G

.pt."rc}
(L% )

P

=
-

e
— %

—
T

Ly

S0 G

oty o

=%

a o
et

oale G;_\}\'_f._i-_:;-‘-_

S L
(PO N

r g e

@

<!

LG
d
&)

République Algérienne Démocratique et Populaire
Ministre de I'Enseignement Supérieur et de la
Recherche Scientifique
Centre Universitaire Abdel Hafid Boussouf

Mila

'I.'l ki

Destiné aux Etudiants de la 2¢me Année master Mécanique Energétique

T

Support de Cours
Mécanique de Propulsion

Chapitre IV : Moteur d'aviation
« Turboréacteur »

Elaboré par : Dr. ZEGHBID Ilhem

SCHEMA DE FONCTIONNEMENT
D'UN TURBOREACTEUR

Ll
s

Année universitaire 2023-2024

2 aeG 4 T
ﬂlﬂw ir'e"_: __-‘:. _1,,:';----;-}:_'-'_.-.'I'__;_'E‘:-.H__

PYGLD,
.%-E}w D

-.-'-E 5.-? -y

= “a

(CaFem e

'L}-'ih{.'r

up

T

TR

G—-k’_




Chapitre IV : Moteur d'aviation « Turboréacteur »

IV.1 Principe de fonctionnement

L’air provenant de 'atmospheére rentre dans le diffuseur du Turboréacteur. Sa vitesse

diminue et sa pression statique augmente

L’air sortant du diffuseur est comprimé en traversant le compresseur rotatif.

L’air a haute pression se mélange dans la chambre de combustion avec un
carburant approprié. Une combustion est réalisée et le systeme recoit une quantité
de chaleur a pression constante.

Les gaz de combustion fortement chauffées sont ensuite détendus en traversant la
turbine.

La puissance mécanique produite par la turbine est juste suffisante pour
I'entrainement du compresseur, la pompe de carburant et d’autres accessoires.

Les gaz chauds sortant de la turbine traversent ensuite la tuyere pour une
deuxiéme détente et sortent a I'atmosphere a tres grande vitesse.

En raison de l'injection des gaz a tres grande vitesse une réaction ou une force de

poussée est développée dans le sens inverse. Cette force propulse I'avion dans I'air.

IV.2 Eléments constructifs d’'un engin Turboréacteur

Canal By-pass

Diffuseur Fan (ventilateur)

élangeur

1zR BB /_‘ >/

Chambre de
Combustion

Compresseur Turbine Poste combustion

Figure IV.1 Description générale d’'un engin d’aviation.
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l Carburant

Air D C T| Ty — Gaz d’échappement
CcC

<—
Poussée F

Figure IV.2 Schéma d’un Turboréacteur.
Le turboréacteur se compose de :
» Diffuseur (D).
Compresseur rotatif (C).
Chambre de combustion (CC).
Turbine (T).

YV V VYV V

Tuyere d’échappement (Ty).

On se propose dans cette section de définir les différentes grandeurs thermodynamiques

a travers les différents composants d'un Turboréacteur.
1. Diffuseur

Le role d'un diffuseur est de ralentir le fluide tout en augmentant sa pression.
En dehors du diffuseur, '’enthalpie totale reste constante hi1=hta

1er principe de la thermodynamique : () + W = d

1A;Sem.\

\/

Figure II1.3 Schéma d’un Diffuseur.

|

M<1

Pour un gaz parfait T,y = 1;
Puisque I'écoulement est isentropique, donc ; F;y = F;

On introduit les définitions des grandeurs d’état :

T

= LA LM e V.1

i

Aussi pour les écoulements isentropiques, on a :

y-1

:r— = [H et eee e e e s ses e e et e e et et et et e st s V.2
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Alors : f? =1+ M3 T oo e V.3

Puisque le diffuseur est adiabatique : Ty = Ty

Aussi : 'écoulement est isentropique : Fy; = Fyy

Donc pour un diffuseur idéal :

T o L - L M2 et oot e ettt s et e nee V.4
Tu 2
P 1 5
[z __ Floaaa| ¥
= e 3 IV.5
Py
h , Py

'S

Figure IV.4 diagramme h-S pour un Diffuseur idéal.
2. Compresseur
Il est constitué de 5 a 25 stators et rotor par étage. Le rapport de pression total

augmente a travers le compresseur.

Diffuseur

Compresseur

Chambre de combustion

Figure IV.4 Schéma d’'un Compresseur.
Le briileur a besoin d'une tres grande pression a 'entrée (sortie du compresseur) pour
que la combustion soit stable. On peut définir deux quantités pour le compresseur :

Rapport de pression totale et température totale a travers le compresseur (I'état 2a 3)

P T
Tl = o, L o o ettt et e st IV.6
Prz Ttz
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Puisque I'écoulement est isentropique a travers un compresseur idéal, on peut écrire :

p—1

TEE = [TE] 7 oo e et et e ettt sr bt s b e V.7

P

Pe

Figure IV.5 diagramme h-S pour un Compresseur idéal.
3. Fan (Ventilateur)

On définit le rapport de contournement « o » :

.,
a=——
rit

Tuyeére de Fan

Diffuseur

Chambre de combustion

Figure IV.6 Schéma d’un Fan.
1, : Débit secondaire a travers le Fan

rit : Débit primaire a travers le noyau central

On définit aussi le rapport des pressions et températures totales :

_ Ps : \
ny = Pr (Varie de 0.52a9)

1, = 12
I Tiz
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Lorsque I'écoulement est isentropique, le Fan est idéal :

4. Turbine
Comme le compresseur, la Turbine est constituée d'une série de stator et rotor. La
puissance est délivrée a partir d’'un fluide, la température et la pression totales,
diminuent du faite que I’énergie est délivrée a travers le fluide.

Pes = Tes

On définit deux quantités: 1; = —, 1; =
Pra Tra

Pour une turbine idéale, I'’écoulement est isentropique :

¥
e = 17 s/

M~
I

Turbine

Figure IV.7 Schéma d’une Turbine.
5. Axe (Arbre)
Dans tous les engins, le travail recu par la turbine est délivré au compresseur pour le cas
d’'un Turboréacteur a simple flux, est délivré au compresseur et ventilateur lorsqu’il
s’agit d'un Turbofan (Turboréacteur a double flux).
Turboréacteur : Wr=W¢
Turbofan : Wr=Wc+WF

Pour un cas idéal (sans frottement) :

Axe (Arbre) |

XX

=Y

Compresseur Turbine

Figure IV.7 Schéma d’une Turbine.



Chapitre IV : Moteur d'aviation « Turboréacteur »

”.'I. LI . (T'tq - T-[E) = ”.'I. LI (T-ﬂ] - T-[E)-}-’flb LI (Tl? - TLE)IV‘B
N J N J J

Turbine Compresseur Fan

1. Chambre de combustion

Fuel 4 Turbine

QIJ

Compresseur

\J

e

B R R O]

o _ o
C-C
Figure IV.8 Schéma d’un Briileur.
L’évolution entre 3 et 4, et a pression constante pour un cas idéal, le processus est
irréversible. Appliquant le 1¢r principe de la thermodynamique :
—F=Ah

Ou, () :I'énergie additionnée au fluide par la combustion

P : puissance délivrée par le fluide.

Ah : Taux de variation de I'enthalpie totale du fluide, elle contient :

Le passage de 'air a travers le briileur

Injection du fluel dans le briileur (la chambre de combustion)

Dans le brileur P=0

my AH=m (€ Tpy—C Tpz) +1ip (€ Tpg = € 4Tp )i IV.10

€ : Chaleur spécifique du fuel

1Ty : Température totale de sortie des produits de combustion
T;3 : Température totale de 'air

mi; : Débit du fuel

On définit :
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Ona:
ZEAH = € Tty — 11 +52 € T (tn = L) isssssssssssssnsrinnnd V.11

On suppose que: 1y =T,

!
Pour un engin sans poste-combustion: f = E’f

Pour tous les engins, cette quantité est tres petite, de 'ordre de 0.02.

Pour le cas idéal, ri; est négligeable.

En résolvant I’équation I1I.11, on obtient :

ity = B e s s s s s s s V.12
AH

2. Post-Combustion
La température maximale fournie par la chambre de combustion est limité, il est
possible de réaliser une deuxiéme combustion par I'injection du carburant dans les gaz
chauds sortant de la turbine. Cela permet d’augmenter d’avantage la température de gaz

et obtenir une puissance supplémentaire. Cette derniere peut étre utilisée lors de

décollage.
/w
Turbine  Mélangeur Tuyére
5 5.5
Figure IV.9 Schéma du Post-Combustion.
my,_ AH =mgg(C T — € Tgsg) + 1y, (€ T —C fo o Top )i V.13

m; . : Débit du fuel injecté dans la post-combustion.

me =: Débit massique des gaz entrants dans la post-combustion.

On définit aussi: 1p_, = -2
7 Tos
On a:
T - Tp. - L .
EL A =€ Tgss (oo — D+ EEC s [tpog = 2] e V.14
e -
Le rapport —£=£- est négligeable.

Tl
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En résolvant I'équation précédente pour m;,__, on obtient :

. _mgs L Teslipg—1]
my, .= L MR IV.15

Le rapport du débit de fuel sur le débit de I'air est donné par:

fp_,-_. S mrr_{ ...................................................................................................................... IV16

Tl

Aussi le taux de compression :

Np g = :.h. .......................................................................................................................... V.17

Pour le cas idéal, la pression reste constante : F;;=F;= = (pas de perte de charge dans la

post-combustion).

3. Tuyere
Elle sert a convertir les températures et les pressions des gaz a des vitesses élevées, qui
produisent la poussée.

On considere la température totale a la sortie :
Tig = Tg [T+ 2 ME | e V.18

Pour le cas idéal (tuyeére adaptée), on a:

Ty = Ty
1
IIE - 18 I]. +_M8J
La pression a la sortie est donnée par la relation suivante :
¥
Pig = Fa [T T2 ME ™™ ottt V.19
F;s = Fi5 (Conditions isentropique)

P = by |1+ MS]ﬁ ..................................................................................................... V.20

Toujours pour le cas idéal, on suppose que la tuyere est adaptée :

Pression a la sortie=Pression ambiante (atm)

(Fs = K)

¥
Donc: Fog = E |1+ 2 M3 e V.21
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On calcul la vitesse de sortie de la tuyere :

T:5 = T4 (Isentropique et adiabatique)

¥

Fag = B [ L2 M7 ettt V.24

F4

F;o = F5 (Isentropique)

‘5 = F, (Cycle idéal, la tuyere est adaptée)

IV.3 Turboréacteur

1. Sans post-combustion

Diffuseur

a

Axe (Arbre) | z
Compresseur Turbine

Figure IV.10 Turboréacteur sans Post-Combustion.
Position (a) : air libre
Position (1) : entrée de diffuseur
Position (2) : sortie diffuseur, entrée compresseur

Position (3) : sortie compresseur, entrée C-C

10
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Position (4) : sortie C-C, entrée Turbine
Position (5) : sortie Turbine, entrée tuyere

Position (8) : sortie tuyere

Evolutions : T
A

(a)a (1) a (2) : évolution isentropique

(2) a(3) : compression isentropique

(3) a(4) : compression isobare

(4) a (5) : détente isentropique

Ds=0 Ds=0
Figure IV.11 Cycle de Turboréacteur sans P-C.

Pouruncycleidéal: F; = F, = FK,, rii; est négligeable :

C= (2o 1] ................................................................................................................... V.26

iy Ly

Le diffuseur et la tuyere sont adiabatiques : T;z = Ty ; Tig = 145

Te  Tea Tra Tre

lg =1, T Ty g R V.27
Donc:
. o T
IIS = il“ e . 1 R RN V.28
i

Avec 1, : Rapport de température dans le compresseur

15 : Rapport de température dans la chambre de combustion

1; : Rapport de température dans la turbine
Onaaussi: Fyz = F; ; Fig = F;= (évolution isentropique)
Donc:

—p P P Pra Pre

Fig =F,. B Frn Pry Bp T e V.27
On sait que : Fy5 = F;; (combustion isobare)
Fia = F, j;% CTLE o TLE ereeieteeesee e ees e en—eresae e are e e ea e aee e e senaee e nn e e eeregeaeren e e nrngen IV.28

ity : Rapport de compression du compresseur

ity : Rapport de détente de la turbine

11
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Ona: F; =K,
4 _r
L’équation précédente combinée avec I'équation suivante : Fz = Fy [1 + rT MS‘]”_'

¥

1 P -
Donne: 14— M2 = | = . .o, |"
2 Fy

= e, b Il+—r_1MEJ
My =47V =1, —=
K, 2 "
Trn %.l[ Lp A
Ona: == . T | e IV.29
. I:%..'L,a_-.ﬂr;l ¥
Ce qui donne:
ls _ |
1, b

On détermine: 1; = —

A partir de la relation suivante : 1t . £ (Iyz — 1) =1 € (g — 14s) (Wr=W¢)

ey, =1 — 1t du —
Ontire:i1; =1 T Tee (1—1)

L

F T T 1 -
ra fu : Ty
ﬂI[ - ]ht—ﬂ.bt I—1 ...................................... 1V.32

T, sl S
i Ty A

12
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1,4 : Température totale a la sortie de C-C (température maximale du cycle).

2. Avec post-combustion

Ta

'S

Figure IV.12 Cycle idéal d’'un Turboréacteur avec P-C

"j _"I t - - - -
g =y gy pg
£}

1p_¢, - Rapport de température de la post-combustion

T,
—_ = lu .IE_P_L
“H
Uy _ 7 a1
U_u = lp . Ip_y, -l:-:u I e
_1 _ 1 1 -
full 4
Us _ |Tes| T "e-™
Uy 1, i -1
IH
\ |
De I’équation d’énergie recue durant la combustion on a:
(rity + ij_L)AH =mMm.C (Tyq—Tis + Tyg — Tys) (Wr=W¢)
Tya =Tz =Ty — Tys
. Tru Tea Tu
— =M, ||[72—|.]1- Tt e O
by Y I%—il l te G- (1= 1)

13
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IV.4 Statoréacteur )
Combustion

Diffuseur
/\/<\T_uyéy
<

—
a 1 3 < 4 g
—
—

Figure IV.13 Statoréacteur
Le Statoréacteur ne contient aucun organe mobile.
La position (a) : ambiante
La position (1) : entrée diffuseur.
La position (3) : sortie diffuseur, entrée chambre de combustion

La position (4) : sortie chambre de chambre de combustion, entrée tuyere

La position(8) : sortie tuyere

Ta 4

”s
Figure IV.14 Cycle idéal d’un Statoréacteur.

Les évolutions de (a) a (1) a (3) est une compression isentropique.
L’évolution (3) a (4) est une combustion isobare.

L’évolution (4) a (8) est une détente isentropique.

F=mU, —U,)+ A4, - k)

Pour un cycle idéal, on saitque: K. = F,

Donc:
F o (e 1Y
enﬁu"ﬁm S | 1<

14
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On connu le débit rit a travers I'engin, V. est la vitesse du vol, Ae section d’entrée et Ue

vitesse de sortie :

()
iy tig J
Us _ Mydy _ My JrtTy My Ty V.37

oy My iy My J¥ T Ty My o T

Mg : Nombre de Mach a la sortie
M, : Nombre de Mach au vol
15 : Température statique a la sortie

1, : Température statique ambiante

- - Py —1 agz]r-
Compression isentropique : = [1 + rT Mj]y ’
2}

. : . A N ar
Détente isentropique : * = [1 + FE MS‘]” :
=]
po=p Fe  Fa b
a i T
Hl Hl '“8
Ona: by =Fy=F;=F4=Fs M, =M,
— ¥-1 5
)z . . [ /T T Ty 15 M T T
L’équation IV.37 devient: 2= L et L= 2~ , =1
T TR R TR =L T T

z

Les évolutions de (a) a (3) et de (4) a (8) sont adiabatiques :

[y =T
lig = T4
Tru Tra _ .
e e
TI. T[_'

e Consommation Spécifique

On définit la consommation spécifique comme suit :

15



