/m® | K) | (kPa) | m») | (m) | ) | (ki/kg) | (k/m?)
0.603 1151.48 | 757.78 2.29 1085.74 | 598.69 | 0.234 | 0.107 | 0.054 | 1322.93 1.92
Tableau II1.11 : Résultats des calculs pour la chambre de combustion (3-4) du 2 “™ cas.
Turbine (4-5)
W (Kkj/kg) 351.316 ATy (k) 149.95 Tys5(k) 845.81
Ty 0.28 AHy.(kj/kg) 172.145 Ms 0.212
n’ 2 T4 0.56 Pys(kpa) 212.17
P, 1.21 V4(m/s) 388.62 Ps(kpa) 205.93
az/B2(°) 18.38 AT g (k) -17.17 pos(kg/m3) 0.87
a2/Bs (%) 74.04 AT g (K) 0660 | potkg/m®) | 05
C3/W,(m/s) 126.45 Ts.(K) 838.84 X(N) 47.64
2
Cy/W(m/s) 436.41 Ve (m/s) 120.28 A;E;‘)) 1153.6999
Tableau II1.12 : Résultats des calculs pour la turbine (4-5) du 2 “™ cas.
Tuyére (5-6)
Mg Tos Poe Poe Pe Te Pg Ag T, P, A Ve Pc
(K) | (kPa) | (kg/m?) | (kg/m®) | (K) | (kPa) | (m) | (K) | (kpa) | (m*) | (m/s) | (kg/
m?)
2.64 | 845.81 | 212.17 | 0.87 0.085 392.68 | 9.631 1.28 | 726.02 | 114.65 | 0.378 1022.09 | 0.550
Tableau I11.13 : Résultats des calculs pour la tuyére (5-6) du 2 “™ cas.
*Résultats des calculs des performances
F(N) 54458.12 Nih 0.690
Fsp(N) 486.972 Ner 0.556
P (kw) 75762 ni 0.805
Py (kw) 52337.150kw n 0.678
P (KW) 42134.932 g 0.377
Pyp(kw) 28608.760 CH 6588
Cqplkg/N.h) 0.121

Tableau I11.14 : Résultats des calculs des performances du 2 ™ cas.
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° 3éme Cas : l)[)c = 0.25 ’wt = 1.8’(1)1 = 15,¢2 =12 ,Mz =0.35 , a =20%et d) =4°

passage (0-a)
M, TOa(K) POa(kPa) pOa(kg/ms) Ta(K) Pa(kpa) Ua(m/s) Pa
(kg/m®)
1.41 331.5 68.73 0.722 234.63 21.37 312.32 0.316
passage (a-b)
My Top(K) | Pop(kPa) | pop(kg/m3) | Tp(K) Py(kPa) Up(m/s) | pp
(kg/m®)
1.02 331.5 69.53 0.730 273.49 36.01 253.17 0.390
passage (b-1)
My | Tor(K)| Pox Po1 T1(K) 1 Ay U, Az L(m) | pg
(kPa) | (kg/m®) (kPa) | m) | (mis) | (m?) (kg/m®)
0.98 331.5 | 69.47 0.730 27711 | 37.70 | 0.937 | 27494 | 1.66 0.947 0.359
diffuseur (1-2)
M, To2(K) Poz(kPa) | poa(kg/m®) T»(K) Py(kPa) | py(kg/m?)
0.35 331.5 63.91 0.671 323.57 58.71 0.632
Tableau I11.15 : Résultats des calculs pour I’entrée d’air (0-2) du 3°™ Cas.
Compresseur (2-3)
AHO(comp) AT (K) n Y. ai/B; a/B1 C1/Wo(m/s) | Co/Wq(m/s)
(kj/kg) © ©
344.29 342.75 10 0.23 50.62 62.80 189.13 262.52
Tableau II1.16 : Résultats des calculs pour le compresseur (2-3) du 3™ Cas.
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
To(K) 331.5 | 365.92 | 400.35 | 424.78 | 459.21 | 493.64 | 528.07 | 562.50 | 596.93 | 631.36 | 665.79
T(K) 323.57 | 348.11 | 382.54 | 406.97 | 441.50 | 493.54 | 510.26 | 562.40 | 579.12 | 613.55 | 647.98
T(oyétage | —~— | 1.41 1.36 1.23 1.31 1.28 1.26 1.24 1.23 1.21 1.20
(kl;oa) 63.91 | 90.11 | 122.55 | 150.74 | 197.47 | 252.76 | 318.48 | 394.91 | 485.74 | 587.75 | 705.30
(kga) 58.71 | 75.67 | 104.50 | 129.75 | 172.07 | 252.58 | 282.44 | 394.66 | 436.87 | 531.73 | 640.83
Po . 0.671 | 0.946 | 1.286 | 1.582 | 2.073 | 2.653 | 3.343 | 4.146 | 5.099 6.170 7.405
(kg/m°)
P . 0.632 | 0.756 | 0.951 | 1.110 | 1.357 | 1.783 | 1.928 | 2.445 | 2.628 3.019 3.445
(kg/m°)
M, 0.728 | 0.701 | 0.669 | 0.649 | 0.623 | 0.589 | 0.579 | 0.552 | 0.544 0.528 0.514
M 0.524 | 0.505 | 0.482 | 0.467 | 0.449 | 0.424 | 0417 | 0397 | 0.392 0.380 0.370
h(m) 0.635 | 0.531 | 0.422 | 0.362 | 0.296 | 0.225 | 0.208 | 0.164 | 0.152 0.133 0.116

Tableau II1.17 : Les paramétres de I’air par chaque étage du compresseur (2-3) du 3°™ Cas.
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Chambre de combustion (3-4)
M, To4 Poy Po4 T, P, Az | dcc A Hy, Ps
K) | (kPa) | (kg/m®) | (K) | (kPa) | (m’) m) | (ikg) | (kg/m?)
0.603 | 1151.48 | 670.03 2.027 1085.74 | 528.85 | 0.277 | 0.116 | 0.064 1321.94 1.69
Tableau I11.18 : Résultats des calculs pour la chambre de combustion (3-4) du 3™ Cas.
Turbine (4-5)
W, (kj/kg) 351.31 ATo(T) 149.95 T o5 (K) 845.81
T, 0.28 AH g, (kj/Kkg) 172.145 M; 0.212
n’ 2 Tas 0.56 Pos(kpa) 187.60
P, 1.21 V4(m/s) 388.62 Ps(kpa) 182.06
asz/B2(°) 18.38 AT 4. (K) -17.17 Pos(kg/m?) 0.772
az/B3(°) 74.04 AT 45(K) 0.660 ps (kg/m®) 0.756
i%?g; 126.45 T5.(K) 838.84 X(N) 53.48
C,/W As(m?) 1.20
(m /S)3 436.41 Vs(m/s) 120.28 Y =79
Tableau I11.19 : Résultats des calculs pour la turbine (4-5) du 3™ Cas.
Tuyére (5-6)
Mg Toe Py Pos Pe Te Pg Ag T, P, Ac Ve Pc
(K) | (kPa) | (kg/m?) | (kg/m®) | (K) | (kPa) | m) | ® | (kpa) | (m) | (ms) | (kg
/m?)
2.56 | 845.81 | 187.60 | 0.722 0.082 404.46 | 9.631 | 1.35 | 726.02 | 101.27 | 0.425 | 1007.01 | 0.486
Tableau I11.20 : Résultats des calculs pour la tuyére (5-6) du 3™ Cas.
*Résultats des calculs des performances
F(N) 52771.72 Nth 0.673
Fsp(N) 471.89 Ner 0.533
P (kw) 75762 ni 0.792
Pi_c (kw) 51013.86 np 0.685
Py (Kw) 40423.99 N, 0.365
Ppp(kw) 27706.34 CH 6588
Cqplkg/N.h) 0.107

Tableau I11.21 : Résultats des calculs des performances du 3™ Cas.
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o 4¢me . Y. =0.35 Y, =18,0, = 15,0, =12 ,M, =035, a = 20°et ¢ = 4°

passage (0-a)

Ma T()a(K) POa(kPa) pOa(kg/mg) Ta(K) Pa(kpa) Ua Pa
(m/s) (kg/m3)
1.41 331.5 68.73 0.722 234.63 21.37 312.32 0.316
passage (a-b)
M, Top(K) | Pop(kPa) | poy(kg/m?) | Tp(K) Py(kPa) Uy Pb
(m/s) (kg/m3)
1.02 331.5 69.53 0.730 273.49 36.01 253.17 0.390
passage (b-1)
My | To1(K)| Po1 Po1 T,y Py Ay U, Az L P1
(kPa) | (kg/m?) | (K) (kPa) | (m?» | (m/s) | (m?) (m) (kg/m3)
0.98 | 331.5 | 69.47 0.730 277.11 37.70 0.937 | 27494 | 1.66 0.947 0.359
diffuseur (1-2)
M, T2(K) Pz (kPa) | poy(kg/m®) T (K) Py(kPa) | py(kg/m?)
0.35 331.5 63.91 0.671 323.57 58.71 0.632
Tableau II1.22 : Résultats des calculs pour 1’entrée d’air (0-2) du 4™ Cas.
Compresseur (2-3)
AH(comp) AT, n Y. ai/B; az/B1 C1/W; C2/W,
(kj/kg) k) ©) ) (m/s) (m/s)
344.29 342.75 7 0.34 46.02 64.83 172.80 282.1
Tableau I11.23 : Résultats des calculs pour le compresseur (2-3) du 4°™ Cas.
0 1 2 3 4 5 6 7
To(K) 331.5 380.44 | 429.38 | 478.32 | 527.26 576.2 625.14 710.08
T(K) 323.57 365.57 | 414.51 | 463.45 | 512.39 561.33 610.27 695.21
T (c)stage 1.61 1.52 1.45 1.40 1.36 1.33 1.56
Py(kPa) 63.91 102.89 156.40 | 226.78 | 317.49 431.79 574.28 895.87
P(kPa) 58.71 89.48 138.24 | 203.04 | 287.24 394.03 527.87 831.90
Po 3 0.671 1.080 1.642 2.381 3.333 4.533 6.029 9.405
(kg/m”)
p(kg/m?) 0.632 0.852 1.162 1.526 1.953 2.445 3.013 4.169
M, 0.782 0.736 0.691 0.653 0.621 0.594 0.569 0.533
M 0.479 0.450 0.423 0.400 0.380 0.363 0.348 0.326
h(m) 0.635 0.471 0.345 0.263 0.205 0.164 0.133 0.096
Tableau I11.24: Les paramétres de Iair par chaque étage du compresseur (2-3) du 4™ Cas.
Chambre de combustion (3-4)
M, To4 Poy Pos T, | A3 dcc A Ho, Pa
(K) | (kPa) | (kg/m® | (K) | (kPa) | ) | (m) | m) | (kj/kg) | (kg/m?)
0.489 | 1189.56 | 851.07 2.492 1144.01 | 727.59 | 0.218 | 0.109 | 0.056 | 1366.69 2.215

Tableau II1.25 : Résultats des calculs pour la chambre de combustion (3-4) du 4™ (Cas.
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Turbine (4-5)
W . (kj/kg) 351.31 AT (k) 152.93 Tos5(k) 883.68
Ty 0.304 AH . (Kj/kg) 175.57 Mg 0.207
n’ 2 T 46 0.527 Pys(kpa) 258.72
Y, 1.21 V4(m/s) 323.50 Pz (kpa) 251.46
az/B2(°) 18.38 AT ge(K) -37.36 pos(kg/m?) 1.020
az/B3 (°) 74.04 AT 45(k) 0.661 ps(kg/m?) 0.999
C3 /W, (m/s) 126.45 T5.(k) 876.71 X(N) 40.78
C,/W3(m/s) 436.41 V5(m/s) 120.27 A;E;‘;) 101';1751
Tableau II1.26 : Résultats des calculs pour la turbine (4-5) du 4°™ Cas.
Tuyére (5-6)
Mg | Toe Py Pos Ps Te Pg Ag T, P, Ac Ve Pc
(K) | (kPa) | (kg/m®) | (kg/m®) | (K) | (kPa) | (m)) | (k) | (kpa) | (m’) (m/s) | (kg/m?)
2.76 | 883.68 | 258.72 1.02 0.086 389.57 | 9.631 | 1.22 | 758.52 | 139.66 | 0.316 | 1065.51 0.641
Tableau I11.27 : Résultats des calculs pour la tuyére (5-6) du 4°™ Cas.
*Résultats des calculs des performances
F(N) 59313.78 Nen 0.695
Fsp(N) 530.39 Ner 0.623
Pca(kw) 75762 n; 0.895
Py (Kw) 52686.50 Ny 0.661
Py (kW) 47203.26 Ny 0.412
Pyp(kw) 31207.10 CH 6588
Csp(kg/N.h) 0.111
Tableau I11.28 : Résultats des calculs des performances du 4™ Cas.
o 5™ Cas:. =045, =1.8,d; =8,p, =12 ,M, =035, a =20°et ¢ = 4°
passage (0-a)
Ma TOa(K) POa(kPa) Poa Ta(K) Pa(kpa) Ua Pa
(kg/m®) (m/s) (kg/m*)
1.83 331.5 83.16 0.874 204.25 13.93 418.35 0.237
passage (a-b)
M) Top(K) | Pop(kPa) Pob Tp(K) Py(kPa) Up Pp
(kg/m?) (m/s) (kg/m®)
1.45 331.5 84.60 0.889 243.00 24.81 278.62 0.350
passage (b-1)
My | To1(K)| Pox Po1 T1(K) Py Ay | Ui(m/s) | A;(m?) | L(m) P1
(kPa) | (kg/m?®) (kPa) | (m?) (kg/m*)
0.719 | 3315 |78.57 | 0.840 313.00 | 56.83 | 0.480 | 11033 | 0.790 0.301 | 0.899
diffuseur (1-2)
M, T2 (K) Poz2(kPa) | poz(kg/m>) T>(K) P,(kPa) p2(kg/m?)
0.35 331.5 72.28 0.759 323.57 66.40 0.715

Tableau I11.29 : Résultats des calculs pour I’entrée d’air (0-2) du 5™ Cas.
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Compresseur (2-3)
AHg(comp) AT, n Y. ay/B2(°) | az/B1(°) C1/W C2/Wy
(kj/kg) (k) (m/s) (m/s)
344.29 342.75 6 0.397 41.03 66.44 159.07 300.21

Tableau I11.30 : Résultats des calculs pour le compresseur (2-3) du 5™ Cas.

L0 1 2 3 4 5 6
To(K) 331.5 | 388.62 | 445.75 | 502.87 | 560 | 617.12 | 674.25
T(K) 323.57 | 376.02 | 433.15 | 490.27 | 547.40 | 604.52 | 661.65

T(yétage | —~—~— | 1.74 1.61 1.52 1.45 1.40 1.36

P
(kPOa) 72.28 | 125.76 | 202.48 | 307.77 | 446.27 | 624.78 | 849.71
P
(kPa) 66.40 | 112.05 | 183.14 | 281.61 | 412.10 | 581.26 | 795.41
Po
0.759 1.32 2.12 3.23 4.68 6.55 8.91
(kg/m3)
p
0.715 1.04 1.47 2.00 2.62 3.35 4.18
(kg/m?)

M, 0.832 | 0.772 | 0.719 | 0.676 | 0.640 | 0.609 | 0.582

M 0.441 | 0.409 | 0.381 | 0.358 | 0.339 | 0.322 | 0.308

h(m) 0.562 | 0.386 | 0.273 | 0.200 | 0.153 | 0.119 | 0.096

Tableau I11.31 : Les paramétres de I’air par chaque étage du compresseur (2-3) du 5™ Cas.

Chambre de combustion (3-4)

M, Ty, Poy Pos T, P, A3 dec A Ho, P4
(K) (kPa) | (kg /m3) (K) (kPa) | (m? (m) (m?) | (kj’kg) | (kg /m3)
0.476 | 1158.75 | 807.22 2.42 1202.46 | 695.83 | 0.219 | 0.012 | 0.060 | 1331.29 2.01

Tableau I11.32: Résultats des calculs pour la chambre de combustion (3-4) du 5™ Cas.

Turbine (4-5)

W (kj/kg) 351.31 AT (k) 153.00 Tos(k) 852.73
Ty 0.29 AH . (kj/kg) 175.65 M 0.211
n’ 2 e 0.51 Pys(kpa) 234.09
Y, 1.21 V 4(m/s) 322.84 Ps(kpa) 227.27

az/B2(°) 18.38 AT g (k) -37.55 Pos(kg/m3) 0.95
az/B3 (°) 74.04 AT 45(k) 0.660 ps(kg/m3) 0.936
C3/W(m/s) 126.45 Ts,(k) 845.76 X(N) 43 50
Cy/W3 436.41 Vs(m/s) 120.28 A;E;‘;) 102‘37669

Tableau I11.33 : Résultats des calculs pour la turbine (4-5) du 5™ Cas.
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Chapitre I1I : Modélisation et calcul du Turboréacteur Pratt & Whitney J57
Tuyére (5-6)
Me¢ | Ty Py Poe Te Pg Ps Ag T, P, Pc A Ve
(K) | (kPa) | (kg/m®) | (K) | (kPa) | (kg/m®) | (m*) | (k) | (kpa) | (kg/m?) | (m*) | (mis)
1036
2.70 | 852.73 | 234.09 0.95 386.02 | 9.631 0.086 1.25 | 731.95 | 126.49 0.60 0.344 a1
Tableau I11.34 : Résultats des calculs pour la tuyére (5-6) du 5™ Cas.
*Résultats des calculs des performances
F(N) 56059.53 Mth 0.7006
Fsp(N) 501.29 Ner 0.5778
P (kw) 75762 ni 0.8247
Py (Kw) 53085.28 np 0.6729
Py (kW) 43783.17 ng 0.3889
Pyp(kw) 29465.700 CH 6588
Csp(kg/N.h) 0.117
Tableau I11.35 : Résultats des calculs des performances. du 5™ Cas.
e 6™ Cas: Y. =045 Y, =18,0, = 15,0, =12 ,M, =035, a = 20°et ¢ = 4°
passage (0-a)
Ma TOa(K) P()a(kpa) p()a(kg/m3) Ta(K) Pa(kpa) Ua Pa
(m/s) (kg/m3)
1.41 331.5 68.73 0.722 234.63 21.37 312.32 0.316
passage (a-b)
M Top(K) | Pop(kPa) | poy(kg/m®) | Tp(K) Py(kPa) Up Pp
(m/s) (kg/m3)
1.02 331.5 69.53 0.730 273.49 36.01 253.17 0.390
passage (b-1)
M, Ty, Pyy Po1 T, Py Ay U, Az L P1
(K) | (kPa) | (kg/m®) | (K) |(kPa)| (m*) | (m/s) | (m*) | (m) |(kg/m?)
0.98 | 331.5 | 69.47 0.730 27711 | 37.70 | 0.937 | 274.94 1.66 0.947 0.359
diffuseur (1-2)
M, Toz(K) | Poz(kPa) | poy(kg/m?®) T»(K) Py(kPa) | py(kg/m®)
0.35 331.5 63.91 0.671 323.57 58.71 0.632
Tableau I11.36: Résultats des calculs pour I’entrée d’air (0-2) du 6™ Cas.
Compresseur (2-3)
AHo(comp) AT, n Y. ay/B> az/B1 C1/W, C2 /Wy
(kj/kg) (k) ©) ©) (m/s) (m/s)
344.29 342.58 6 0.39 41.03 66.44 159.07 300.21

Tableau I11.37 : Résultats des calculs pour le compresseur (2-3) du 6™ Cas.
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Chapitre I1I : Modélisation et calcul du Turboréacteur Pratt & Whitney J57

L0 1 2 3 4 5 6
To(K) 331.5 | 388.59 | 445.75 | 502.87 | 560 | 617.12 | 674.25
T(K) 323.57 | 375.99 | 433.15 | 490.27 | 547.40 | 604.52 | 661.65

T (c)étage | 174 1.61 1.52 145 1.40 1.36
Po 63.91 | 111.20 | 179.03 | 272.13 | 394.59 | 552.43 | 751.31
(kPa)

P 58.71 99.08 | 161.93 | 249.00 | 364.38 | 513.95 | 703.30

(kPa)

Po
0.671 1.16 1.87 2.85 4.14 5.80 7.88
(kg/m?)
p
0.632 0.918 1.30 1.76 2.31 2.96 3.70
(kg/m?)

M, 0.832 | 0.772 | 0.719 | 0.676 | 0.640 | 0.609 | 0.582

M 0.441 | 0.409 | 0.381 | 0.358 | 0.339 | 0.322 | 0.308

h(m) 0.635 | 0.437 | 0.309 | 0.228 | 0.173 | 0.135 | 0.108

Tableau I11.38 : Les paramétres de 1’air par chaque étage du compresseur (2-3) du 6™ Cas.

Chambre de combustion (3-4)

M, Tos Poy Pos T, Py A3 dec A Hoy P4
(K) (kPa) | (kg/m®) | (K) | (kPa) | (m®) | (m) | (m) | (kjkg) | (kg/m®)
0.476 1158.75 713.74 2.14 1202.46 | 615.25 | 0.246 | 0.014 | 0.067 | 1331.29 1.782

Tableau I11.39 : Résultats des calculs pour la chambre de combustion (3-4) du 6™ Cas.

Turbine (4-5)

W, (kj/kg) 351.31 AT (k) 153.00 To5(k) 852.73
Ty 0.29 AH . (kj/kg) 175.65 My 0.211
n’ 2 e 0.51 Pys(kpa) 206.98

/R 1.21 V 4(m/s) 322.84 Ps(kpa) 200.95
az/B2(°) 18.38 AT g (k) -37.55 pos(kg/m3) 0.845
az/B3(°) 74.04 AT g5(K) 0.660 ps(kg/m?) 0.827
C3/Wy(m/s) 126.45 T5.(k) 845.76 X(N) 49.20
C, /W3(m/s) 436.41 V5(m/s) 120.28 A;EE)Z) 11‘;‘1‘143

Tableau I11.40 : Résultats des calculs pour la turbine (4-5) du 6™ Cas.
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Chapitre I1I :

Modélisation et calcul du Turboréacteur Pratt & Whitney J57

Tuyere (5-6)

M Tye Py Poe T, Pg Ps % 13 T, P, Pc A; 43
(K) | (kPa) | (kg/m3) | (K) | (kPa) | (kg/m3) | (m?) | (k) (kpa) | (kg/m3®) | (m*» | (m/s)
1009.7
2.63 | 852.73 | 206.98 0.845 397.20 | 9.631 0.084 1.31 | 731.95 | 111.84 0.53 0.389 3
Tableau I1L.41 : Résultats des calculs pour la tuyére (5-6) du 6™ Cas.
*Résultats des calculs des performances
F(N) 53081.49 Men 0.6841
Fsp(N) 474.66 Ner 0.5332
P (kw) 75762 i 0.7795
Py (kw) 51829.40 n 0.6898
Py (kw) 40403.63 N, 0.3678
Ppp(kw) 27872.10 CH 6588
Copkg/N.h) 0.124

Tableau II1.42 : Résultats des calculs des performances du 6™ Cas.

I11.4. Exemples d’étude paramétrique de quelques performances :
Beaucoup de paramétres ont une influence sur les performances du turboréacteur J57.
Dans cette partie nous allons présenter 1’influence du (yc) sur la température de fin de combustion

(T4), le nombre d’étage de compresseur (n).

Ta(k)

1220
1200
1180
1160
1140
1120
1100

1080

1060

0,1

0,2 0,3 0,4

yc

0,5

Fig I1L.2 : La température de fin de combustion en fonction de ye.
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Chapitre I1I : Modélisation et calcul du Turboréacteur Pratt & Whitney J57

12

10

0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5

e

Fig II1.3 : Le nombre d’étage de compresseur en fonction de yc.

Les Figures (II1.2) et (II1.3) correspondent aux résultats de température de fin de combustion
“T4“et le nombre d’étages du compresseur n par rapport a la variation de coefficient de charge “yc®.
» Comme présenté sur la Figure (II1.2), “Ts“varie dans le méme sens que I’augmentation de

13 13

yet.
» De la Figure (III.3), on remarque que “n“ diminue en fonction de I’augmentation du
yc“.C’est raisonnable puisque le nombre d’étages du compresseur a une relation direct avec

(3

le coefficient de charge.
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Conclusion générale

Dans le domaine énergétique, il est nécessaire d’appliquer les notions
thermodynamique dans le calcul et la conception des machines thermiques réelles
telles que les turboréacteurs.

Dans le present travail nous avons abordé le calcul des parametres de
dimensionnement, de fonctionnement et de performance d’un turboréacteur simple
flux et I’étude paramétrique de ces performances. Comme application, notre choix a
été porté sur le moteur de propulsion désigné par JT3C - J57-P-43WB.

Les résultats des calculs effectués dans ce travail sont raisonnables dans le sens ou
elles sont pratiques. Nous avons montré qu’a partir de données initiales de départ
limitées et grace aux notions de physique et de thermodynamique, nous avons pu
identifier plusieurs parametres avec des valeurs acceptables sur plusieurs aspects tels
gue dimensionnels, cinématiques, dynamiques, énergétiques, etc.

Par ailleurs, nous considérons que notre travail est trés riche en résultats ce qui nous a
permis d’analyser I’évolution de quelques paramétres. En effet, les courbes obtenues
ont permis d'arriver aux conclusions preliminaires suivantes :

Pour augmenter la température dans la chambre combustion, il faut accroitre le
coefficient de charge de compresseur d’ou nous pouvons améliorer les différents
rendements sans dépasser la temperature critique.

Le nombre des étages au niveau du compresseur, de la chambre de combustion et de
la turbine sont en étroite relation avec les parametres tels que le coefficient de charge.
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Annexe 1 : Théoreme d’Hogoniot

-'

A A+dA
Vo vdy

« Equation de continuité :

pvAd = Cte = — dp +£+ﬁ: 0
p v A
* Relation de Gibbs :
dh = E
« Bernoulli Il : P

h+(v2/2)=Cte=vdv+dh=0
* Célérité du son :

yP
= (—) =—=pT
) dp 5 p
» FEquation d’Euler (ou de quantité
de mouvement): va‘v+£=0 ﬁﬂ)

P

* On remplace dP par cdp 2dp _,_dp _ v Fdv

, - vdv + g~ —(—) —
dans I'équation d’Euler : p p a v
* On élimine alors dp/p et en dv_dd_ v v
utilisant  I'équation  de v 4 a v
continuité : —(I-M }__%
* On introduit le nombre de
Mach :

Cette relation est appelée relation d’"Hugoniot.

» A partir de cette derniére relation et de I'équation de quantité de mouvement :

ap___ 1 pldd M7 a4
P (1-m?) P 4 (1-m?) 4

* On peut encore ajouter trois expressions :
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dp _ M? dd
p I1-Mm? 4

dT M?  dd
A _(1—y) M~

T (M2=1) A

dM _ 1+(1/2)(1-y)m? dA
M (M2-1) A

Annexe2 : Formule internationale du nivellement barométrique

Cette formule permet le calcul de la pression P (et la masse volumique p) a une certaine
altitude Z (ou h) pour une variation linéaire de la température en deux methodes.

1°" Méthode :
Pour la pression :

p(t) = plho) (1- 1) ™
Et pour la masse volumique :
221
pltn) = o) (1~ 7 ) ™

Pour un gradient vertical de température (a) de 0.65K pour 100m, I'exposant (Mg/R.a) prend
la valeur 5.255. La formule devient :

0,0065 - Ah )5355
T(ho)
En prenant le niveau de la mer comme altitude de référence hO (ou Z0) ou encore (hg, Ou

Z,1), et en prenant pour lI'atmosphere un état moyen défini par I'atmosphére normalisée
(Température 15 °C = 288.15 K, pression 1013.25 hPa), on obtient la formule suivante :

p(hy) = p(w(l -

5,255
p(h) = 1013,25 (1 - M) hPa

288,15
2°™ Méthode :
Température T en fonction de I’altitude Z (ou h) :

T(Z):Tsol kk rl

Pression P en fonction de I’altitude Z (ou h) :

9Z=T,,~00065Z (TenkK)
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P(Z) =Py, l—psg-g-z (kk—lj )
sol

Masse volumique p en fonction de Z :

p(Z)=%

A partir de ces deux méthodes, on peut en déduire que :
k
TZ)

k-1
P(2) = Pr % (=)
sol

Avec : k = 1.235 ; r = 287 j/kg.K ; sol : niveau de la mer et g : 9.81 m/s® (accélération de la
pesanteur).
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