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RESUME:

Cette étude comporte le calcul et la comparaison des performances d'un
turboréacteur double corps double flux , avec une turbine non refroidie et une
turbine refroidie . Les différentes méthode.s de refroidissement ont été -
présentées telles que; la transpiration , lé film refroidissant et la convection
forcée. Cette derniére a fait | 'objet de notre étude. Il en résulte de cette étude le

metlleur compromis entre !'aspect energétique et constructif du turboréacteur.

SUMMERY: -

This study consist on the estimation and comparaison of the peifofmdnce.s
of a jet-engine using a cold turbine and an uncold turbine. We present also a -
different methods of blade cooling, “such as a transpiration, film and a forced

convection cooling.
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Chapitre1 ) Introduction

Introduction :

L amélioration continue des performances des turboréacteurs passe, tant pour la
propulsion des avions civiles que pour celles des avions militaires, par une élévation du
niveau de la température des gaz a l'entrée de la turbine , et l'amélioration des performances
adrodynamique des composants du moteur dont la wrbine. Celte évolution a nécessité un
perfectionnement des méthodes de calcul et de résolution de I'écoulement a travers les grilles
d'aubes, et ['étude dc_:" la distribution de la température aux sein de ces derniéres , selon le
mode de refroidissement adopié.

Le mode de refroidissement adopté dans notre étude est le refroidissement a air par
convection forcée. Pour connaitre 1'effet de ce dernier , on a fait 'étude classiqité d'un
turboréacteur double corps double ﬂz.:x avec une turbine refroidie et une turbine non
refroidie. |

Quand la température d’entrée a la turbine aigmente le rendement et le travail
5péciﬁque augmentent, mais avec !'augmentation de la température les composants de la
turbine sont exposés & des gaz trés chauds et risquent de perdre leurs propriétés mécaniques.
Pour remédicr a cet inconvénient , la turbine exposée aux gaz chauds doil étre refroidie pour
la maintenir dans Uintervalle de température assurant le Jfonctionnement ef le maintien enbon
état des matériau constituant cette partie. Cependant , ce refroidissement ne se fait pas sains
ponalités, il entraine en effet une chute du rendement et du travail spécifique. Nous donc
affaire a deux tendances contradictoires et ..Ie probléme consiste a rechercher 'optimum de la
température qui maximise le rendement ou le travail spécifique qui dépend des paramétres de

la machine et de notre mode de refroidissement.

ENP 1598
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Chapitre2 Les Hautes Températures ef leurs Avantages dans les Réactetrs

2.1 Introduction

Les températures d'entrée a la turbine élevées ont des avantages significatifs pour les
turboréacteurs d'avions . Les constructeurs des moteurs ont mis en évidence | ‘avantage de la
haule température el continuent de 'augmenter La figure(2.1) illustre ['historigue de la

progression de ce paramélre .

L'utilisation des hautes températures d'entrée a la turbine est liée a l'évolution de la
technologie de refroidissement . L étude du refroidissement est abordée dans les années 40 et
a continuer a progresser jusqu ‘aux années 50. Autour des années 1960 , le refroidissement de
turbine était utilisé pour les moteurs d’avions -commercia!es [ 1 ] Depuis il y a eu une
augmentation rapide de temperature d'entrée a la turbine , ce qui a donne_une plus grande

importance au refroidissement des turbines.
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Fig (2.1) Historique de la progression de la température d’entrée ¢ la turbine
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Chapitre?2 Les Hautes Températures et leurs Avantages dans les Réacteurs

L utilisation de la haute température | illustrée dans la fig(2.1) n’a pas était ,.re'aljsée
en considérant seulement le refroidissement des aubes des — turbines mais encore par
l'amelioration continue des matériaux de con.-s'truc!ion. La fig(2.2) montre la tendance des

améliorations des matériaux utilisés pour les aubes du rotor . Comme on pent le constater les
améliorations des matériaui ont toujours joué. un réle important dans | ‘accroissement de
température a l'entrée de lu turbine . Ces mutérianx sont a base d ualliages de nickel employés

pour les stators et les rotors.
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Fig (2.2) Historique et progression de 'amélioration du matériau des aubes

Une figure similaire pourrait étre faite pour des matériaux basés sur des alliages de
Cobalt qui seraient employés sur une étendue plus limitée pour les aubes du stator ef ceux du

rotor nonrefroidies,

Plusieurs autres types de matériaux ont été proposé pour ['utilisation dans les.
turbines. Comme exemple ont peut citer les alliages des métaux réfractaire et la céramique .
Bien que beaucoup de recherche ont é1& Jaites sur ces matériaux | ils doivent encore avoir

une utilisation plus étendue.

ENP 1998



Chapitre?2 L es Hautes Températures et leurs Avanfages dans les Réacteurs

Actuellement, les flux de refroidissement exigés , sur les nouveaux moteurs d’'avion
sont trés grand, de D'ordre de 20 % du flux débité par le compresseur . Cette grande quantité
de flux a denx effels qui tendent a réduire les avantages d'une température élevée a 'entrée
de la turbine. Le premier est que I'air employé pour le refroidissement réduit l'aptitude de la
turbine & conduire le compresseur . Le second est que le mélange de l'air de refroidissement
avee !'écoulement principal provoque des pertes aérodynamiques. Les deux effets sont assez
importants, donc pour les réduire , il faut minimiser la quantité d'air de refroidissement et

par conséquent les pénalités aérodynamiques qui lui sont associés .

La question technique qui se pose est comment maintenir la durabilité de la turbine

tout en minimisant l'air de refroidissement.
o Industriellement, la température d'entrée de la turbine prise comme référence étant la

température de fin de combustion ou la température moyenne a la sortie de la chambre de

combustion .

‘2.2 Etude du modéle de refroidissement :

Pour pouvoir réussir la conception et la réalisation d'un mode de refroidissement il

Jfaut étudier les problémes liés aux :
2. 2.1 Contraintes thermiques :

Il y a plusieurs types de pannes de turbine qui sont associées au refroidissement
Doxydation , la corrosion , ['érosion, le fluage et la fatigue thermigue . L’oxydation
corrosion et |'érosion sont dues aux attaques des particules chimiques contenues’ dans les

gaz chauds sur les parois de la turbine.

ENP 1998 3
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Chapitre2 Les Hautes Températures el leurs Avantages dans les Réacteurs

Les matériaux utilisés pour les organes de la turbine sont exposés a ces flux de gaz
el He peuvent résister a ces types d'attagues trés longtemps a moins d’étre enduits avec une
matiére spéciale qui supporte les hautes températures. Ces enduits, en général munissent la

surface, d’une couche d’oxyde d'aluminium pour empécher I'attaque chimique .

Le fluage est la conséquence d'une exposition prolongée des organes de la turbine a
des contraintes élevées a des températures trés élevées . Le fluage est en général, minimisé

par la limitation de la température moyenne de 'aube .

Les contraintes thermiques cycliques provoquent Ié fatigue thermique, celles -ci sont
assez importantes pour causer des déformations plastiques locales . Le phénoméne de fatigue
apparait relativement dans peu de cycles ( de I'ordre de milliers au lieu de centaines de
milliers de cycles ). Le probléme est plus important pour les aubages hautement refroidis, qui

doivent travailler dans des conditions sévéres.

Les contraintes thermiques sont minimisées par une distribution adéquate du
refroidissement , une meilleure répartition de la masse de l'aubage, ainsi qu'une bonne
configuration géométrique interne de 1'aube. Fn plus du fluage et des contraintes thermiques

comme entités séparées, il y a un effet combiné de deux agissant ensemble.

2.2.2. L’environnement thermique

Les gaz de combustion entrent dans la turbine d’une maniere nonuniforme . Une
distribution typique de température venant d'un brileur annulaire est montrée dans la
fig (2.3). La distribution est aléatoire dans la direction circonférentiel mais elle a un certain
ordre dans la direction radiale . Cette distribution aléatoire a donné naissance a une
conception du stator qui résiste aux températures maximales (points chauds) venant du
brileur . Cette température maximale est généralement une caractéristique spécifique du

briileur ( chambre de combustion ). ‘

ENP 1998



Chapitre? Les Hautes Térﬁpératures et leurs Avanfaqes dans les Réacteurs

260G °F

2409 @
" F

Fig (2.3) Distribution de la température radiale et circonferencielle

La distribution radiale de la température moyenne circonférenciellle est représentée

~dans la fig (2.4). Ce profil tend a se réaliser naturellement parcgi;ue l'air de refroidissement
du brileur réduit les températures au parois donc réduit la vitesse aux parois . kn plus de
cette tendance naturelle, le brilleur est généralement congu pour donner un tel profil pour
simplifier le probléme de refroidissement de la turbine & la base des aubes et les exigences du

refroidissement des parois .

: 4
Produit de combustion ™= sl MO
‘ _/)%/ ) ==

Profil de température moyenne

Fig (2.4) Profil radial de température
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Chapitre2 Les Hautes Températures et jeurs Avantaqes dans les Réacfeurs

La premiere grille d'aubes d‘u stator est exposée aux températures les plus élevées. La
premiére grille d’aubes du rotor est exposée a une tempéraure relativememnt basse a cause de
la dilution des gaz de la turbine avec l'air de refroidissement de la premiere grifle d’ aubes
du stator .La deuxiéme grille d'aubes du stator est exposée a une ltempérature basse a cause

de la dilution de I'air de refroidissement et de Vextraction du travail des gaz de turbine.
2.2.3 Air de refroidissement :

Lair de refroidissement de la turbine provient du compresseur . Un systéme de
refroidissement type est montré dans la fig (2.5). La premiére grille d’aubes du stator est

alimentée par !'air débité par le compresseur en contournant la chambre de combustion,

parce qu ‘elle nécessite une pression d'alimentation trés élevée

Air de refroidissement

Air venant du compresseur -

Air venant du compresseur
Fig (2.5) Systeme de Pair de refroidissement

La premiere grille d’aubes du rotor est aussi alimentée par 'air du compressenr .
Cependunt | cet air est accélére par une rangée d’orifices orientés dans la direction radiale .
L'effet de ceci est de réduire le travail de pompage de Dair de refroidissement ainsi que la

fempérature de !'air de refroidissement dans 'aube.

J— U




Chapitre2 Les Hautes Températures ef leurs Avanfages dans les Reacteurs

De la méme maniere la deuxieme grille d’aubes du stator et celle du rotor sont aussi
refroidies avec 1'air debité par le compresseur , mais en général ces aubes peuvent éire
refroidies par une fuite d'air du compresseur en plus de l'air déja debité par ce dernier. Ceci
augmente la performance du moteur a cause des exigences réduites du travail de compression

et la réduction de la température de !'air de refroidissement .

Divers systéemes de distribution sont utilisés [ 2] . Le principe fondamental est de
livrer 'air de refroidissement & la pression requise et a la température minimale possible .
Par ce mode de refroidissement les performances du moteur peuvent étre considérablement
améliorées .1l a été proposer pour plus d’efficacité de refroidir l'air de refroidissement avec
des échangeurs. Cela réduit les exigences du refroidissement mais, ajoute la complexité et le

poids.
2.2. 4 La méthodologie de la conception du refroidissement :

La conception du processus de refroidissement est par nécessité un procédé
d’optimisation . Le concepteur devrait donmer certaines exigences de vie sur 'oxydation, la
corrosion , I'érosion, le fluage , et la fatigue thermique. Un modéle aérodynamique initial
un type de profils d’aubage, un écoulement de l'air de refroidissement et certaines
températures sont supposés. Les deux derniéres quantités sont généralement estimées

étroitement @ partir de modéles pratiques déja étudiés [ 2 ]

Le concepteur peut décider d'aprés des expériences déja  réalisées du type de
refroidissement nécessaire, par convection ou film refroidissant . Arriver a ce point, les
détails de conception du modéle choisi commencent. Le processus est une analyse et non une
synthése , donc le concepteur doit d’abord donner une configuration et analyser les
différentes pénalités de refroidissement et de durée de vie, en général , il doit a chaque fois

modifier le modéle.

ENP 1998 - 7



Chapitre2 Les Hautes Températures et leurs Avantages dans les Réacteurs

Pour déterminer la température du métal et par conséquent sa durée de vie , on doit
considérer trois aspects du probleme.
o La charge thermigue sur la surface a partir de ['éconlement du gaz. Llle sera une

convection a travers une couche limite visqueuse ow une couche du film refroidissant

o Le refroidissement convectif d’une piece par un refroidissant a l'intérieur de 'organe

o . La conduction et I’absorption thermique dans I'organe.

Le réalisateur calcule les températures du métal en tenant compte des considérations
citées au-dessus, utilisant les outils disponibles . En général, il trouve qu’il doit rechercher
des valeurs pour certaines contraintes initiales sur la forme de 'aubage ou les flux de
refroidissement & cause des considérations de pratique de fabrication, ou parce qu’ il ne
peut pas refroidir la piéce sous les conditions données . Pendant ce temps, une deuxiéme
évaluation des pénalités causées par I'air de refroidissement est faite .

Apreés la proposition de plusieurs configurations et leurs analyses, le concepteur

généralement peut choisir un modéle qui rassemble plus ou moins tous les critéres.

Dans cette étape de la conception , les informations nécessaires sont le calcul de la
charge thermique, le refroidissement convectif interne et les pénalités du refroidissement.
Elles sont discutées de telle facon qu'un concepteur débutant pourrait voir quelle est
Vinformation la plus importante et pourrait déterminer des données supplémentaires

nécessaires pour des modéles plus fructueux .

2. 2 Refroidissement du profil aérodynamique de I’aube
2. 3.1. Refroidissement convectif.

2.3.1. 1. Introduction

La méthode la plus simple pour le refroidissement des profils des aubes est le
refroidissement convectif . Dans ce procédé I'air est amené a la base de laube puis écoulé

vers ! 'autre bout de 'anbe.
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Chapitre2 Les Hautes Températures et leurs Avantages dans les Réacteurs

Cette méthode de refroidissement des profils d’anbes  est assez efficace . Elle  est
genéralement la plus employée . la figure (2.6) montre des vues de coupe du refroidissement

convectif pour une configuration géoméirigue donnée.

P

o
[ SR W
t‘-‘{‘..\".‘_-',
At

Y
he & @
DI YR

Fig (2.6) Refroidissement convectif des aubes

- Leefficacité moyenne du refroidissement des profils pour cette configuration est
définie par :
j t g - ] P
r, -1,

(2.1)

ou T, est la température moyenne du profil.
Tty est la température de I'air chaud .

Tirest la température du refroidissant.

La valenr de l'efficacité égale G un représente un refroidissement maximum, et la valeur de
lefficacité proche de zéro représente refroidissement presque nul . L efficacité movenne de

refroidissement est un paramétre (rés important . 1L est déterminamt  de la méthode du

refroidissement .
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Chapitre2 ] Les Hautes Températures et Jeurs Avantages dans les Réacteurs

Le  refroidissement  convectif est employé quand ['efficacits moyenne  de
refroidissement nécessaire est inférieure & 0,5 [ 2] . Cette limitation s 'impose pour deux

raisons : la premiére est que le pression d’alimentation d'air est limitée car pour gu'il y ait

- une efficacité plus élevée il faut que la pression d'alimentation soit plus grande. La seconde

est qu'avec des niveanx d'efficacité plus élevés et le refroidissement convectif | les gradients

de température croient par conséquent ils augmentent les contraintes thermiques .

2.3.1.2 Le coefficient de transfert de chaleur d’un profil d’aube

Dans la turbine a gaz les coefficients de transfert de chaleur des aubes sont trés élevés
et la conductivité des matériaux est modérément basse. Cette combinaison est impérative
pour la distribution du coefficient du transfert de chaleur a travers tout le profil , qui doit étre
connu en details .

La distribution du coefficient de transfert de chaleur pour un profil d’aube donné est
représentée dans la fig(2.7). Ce dernier est trés élevé au point de stagnation . Son niveau peut
étre assimilé a celui d'un coefficient de transfert de chaleur au point de stagnation ¢ travers

un cylindre dans un écoulement turbulent .

Transitoire

Laminaire Turbulent

Fig (2.7) La distribution du coefficient de transfert de chaleur de ’aube
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Chapitre2? Les Hautes Températures et leurs Avantages dans les Réacteurs

Dans le coté concave de l'aube, la couche limite se déplace toujours opposée au flix
turbulent et atteint un niveau du coefficient de transfert de chaleur correspondant ¢ un
nombre de Reynolds faible pour le flux turbulent. Dans le coté convexe ou d ‘aspiration de
laube |, la couche limite est souvent lamincire au premier liew | puis graduellement elle
transite vers un flux turbulent . La transition graduelle apparait parce que le gmdient de

pression éleve force la couche limite a rester laminaire. La courbure de !'anbe tend a garder

le flux laminaire [2 ]

La distribution du coefficient de chaleur a tfravers un aubage est calculé en utilisant
deux théories bidimensionnelles de la couche limite. La distribution de pression en cascade
est calculée en utilisant une solution mumérique pour un fluide visqueux bidimensionnelle,
compressible . La distribution de la pression et la distribution de transfert de chalenr calculée
pour une théorie de la couche limite pour aubage lypigue sont représentées duns la fig
(2.8).La distribution du coefficient du transfert de chaleur ainsi calculé, est valable excepter
pour le point de stagnation et la partie laminaire du coté de ['aspiration. Donc ce cas, la
distribution du coefficient de transfert de chaleur doit étre augmentée d'un facteur de 1.2. a

1.8. en prenant en compte les effets de turbulence de 1'écoulement libre mentionné au

dessus
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Surface d'aspiration  Strface de pression

Fig (2.8) Distribution de la pression et du coefficient de transfert de chaleur
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Chapitre? Lés Hautes Températures et leurs Avantages dans les Réacteurs

2.3.1.2 Le refroidissement du bord d’attaque

La distribution du coefficient de transfert de chaleur pour 'aube externe discuiée dans
la partie précédente doit étre contrebalancé (équilibré) avec une distribution comparable du
coefficient de transfert de chalenr G lintérieur de 'anbe . Au bord d'attaque le coefficient
elevé est souvent équilibré par rapport au refroidissement par choc La Fig (2.9 ) montre

comment ceci est utilisé pour le profil d'aube .

Refroidissant

Tole

Fig (2.9) Refroidissement du bord d’attaque

Cette méthode a été reconnu comme. hautement ¢fficace e par conséquent, elle a regue
beaucoup d’attention de la part des chercheurs par suite une grande quantiié de données et

- corrélations sont disponibles dans Ia littérature [ 2].
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Chapitre2 Les Hautes Températures et leurs Avantages dans les Réacteurs

2.3.1.4 Le bord de fuite

L'exigence aérodynamique pour avoir un bord de Juite mince fait que son
refroidissement par conviction est trés difficile & moins que 'air refroidissant soit éjecté par
le bord de fuite. La seule méthode pour accomplir ce refroidissement est représentée sous
Jorme schématique par la fig(2.6) . Dans cette co;ﬁg;ration des aubes les deux parties du
bord de fuite sont maintenues ensemble avec des goupilles qui sont appelés socle. Ces
goupilles servent ¢ deux choses . elles maintiennent structurellement l'aube et augmentent le

transfert de chaleur [3 ][4 ].

2.4 Le film refroidissant

Avec les niveaux de la pression d'alimentation du Sluide  disponible  refroidissant
généralement dans les turbines | il devient trés difficile d'atteindre une valeur de l'éfficacite
du reﬂ'oidissémem supérieure a 0,5 .

Quand la température .du gaz , température du refroidissant et la température du métal
exigent un niveau d’efficacité plus élevé, le film refroidissant est utilisé . Le concept général
du film refroidissant est montré dans la fig(2.10) , la couche de l'air de refroidissement est
placée sur le profil d’aube, qui sert a isolé des gaz chauds de la turbine parce que & cause
du mélange du refroidissant avec les gaz de turbine | le Jilm refroidissant devient inefficace.

Cependant , quand il est combiné avec le refroidissement convectif a I'intérieur de l'aube | il

est plus efficace [5 ]

Refroidissement convectif

Fig(2.10) Refroidissement par film
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" Chapitre2 Les Hautes Températures et leurs Avantages _dans les Réacteurs

2.5 Refroidissement par transpiration

Le refroidissement par transpiration est considéré par plusieurs chercheurs comme
étant la méthode idéale de refroidissement . Dans cette méthode le refroidissant est introduit
a travers les parois poreuses[ 6 ].Ces derniéres sont refroidies par convection et par film

refroidissant .Le refroidissant est distribué aux faibles vitesses .

Ce mode de refroidissement des aubes a atteint le stade de pouvoir éire essayé sur
les turbines .La plupart des essais sur le refroidissement par transpirations de turbine ont
conduit a la fabrication de tissus métalliqgues autour de I'aube qui simulent une surface de
transpiration . Moscéwitz et Lombardo [ 6 ] ont expérimenté sur des aubes refroidies par
transpiration pendant plusieurs heures avec une température d'entrée a la turbine de 1783°K.

- Malgré , la désivabilité de cette méthode de refroidissement, elle n’a pas regu une
acceptation et une utilisation répandue .Les raisons de ceci sont surfout structurales dans la
nature . Les métaux poreux ne sont pas généralement assez fort pour étre viables pour les
aubes . Il y a qussi une grande surface sur le métal out I’oxydation peut causer un probléme

qui doit étre entré avec des températures basses du métal .

2.6 Le refroidissement de la racine et de U’extréme bout de I’aube

Les régions de la racine et du bout extréme montrées sur la fig(2.11) sont généralement

-exposées & une température basse du gaz. Quand les niveaux de la température d’entrée de

la turbine étaient assez bas, le refroidissement de la racine et du bout extréme n’était pas
nécessaire . Cependant , comme la température du gaz a augmenté le refroidissement de ces
régions est devenu nécessaire . C'est une zone particuliérement difficile a refroidir a cause

des flux complexes engendrés dans ces régions.
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Fig (2.11) Racine et bout extréme de 'aube

2.7 Conclusion

L étude du procédé de refroidissement de la turbine concly que les turbines avec des
températures d’arrivée de ['ordre de 1644°K peuvent éire congues avec succes . Les analyses
des concepts avec les données de la litiérature qui forment 'arriere plan de tels moteurs ont
été discutées ci dessus . En plus de la littérature ouverte, il Yy a beauconp de données et

analyses qui sont spécifiques aux entreprises des moteurs.

L “étude du refroidissement convectif du profil aerodynamique est probablement plus
avancée avec des modéles relativement exact actuellement possibles | et fournies par la
littérature . Il y en a assez pour concevoir des turbines fructueuses et qui peuvent utilisées le
Jilm reﬁoidfssant, mais certains essais sur ce modéle sont nécessaires pour assurer la

viabilité de ['aube .

Les données  réelles du modéle n'apparaissent pas dans la littérature . bien (e
beaucoup d’information d'arriére plan paraissent . Le refroidissement par transpiration
qui parait étre I'une des méthodes les plus efficaces , n ‘a pas réalisé une grande réussite .

Cela parait étre plus a cause de raison structurale que de raison de refroidissement.
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Chapitre3 Calcul des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

3.1 Introduction

Dans sa formule la plus simple, un turboréacteur comprend :
e Un compresseur aspirant I'air extérieur en amont .
o Une chambre de combustion dans laguelle I’air comprimé est briilé .
o Une tuyere dans laquelle les gaz de combustion poursuivent leur détente a la sortie de la

turbine en produisant la poussée.

Depuis que le turboréateur fut adapté par I'aviation, son développement considérable a
permis de construire des avions dépassant largement la vitesse du son.
Cependant, plusieurs versions ont été mise au point par lindustrie aeronautique, tout en

essayant chaque fois d'optimiser les performances de chacune d’elles.
3.2 Turboréacteur double corps

Avec un compresseur axial classique, le taux de compression est porté a 8 . Bien
qu’on peut 'améliorer en augmentant le nombre d’'étages, néanmoins, cette solution est
inefficace au dela d’une douzaine d’étages { pour des raisons aérodynamiques). Pour obtenir
un résultat bien meilleur, on est amené a disposer en série deux compresseurs tournant a des
vitesses différentes et entrainés par deux turbines indépendantes . les deux corps du

compresseur fonctionnent respectivement en basse et haute pression .

Les liaisons turbines - compresseurs se font par des arbres coaxiaux . L'avantage de cette

disposition est de permetire une bonne optimisation de vitesse et de pression.
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Chapitre3 Calcul des Perfonnances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

3.3 Turboréacteur double flux

’

Dans tous les modes de vol, lé rendement propulsif du réacteur est donné par le rapport
de la puissance propulsive a la puissance depensée effectivement et est inversement
proportionnel a la vitesse d'éjection des gaz .

Pour les vols subsoniques, ce rendement est médiocre de 'ordre de O,4, pour une
vitesse moyenne d’éjection des gaz d’environ 800 mis . Améliorer ce rendement, revient
pratiquement a diminuer la vitesse d'éjection, sans toutefois affecter la poussée globale .

C ‘est pour atteindre cet objectif qu'a été imaginé le réacteur a double flux.

3.4 Fonctionnement

On fait capter a l'entrée un débit d’air plus important que pour un réacteur normal.
A Dair ainsi aspiré on communique une fraction de 'énergie du jet principal au moyen d’un
premier compresseur fonctionnant a de basses pressions, ou soufflonte |
En sortant de la soufflante, |'air se divise en deux flux primaire et secondaire . Le rapport du

Sflux secondaire au flux primaire porte le nom de taux de dilution .

Le flux secondaire est, selon les conceptions, soit éjecté a l'extérieur soit accéléré
dans une tuyére appropriée liée au réacteur puis conduit dans la tuyere d’éjection offrant

ainsi un supplément de poussée .

3.5 Diffuseur

Les turboréacteurs sont en général dotés d’'une entrée d’air bien spécifié ou ce qu’on
appelle un diffuseur . Il a pour réle de ralentir 'écoulement de !'air depuis une vitesse amont
Jjusqu'a une vitesse accessible par la machine qu'il alimente et d’augmenter ainsi la pression
statique , I'énergie cinétique est transformée ainsi en énergie de. pression . Dans certains
réacteurs , le turbofan, les diffuseurs ont laissé leurs place au profit des turbos soufflantes

qui recoivent l'air directement de l'atmosphére.
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Chapitre3 Calcul des Performances d’'un Turboréacteur Double corps Double flux

Exemple : Turboréacteurs a double flux « J.1- 80 Pratt & Whitney aircraft »
Fig (3.1)

Turboréacteur utilisé dans notre étude est un JT8, illustré dans la fig (3.1')

1 2 Lntrée d’air ou diffuseur

2 _y 3 Fan (soufflante) :il communique & ['air une compression préalable , puis le divise en
deux flux , un flux primaire qui traverse le réacteur et un flux secondaire qui traverse
le passage annulaire compris entre la caréne et les stators.

2 4 Compresseur B.P. :le flux primaire y subit une premiére compression adiabatique.

35 Compresseur H.P. :I'air étant partiellement comprimé pénétre dans le compresseur

H.P. o il y atteint la pression et la température d’inflammation.
476 Diffuseur amont & la chambre de combustion.

597 Chambre de combustion : le débit acquiére une quantité d’énergie délivrée par la
combustion , la température augmente considérablement alors que la pression est

pratiquement constante.

6 98 Turbine H.P :les gaz sortant de la chambre de combustion avec une pression et une
température élevée, subissent une premiére étape de détente adiabatique qui engendre
une chute de pression élevée, récupérée en une énergie cinétique.

79 Turbine B.P : suite de la détente des gaz d’échappement.

10 Tuyére : I'énergie de pression s’y transforme en énergie cinétique . Les gaz

d’échappement continuent a se détendre jusqu’a la pression atmosphérique.
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Désignation des différents éléments du Turboréacteur J.T-80 a double flux

double corpsPratt & Whitney aircraft

1- Cone d’entrée

2- ‘Céne de sortie

3- Conduit de dégivrage

4- Tube de mise a Uair

5- Point de fixation avant

6- Brides de fixation arriére

7- Refroidis.seur — échangeur de température
8- Démarreur ’

9- Remplissage

10- Conduit de mise a I'air libre
11- Génératrice

12- Purgeur- distributeur

13- Bougie d’allumage

14- Boite d’allumage

15- Cable de thermocouple

' 16- Conduit d’alimentation d’huile
17- Aubage directeur d’entrée

18- Enveloppe air secondaire
19-Braleur

20- Chambre de combustion

21- Carter de sortie .Chambre de combustion
22- Tube a flamme

A- Soufflante et compresseur basse pression(6 étages)

B- Compresseur haute pression(7 étages)

0

Turbine haute pression(1 étage)
D

E- Arbre de turbine basse pression

Turbine basse pression(3étages)

F- Arbre de turbine haute pression
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Chapitre3 Calcul des Performances d’un Turboréacteur Double corps Double flux

3.5.1 Caractéristique a Uentrée du diffuseur (1) :

La température T, et la pression P; sont données par les relations [ 7] .

T =Ta-0.00652 (3.1)
60065 .
P, =-Pa(l - z) 00065xR (3.2)
a

Avec le coefficient adiabatique égal a :

-1
y= (1—3] =14 | (3.3)

Paramétres totaux a I'entrée du diffusenr :

Les caractéristiques thermodynamiques totales d’un écoulement”  isentropique et
compressible peuvent étre exprimées en fonction du nombre de Mach pour un fluide donnée (

v, R ) par les relations suivantes :
y~1, .2
I, = 1+m2_M1 T, (3.4)

P, = [1 + }’—;Mf)” P, (3.5)

Détermination du nombre de Mach M ; :
L équation de continuité s'écrit :

prSiVi=pS: 1 (3.6)
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Chapitre3 Calcul des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

Pour un diffuseur isentropique

P st (37
py

La combinaison de (3.6) et (3.7) donne : Y

;

l.
S) _p2 X_Y;_(Tz]?-l \p,

it T 'S =| 22 % —2 (3.8)
S, /m Vi \T Vi

Le rapport des sections S,/ S 2, dans la conception des turboréacteurs modernes est estimé
a50%,dousS;/5:2=05

donc :
e
0.5= (%] 71 Y\i— | (3.9)
a - Jy xRxT| (3.10)
V) =M, .a (3.11)
a = \Jy xRxTy | (3.12)
Vy=M. a (3.13)

Pour les compresseurs classiques ['ordre de grandeur du nombre de Mach a ['enirée

est compris entre 0.25 et 0.35

[ ENP 1998 57
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Chapifre3 Calcul dés Performances d'un Turboréacteur Double corps Doubie ux

L a manipulation des expressions précedentes donne 1'expression suivante :
T ]:2

T
2 2

Avec Ty = Ty a cause de la conservation de !’enthalpie totale a travers le diffuseur.

(3.14)

3.5.2 Propriétés de Uair a la sortie du diffuseur:
Le coefficient de récupération du diffuseur 7, prend la valeur de 0.955.
La pression totale & la sortie aura I'expression suivante .

Po=n Py (3.13)

La pression statique

P = to (3.16)

Rendement du diffuseur:

Le rendement du diffuseur est donné par ['expression .

[+_M ](nr)T—l

Ry =
e
2

(3.17)
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Chapifre3 Calcul des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

3.5.3 Dimensionnement du diffuseur

Avec une section d’entrée du diffusenr §; égale a :

e
P xR
0.5
de S,ona : D1:(4XS‘j
T

tandis que S est la surface annulaire : S = 7 ( DS -di)/4

D, +d ) .D_ N
et en considerant le diamétre moyen : Dy, = —2-2—2 et aussi U= 6—1(1)1
0.
p 50U
donc : z.N 4S
D,’ -d,’ =—

T

d’oti on aura D; et l'angle a :

ga =(D,-Dy) /(2L)

ENP 1998
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Chapitre3 _ Calecul des Performances o’un Turboréacteur Double corps_Double flux

3.6 Le compresseur

- 3.6.1 Introduction :

Dans le monde de I’ industrie et I'aéronautique actuelle , deux types de compresseurs
sont largement utilisés . Le compresseur axial oit I'écoulement du fluide est considéré
pratiquement paralléle & 'axe de rotation et le compresseur centrifuge , ou I'écoulement

axial a 'entrée devient radial ¢ la sortie.

Malgré que ces deux types de compresseurs ont fait leur apparition a la méme époque,
le compres;sez:r axial fut un lemps délaissé , faute de connaissance suffisantes sur les
écoulements en fluide compressible. La difficulté majeure de la compression axiale réside
dans le fait qu’il est plus facile de transformer une pression en énergie cinétique que d’avoir

linverse. Alors que la compression axiale s'obtient de cette derniére fagon.

Le compresseur axial est beaucoup moins limité en rapport de compression global, de
sorte qu'il a devant lui un développement possible, d'autant plus que 1'on commence a

construire des compresseurs axiaux supersoniques .

3.6.2 Definition :

Pour une meilleure compréhension de cette étude, quelques définitions se rapportant

aux compresseurs axiaux sont portées a ce paragraphe, et sont illustrées dans la fig(3.3) .

o Aube:
On appelie aube, un obstacle a profil aérodynamique plongé dans l'écoulement pour en

modifier les vitesses et corrélativement faire apparaitre des efforts.

e Grille d’aubes :
Ces profils disposés parallélement, suivant un méme front et & intervalles réguliers
appelés pas de grille - déterminent entre eux autant de canaux par ot s 'écoule le flux d’air ;

ils constituent une grille d’aubes.
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Chapitre3

e Profil d’aube :

) on appelle profil d ‘aube la section plane de I’ aube par un plan perpendiculaire a sa
‘ ligne moyenne . |

[in choix de profil d’aube pour un compresseur
I quelconque peut étre a la base de la formation de décollements, causant ainsi des

axial est trés délicat . Dans le cas contraire

un profi
tourbillons dans le fluide .
Les propriétés aérodynamiques des profils sont déterminées a partir des essais en soufflerie

et |'aube est assimilée a une poriante telle qu'une aile d ‘avion.

o Squelette

Le squelette d’un profil, est la ligne médiane entre | extrados et 'intrados. Celte ligne se

confond pratiquement sur la plus grande partie de sa longueur avec le lieu des centres des

cercles .

o Corde:

La corde d'une aube est le segment rectiligne joignant les extrémités du squelette

orientée dans le sens de ’écoulement.

o Fleche « f»:

On appelle la fléche du profil, ['ordonné maximale du squelete par rapport a sa corde.

e FEtage:
[ ensemble d’une grille mobile ou ROTOR et d'une grille fixe ou SA TOR forme ce qu’'on

appelle un étage .

o FEtage périodique :
On appelie étage périodique d’un compresseur axial un étage qui donne a la vitesse du

fluide la méme valeur et Ja méme direction @ la sortie qu'al ‘entrée.

25
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Chapitre3 ‘ Calcul des Perforrmances d’'un Turboréacteur Double corps Double flux

Cette périodicité est d'une grande utilité dans I'étude des machines nuultiétagées oit le
diagramme de vitesses est entiérement simplifié et les grilles homologues conservent le méme

profil d'aube.

f:_x_g_maos =
,;ﬁ

Fig (3.3) Caraciér;‘stiques de 'aube

o Triangle de vitesse

Une particule de fluide qui aborde une aube avec une vitesse V, sera entrainée par
l'aube & une vitesse d’entrainement U, .
La vitesse V dite vitesse absolue est la somme vectorielle de la vitesse U et d'une vitesse
relative W, soit. V= U+ W.

Cette relation se traduit par un tracé géoméirique appelé : Triangle de vitesse

Fig (3.4) Triangle de vittesse
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Chapitre3 Calcul des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

3.7 Turbo - soufflante :

Le jan ou soufflante fait partie intégrante du compresseur basse pression et est

entrainé par la turbine basse pression fig (3.5) .

—

» [lux externe

=t —— -
: FAN

Fig (3.5) Turbo soufflante

3.7.1 Calcul thermodynamique :
Calcul du coefficient polytropique : | _
Pour une entrée de la soufflante (1) et une sortie (2) le rendement isentropique est donné par

fa relation :

-1
- 3.18
4 1, -1 49

Avec
I .

1 [};‘J ’
REI i (3.19)
o \4
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La combinaison des équations précédentes nous donne :

y-1

g
A
e = S (3.20)

22

5

b
Vu que P, = Py et pour une transformation réelle on a

ﬂ[ir | (.21

En mettant P; /P)=1 , ele n remplagant dans Iexpression du rendement isentropique on

aura la relation suivante :

T?e: = k-1 = TOT = 1+ 2
(TD)T 1 i,
rt N
ILn Tor 1 ]
_ .
donc :k = /
k Lnt,

Augmentation de ['enthalpie de la soufflante :
AH, = Cp Tt; +£- Cp Trg-Viz
2 2
V> =Vs, alors
AH, =Cp (Tt; -1t
AHt =Cp. Tt (2,552 1) : (3.24)
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Triangle des vitesses :

4 L

Avec (0 ) sortie de la grille d’entrée, (1) sortie du premier rotor, (1]} sortie du premier stator
Vu la periodicité des étages :

V=V, » Vi=Vs  Wi=Wy ; W =W;

Ona: tgfn=Va/(U/2)

D 'apres I'éguation d'Fuler :

AHt = U. AVy avec AVy=Visy-Vou = AVy=AHi/ U

AHte = AHt /2 : c'est 'augmentation d’enthalpie totale par étage .
d'ott nous avons Vo= (U/2)-(AVy/72)

Vitesse absolue a l'entrée :

Vo= (Vo + Va')'”

Vie = AVy + Vou

Vitesse absolue du rotor :
Vi=Vs= (Vi + Vel )??
o, = Va/ Ve
tg oy = Va/ Vi

SIN G =8I0 Py = Va/ vV, =V, =1Va/sin f,
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Finalement on peut , par raison de symétrie du triangle des vitesses déterminer toutes la

caractéristiques de l'air a 'entrée et a la sortie .

V0=VU=PVI; V}:Vﬁ =Wo; V;n:Wm; aO:)Bfr' aI:ﬂo;amz ﬁm

Détermination de la température statique a la sortie de chﬁqz:e élément de la soufflante :
a ) Grille d’entrée :
L équation de ['énergie entre 0 et 3 :
Ho-Hy +(Vi-Va’)/2 =(W+Q)uo j/'kg

Wao = Qao = 01l s'agit d'un stator adiabatique .

Hg-'Hg + (Vi -Va’)/2 = 0 donc:Hy-Hy =-(Vi-Va')/2

d'autre part : Hy - Ha = Cp (T) - T3) = (T - T3} = (Hy - Ha )/ Cp

Ty =T+ AT

On remarque que T, < Ta du fait que la grille d’entrée est speciale .
b ) Température statique a la sortie du 1% rotor : '
L'équation de I'énergie entre la sortie (I) et I’ entrée (0) s’écrit :
Hi-Hy + (WP-Wi)72 =(W+Q)or j/ ke
—Wr), 1= 0o =0 pour un observateur lié au rotor

Hi-Hy+( W7 -W§)/2 = 0 donc:Hy-Hy=~(W7-W5)/2
d'autre part : Hi- Hy= Cp(T; - Tp)) = (1 -Ty) = (H; - Hp )/ Cp
Iy =T+ AT

() Tempeérature Siatique a la sortie du 2°™ stator :
Hy-Hy +(Vid-Vi)/2 =(W+Q)ns j/kg

Wi = Oni=0 ils’agﬁd ‘un -stator adiabatigue .
Hy-H, + (Vi2-V2)/2 = 0 donc:Hy-H, =(VP-ViP)/2
dautrepart : Hy -H;=Cp(Iy -T) = (Ty -T) =(Hy -H 1)/ Cp
Ty =1;+ AT
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d ) Température statique a la sortie du deuxieme rotor :

Le bilan d’énergie pour le dernier rolor est :

Hi-Hy + (W5 -Wi)/2 =(W+QJus jlkg

Wi ;= Qg ;=0 pourunobservateur lié au rotor
Hs-Hy t (Wi -Wi2)/2 = 0 donc-Hs-Hy=(Wi-Wi)/2
d’autre part : H; - Hyy= Cp (15 - Ty) = (T; - Ty) = (H; -Hy)/ Cp
7, =T+ AT ‘

Remarque : D aprés les calculs , on voil que l'augmentation de I'enthalpie et de la
température statique est la méme ¢ travers les éléments de la soufflante . Excepté la grille
d’entrée qui est de conception spéciale , par conséquent cette augmentation reste la méme

d 'un étage a l'autre

4.7.2 Détermination des températures totales :
a) Sortie du premier stator grille d’entrée :

L ‘enthalpie totale en un point quelcongue du fluide s’écrit :
Hi,=CpTi+(V>i2)=CpTt
L’équation d’énergie appliquée a la grille d’entrée :
Hig-Hi:=(CpTy+ (Vy'/2))- (CpT2+(V5/2))
Hto-Htyest pratiquement nulle
Ce qui entraine Hty= Ht> donc Cp Tty =Cp Tt: = Tty = Tt>
- En conclusion ATt = 0 a travers le grille d entrée .

b) Sortie du premier rotor :

L équation d’énergie appliquée (0) et (1), s’écrit :
Huy-Hig=(Cp T+ (V7i/2))- (CoTot (Vii/2))
Hi-Hio=Cp(Ti-To) + (12 (Vi-Vi)
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c) Sortierdu deuxiéme stator :

L’équation d’énergie appliquée (1) ef (1I) :

Hty-Hty=Cp(Ty-Tr) + (12) (Vi - Vi)

Hty - Htrest pratiquement nulle

Ce qui entraine  Hty; = Hiy donc CpTty =CpTty = Tty = Tt

d ) Sortie du deuxiéme rotor - sortie soufflante .

L 'équation d énergie appliquée (3) et (Il ), s’écrit :

Ht:-Hty=(Cp T +(Vi<72))-(CpTu+(Vii/2))

Hts-Hty=Cp(Ts-Ty) + (12 (VS -Vi) |
Vérification : la températire Tis peut étre calculée a partir de la formule de Poisson :

Tt:/ Tty = (Pts/ P )* % = 1= 5% 1,

Remarque : On a vu que | ’ar;gﬁe;rtatiorz de l'enthalpie et des températures totales ont lieu
dans ’aubage mobile , par consequent , on vieﬁt de verifier 'que la compression totale ne
s'effectue que dans le rotor . Donc la variation d’enthalpie et des tempéfatures totales est le
méme d'un étage & un autre .
3.7.3 Taux de compression par étage :
Dans le premier étage (2,1) :

Tt/ Tt = (Pt;/ PL)EV'E =14/ Tt )% & = py/ Pt

dans le deuxiéme étage : (I-3)
| Tt/ Tt; = (Pts/ Pt )% V% =T/ 1) &0 = pry /Py
O s’assure que le taux de compression de la soufflante est bien le produit des taux de

compression de chaque élage .

La détermination des taux de compression par étage nous permet de déduire les ,ﬁressions
totales a la sortie des étages :

Py/Pty =1 = Py=Ph. 1

Pis/Pti= 5 = Pti=Ph. 0 =Pb. 1.1

ENP 1998 : 32



Chapitre3 Calcuf des Performances d’un Turboréacteur Double corps Double flux

3.7.4 Détermination du nombre de Mach a la sortie de chaque étage i :

1/2
M, = (g—l)x—z— ‘ (3.25)
T y—1 :

-

3.7.5Détermination de la pression statique a chaque étage i :

1

-1 N~k f (k1)
P= Pt{HyTM.ZJ (3.26)

3.7.6 Calcul de la masse volumique de ’air
o= P/(R.T;) (3.27)
3.7.7 Poussée fournie par la soufflante :
Fi=my(V;-Va)+ S(Pt;-Pt) (3.28)
ot
‘ Vs : vitesse absolue a la sortie de la soufflante .
Va : vitesse axiale . |
S section dé passage par ou 1'air est éjecté vers l'extérieur .
Pt; : pression totale a la sortie de la soufflante .
Pty : p}‘ession totale a l'entrée de la soufflante .
m; : débit massique secondaire
Détermination de la section § :
La section S est de la forme annulaire de rayon extérieur ry, ( celui de la soufflante ) et de
rayon intérieur éstimé selon la conception de la turbosoufflante a (3. rn /5 )} .
U= (2710 .N)/60 =rm =(30.U)/(7.Ns)
S=mrw -T(3rm/5) = mrl(1-(9/25))=(16mr,°)/25
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3.8 Compresseur

Calcul des caractéristiques des compresseurs-basse et haute pression a 'entrée i et la

sortie{ i+1)

Augmentation de ['enthalpie totale :

AHt = C Tt ft‘il—T—l
A L =" (3.29)
avec —L =171
ko oyl
(e ¥
alors :
kA(kl) = (yxmp)/(7-1) (3.30)

Le compresseur a basse pression comporte 4 étages ce qui donne une augmeniafion
d’enthaipie par étage :
AHe = AHt /n

3.8.1 Calcul thermodynamique :

- Avec (s} sortie du premier stator.

Etude‘ de la grille d'enirée :

Hs Hi+ [(VS~V7) 2] =(W+0)s, =0

Hs—Hi= (V7 -Vs )2

or Hs-H=Cp(Ts- 1) = (Ts-1;) = (Hs—H, )/ Cp
donc Ts= 1) + (Hs—H:. )/ Cp
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Variation de la température fotale et statigiié par étage :
AH,=CpTt, = Ti. = AH./Cp

puisque le degré de réaction -& = 0.5 alors AT um = Alvoror = € 47T,

Sortie du compresseur ( B.P ) point (i+1) :

Tfiﬂ' / Tfi - (PIH_! /PI.')(K-“/K = T(K_U/K = Tl‘,u.-j - 71.‘ TFK“,)/K :

o Température statique :
Ty =T+ ATge + AT, + 3. AL (3.31)
Nombre de Mach :

’ /2
M, = {[Tt-‘*‘ - 1) 2 J (3.32)
T;H ? —1

Pression totale :

T:Pt,‘h’,»/Pf, (333)

Pression statique :

F= P!,-H(I Al Y] 2}“ (3.34)
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3.9 Diffuseur amont ala chambre de combustion

3.9.1 Introduction

A la sortie du compresseur ( H.P ) la vitesse d’écoulement est trop élevée M = 0.338
pour une entrée classique dans la chambre de combustion | cette vitesse doit étre réduite
(0.12 <M < 0.15 ) pour éviter , le retour de flamme .
Plusieurs procédés peuvent étre adoptés , les uns dépendent de la structure des entrées des
chambres de combustion , ou bien metire un diffuseur spécial de géométrie annulaire , nous

on adopte cette derniére solution .

3.9.2 Détermination du nombre de Mach a la sortie du diffuseur (6) :
L 'équation de continuité s’écrit : |
2585 Vs = psSs Vs (3.35)
Pour un diffuseur isentropique
i = cst (3.36)
o
La combinaison des équations (4.35) ef (4.36) précédentes donne :

1
S_szgng:(T_aj?ﬁxy_é
S¢ o5 Vs \Ts Vs

-1
R
=]—-—
’ ( CP]

Le rapport des sections S5 / S, dans la conception des Turboréacteurs modernes est estime a

45 %, d’ou Ss/Ss =0.45 , pour notre calcul on prend Ss / Ss =0.4.
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donc

1

' g ‘:
‘5_5 = L | & (3.37)
S, \L) T

a5=,{}1XRXT5 et Vs=»Ms. as
as =y xRxTg

ng M, 6. s
Pour les chambres de combustion, ['ordre de grandeur du nombre de Mach a l'entrée est

compris entre (.12 et 0.15. La manipulation des expressions précédentes donne ['expression

suivante :

T

o5

Avec Tts=Tts ¢ cause de la conservation de !'enthalpie totale a travers le diffuseur

(3.38)

j’;:

3.9.3 Dimensionnement du deuxiéme diffuseur :

S5 = " el
Py *Vy
(Ss.4)/ w= Ds-df (3.39)
D5+d5=2rm (340)
Des équations (4.39) et (4.40) on a la valeurs de Ds ,avec S¢ =55 /0.40 et
Ss=ma(Di-di) /4 (3.41)
(S¢.4)/ m= D -ds (3.42)

de (3.41 )et (3.42 ) on aura Dg, donc tga =(Ds—Ds)/2 L

Pour un angle a donné , on peut avoir la longueur L.
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Chapitre 3

* 3.9.4 Conditions a la sortie (6) :
Coefficient de récupération : 1, = 0.985
Pression totale :

})[6 = ?]r PLS ' (3 44)

Pression statique

P = b | (3.43)
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3.10 La chambre de combustion

3.10.1 Intraduction :

La chambre de combustion représente la source d’énergie principale d'un réacteur .
L énergie chimique est transformée en énergie calorifique, d’ou découle essentiellement la
puissance nécessaire & entrainer le compresseur et la puissance propulsive. Cependant, les
chambres de combustion des turbo- réacteurs , doivent satisfaire un certain nombres d’
exigences particulieres. Fn premier lien, elles doivent assurer une combustion complete et
opposé  a ['écoulement du fluide une résistance aussi réduite que possible, afin que la perte
de charge subie par ceux-ci n’affecte que dans une faible mesure la puissance el le rendement
du réacteur. C’est pourquoi qu'actuellerrent on a pu avoir un rendement de combustion

allant jusqu'a 99 % .

La chambre de combustion se trouve constituée de deux éléments  fig (3.6 ) :
- Une enveloppe extérieure résistante a la pression des gaz.
- Une enveloppe interne soumise aux températures élevées ( jusqu'a 2000 ° C.)

Enveloppe externe
Tube a flamme

Injecteur

Sortie 1
compressgeur S % - T

étage
turhine

Carter

inter—
médiaire
s . Roulement
Enveloppe i1nterne turbine
= o '
"}
—

Roulement compresseur

Fig (3.6) La chambre de combustion
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La chambre de combustion comporte essentiellement :
o Un systeme d’injection .

o Un systéeme d'allumage.

o Un systéme de d’accrochage de la flamme .

o [/n systeme de refroidissement des gaz avant l'entrée de la turbine.

3.10.2 Energétique et dimensionnement :

L ‘optimisation des caractéristiques de fonctionnement d’un turboréacteur revient
particuliérement a un haut choix de la chambre de combustion du point de vue énergétique et
dimensionnement .Le processus de combustion est présenté avec les hypothéses suivantes :

- La combustion se fait a une pression constante . -
- La chambre de combustion est calorifugée.

- L écoulement est supposé continu et permanent .

Le bilan énergétique entre l'entrée ( 6 ) et la sortie ( 7 ) de la chambre de combustion s 'écrit :
H7-Hs+ [(VF-V§) /2] =(W+Q)sr '
(W +Q )sr = Hiy - His =0
Ht; = His
Avec '
Hts = Hitgair + Higpiol
3.10.2.1 Calcul de la température totale a la sortie de la C.C :
L échange de chaleur entre ! air et le combustible est exprimé par :
ma Hts + ncw . mf . Or = (ma + mf) Hi; (3.43)
Avec
ma : débit massique du fluide .
m. : débit massique du combustible .
Ncy - rendement de combustion .
Or : pouvoir calorifique du combustible .

Or = 36981 + 36748 (H/C) (3.46)
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- H/C =(m* masse atomique d'hydrogeéne)/ (n * masse atomique du carbone)
Le combustible utilisé est de formule chimique CsH,s donc :

H/C =(1008 x18)/(120ix8) = 0.18884

alors on aura :

Or = 36981 + 36748 ( 0.18884) = 43920.5 ki /kg

de [’équation (3.45) :

Htg—&xm,,XQR=[l+ m“Jth7 (3.46) -
m, m

a a

Le rapport du mélange est définie par : « = mo_ | L + 1
. m 55 65

a

dans notre travail on prend a = —

60
de I'équation (3.46) ona :
| Hts + e a. Or =(1+ a) Ht
et nous avons donc un systéme d’équations qui est le suivant :
Hty — Htg =Cp (Tt7 — Ttg)
{Ht6 +a.n4-Qr =(1+a) Hy

donc : 7
Tt, = Cp.Ttg +a.ng,.Q, (3.47)
(1+a)=Cp
dont la chaleur spécifique moyenne est déterminée par:
Cp= NS
y—1

R est la constante des gaz de combustion [7]:
R=(1/M)[9283.7+ ((66543.a)/(1+(H/6)))] (1+a)”
M : masse molaire du mélange |

M=M(air) + a M(CsH;s) =309 g
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on choisit le rendement de la chambre de combustion entre 0.97 et 0.99 :

Heg = .98

3.10.2.2 Calcul du nombre de Mach a la sortie [ 7 ] :
pour les chambres de combustion tubulaires -
Ss =57
L équation de continuité s’écril :
m, m, g

PV pr >V

nous aurons alors : ps. Vs. S +mf = p7. V7. 8>

mf_p7xV7><S7 _p7XV7
ma‘p6XV6><S6 p6XV6

= 1+

py.V:f:(]+CZ)p5.Vg

en introduisant | "equation des gaz parfaits :R. T = P/p

P Ve x R
On aura : ,—7—= 6% 7XT7><(1+05)
Ps VixRgxTg -

enoutreona: V=axM=M /y xRxT

1/2 1/2
donc : P—7=[},—6J Mg X[R6XT6J xwl
P6 }/7 M7 R7 X T-/ R6 K T6

Introduisons les expressions des températures totales :

Tt —
6 _ 1,761 M2
Te
Tt —
Ty 2

ENP 1998

42



Chapitre3 . Caloul des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

On trouve finalement :

(1+/7 M72) (l+?’62 Mﬁz)

2 . ‘ .
JﬁxM;:x ‘ =\/E><M6><

1+( 7 xM7%)

va [I_{LLTZ)W

1+( }/6XM62) R6XT6

Pour résoudre cette équation il faut procéder par itération.

3.10.2.3Calcul de la pression statique et totale a la sortie de la chambre de-

combustion :

P =P 1+y7xM7? : (3.48)'
Yy x Mo :

Tandis que la pression totale est donnée par I'expression suivante :

_ y, =1 2 remt
PtT_—R,X(l-F > XM7 j (349)

3.10.2.4 Calcul de la température statique a la sortie de la chambre de

combustion :

T, = — (3.50)

Masse volumique de I'air + fuel a la sortie de la chambre de combustion : l

Pr= P7/(R7>< T;) (351’)

Vitesse absolue des gaz de combustion :
Vy = ;X M 7
‘ Vo= (yrx Rox T7)"" x M; (3.52)

ENP 1998 _ 43



Chapitre3 * Calcul des Performances d’'un Turboréacteur Double corps Double flux

Pertes a travers la chambre de combustion :
Les pertes de pression sont données par :
APt = (Pt;- Pts) / ( Pt7) (3.53)
La combustion s ‘effectue avec des pertes de pression faibles , ce qui confirme notre hypothése

de départ que la combustion se fait a pression constante .

3.10.3 Dimensionnement de la chambre de combustion :

6’ : 7'

Généralement & I’entrée proprement dite de la chambre de combustion le nombre de Mach
est de ['ordre de ( 0.04 < 0.07 ) .

Du fait de la géometrie et de dispositifs spéciaux qu ‘on adopte pour parvenir a une vitesse
convenable de I’éconlement .

On choisit donc le nombre de Mach au point ( 6 ) de 0.05

De plus en négligeant les pertes nous aurons :

Ttd = Tts et Pls=Pt§

Nous allons définir I'état statique au point ( 6 ) par les paramétres suivant .

s La température statique TS :

T = - (3.54)
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e La pression statique :
Ya

P, :Pzﬁ’x[n%'—}xM;]“" : (3.55)

o La Masse volumique :

0i = P /(RsxT¢ ) (3.56)
e La Vitesse de I'écoulement :
Vi = aixM{

Vi = (ysxRex T4 )" x M¢ (3.57)

e La Section d’entrée (S5 ) :
L application de I'équation de continuité permet d’évaluer la section :
ma = pi % S{xVi =
S/ = mas(pix Vi) | (3.58)
Cette section représente la section totale de la chambre de combustion , en choisissant une
conception a 8 chambres , la section pour une seule chambre sera :
Sus=Si /8 (section unitaire )
soif un diameétre unitaire :

D=(4x Sys /)"’ ' (3.59)

Remarque ;

La longueur de la chambre de combustion est généralement déterminée par expériences
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3.11 La turbine
3.11.1 Introduction :

La turbine est un organe congue pour entrainer le compresseur en prélevant une partie

d'énergie au jet de gaz sortant de la chambre de combustion. Le reste sert a produire la

poussée.

Bien qu’on puisse réaliser des turbines centripétes ou centrifuges et axiales, la turbine
pratiqguement la plus employée est l'axiale. Elle est rarement a un seul étage, mais plus
souvent ¢ deux | trois ou quaire élages. Les gaz chauds a haute pression se détendent en
transformant leur énergie de pression en énergie de vitesse. Les aubages sont soumis a des
températures Irés élevées . Les températures des gaz , pouvant atteindre 2000 ° C a
Uintérienr de la chambre sont ramenées & environ 1208 ° C au moyen du flux secondaire de
refroidissement..

D 'une maniére générale ['étage d'une turbine est composée d'une roue direcirice fixe ou
distributeur , d'une roue mobile qui entraine le compresseur el a la sortie une roue
directrice.

Ainsi, fonctionnant & des grandes vitesses périphériques et & des températures élevées, la
turbine est d'une étude délicate tant au point de vue résistance des matériaux que thermo-

aérodynamique .

Tout comme le compresseur , on réalise des turbines selon le mode d’utilisation co-
axial indépendantes , ['une fonctionnant en basse pression la seconde en haute pression,

fournant a des vitesses de rotation différentes.

Types de turbines
1l existe deux types de turbines :
o Turbine a action .

o Turbine & réaction
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3.11.2 Etude thermodynamique
vitesse péripherique :
U=(2m%rm xN:) /60 (3.60)

I=1 pour la turbine a basse pression et i =2 pour la turbine & haute pression.

Taux de détente total :
Lo détente a lieu entre ['entrée i et la sortie (i+1) , oit les température totales sont
respectivement Tliel Ttie.
Le travail que doit fournir la turbine doit étre absorbé par le compresseur. Si W est le
travail absorbé par le compfesseur et W, celui produit par la turbine on aura : We = W,=w
Et

k-1

Pt )\
W =CpxTt x 1—( P;HJ (3.61)

1

Oir Pt.; /Pt; est le taux de détente total de la wrbine , et qui sera donné par l'expression

suivarte
LA
e opwr, (3.62)
tel que :
k-1 mprx(r-1)
= etona:y=yr
k ¥

Le rendement polytropique de la turbine est pris :
Ner = 0.9

donc on peut calculer la valeur de k
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Chapitre3 A Calcul des Performances d'un Turboréacteur Double corps_Double flux

Triangle des vitesses :

= AVVH

AVU = AH/ U
Vs = (U/2) + (AVy/2)
Viu= U—~Vau

La vitesse absolue a l. 'entrée du rotor est :

Vo= (Vo' + Va' )"

La vitesse absolue de sortie du rotor est donnée par :
V= (Vi + Va')"”

on calcule maintenant la valeur de I'angle moyen [
ghn=U/(2Va)

tgay= Vaig/Va

tgag = Veu/Va

.s";'n Om = 5infBn = (U72)/ Vi

= Va=(U/2)/(sin fu)

Récapitdiattf:
Ve = Wy Vy = Wy Vin = Wa = /Bb.' oy = ﬁa; 2 ﬁm
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Chapitre3 Calcui des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

3.11.2.1 Calcul thermodynamique
Variation de Uenthalpie et de la lempérature dans létage :

Dans la grille d’entrée :

L’ équation d énergie appliquée & la sortie (a Jet & Uentrée (i ) de la grille d’entrée s’écrit de

la sorte ;
Ho—Hi+ [(Vi=V7)/2]=(W+0)a=10
H.—H = (Vi-V)”"

dautre part : Ha-H = Cp(T,-T.) = T.-1 =(Hs—Hi}/Cp

Dans le rotor :

Hy—Ho+ [(Wi =W ) 2]=(W+0)ar=10

Hy—Hy= (Wi =W.) /2

d'autre part : Hy—H, = Cp(hL-T,) = Ty T, =(Hy—H,)/Cp

Tb—Ta = ATror

3.11.2.1.1 Caractéristiques des gaz a la sortie de la turbine (i+1) :
Tro1 =T+ ATge +AT+ (n-1). Al (3.63)

( n = nombre d’étages = 1 dans notre cas )

e Nombre de Mach :

V
My = Viey /e = L= =

v,
L] (3.64)

M= ———=——
;V X ‘R * 'T;'H

ENP 1998

49




Chapitre3 Calcul des Performances d'un Turboreacteur Double corps _Double flux

o Température totale :

]7;}_{ = TI, - ATC
Tt = Ti, - ( AH /Cp) (3.65)
e Pression totale :
P, -
=7 3.66
Py a . (3.66)

i

o Pression statique :

On peut calculer la pression statique de la maniere sutvante :

-k

}’ ‘_1 L3 I‘_l '
P-‘—l = Pti-t—l ]+ 2 XMHl- (367)

o Masse volumique :

£,
— 3.68
RxT (3.69

i+l

IOJH =

Avec :
I= 7 pour la turbine & haute pression

I= 8 pour la turbine & basse pression
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Chapitre3 Calcuf des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

3.12 La tuyere
3.12.1 Introduction :

A la sortie du réacteur on installe une tuyére d’éjection plus au moins longue, suivant la

disposition du réacteur sur ['avion.

La tuyére est une conduite a dcoulement continu, transforme D'énergie de pression des gaz en

énergie cinétique utile a la propulsion, ot la différence des quantités de mouvements donne

lieu a la poussée .

Du point de vue dynamique des fluides, la conception de la tuyére d’un turboréacteur est
* relativement facile . Par contre, la conception mécanique peut se révéler assez complexe si

une variation de l'aire de la tuyére est demandée ( cas d’une configuration convergent -

divergent) . Il ya deux types de iuyéres utilisées dans les réacteurs actuels .

o Tuyére convergente :

Elles sont utilisées a des régimes ot ['écoulement est partout subsonique jusqu’au col.

o Tuyere convergeﬁte - divergente .

Les tuyéres convergentes - divergente ( ou de LAVAL ) ne sont utilisées que dans des
applications supersoniques (M >I), car & une vitesse de vol relativement faible, la vitesse
d’éjection des gaz peut ne pas étre suffisamment supersoniques pour justifier I’addition des

poids de ces tuyeéres .

Remarque :

L augmentation de la section divergente ne doit pas étre trop brusque pour éviter le
phénomeéne de la couche limite.
Le processus dans la tuyére, comme dans le diffuseur , peut émre considéré comme
adiabatique car le transfert de chaleur par unité de masse du ﬂuide est trés faible comparé a

_ la variation d’enthalpie entre I'entrée et la sortie.
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Chépitrea Calcul des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

3.12.2 Etude de la tuyére :

Un calcul préliminaire a montré que si la détente s effectue entierement dans la tuyére

( c-a-d P a la sortie est égale a la pression atmosphérique ) des ondes de choc prennent
naissance a ['intérieur de la tuyére .-

Pour éviter untel phénomeéne , on a dit supposer qu'a la sortie le nombre de Mach des gaz est

de M; = 0.95.

3.12.2.1 Caractéristiques du gaz a la sortie de la tuyere :

La tuyére est un convergent dans lequel [’écoulement est isentropique, sans échange
de chaleur ni de travail . On se retrouve dans le méme cas de figure que ’entrée d’air, on
peut donc admettre que les grandeurs totales se conservent.

La pression statique est donnée par ['expression suivante :

(3.69)

v -1 -y (y-b
PlOZPt10(1+/2 Mloz)

avec Pty = Pty ( pasde pertes)

La température statique :
En considérant la tuyere adiabatique donc :
Tts = Tty ‘

L ’expression qui lie la température totale a la température statique s’écrit :

Tt -
10 - 1+ }/ 1 X M102
Tio 2
. Tt
Iy = = (3.70)
1+ Y ><]‘.4m2
2
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Chapitre3 Calcul des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double fiux

o La masse volumique :

pio= P/ (R.T) (3.71)

o La célérité du son :

Elle est donnée par la formule suivante :

| ty = V. X RxT (3.72)

o Vitesse d’éjection des gaz : _
Vie=aiox Mo (3.73)

Calcul de la section de sortie :

L équation de continuité s’écrit :

S A%
ps. Vo.So=pio-Vio. Si = —2 = P10, V10
810 P Vo
1
T _
avec ! ﬂo—:[ﬂ]y 1
P9 Ty
alors :
1
So _ V1o X(Tlo)r—l
St Vo \To

So est la section de passage & travers le dernier étage de la turbine .
D, = Dm + Tm
D;‘ = Dm ~-m

Alors notre section So est calculée comme suit :

5, =2 (0 -D?)
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Calcul des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

on déduit donc la section Sy de la relation déja établie

Donc le diamétre de sortie de la tuyére est :

Caleul de la poussée F>:
Fo=ma(l+a)(Vip-Va)+ Sw(Pw-Pa)

(3.74)

(3.75)

ENP 1988
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Chapitre3 Calcul des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

3.13 Poussées et performances

3.13.1 Poussée totale du turbofan :
La poussee totale du turboréacteur est la somme d'un terme constant fourni par la
soufflante et celui produit par les gaz de combustion .
Soit
F=F +F (3.76)
avec F; : poussée fournie par la soufflante .

F> : poussée fournie par les gaz de combustion

-La Souﬂlante a elle seule fournie 31 % de la poussée totale .
3.13.2 Puissances :
3.13.2.1 Puissance propulsive :

Sa valeur est donnée par le produit de la poussée par la vitesse de I'avion

Wp=FxVav ‘ (3.77)

3.13.2.2 Puissance thermique :

C’est la puissance nécessaire a propulser ’avion et compenser les pertes d’énergie cinétiques

des gaz de combustion .

A D’échappement , il est a préciser que la puissance thermique lotale est la somme des

puissances de la soufflante et les gaz de combustion :

W,,ﬂ:F,><Vav+%><ma><(V]—I/arv)2 (3.78)
Wia = FxVavs—xm x(,~Vaf (s /) (379

Donc la puissance thermique totale est :

W, =W, +W,, (3.80)

It 1
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Chapitre3 Calcul des Performances d'un Turboréacteur Do'uble corps Double flux

3.13.2.3 Puissance calorifique :
C'est I'énergie libérée a chaque seconde le combustible sous forme de chaleur , elle est
donnée par :
We=m, x(Og
We = fxm,x Qg (3.81)

3.13.3 Calcul des rendements :

La transformation d’énergie d’'une forme a une autre est affectée dans la majorfzé des
cas de pertes , vu que les différents systémes et dispositifs ne sont jamais parfaits , d'oit la

nécessite de savoir le rendement d’un tel systeme .

3.13.3.1 Rendement propulsif :

1=t (3.8
th

3.13.3.2 Rendement thermique :

W
W,

4

My = (3.83)

'3.1 3.3.3. Rendement global :

Le rendement global est le rapport d’énergie développée en vol ,par un réacteur équipant un
avion , a 'énergie libérée par le combustible .

W, Vo
W, W

¢

w

Ny =1, X1 (3.84)

Le rendement global est tres bas parce qu il y a opposition enire un bas rendement thermique
et un rendement propulsif .
3.13.4 Consommation spécifique :

Cest la quantité de combustible consommé par unité de poussée (‘en daN ) par heure :

c = _tar C(3.85)
M, x 0,
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Calcul des Performances d’'un Turbaoréacteur Double corps Double fiux

Organigramme du calcul des paramétres du turboréacteur

ﬂre les conditions d’entrée de l'air /
Ta. P;,.l Z M

Calcul des caracteéristiques du diffuseur

l

Calcul des caractéristiques de la turbo — soufflante

Calcul des caractéristiques du compresseur basse pression

Calcul des caractéristigues du compresseur haute pression

Calcul du diffuseur en amont de la chambre de combustion
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. Chapitre3

Calcul des Performances d'un Turboréacteur Double corps Double flux

Calcul des caractéristiques de la chambre de combustion

Dimensionnement de la chambre de combustion

h 4

Calcul des caractéristiques de la turbine haute pression

Calcul des caractéristiques de la turbine basse pression

.
Calcul des caractéristiques de la tuyére

Y

Calcul des poussées et performances du réacteur
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Chapitre4 : Refroidissement des Aubes

4.1 Introduction

Le désir d’obtenir une grande poussée par unité de débit d air exige une augmentation
sensible de la température d'entrée dans la turbine et si 'augmentation de cette fempérature
est accompagnée d'une augmentation du taux de compression on aura une amélioration de

la consommation de combustible.

L'wiilisation de matériaux plus résistants aux sollicitations thermiques a engendré une
légere augmentation de la température a l'entrée de la turbine. Les moteurs récents admettent
une trés grande température grdce & ! 'utilisation des aubes refroidies.

Les aubes de turbine peuvemt étre refroidies par . différentes méthodes ; chacune d’elles
utilisent un fluide de refroidissement qui passe a travers l'aube afin que celle —ci garde sa
résistance.

Le refroidissement avec du quuidé est plus efficace , mais une installation de

refroidissement de ce genre dans |'aviation est tres complexe , cependant le refroidissement a

air est tres souvent utilisé car il permet une efficacité appréciable.

Ejection de 1'air

Entrée de 1'air de retroidissement

"Fig (4.1) Systéme de refroidissement a air




Chapitre4

Refroidissement des Aubes

L'air venant du compresseur est introduit dany les aubes de la turbine (rotor ou stator )

par leurs racines comme le montre la figure . En entrant dans 'aube @'air refroidit aussi le’

bord du disque de la turbine |

refroidies.

la grille d'entrée et enveloppe de la turbine sont aussi

Les critéres d'un bon refroidissement découlent des principes de fransfert de chaleur dans

une conduite . Ainsi, pour obtenir un grand échange de chaleur dans un (el systeme | il est

neécessaire de satisfaire les deux exigences suivantes :

o Unécoulement du fluide de refroidissement avec un grand nombre de Reynolds.

o Une grande surfuce de transfert.

La iz (4.2 ) montre comment | efficacité du refrowdissement évolue avec fe débit de fluide.

X
3
g 350
3
5
&, 250
Ly
Y
W
5
g 150
.
=
E 50
3
1]

Refroidissement an liquide

Refroidissement a air

Refroidissement & air

0.1 0.15

Iraction de débit dn fluide de refroidissement

Fig 4.2 Gain thermique de puissance par différents systémes de

LR 1t

refroidissement
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Chapitred Refroidissement des Aubes

La Fig (4.3 ) monire que le systéme de refroidissement @ air muni d aubes creuses
donne une faible efficacite due a la Jormation sur la surface interne de 'aube d'une couche
limite qui agit comme un isolant thermique. L insertion dailettes ou de tubes dans 1'aube
- augmente la surface de transfert et provoque la Jormation d’un écontement turbulont produit

une couche limite turbulente qui facilite le transfert de chaleur. .
Un autre inconvénient des aubes creuses est lewr fuible résistunce aux sollicitations
mécaniques et aux vibrations qui causent leur destruction.

(L) Poreuse mmb
42| (2) 23 Ailettes
38 | (1) (3) Film A
34 (2) (4) 12 Ailettes mm%
30 (3) (3) Nervure
2.6 (6) Creuse é‘:‘:\

22 (4) .
1.8 (3) A
14 //_CQ/_/'

¢ 0.04 008 0.12 0.16

Efficacité relative

Fraction de débit du fluide de refroidissement

Fig 4.3 Efficacité des systémes de refroidissement

Il existe d'autres méthodes de refroidissement a air jel le refroidissement per fitm
d'air et 'utilisation d aubes formées de maicricn poreny dqus represente feomeileur syseéme
de refroidissement. La Jigure montre efficacité de chacun des systemes de refroidissement
déja décrits. |
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Chapitre4 Refroidissement des Aubes

Comme lout systéme qui représente des avaniages dans le perfectionnement de
Pengin , le systéme de refroidissement des aubes de turbine présente également des
inconvénients fels la complexité de fabrication et la diminution des performances due a la
non participation d'une quantité d’air venant du compresseur au processus de combustion et

a la détente dans la turbine.

Nous parlons ici essentiellement du refroidissement des aubes du rotor parce que cela
est considéré comme le probléme le plus difficile. Néanmoins, il ne devrait pas étre oublié
que, avec une température élevée des gaz, I'oxydation devient un facteur limite significatif
comme le fluage, et il est donc également important de refroidir les composants soumis aux
contraintes non importantes d’une facon inaccentuée comme les aubes du stator et les
passages annulaires. Une diffusion typique de I'air de refroidissement nécessaire pour un
étage de turbine congue pour travailler @ 1500 °K se présente sous la configuration
suivante : les valeurs sont exprimées comme une fraction du flux massique de gaz d'entrée
[10].

- Parois annulaire  0.016

- Aubes du stator 0.025

- Aube de rotor 0.019
- Disque de rotor 0.005
0.065

L 'aube choisie pour notre étude est constituée d’un alliage de Nickel Ni5536

(Hastelloy X ) 0] fig(4.4) . c
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Chapitre4 Refroidissement des aubes

Fig (4.4) aube mobile de la i‘urbine

i

Llle comporte 11 orifices pour le passage de I'air de refroidissement a l'intérienr

dont les diamétres sont dornés dans le tablean ( 4.1 ).

{ Orifices Diametres(mm)
‘1 1.0795
2 1.0795
3 10795
4 4. d795
5 1.3208
4] 15494
7 1.5494
& [.5494
9 1.5494
1 .(} 1.778
/1 1778 -
Tablean (4.1)



Chapitre4 Refroidissement des Aubes

4.2 Théorie de calcul des flux de chaleur :

Vue la complexité du probléme pour 1'étude du transfert de chaleur a lintérieur de
laube , on négligera le transfert de chaleur par conduction entre les orifices ,donc on peut
considérer ces orifices comme étant un seul orifice ayant un diamétre D calculé comme
suit :

S=2%;,i=1,11 (4.1)

Avec

S=(nD*/4) (4.2)

Ce diamétre D sera utilisé dans le calcul du nombre de Reynolds a la racine de I'aube
seulement.

Dans notre étude , on va projeter la surface extérieure de I’aube , ce qui nous donnera
la forme d’une surface rectangulaire ayant un orifice de passage d’air de refroidissement
dont la surface a été calculée auparavant . Le bord d'attaque aura aussi une forme
rectangulaire , donc on va considérer 'aube comme étant une paroi sur laquelle l'air va
s’écouler des deux cotés. '

Le transfert de chaleur se fera de la maniére illustrée dans la fig (4.5).

Air chaud - 1,
Ttg by my Cp
Air froid
Fig (4.5) Ecoulement de la chaleur a travers Uaube
ENP 1998 64



Chapitred ) Refroidissement des Aubes

Pour connaitre la distribution de la température le long de la paroi interne et celle du
Sluide , on utilise les équations classiques du transfert de chaleur a travers une paroi avec
convection - conduction — convection , d'ou on aura un coefficient de transfert de chaleur
globale qui sera égal d'une certaine maniére a la somme des coefficients diis aux différents

modes de transfert de chaleur.

Le flux de chaleur qui va s’écouler & travers la paroi est égal a celui qui va étre

extrait de l'aube sur une longueur dx et qui sera égale a my CprdTiy.

On aura
} _ It, - Tt,
myCprdlty= I - 1 (4.3)
+ +
h xaxdce kxaxdx h, xaxdx
I, -T
my Cprdlty = ————"— (4.4)
+
h,xaxdx kxaxdx
Des équations (4.3) et (4.4) ona
T’f dft, f d
n It =Tt m x(,pfo_l_+§+_1_
k h, .
. : (4.5)
T dIt, f dx
TrﬁT[g_T ch oi+g
h, k

De (4.5) on aura les expressions de Tret de T, en fonction de x
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Chapitre4 i Refroidissement des Aubes

i Tt -7t
Tt (x)=Tt, ——”’ec—xf (4.6)
A [Tt -Tr,
TP(X):TIR—EX[%&—LJ (47)
avec
1
A“l e 1
—_———
hg k hf
1
B_*_l_ﬁ (4.8)
hg k
C= a X i
m,xCp, Le. b
¥ S

Les coefficients de transfert de chaleur pour I'air de refroidissement et pour le gaz

Sont donnés par les relations :

. Nug xkg
=
a
et (4.9)
Nuf xkf
hf = ~L—

ot les nombresde Nusselt sont calculés de la corrélation correspondante a un écoulement

turbulent tout le long d’une surface plane {11]
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Chapitred Refroidissement des Aubes

Nitg=0.036 Re,"® Pr'” (4.10)

et

Nity—=0.036 Ref Pr'® (4.11)

Les nombres de Reynolds pour le gaz et le fluide refroidissant sont donnés par les expressions

suivantes.
Re,=p Vea /u, (4.12)
Rey= prVyDo /1y (4.13)
p et u sont calculés a la température du film :
Tt, +T
Tt=—L—¢ (4.14)

2
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Chapitred Refroidissement des Aubes -

v

4.3 Organigramme du calcul des lempératures de la paroi et dy Sluide

\J

£y
t
i
;
: ‘:i‘
L
b
H

ﬂe les données pour le refroidissant ef 1 air chaud /
& L Lstimation de la température de la paroi et du fluide 1,15 .
!
i
;
I
4
? — b’ Lire des graphes k, 7
:
Culcul des coefficients de lransfert de chalear hg by ‘

: LCa/cut’ de Ty et 1),

Nan

T= T, +AT
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ouvl ]}< ]}1 non

I

Ty= T+ AT -

h 4

» Ecrire T,

h 4

»  Lcrire Ty
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Etages | 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11

T#(°K) 366 387.05 | 408.15 | 429.15 | 463.89 498.63‘ 53337 | 568.11 | 602.85 | 637.59 | 672.33
To(°K) | 370.04 | 390.77 | 411.43 | 432.28 | 466.53 | 501.05 | 535.45 | 569.85 | 604.42 | 63890 | 673.49
T4°K) 366 387.05 | 408.15 | 429.15 | 463.89 | 498.63 | 533.37 | 568.11 | 602.85 | 637.59 | 672.33

Tableau (5.1) Températures de la paroi et du fluide ¢ X =0m ,pour des températures de piquage
 du 17 étage au 11°™ étage du compresseur




Elages i 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11
1%(°K) 366 387.05 | 408.1 | 429.15 | 463.89 | 498.63 | 533.37 | 568.11 | 602.85 | 637.59 | 672.33
To(°K) | 377.14 | 396.45 | 417.12 | 437.57 | 472.49 | 507.11 | 541.73 | 576.20 | 610.36 | 644.87 | 679.03
TA°K) | 372.38 | 393.19 | 414.08 | 434.98 | 469.83 | 504.71 | 539.54 | 574.36 | 608.76 | 643.49 | 677.87
O(w) ‘8276. 7 | 7965.35 | 7757.78 | 7563.19 | 7754.55 | 7937.31 | 8054.81 | 8159.25 | 7715.38 1 7702.33 | 7232.30

Tableau (5.2) températures de la paroi et du fluide et la quantité de chaleur extraite @ X=0.055m ,
pour des températures de piquage du 1° étage au 11" étage du compresseur




Ftages | 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11

Te(°K) | 366 | 387.05 | 408.1 | 429.15 | 463.89 | 498.63 | 533.37 | 56811 602.85 | 637.59 672.33
T.(K) | 384.09 402.'67 12307 | 44334 | 480 513.13 | 547.83 | 5824 | 616.23 | 650.75 | 685.38
1K) | 379.92 | 399.29 | 420.03 | 440.77 | 475.52 | 510.74 | 545.65 | 580.55 | 614.62 | 649.32 | 684,14
Ofw) | 18058.3 | 15878.8 | 15476.7 | 15074.5 | 15182.7 | 15809.4 | 16031.3 | 16240.2 | 15365.5 | 15313.3 15417.5

Tableau (5.3) températures de la paroi et du Sluide et la quantité de chaleur extraite ¢ X=0.11m )
pour des températures de piquage du 1 étage au 11°™ étage du compresseur




T(K) F(N) WoMw) | WalMw) | Wew) M o ne | C(Kg/dan.h)
1204.54 | 106308 | 29.46 33.08 53.94 0.89 | 06 | 053 0.425
1500 122477 | 36.99 37 53.90 099 | 069 | 068 0.33

Tableau (5.4) Variation des performances en fonction de la température d’entrée i la turbine
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Fig (4.6) Variation de la température de la paroi et du fluide en

fonctiondela Tewm pecatuce duprquagt-
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I'ig (4.7) Variation de la température de la paroi et du fluide

en fonction de la température de piquage
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Fig (4.8) Variation de la température de la paroi et
du fluide en fonction de la température du piquage
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Chapitreb Résulfats et Discussions

| D apreés les résultats obtenus , tableaux (5.2) et (5.3), on constate que la plus grande
quantité de chaleur extraite est due au refroidissement avec un piquage du premier étage du
compresseur a basse pression, pour x=0. 055m et x=0.11m.

En pratique ,ce piquage ne peut étre possible , car la différence de température entre
une aube refroidie et une aube non refroidie sera trés élevé, ceci a été constaté lors de notre
étude dont les résultats sont les. suivants :

. Avec une température d’entrée a la turbine de !'ordre de 1200°K, la température de
l'aube refroidie atteint 380°K, alors qu 'une aube non refroidie a une température égale a
950°K. La différence de température est de 500°K, ce qui nous permet d’élever la
température d’entrée a la turbine jusqu'a 1700°K ,et exposé ainsi ['aube a une température
élevé , au détriment de ces éaractéristiques rhétallurgiques.

Le piquage utilisé en pratique est celui du dernier étage du compresseur haute
pression , avec lequel la température de I’aube atteint 680°K, donc une différence de

température de 300°K, et une élevation de la température d’entrée jusqu'a 1500°K.

Du tableau des résultats (5.4) ,on a une augmentation de toutes les performances ,sauf
la puissance calorifique qui reste constante ,puisqu ‘elle n'est pas  fonction de la
température d’entrée a la turbine. Il y aussi une réduction de la consommation spécifique de
0.42 a 0.33Kg/daN .h, ce qui veut dire une diminution de la quantité du combustible a bord de

Davion, donc un volume réduit des réservoirs de stockage et plus d’espace.
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Conclusion

Conclusion

Le niveau des températures de la paroi d'une aube de rotor de turbine refroidie par
air résulte d’un équilibre thermique . Cet équilibre est lié aux flux échangés entre les gaz
chauds et la paroi de I'aube, d’'une part , au flux échangés entre la paroi et I'air réfrigérant

d'autre part.

Pour évaluer le transfert convectif et ensuite déterminer le champ de température au
sein de I'aube, une analyse de 1'écoulement des gaz a travers l'aube a été faite. Cette analyse
nous a donnée la distribution de la température de 1'aube et celle du refroidissant sur toute la
hauteur dé ’aube. Ce qui nous a permis d’avoir la quantité de chaleur extraite de !'aube et
pouvoir trouver le meilleur compromis entre les paramétres énergétiques et constructifs des
éléments du turboréacteur en particulier de la turbine , pour les performances les plus

optimums.
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