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NOMENCLATURES

Symboles et désignations : Unités
CSP : La consommation spécifique [kg/ N.h]
Cp : La chaleur massique [J/kg. °K]
Ch : La consommation massique horaire [kg/h]

DO : Le diametre d’entrée d’air [m]

F : La poussée [N]

Fsp : La poussée spécifique [N /kg]

f : Rapport du mélange air/fuel

d : Le diamétre du trou de I’aube [mm]

H : L altitude [m]

h : Coefficient d'échange thermique [w/m2.°K]
H: L enthalpie totale [Joule]
Hie : L enthalpie totale par étage [Joule]

K : Coefficient polytropique

L : La langueur du trou de I’aube [mm]
M : Le nombre de Mach

m : Le debit total [kg/s]

me : Le debit du flux secondaire (externe) [kg/s]
mj : Le débit du flux primaire (interne) [kg/s]
mc : Le débit du carburant [ka/s]
matlhe : Le débit de refroidissement de |’aube [kag/s]
m dist : Le débit de refroidissement du distributeur [ka/s]

nlrom : Le nombre de trous par aube

naubes : Le nombre d’aubes

P : La pression statique [pascal]
Pa : La pression atmosphérique [pascal]
Pj : La pression totale [pascal]
Ptr : La puissance thermique réelle [Kw]
Pc : La puissance calorifique [Kw]

Pthem : La puissance thermodynamique [Kw]



PP: La puissance de propulsion [Kw]

Pci : pouvoir calorifique [J/Kg]
g: Le flux de chaleur [w/m2]
I : La constante des gaz [J/kg.°K]

Re : Le nombre de Reynolds
S : la section du trou de [’aube [m2]
(St) : Le nombre de Stanton

T : La température statique [K°]
Ta : La température de [’air ambiant [K°]
Ti: température totale [K°]
Tp : La température de la paroi [K°]

U : La vitesse d’entrainement [m/s]
V : La vitesse absolue [m/s]
Va: La vitesse absolue [m/s]
VL : La composante de la vitesse périphérique [m/s]
w : Le travalil [Joule]

Z . Nombre d’étages

Les lettres grecques : Unités

a: L’angle absolu
Le rapport de chaleur massique

y:
1N : Le rendement
A : Le taux de dilution
n:

La viscosité dynamique [kg/m.]
IT: Taux de détente

p: La masse volumique statique [ kg/m3]
p: La masse volumique statique [kg/m3]
pi : La masse volumique totale [kg/m3]

c. Degré de réaction
7. Le taux de compression
y: Le coefficient de charge
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Introduction générale

Introduction générale :

Dans le domaine aéronautique un moteur d’avion doit satisfaire un certain nombre
d’exigences : une grande fiabilité, une longue durée de vie, un faible poids une faible

consommation de carburant et une faible surface frontale.

L’objectif de notre travail représente dans son ensemble une contribution a I’amélioration
des performances des turboréacteurs en général et en particulier ceux du turboréacteur CF6-
80E1 par analyse de 1’écoulement du fluide dans les différentes stations constituant le

turboréacteur.

En premier lieu établir un bilan eénergétique du moteur et élaborer un programme sous
environnement Fortran qui permet d’évaluer ces performances a différentes diamétres des

trous de HPT et a différentes vitesse du fluide a ’entrée du moteur.

En deuxieéme lieu nous visons a analyser 1’effet de certains parametres de 1’écoulement a
travers le stator de la turbine haute pression sur les performances du turboréacteur. Ces
parametres sont la pression, I’angle d’incidence et le nombre de Mach a I’entrée du stator

ainsi que le taux de detente au niveau du stator.

Pour répondre a notre objectif nous avons organise le travail comme suite :

> Le premier chapitre concerne des généralités sur les turboréacteurs.

> Dans le deuxieme Chapitre nous calculons les différentes performances du turbo fan
utilisé sans refroidissement.

» Le troisieme chapitre traite les différents procédes de refroidissement de I’aube ainsi
que les contraintes que subit cette derniére.

» Dans le quatrieme chapitre nous présentons, apres calcul tous les résultats obtenus
des performances du turbo fan avec refroidissement des aubes de la turbine haute
pression, et cela avec différente valeur du diametre des trous de [I’aube.

» Dans le dernier chapitre nous présentons les differents résultats élaborés a /’aide
d’un programme de calcul des performances de CF6- 80 E1, avec ou sans
refroidissement, nous avons choisis comme langage de programmation le Fortran.

En fin, ce travail se termine par une conclusion synthétisant les principaux resultats, suivie

de perspectives.
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s Présentation de la compagnie d’Air Algérie .

1. Historique de la compagnie :

La compagnie air Algérie est une compagnie aérienne nationale. Créee en juin 1953,
elle trouve son origine en 1947, quand fut constituée la Compagnie Générale de Transport

(C.G.T.), dont le réseau était principalement orienté vers la France.

En février 1963 a la suite de 1’indépendance de 1’Algérie. Elle devient une compagnie

nationale sous la tutelle du ministére des transports.

Le 26 mars 1971 est une date historique dans la vie de la compagnie. Venant de Seattle USA
deux Boeing 727.200 arrivent a Alger doté des perfectionnements techniciens et

commerciaux.

En février 1972, arrive a Alger le Boeing 737.200.et air Algerie a été la premiere compagnie

au monde a utilisé des aéronefs jet.

Depuis I’année 1972 Air Algérie deviennent une entreprise a 100 pour100 Algérienne, mais

cette nationalisation n’a été effective et définitive qu’en 1974.

Dans les années 80, la flotte s’enrichit d’un nouveau modele d’avion : 1’ Airbus de type gros
porteurs. Ainsi le nombre d’avion est passé de 12 en 1970 a 42 en 1990, actuellement air

Algérie dispose pour le transport de passager d’avion de différent type.
2. Mission et objectif d’Air Algérie :
3. 1. Mission :

L’entreprise AIR ALGERIE est une entreprise de prestation de services dans le domaine
des transports aériens de passagers et de fret. Elle est chargée d’assurer :

v' L’exploitation des lignes aériennes intérieures et internationales en vue de garantir
les transports publics de personnes, de bagages, de fret et de courrier.
v’ L’offre des prestations de services a des fins commerciales, éducatives et

scientifiques pour des besoins de I’agriculture, de protection civile, de ['hygiene
publique, de [’action sanitaire et de transport de personne et de marchandises a la

demande.

Page 2


http://fr.wikipedia.org/wiki/Compagnie_a%C3%A9rienne

o Ml B g gl G

AIR ALGERIE "% Présentation de la compagnie

v" Dans le domaine des activités commerciales :

o la vente et ['émission de titres pour son compte ou pour le compte d’autres
compagnies de transport.
e [L’achat, ['affretement et l’affretement d’aéronefs.
e Le ravitaillement des avions.
v’ L’option, de toutes licences, tout permis de survol et toutes autorisation des états

etrangers pour [’accomplissement des Operations d’entretien et de réparation, de
révision et de toutes opérations de maintenance des équipements, soit pour son

propre compte ou des tiers dans le cadre des conventions d’assistance.

2.2. Objectifs :

Air Algérie s’est fixé comme objectif :

v' Une meilleure gestion de I’entreprise afin de fournir aux gestionnaires des
informations fiables dans les meilleurs détails impartis.

v L’amélioration de la qualité offerte a sa clientéle.

v’ Gestion du personnel.

v Formation du personnel.

v’ Présentation de I’entreprise au sein des organisations nationales et

internationales.

4. Description de I’organisme d’accueil :

4.1. Direction technique :

La direction technique est chargée d’assurer la maintenance des appareils, de leur
compagnie ou ceux qui sont confi¢ par d’autres compagnies étrangeres. Elle est organisée
et structurée pour faire face aux travaux d’entretien, de réparation et de révision des
accessoires aeronautiques.
Elle se compose de sept sous-directions, chacune d’elle est structurée en compartiment. Ces
derniers sont organisés en services. L’ensemble de I’effectif forme trois catégories :

v’ Catégorie cadre : comprend les ingénieurs, licenciés, économistes.

v’ Catégorie agent de maitrise : Comprend les techniciens supérieurs, les agents

techniques
v' contrbleurs ; Catégorie agents d’exécutions : elle englobe les spécialistes avions,

équipements électroniciens radio, ajusteurs.
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4.2. Organigramme de la direction technique :

Direction technique

\ 2 v v h 4
D/Etude et S/D D/Adjoint DT adjoint
développeme contréle production

S/D production S/D production des
atelier - "| travaux planifiés

|| Dép/Hydraulique

- S/D production
électroniaue

Dép. /Electricité

S/D production

A 4

turboorobulseur

Dép. /Avionique

_| S/D révision
moteur
S/Instruments de bord S/PA, ILS, conditionnement d’air et Dép. /Radio

régulateur

Figure.1 : Organigramme de la direction technique.

5. Description de atelier H 400 :

L’atelier révision moteur est un grand hangar, il couvre une aire 9600 m?, il possede deux
entrées (A et B).Cet atelier a pour objectif essentiel la révision des moteurs avions .Apres
une tournée au H 400, on constate ce qui suit : atelier APU, atelier électricité, atelier
équipement, magasin technique, métrologie, chambre de développement, chambre claire,
magasin outillage équipe, atelier joint et roulement, atelier Gear box, FPI (inspection au
pénetrant fluorescent), MPI (inspection au particule magnétique), atelier de nettoyage
mécanique, chaudronnerie, atelier de soudure, atelier de révision moteur JT8D, le milieu est
occupé : ATM (JT8D) MARCHALING, CF6, CFM56.
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Généralités sur le turboréacteur CHAPITRE I

I.1. Historique de la propulsion a réaction :

La propulsion a réaction est connue depuis des siecles, bien que son emploi pour
propulser des engins de transports soit relativement récent. Le premier moteur a réaction
connu est un appareil expérimental, fonctionnant avec de la vapeur. Il est mis au point vers
I’Iéme siecle av. J.-C. par le savant grec Héron d’ Alexandrie. Connu sous le nom d’«
¢olipile », I’appareil d’Héron n’a pas d’application pratique, mais démontre qu’un flux de
vapeur s’échappant vers [’arriére propulse son générateur vers I’avant. L’€olipile est
constitué d’une chambre sphérique dans laquelle la vapeur peut s’échapper par des tubes
courbés, et la réaction a la force d’échappement de la vapeur fait tourner la sphere.

La mise au point de la turbine a vapeur est attribuée a I’ingénieur italien Giovanni
Branca. En 1629, il dirige un flux de vapeur contre une roue de turbine qui, en tournant, fait
fonctionner un moulin. Le premier brevet enregistré pour une turbine a gaz est obtenu en
1791 par I’'inventeur britannique John Barber.

En 1910, sept ans apres les premiers vols effectués par les inventeurs américains
Orville et Wilbur Wright, le scientifique frangais Henri Marie Coanda congoit et construit
un biplan propulse par réaction. Cet avion, piloté par Coanda, décolle et vole au moyen de
sa propre énergie. Coanda utilise un moteur qu’il nomme moteur a réaction.

Pendant les vingt années suivantes, la turbine & gaz est davantage développée aux Etats-
Unis et en Europe. Ainsi, en 1918, on construit un turbocompresseur de suralimentation,
entrainé par une turbine a gaz d’échappement, sur des moteurs d’avion conventionnels. Au
début des annees 1930, de nombreux brevets sur des turbines a gaz sont attribués a des
ingénieurs européens. Le brevet déposé en 1930 par I’ingénieur aéronautique britannique
Frank Whittle esquisse le premier prototype moderne de la turbine a gaz. En 1935, Whittle
appligue son concept a la mise au point du turboréacteur W 1, qui effectue son premier vol
en 1941.

En 1938, 1’ingénieur aéronautique francais René Leduc expose a Paris un modéle de
statoréacteur. Un avion a réaction, congu par I’ingénieur allemand Hans Pabst von Ohain,
et qui est entrainé par un turboréacteur a flux axial, effectue son premier vol en 1939.
L’année suivante, sous la direction de I’ingénieur aéronautique américain Secundo Campini,
les Italiens mettent au point un avion actionné par un moteur a turbopropulseur avec un
compresseur entrainé par un moteur alternatif. En 1942, les Allemands mettent au point une
nouvelle version de leur chasseur Messerschmitt 262, équipe de moteurs a réaction.
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Généralités sur le turboréacteur CHAPITRE I

Utilisant un principe exposé en 1906, le pulsoréacteur est mis au point par 1’ingénieur
allemand Paul Schmidt, qui dépose son premier brevet en 1931. Le V 1, qui vole pour la
premiére fois en 1942, est actionné par un pulsoréacteur. Les premiers avions de ligne munis
de turbopropulseurs apparaissent également dans le milieu des années 1940. En 1947,
I’avion expérimental Bell X-1, actionné par une fusée a flux liquide munie de quatre
chambres, et amené jusqu’a la stratospheére dans un bombardier, est le premier appareil
supersonique embarquant un pilote. Par la suite, ’avion expérimental Douglas Skyrocket,
actionné par un réacteur en complément d’une fusée a flux liquide, franchit le mur du son a
basse altitude apres un décollage autonome.

Le premier avion de ligne a réaction, le British Comet, vole en 1952, mais son
exploitation est arrétée en 1954 aprés deux graves accidents. Aux Etats-Unis, le Boeing 707
est le premier avion de ligne a réaction. Il est testeé a partir de 1954, et les vols commerciaux
commencent en 1958.

Les importants progrés de la propulsion a réaction dans le domaine aéronautique
permettent notamment le développement des avions supersoniques, des missiles balistiques
intercontinentaux et des satellites artificiels lancés par de puissantes fusées.

1.2. Principaux types de propulseurs a réaction :

Il existe deux grands types de propulseurs a réaction selon le type d'énergie fournie par la
réaction :

1.2.1. Propulseur a réaction directe

Les propulseurs a réaction directe fournissent « directement » des gaz comprimes et de
I’énergie cinétique a partir d’une réaction chimique entre un comburant et un carburant. Ils
sont générateurs de poussée. Certains de ces propulseurs utilisent comme comburant 1’air
ambiant :

o les statoréacteurs,

e les pulsoréacteurs,

e les turboréacteurs.

D’autres, comme les moteurs fusées, utilisent leur propre comburant (Oxygeéne liquide par
exemple). Avec le carburant (hydrogene liquide ou kéroséne, par exemple), ces eléments
réactifs, appelés propergols, sont stockés dans la fusée.
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Généralités sur le turboréacteur CHAPITRE I

1.2.2. Propulseur a réaction indirecte

Les propulseurs a réaction indirecte produisent de 1’énergie mécanique « intermédiaire »
transmise par un arbre a une hélice. On transforme ainsi de 1’énergie chimique en énergie
mécanique puis en énergie cinétique. Ces moteurs sont générateurs de traction.
Ces propulseurs peuvent étre :

e des moteurs a piston classiques (avions légers (Figure 1.5)),

e des turbopropulseurs.

Figure. 1.1. Moteurs en étoile

1.3. les turboréacteurs :

L'idée du turboréacteur est née, en 1928 (Frank Whittle). Breveté en 1930. Tournant au
banc d’essai le 12 avril 1937. Parallelement, un ingénieur allemand, Hans Joachim PABST
VON OHAIN, inventait le premier turboreéacteur allemand. Son premier réacteur le HES 1,
comparable a celui de I'anglais Whittle, avait tourné au banc en septembre 1937. Le 27 ao(t
1939, une version améliorée, le HES 3B permettait le deécollage du premier avion a
turboréacteur du monde : le Heinkel He-178 expérimental.

Le turboréacteur est un systéeme de propulsion essentiellement utilisé pour les avions. La
poussee resulte de I'accélération de l'air entre I'entrée (manche a air) et la sortie (tuyére).
Elle est obtenue par la combustion d'un carburant, géneralement du kéroséne, dans lI'oxygéne
de I'air. Une partie de I'énergie produite est récupérée par une turbine et sert & comprimer
l'air a I’aide d’un compresseur, celui-Ci est relié a la turbine avec un arbre de transmission.
L’air entre dans la réaction de la combustion comme comburant.
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Généralités sur le turboréacteur CHAPITRE I

Un turboréacteur est formé d'un tube a I'intérieur duquel sont disposés, d'avant en arriere,
un compresseur a aubes comportant plusieurs étages, une chambre a combustion disposée
sur le méme axe, une turbine a gaz et une tuyere de sortie.

A la mise en marche, le compresseur est mis en mouvement par un démarreur pneumatique.
Lorsqu'il atteint la chambre de combustion a une certaine pression, le carburant liquide
(kéroséne) y est finement pulvérisé et un allumeur a étincéle électrique enflamme le
mélange. Les gaz en expansion traversent la turbine en l'actionnant, laquelle transmet son
mouvement a lI'arbre rotatif auquel est relié aussi le compresseur, ce qui assure la continuité
et I'entretien de la rotation du moteur. Les gaz se détendent ensuite derriere la turbine, ce
qui fournit la poussée du moteur.

Les turboréacteurs sont aujourd'hui largement utilisés en aviation, aussi bien civile que
militaire, subsonique ou supersonique, on distingue de déférent type de turboréacteur :

» Turboréacteurs simple flux, mono corps.

> Turboréacteurs simple flux, double corps.

» Turboréacteur simple flux, mono corps, avec PC.

> Turboréacteur double flux (turbo fan), double corps.

1.3.1.Principe de fonctionnement :

Un turboréacteur fonctionne sur le principe d'action-réaction. La variation de vitesse de l'air
entre I'entree et la sortie du réacteur crée une quantité de mouvement (dénommeée poussee)
vers l'arriere du moteur, d'ou le terme de moteur a réaction engendre le déplacement
(poussée) du moteur, donc du véhicule sur lequel il est fixé, vers l'avant. (Figure 1.2).

Pour réaliser cette différence de vitesse entre I'entrée et la sortie, le turboréacteur fonctionne
sur le méme principe qu'une hélice d'avion, a ceci pres qu'il utilise I'énergie fournie par la
combustion du kérosene pour maintenir en mouvement I'hélice et pour éjecter des gaz a
grande vitesse.

Le turboréacteur fonctionne sur le principe des turbines a gaz. A I'admission, l'air est aspiré
par la soufflante puis comprimé. Du kéroséne est ensuite injecté dans I'air au niveau de la
chambre de combustion puis enflammé, ce qui permet de fortement dilater les gaz. Ces
derniers s'échappent du turboréacteur par la tuyére qui, en raison de sa section rétrécissant,
accelere la vitesse de l'air. L'air passe au préalable par une turbine permettant d'entrainer
I'axe de turbine, qui & son tour fait tourner la soufflante, et ainsi de suite
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Figure. 1.2. Fonction des différents organes.

1. Entrée d'air et soufflante :

L'entrée d'air permet d'amener l'air ambiant dans le turboréacteur. Elle est indispensable
lorsque le turboréacteur est installé dans le fuselage, cas de nombreux avions militaires.

Dans le cas des turboréacteurs a double flux le premier étage du compresseur est remplace
par une soufflante (Figure.l.3). Constituée d'aubes de grandes dimensions, la soufflante
assure la compression initiale des gaz entrant dans le réacteur et I'entrainement des gaz du
flux secondaire a I'origine de la majeure partie de la poussée.

Figure. 1.3. La soufflante d'un CF6-80 E1.

2. Compresseur :

Afin d'améliorer les performances du moteur, les gaz entrant dans le turboréacteur sont
comprimés par un compresseur. Deux principes de compression sont utilises: la
compression centrifuge — technique pas tres utilisée depuis déebut du XXI¢ siecle — et la
compression axiale (figure 1.4).
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Figure. 1.4. compresseur.

Dans le premier cas le compresseur oblige I'air sous I'effet de la force centrifuge, a passer
dans une section de plus en plus petite ce qui comprime l'air. Dans le deuxiéme cas, le
compresseur est constitué de plusieurs étages. Un rotor force l'air dans une section de plus
en plus petite tandis qu'un stator redresse le flux pour le présenter a I'étage suivant sous la
meilleure incidence possible.

Dans le turboréacteur double-corps, le compresseur est constitué de deux ensembles
tournants, indépendants I'un de l'autre, le premier a basse pression et le second a haute
pression.

Il y’a deux types de compresseur :

2.1. Compresseur axial :

Carter extérieur

Flux d’air
entrant

<3

Redresseur T T

Sens de rotation
du rotor

Carter intérieur

Figure. 1.5. Coupe de compresseur Axial.

2.2. Compresseur centrifuge :

Rouet Diffuseur Diffuseur
radial axial

Figure. 1.6. compresseur centrifuge.
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3. Chambre de combustion :

La chambre de combustion est la partie du turboréacteur dans laquelle se fait la combustion
des gaz frais avec le carburant. Le carburant y est ainsi injecté (figure 1.8), mélangé a Il'air
fourni par le compresseur, et brilé.

Coupe d'un foyer de chambre de combustion et vue d'un injecteur (a droite)

Figure. 1.7.coupe d’un foyer de chambre de .Figure.1.8. Chambers de combustion
combustion et vue d’un injecteur
Une chambre de combustion est constituée d’un «tube a flamme » ou « foyer » en forme de
tore (généralement). Celui-ci est enfermé dans un « carter de chambre », également de forme
torique, le tout situé dans 1’axe du moteur, entre le compresseur (HP) et la turbine (HP).

4. Turbine et axe de turbine :

La turbine récupére une partie de I'énergie issue de la combustion des gaz pour le
fonctionnement de la soufflante, du compresseur et du relais d'accessoires destiné aux
énergies de servitude.

Dans les turboréacteurs double-corps, la turbine est constituée d'un ou plusieurs étages
(stator-rotor) a haute pression (HP) et d'un second (stator-rotor) a basse pression. La turbine
HP, dont les ailettes sont soumises au flux des gaz de combustion les plus chauds, est la
piece la plus compliquée sur les plans de la tenue des matériaux et de I'aérodynamique. Il
existe deux types de turbine, I'une a action et lI'autre a réaction. Dans une turbine a action, le
travail de détente ne s'effectue que dans le stator, tandis que dans une turbine a réaction,
celle-ci s'effectue a la fois dans le stator et dans le rotor.

=

Lo A > s

L] i, 3_33,,

5 6

Figure. 1.9. Réacteur simple corps simple flux
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1-Air 5-Chambre de combustion
2-Entrée d’air 7-Tuyere
3-Compresseur 6- Turbine
4-Arbre 8-Gaz brulés

Tab. 1.1.Nomenclatures du Réacteur simple corps simple flux

1.3.2.Turboréacteur double flux double corps :

Le réacteur a turbo fan est une version améliorée du turboréacteur. Seule une partie de
I’air qui pénétre dans le moteur est comprimée et ensuite détournée vers une enveloppe
exterieure. Cet air est ensuite mélangé avec les gaz tres chauds sortant de la turbine, avant
d’atteindre la tuyére. Un turbo fan a une plus grande poussée pour le décollage et
I’ascension, et une efficacité accrue, la dérivation refroidit le moteur et diminue son niveau
sonore.

Dans certain de ces réacteur, ’air dérivé n’est pas réintégré dans le réacteur, mais est
directement expulsé. Dans ce type de moteur, seul un sixiéme de 1’air utilisé passe dans
réacteur ; les cing sixiemes restant sont comprimeés uniquement dans le premier compresseur
avant étre expulsés. Des vitesses différentes de rotation sont requises pour les parties du
réacteur a haute et a basse pression. On obtient cette différence en utilisant deux
combinaisons séparées turbine-compresseur, qui fonctionnement avec deux poussees
concentrique. Deux étages de turbine a haute pression commandent les onze sections de
compresseur a haute pression montées sur I’arbre extérieure. Quatre étages de turbine
fournissent 1’énergie pour le ventilateur.

La recherche actuelle sur les turboréacteurs a simple et a double flux est consacrée pour
une grande part a I’application plus efficace des compresseurs et des turbines, a I’invention
de systeme spécifique de refroidissement a aubes qui permettraient des températures plus
¢levées a ’entrée de la turbine, et a la réduction du bruit du réacteur.
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— T[] Deuxiéme corps
"—>/ D’.euxiéme arbre \ \
\ Al (I ——y Air
Air —__U \\J@J FluX primaire
ihﬂ

TS e

ot

E Flux secondaire //
Premier corps /

(un ensemble compresseur
+ turbine)

Figure. 1.10. Réacteur double flux double corps

Corps HP (Compresseur HP+
Chambre de Combustion +Turbine HP)

Turboréacteur double-corps,
double-flux (avec nacelle)

Corps BP ( Soufflante + Compresseur
BP+ Turbine BF)

Principe de constitution d’un turboréacteur double-flux, double-corps

Figure. 1.11. principe de constitution d’un turboréacteur double-flux, double-corps.

Dans ces moteurs, les premiers étages du compresseur basse pression, souvent réduits a la
soufflante, sont de grandes dimensions pour aspirer de grandes quantités d’air. L'air pré-
comprimé par la soufflante ne passe pas intégralement par le moteur, mais une partie (le
flux froid) le contourne par sa périphérie jusqu'a la tuyere ou il est éjecté avec les gaz chauds
(flux chaud). Cela permet, pour des vitesses modérées, en dessous de Mach 1,5 environ,
d'augmenter la poussée par augmentation du débit d’air du flux secondaire et de réduire
considérablement le niveau de bruit.

La proportion d'air contournant le moteur est variable selon les moteurs. Elle est
d'autant plus élevée que le moteur est destine a voler a des vitesses faibles. Cette proportion
est exprimée par le taux de dilution. Les moteurs militaires optimisés pour le vol
supersonique peuvent atteindre un taux de dilution en dessous de 1, alors que les moteurs
civils pour avions de ligne, optimisés pour des croisieres autour de Mach 0,8, ont des taux
de dilution entre 5 et 10. De tels moteurs tirent I'essentiel de leur poussée du flux froid
(80 %), le flux chaud représentant 20 % de la poussée, et se rapprochent de turbines couplées
a des helices carénees (turbopropulseurs).
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|.4. équations fondamentales régissant le turboréacteur :

Tout systéeme de propulsion est basé sur le principe de 1’égalité de 1’action et de la
réaction .selon ce principe, toute action d’un corps sur autre s’accompagne d’une réaction
qui lui est égale et directement opposée. Pour les avions, les gaz brulés produisent une force
qui provoque une réaction sur 1’engin dite poussée, c’est cette poussée qui fait déplacer
I’avion.

Comme tout probléme de physique, la résolution d’un probléme de mécanique de fluide
passe par la définition du domaine a étudier (volume de contrdle) et le systéme d’équations
qui gouvernent ce dernier, notamment les équations de conservations suivantes :

= Equation de continuité.
= Equation de quantité de mouvement.
= Equation d’énergie.

1.4.1. L’équation de continuité
0 —
a—‘z+ V- (pU) =Sy, (1.1)

Equation (I.1) est la forme générale de I’équation de conservation de masse. Elle est valable
pour les écoulements compressibles et incompressibles. Le terme sources_ , c’est la quantité
ajouté pour la phase continue de la dispersion seconde. Dans notre cas s_ est nulle.

Pour une géométrie axisymétrique 2D, 1’équation de la continuité est donnée par

90 4 Opux  Opvr _
% o T o =0 (1.2)

=, : Estlacoordonnée axiale
= | : Estlacoordonnée radial
* u, : Estlacoordonnée axial de la vitesse

= v, : Estlacoordonnée radial de la vitesse
Pour un écoulement compressible, en regime permanent et apres simplification devient :

ou ov
s t5=0 (1.3)

1.4.2. L’équation de quantité de mouvement
Les équations de la quantité de mouvement s’écrivent de la maniére suivante :

Suivant X :

10} au oP 02U = 9%U
SHv= 24y (S +5))

U — =
oy p 0x 02x 02y

(1.4)
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1.4.3. L’équation de conservation de I’énergie .

La variation d’énergie entre I’entrée et la sortie d’un turboréacteur représente le travail
recu et la quantité de chaleur échangée. Cette variation d’énergie est égale a la variation

de:
— L’énergie interne : ((us — ue)dm)
— L’énergie cinétique : (% (V& — Vez)dm)
— L’énergie potentielle : ( g (Z s—Z e)dm)
Alors I’équation d’énergie s’écrit :
[dw]s + [dq]s = (us — ue)dm + = (V& = VAdm + g(Z; — Z)dm  (15)
Le seul travail de pression sur les surfaces (ss) et (Se)

dw = dm(P,V, — P,V,) = (‘;— - %) dm (1.6)

Avec v est le volume spécifique
Pour une transformation adiabatique dq =0

s . [Pe 1 Pg 1
D’ou : (E+EV§+gZe+ue) dm = (Z+5Vsz+ng+us)dm (1.7)
Aprés intégration on trouve : g+ %VZ + gZ +u = cte (1.8)
On définit I’enthalpie : h = u +§
D’ou : h+-V2 +gZ = Cte (1.9)

Sile gaz est parfait : h = ¢, T
Cp: Chaleur spécifique a pression constante

2
Donc: CpT + 22 = Cte = Cp [T + V—] = (Cte (1.10)
2 2Cp

2

Posant T + % =T, (température totale)
P

CpT+-V2 = CpT, = Cte (1.11)
D’apres 1’équation (I.11) on aura pour le volume de contrdle précédent :
CpTie = CpTys = The = Tis

1.4.4. lois générales d’un écoulement isentropique

; . . C
Pour un écoulement isentropique, Cp—Cy =r1 ety = C—P
\%

Alors : Cp = 2=
y—1
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D’ou :
Cp : La chaleur spécifique a volume constant.

r: La constante des gaz parfait.
Remplacant par la valeur de Cp dans 1’équation (I.11) on obtient :

T V2 T T —1 V? T
LALI SRR L =>YY—T<1+Y ><—>=Y T,

y—1 2 vy-—-1 -1 y.r. T 2 y—1
Ti ]/—1 VZ
—_ = 1 X —
T <+ 2 a?

Avec: o =,/y.r.T avec «a : lavitesse du son

On définit le nombre de Mach en un point comme étant le rapport de la vitesse de
) s . ) \%
I’écoulement sur la vitesse du son : M = -

L’équation précédente devient : % = (1 + Yz;l MZ) (1.12)
Si la transformation est réversible, on trouve : PL = Cte
TV
.
En remplacant dans (1.7), on trouve : P, = P (1 + Y%MZ)Y‘1 (1.13)

. . P . ‘ .
On a aussi la relation : = Cte (transformation réversible)

1
En remplacant dans (1.12), on trouve : p; = (1 + Y%lMZ)Y‘1 (1.14)
D’apres 1’équation de continuité et pour un écoulement unidimensionnel stationnaire, on a
I’équation : p.v.s = cte
Entre les deux sections (1) et (2) : p1.V1.S1 = p2. V2. S,

S_Z — pl'Vl — &Ml.(xl (I 15)
S1 pP2.Vy p2 My.a, .
AVeC :
1 S
o=@ e =)
o T, P2 T,
y+1
, .. S M, (T - . . .
Dou: 2t=—1 (—1)2(" g En introduisant la relation (1.12) on trouve :
S, M, \T,
y+1
S, M, 1+YT_1M% '
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L.4.5. autres formes de I’équation de conservation de débit :

Le débit d’air capté par un turboréacteur est donné par m'= p.V.S (1.17)

Ona :V=M,y.r.T et p=%

Si en remplace la vitesse v et la masse volumique p dans 1’équation (1.29) on aura :

m=-—xMJyr.T.S (1.18)
D’autre part et d’aprés les relations (I1.12) et (I-13) nous aurons :
P; T,
P = - Et T=—"—
(14X 0ag2) 7 )

En remplacant cette expression dans 1’expression du débit :

. Pr.S.M ( v )
m = X\|—
y+1 r.Tt

(1+YT_1M2)m

1
2

(1.19)

L5. performances et puissances d’un turbo Fan

= Poussées et performances :
= |La Poussee :
La poussée est le résultat de la conversion de I'énergie thermique prenant naissance dans la
chambre de combustion du moteur et se transformant en énergie cinétique lors du trajet du
flux de gaz tout au long de la tuyere.

L’expression de la poussée dépend du type de turboréacteur :

1. Pour les turboréacteurs a simple flux on a :

F =m,(vs — vp) + mv (1.20)
Avec :
= F: lapoussée en Newton (N).
= my, : Débit massique de I'air passant dans le moteur en (Kg/s).
= m,.Deébit du carburant en (kg /s).
» Vo: Vitesse de I’air a I'entrée en (m/s).
= Vi Vitesse de sortie des gaz de la tuyere (m/s).
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2. Pour tous les turboréacteurs a double flux :

F = my(v; — vp) + miy (v — vp) + mcvy (1.21)
Avec :
* my : Débit massique d’air intérieur (flux chaud) en (kg/s).
* mip: Débit massique d’air extérieur (flux froid) en (kg/s).
= my,: Débit massique de carburant en (kg /s).
= V,: vitesse d’¢jection des gaz chauds en (m/s).
= Vi : vitesse d’¢jection des gaz froids en (m/s).

s Consommation (horaire-spécifique) :

a. Consommation massique horaire (CH) :
Cette notion caractérise la consommation de carburant par heure, 1’unité utilisée est le
kilogramme par heure [Kg/h].

Cy = 3600.m, En (kg combustible/h).

b. Consommation spécifique (Csp) :
C’est une notion trés importante caractérisant un turboréacteur, par définition, c’est le
rapport de la consommation horaire sur la poussée nette du moteur.

o= [ 2] 12

+¢ Puissances d’un Turboréacteur double flux :

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

1. Puissance calorifique (Pc) :
C’est la puissance que fournit la combustion supposée parfaite du carburant injecté dan
la chambre de combustion.

Soit P¢ (pouvoir calorifique inférieure) du carburant, rappelons que Pc, est par définition, la
quantité de chaleur que dégage la combustion, parfaite d’un kilogramme de carburant.

PC == Ihc. PCI (|23)
Ou :
P.: Exprimée en watts ou k. watts
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2. Puissance de Combustion (Pyu) :
On définit aussi la puissance de combustion par :

P, = (m; +m .).Cp, .(Tt; — Tt;) (1.24)

= m; : Débit massique de I'air primaire ou appelé interne.
= m . : Débit massique du carburant.

= Cp’ : chaleur spécifiqgue moyenne.

= Tty : Température totale finale (sortie C-C)

= Tt; : Température totale initiale (entré C-C)

3. Puissance thermique théorique (Py) :
Soit Ty la température des gaz d’échappement du flux chaud, et T1g la temperature des gaz
a la sortie du carénage du flux externe.

Ptherm = Pc — [M; .Cp(T9 —Ty) + m.Cp(T1 g — Ty)] (1.25)

To : est beaucoup plus faible que dans le cas d'un simple flux et T1s en vol est trés proche
de To

4.  Puissance thermique réelle (Py) :
1, 1
Py = S m (Vs = V) + SMe (Vi = V) (1.26)

5. Puissance de propulsion (Pp) :
Nous savons que celle-ci est la fraction de puissance thermique réelle effectivement
transformée. Soit la puissance dissipée par tourbillon :

1. 1.
Pp = gm (Vo — Vo)z + Em e-(Vig— Vo)z (1.27)
Soit :

P —1'-V2—V2 1 Vi, — V3

p= zmz( 9 0)+2me ( 18 0)

1. 2 1. 2
— [Emi(V9—Vo) +§me .(Vig—Vo) ]

Soit en développant et en remplagant m, par A.m, :

PP = —Tfl i.VOZ _A.miVOZ +Tfll.V0(V9 _}\.Vl_g)
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Soit encore :

PP =_ml .Vo(Vg_ V0)+)Lml 'VO(V1.8+ Vo)
Ol:l . PP ==
F doubleflux 'VO (|33)

% Le taux de dilution :
Pour un turboréacteur a double flux le taux de dilution A est le rapport entre le débit d’air du
flux secondaire (froid) et celui du flux primaire (chaud), il est défini par :

__ débit massique du flux secondaire
débit massique du flux primaire

Donc A =" (1.28)

my

s Poussée spécifique :
C’est la poussé par unité de débit massique du gaz ¢jecté par le réacteur

Fg, = — en (N.s/kg) (1.29)

P mig+m,

Les rendements :

= Rendement thermique théorique :
C’est le rapport entre la puissance thermique théorique et la puissance calorifique

N = -2 (1.30)

Pc.':ll

= Rendement réel :
C’est le rapport de la puissance thermique réelle a la puissance calorifique

P
Nenr = 5 (1.31)

Pcal

= Rendement interne :
C’est le rapport de la puissance thermique réelle a la puissance thermique théorique

— Py (1.32)

Ptht

in

= Rendement de propulsion :
C’est le rapport de la puissance propulsive a la puissance exercée. W

P
= o (1.33)

Page 19



Généralités sur le turboréacteur CHAPITRE I

= Rendement global :
C’est le rapport du travail fournie par la machine a la chaleur qui elle a recu.

P
ng = pc:, (1.34)
Remarque Nthr = Nth-Nin €0 Mg = Nenr-Mp

1.6. Description du moteur CF6-80 E1 :

Le réacteur CF6-80 E1 de général électrique équipant 1’airbus A330-200 est un moteur
de nouvelle génération, double corps, double flux a écoulement axial a haut taux de
dilutions (5.33), construit par GENERAL ELECTRIC (GE) pour équiper les gros porteurs
Al utilise uniquement 20% de la masse d’air pour la combustion (en couleur rouge)et 80%
de cette masse passe a travers le double flux et qui sert pour la poussée et le refroidissement
du moteur (en couleur bleu).

Ce moteur est caractérise par un taux de dilution élevé par rapport aux autres moteurs.
Une faible vitesse d’éjection. Il est équipé d’un systéme tel que le circuit de carburant qui
est asservie et régulé a 1’aide d’un calculateur numérique ECU (Unit électronique de
contr6le moteur). Une des plus importantes particularités du CF6-80 E1 est qu’il est de
conception modulaire permettant le changement d’un module sans le désassemblage général
du moteur. Ainsi qu’une longue durée de vie et une grande rentabilité. (Voir figure 1.14)

Wiprs
o
/, L
v

e d

. ‘\'\\"'“'”llmn .

\
W3
II“.‘\.-

Fig. 1.12. Le moteur CF6-80E1.
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Généralités sur le turboréacteur CHAPITRE I

Le réacteur CF6-80 E1 compose de cing modules principaux : (Voir figure 1.14)

» Module fan.

» Module core.

» Module turbine haute pression.

» Module turbine basse pression.

» Module boite d’entrainement.

Le CF6-80E1 est un moteur turbo fan a double flux,

1.6.1.Caractéristiques du moteur :(Tab. I-1) :

Les dimensions principales du GTR CF6-80E1 sont :

longueur du moteur 168.41 inches (4.28 m)

hauteur de I’enveloppe 113.13 inches (2.88 m)
Longueur maximal de 11413 Inches(2.90 m)
diametre extérieur du fan 106.64 inches (1.96 m)
diametre intérieur du fan 96 inches (1.76 m)

poids a sec du moteur 11,162 Ibs (5074 kg)

centre de gravité station (STA) 218.8+/-2.0

Tab. 1.1 : caractéristiques du CF6-80E1
1.6.2- Les différents modules du moteur CF6-80E1 :

Le moteur CF6-80 E1 est composé de (05) cing principaux modules :

Module Fan Module Core
Module
Turbune (BP)

AIC ENGINE | PRESSURE | DRESSED BASIC
RATIO ENGINE

A330-200/300 | CF6-80E1 34.8:1 5080Kg(11200Lbs)

Module Boite
D'entrainement

D'accessoire . Module
Turbune (HP)

Fig. 1.13. Les différents modules du moteur.
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Généralités sur le turboréacteur CHAPITRE I

1.6.2.1.Module FAN :

Le module FAN est composé d’un étage FAN (soufflante) composé de 34 ailettes en
TITANE, fixées en queue d’aronde, d’une longueur de (812.8 mm).et de quatre étages
compresseur basse pression appelés LPC lié par un shaft a la turbine basse pression et
I’ensemble constituent un attelage basse pression N1.

Dans ce module on trouve (04) ports d’accés pour I’inspection boroscopique accéder aux
étages de compresseur basse pression.

Le module FAN pese 1553.12 kg. Et supporté par (03) roulements de types 1B, 2R. [2].

STAGE 2 BLADE
1aTY 64)

STAGE 3 BLADE
Y 76
| STAGE 4 BLADE

STAGE 1 BLADE ————
@ry 34

Y74

Fig. 1.14.a : FAN rotor

)
)
¥l
)

e
"

=

Fig. 1.14.b. FAN stator. Fig. 1.14.c. Le FAN frame.

1.6.2.2. Module core :

Ce module engendre 20% de la poussée du moteur a travers 1’air primaire.
Le module core pése 940.31 kg.il comporte les éléments suivants :

— Compresseur haute pression.
— Chambre de combustion.
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Generalités sur le turboréacteur CHAPITRE I
1.6.2.2. a. Le compresseur haute pression :

Le compresseur haute pression du moteur CF6-80 E1 se compose de (14) étages, (TAB.-2-
2-2-a), dont les cing (05) premiers étages appelés VSV, logés dans deux (02) Demis carters
liés ala HPT par un shaft et forme 1’attelage N2.

Le HPC est supporté a I’avant par le bearing 3 et a 1’arriere par le bearing 4. [13].

Fig. 1.15.a. Compresseur haute pression.

1.6.2.2.b. La chambre de combustion :

La chambre de combustion montée sur le GTR CF6-80E1est du type annulaire, dotée
de (30) injecteurs de type duplex et de deux bougies (allumeurs) a la position 3 :00 et a
5 :00.

La chambre de combustion a pour but d’assurer une bonne combustion du mélange
air/carburant.

Fig. 1.15.b. La chambre de combustion.

Sur la chambre de combustion, on trouve cing ports d’inspection boroscopique.
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Généralités sur le turboréacteur CHAPITRE I

1.6.2.3. Module turbine haute pression :

La turbine haute pression est composée de (02) deux étages, elle recoit I’énergie des gaz
chauds venant de la chambre de combustion pour entrainer le compresseur haute pression
1ié par le méme arbre N2, ce dernier entraine la boite d’entrainement des accessoires (AGB).
— Le rotor de la turbine haute pression est supporté par les roulements du méme type 4R

et 5R.

— Laturbine haute pression a une rotation de 11105 rpm qui représente 113% du régime.
Le module turbine haute pression pése 401.43 kg. [13]

ler étage du THF 2émea dtage du THF
N L
'I T.f":'\‘_E_
" Y L
il A | F
AN
e 3 ; "_\-4
- - lI." J | trety

il

le rotor du le stator du

Fig. 1.16. Module turbine haute pression

La turbine haute pression a deux (02) ports d’inspection boroscopique :

1.6.2.4. Module turbine basse pression :

La turbine basse pression est composée de (05) étages, elle utilise 1’énergie mécanique
récupéree de la turbine haute pression pour I’entrainement de 1’attelage basse pression.

La turbine basse pression tourne a 3818 rpm qui représentent 115.5% du régime
maximum.

1. Le module turbine basse pression pése 1107.69 kg.

2. La turbine basse pression a 04 ports d’accés a 1’inspection boroscopique :

les grilles rotoriques du TEp

Fig. 1.17. Module turbine basse pression
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Généralités sur le turboréacteur CHAPITRE I

L1.6.2.5. Module boite d’engrenage :
Elle est placé sur le coté gauche du moteur sur le carter entrée fan, il se compose de :

IGB : (Inlet Gear Box) préléve le mouvement de 1’attelage haute pression N2 et le transmet
vers Radial drive shaft(RDS).

RDS : (Radial drive shaft) assure la transmission radial du mouvement.

TGB : (Transfert Gear Box) transforme le mouvement radial en mouvement axial.

HDS : (Horizental drive shaft) transmet le mouvement du TGB vers I’AGB.

AGB : (Accessory Gear Box) entraine les accessoires du moteur.

Fig. 1.18. Boite d’entrainement des accessoires
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Généralités sur le turboréacteur CHAPITRE I

1.7. Les différentes stations aérodynamiques du CF6-80E1 :

Il y’a septes (07) stations aérodynamiques pour le moteur CF6-80E1 et chacune de ces
stations contient un capteur et une sonde pour déterminer la pression et la température de
chaque station :

e station O : air ambiant.

e station 1.2 : entrée d’air.

e station 1.4 : sortie FAN.

e station 2.5 : entrée compresseur haute pression.
e station 3 : sortie compresseur haute pression.

e station 49.5 : entrée turbine basse pression.

e station 5 : sortie turbine haute pression.

TATION @ STATION 1=

—— STATION ==

STATIOM 49.5

Fig. 1.19. Les stations aérodynamiques
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I

I1. Introduction :

Pour I’étude les performances du turboréacteur et le bon fonctionnement de ce dernier,
le moteur a été réparti en plusieurs stations aérodynamiques. Dans chacune des stations, des
capteurs et des sondes sont placés pour déterminer les températures et les pressions en
chaque station et en temps reel.

L’air aspiré par le réacteur sera répartie en deux écoulements gréce a la soufflante :

L’air primaire qui sera comprimé par le compresseur basse pression en suite par le
compresseur haute pression, mélange avec le carburant injecté par les injecteurs dans la
chambre de combustion, cette derniére assure la zone de mélange nécessaire et les
conditions exigées pour garantir une bonne combustion du mélange air/carburant. En fin de
combustion ; les gaz sortant avec une température élevée, vont se détendre a traves les
turbines en cédant 1’énergie nécessaire aux compresseurs et le fan .en fin de cycle ces gaz
sont éjectés dans 1’atmospheére.

L’air secondaire est utilisé pour développer la majorité de la poussée on ce détendant le
long du canal d’¢jection. Une partie sera utiliser pour le refroidissement du moteur au cours
du fonctionnement et une majorité servira lors de 1’atterrissage come freins aérodynamique.

Afin de mieux suivre 1’évolution du volume d’air a travers le moteur, on étudie toutes les
transformations subies par ce volume a chaque station du moteur.

e Station (0) Air ambiant
e Station (1.2) Entrée d’air

s Les stations du flux primaire :
e Station (2.5) Entrée compresseur haute pression.
e Station (3) Sortie compresseur haute pression.
e Diffuseur amont a la chambre de combustion.
e Lachambre de combustion.
e Station (4.9) Entrée turbine basse pression
e Station (5) Sortie turbine basse pression
e Station (9) Ejection de flux primaire

% Les stations du flux secondaire :
e Station (1.4) Sortie stator Fan
e Station (1.8) Ejection de flux secondaire
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I
11.1. Hypotheses de calcul :

Pour comprendre le fonctionnement d’un turboréacteur, il est impératif de connaitre
les lois essentielles de la physique, ce qui nécessite une étude de thermopropulsion qui fait
appel a des hypotheses et des simplifications.

Le calcul énergétique des différents constituants du turboréacteur est effectué en
régime de croisiére, I'air ambiant a des caractéristiques suivantes :

=  Température au sol : Ta = 288.15 K.

=  Pression au sol : Pa = 101325 pa

= La constante des gaz parfaits : r = 287J/kgK.

= Laconstante des gaz bralés : rg = 290.9]/kg °K.

= Rapport de chaleur spécifique des gaz parfaits: y = 1, 4.

=  Rapport de chaleur spécifique des gaz brdlés : yq = 1, 33.

= le debit massique maximal d'air de ce moeur €t de m tot = 880 Kg/s.
(Donné par le constructeur).

=  Lraltitude es égal a H = 10000m. Avec 0<H<11000m

=  Nombre de Mach : My, = 0.75 avec 0<M,<0.85

=  L’écoulement monodimensionnel suivant I’axe de rotation du turboréacteur.

=  [’écoulement en régime permanant (stationnaire).

= L’écoulement est considéré comme un gaz parfait.

= Sans action de force de volume.

=  Latuyere est supposée adaptee.

11.2. Le calcul des parametres des différentes stations :
11.2. 1. Station (0) Air ambiant :

DO = 3.03 m r =287 KgOIKm
YO - 14

o T, = 15°C = 288 K°
Cpo = 1000 ]/Kg Km P, = 1,013 bar

Pour une atmosphere réelle (polytropique) et pour une altitude située dans la troposphére,
l.e 0<H<11000m :

La température T, est donnée par la relation :

To=T,- S %H (11.2)

Pour K pris égal a 1.235, il en résulte alors que :
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I
La température statique de I’air ambiant -

T, = T, — 0.0065 H
T, = 288.15 — 0.0065. (10000) Alors T, = 223.15°K

La température totale de I’air ambiant :

T = To (1 +22= M3) Alors T, = 248.25°K (11.2)
1.235

i i T Po\1235-1
Dans la relation de poisson, on a: ?" = (?0)1235 1

K

P, =P, (1 -1 HH)E

Tsol Kr
Py = 0.264 bar

La pression totale de I’air ambiant :

Yo

Po = Py (1 +12= M3) vo-i (11.3)

PiO - 0 383 bal‘

La vitesse d’entrée de ’air est :

VO :MO W/YO.I‘.TO (”4)

Vo = 224,57 [?]

Calcul du debit d’air :

D%  T.(3,03)2
0 = LG _ 72 m?
4 4

En effet, le débit d’air capté par un turboréacteur est donnée par : m = p,.S,.V,
En remplacant les relations (11.4) et (11.6) dans I’expression du debit, on obtient :

La section d’entrée est €gale a: S, =

: P
m, =%Mo JYo.r.To.Sg  ; D’autre part, en remplagant Pj ¢ T; par leurs

expressions dans celle du débit, il s’établit que :

Pio- So.m, Yo
-1 vori X r. T,
(1 + _Y02 M(Z)) 2(vo-1) + 0

K
My = — n’10=665,84[?g] (IL. 5)
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I
Les résultats de la station (0) Air ambiant :

To T; Py Pio M, Vo m
223.15 248.25 0.264 0.383 0.75 224.57 665.84

11.2. 2. Station (1.2) Entrée d’air :
Nous avons : Tj; , = Ty = 248,25°K ; Py, = P, = 0,383 bar;yj1, = vip = 1,4
Le debit reste conservé alors :

mi; =mgo=m

Le nombre de Mach a I’entrée des compresseurs moderne est généralement de 1’ordre de
0,5.0nprend M,, =0,5.

Les caractéristiques thermodynamiques totales d’un écoulement isentropique et
compressible prouvent étre exprimées en fonction du nombre de Mach pour un fluide donné
(v12,1) par les relations suivantes :

La température statique :

— Y12~1 _ 1
Tuo =Tz (1+22=M2,) = T, = Gy T (16)

La pression statique :
Y
Y12 —1 v-1 1
P12 =P (1 + Y M%.z) = Py = v P12

(12 )

Application numérique :

Ty, = 236,42°K P,, = 0,322 bar

Le diametre du fan qui est aussi a la sortie du diffuseur est égal a 3,28m
La pression et la température totales a travers 1’entrée d’air sont conservatrices. Alors il
s’ensuit que :

_ mDi, m(3:28)2

SO = = = 8,4‘4‘ m2
4 4

Vip =M, \/v1,.1.-T,, = AN V;, =0514.287.236,42

Viz =1541 7]
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I
Les résultats de la Station (1.2) Entrée d’air :

Ti2 Ti12 P2 Pi12 M, Viz m
236.42 248.25 0.322 0.383 0.5 154.1 665.84

11.2. 3. Station (2.5) Entrée compresseur haute pression :

= Le nombre d’¢tage est égale a Z,5 = 4
. Coefficient manométrique (coefficient de Rateau) :u,s = 0,40. Pour les
compresseurs axiaux a plusieurs étages.

. Degre de reaction : 0,5 = %
. Taux de réaction : 1,5 = 2,42

" Rendement polytropique : 1 = 0,85

" Y25 = Y12 = Yo

. Taux de dilution : A = 4,24

" Le débit d’air primaire est donné par :

me . :
A=— = M = A.1y
m;
me+m;=m = (1+A).m=m Avec m=_=.m
m, = 538,78 | £ ©m;=127,06| 2
Calcul de la chaleur spécifique a la station (2.5) :
Cpas = 1163,102 + 155,139 6, , — 89,592 62, — 29,355 63, + 53,442 01, (11.7)
_ Ti1’2—1125
Avec 0, = — e (11.8)
0,, = —1,002 — Cpzs = 1001, 10 [kg’—K
Calcul de la variation d’enthalpie totale :
AH; = p.Z, 5. U2 (11.9)

Avec: U=2.V;, =21541
Alors U=3082|% = AH;=04 x 4 x (3082)°

AH; = 151,97 = AH; ~ 152K]
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Calculs des performances du CF6-80 E1

De 14, on déduit la variation d’enthalpie totale par étage AH;,

AH =2 = AHe=-- Alors AH; =38k

Z3s
Calcul de la variation température totale :
AH; =W, 5 = sz.s(Tiz.s — Ti12)

AH;
T - 1
i2.5 sz.s

+ Ti1 2 = Ti»5 =400,08°K

Le rendement isentropique s’exprime par :

C Y2s— 1001,1.248,25 14-1

p2.5 .Tjq Y2.5 — L ’ ;

n. = —-==I7T —_ | —_— Z 4.2 1,4 — |
1S AH; ( 2.5 ) 152 .103 (( ! )

Nis = 0,47

La pression totale se calcule comme suit :

= Ps =15 X Py,

Pi2.5 :0, 926 bar

La température statique s’obtient comme suit :

T2 Sis Y2.5-1 Yo 5-1
T = (Tp5) Y25 = Tysis = Tip. (T25) Y25
1.2

T2.5iS = 304‘, 13 °K

La temperature statique :

_ Tys5is—T1.2 = T,e=T,, + Ty5is—T12

'r].
1S Ta5-T12 Nis

T, s = 380,48 °K

Le nombre de Mach :
_ Tizs 2 . 400,06 2 B
Mzs = \/(Tz.s 1) “Yas-1 \/(380,48 1) "14-1 = M;5=0,51

La pression statique :
Ps = Pas - - V25 =  P;5=0,775bar

¥2.5-1y2 |¥25-1
e CH

CHAPITRE 11

(11.10)
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I

La vitesse :

Vo5 = Mys4/V25-I-Tos =

Vas =199.41 | 2|

Calcul du coefficient polytropique :

LS Np —— 0,85 —=
k-1 -1 1,4—1
np =3 =K=—vF— = AN K= " =15
y—1 Mp v—1 0,85 o 1
Les résultats de la station (2.5) Entrée compresseur haute pression :
Ty Tizs Py 5 Piz 5 M;s Vs m ;
380.48 400.08 0.775 0.926 0.51 199.41 127.06

11.2. 4. Station (3) Sortie compresseur haute pression :

3 = 14,1
uz = 0,4

Zg == 14
Nis = 0'9
La pression totale :

Pis

Pizs
AN P; = 14,1.0,926

T3 = = P35 = 13. P35

= P;3 = 13,05 bar

Calcul de la chaleur spécifique :
Cps = 1163,102 + 155,139 6, 5 — 89,592 85 5 — 29,355 63 5 + 53,442 63 5

0, = —0,828 = Cp3 = 1015,01 [kg’—K
Calcul de I’exposant adiabatique

Cp3
Cp3 —Tr

= y;=1,39

Calcul de la variation d’enthalpie totale :

AH, = w.Z;.U?  Avec U=2.V,c=2.199.41

Alors U =398,82| =] = AH, =04 x 14 x (398.82)2

AH; = 890,721 K]

m.
538.78
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I

De 1a, on déduit la variation d’enthalpie totale par étage AH;,

AH; 890.721
AHie = — = AHie ==
Z3 14

Alors  AH;, = 63,623 kj ~ 64 kj

Calcul de la température totale :

Y3—1
Tiz = Tiz s [1 + n—115<‘t Yz — 1)] = T;3 = 889,56 °K

Calcul de la température statique :

T; = —T3ii]__T2'5 + Ty s
° Y3—1 13,9-1
Avec T =Ty c(t3) V3 = T;is = 380.48 X (14,1) 130
T3is = 799.42 °K = T3 = 845,97 °K

Calcul du nombre de Mach :

Ms = \/(Tr_lj B 1) 'y32—1 - \/(giz}iz B 1) X 1,32—1 = M;=0,51

Calcul de La pression statique :

P. -1 Y3 1
B (1421 t) 5 o =y
P, 2

= P3 = 10,94 bars

Les résultats de la station (3) Sortie compresseur haute pression :

T T; P; Pi3 M; V3
845.94 889.56 10.94 13.25 0.51 296.28
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I
11.2. 5. Diffuseur amont a la chambre de combustion :
Tz = Tiq = 889.56°K
oq = 0,98 V4 =120 m/s

Calcul de la nouvelle valeur de la chaleur spécifique :

Cpq = 1163,102 + 155,139 6; — 89,592 0% — 29,355 03 + 53,442 03

__ Tj3—1125 —
0, ="% = 0;=-0,269 = Cpz = 1115, 74[k |
Le coefficient adiabatique :
Cpg
= == - 1, 35
Yd Coq — T Ya
La temperature statique :
1 V3
Ty = 883.11°K
Calcul du nombre de Mach :
T Yd 1 Tiq 2 —
=14 Md=>1v1d_\/(5—1)><Yd_1 = My = 0,20
My = 0,20
Calcul de la pression totale :
Pld
0q = 5~ = Bq = 0q X P;3
P13
Application numérique = Piq = 12,79 bars
Calcul de la pression statique :
P, -1 Yd 1
Pld (1+y > Mﬁ)yd-l = Py = Py X =
d (1 n Yd2-1 M(zl) Ya-1
Application numérique : Py = 12,79 X : T3
(142272 (0,20)2) 1341
P; = 12,45 bars
Les résultats de la station (0) Air ambiant :
Tq Tia Py Piq My Cp3
883.11 889.56 12.45 12.79 0.20 1115.74
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I
11.2. 6. La chambre de combustion :

Nee = 0,98 m; = 127,06 [%
m. = 2,74 T, = 1439,76 °K
Calcul de la nouvelle valeur de la chaleur spécifique :

Cpsc = 1163,102 + 155,139 8. — 89,592 02, — 29,355 03, + 53,442 0%,

Tmax — 1125 j
Bsc = 37t = 0, = 0,360 = Cpge = 1206'87[kg. R
Alors le coefficient adiabatique s’€crit
CF’sc
= = = 1, 31
YSC CPSC —r YSC

L’¢équation d’énergie appliquée a la chambre de combustion est donné par :
Hig + Nee Pei = (1 + HHisgc
25 25
C8H18 + 7(02 + 3,76N2) - 8C02 + 7(3,76)N2 + 9H20

Calcul du dosage steechiométrique -

_ m(CgHyg) m(CgHyg)
st = 25 . 25
7m(a1r) 7m(m(02) + 3,76m(N,))

Application numérique :

b 2(96 + 18)
St 25(32 + 3,76 x 28)

= F,, = 0,0664

Rapport de mélange air/fuel :

= f=0.0165

La temperature totale :

fr|CC Pci Ttd

Tice = +
B Cpsc(1+H (14D

= T, = 1460.40 °K

Calcul du nombre de Mach :

Tisc

=1+ M = MSC=\/(T“C—1)>< 2 = M, =0,30

sc Tsc Ysc—1
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I

Alors Vi. = Mg/ .. Tse = Vi = 0,30/1,31.287.1460.4
m
Voo = 222.30 | 7|
Calcul de la pression statique :

1+ vq4.M3
Psc = Pd m . Psc = 11.73 bars

Calcul de la pression totale :

-1 Ysc
Pisc = Ps¢ X (1 + YSCZ Mgc) Ysc~1

= Pijsc = 12.43 bars

Les résultats de la chambre de combustion :

Tsc Tisc Psc Pisc Msc Vsc
1439.76 1624.84 6.29 10.48 0.91 711.25

11.2. 7. Station (4.9) Entrée turbine basse pression :
La température d’¢jection des gaz chauds : EGT = 960°C = 1233,15°K

Le coefficient de charge de la turbine : ¥ = —1,3

Calcul de la chaleur spécifique :

Cpao = 1292,626 + 204,786 0, 5 — 99,475 02, — 17,65 03 4 + 39,359 0%,

EGT-1125 _1233,15-1125

64_9 = —875 — A. N eSC 875
j
040 =0,124 = Cpygg = 1316,39[
49 P4.9 kg. °K
Alors le coefficient adiabatique s’écrit
Cpag 1180.92
= e =
Y49 = Coro — T Y49 = 1180.92 — 287
Y49 = 1,28
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I

Calcul du travalil :
m j

Wyomij+mo)=m; xW; = W4.9=(m__|_—m)><
1 C

Ws

W4.9 = 816,255 Ki

Taux de détente :

Y4.9

Tisc Y49-1
I1= ( ) =IM=2,16
Tia0

Calcul de la pression totale :

Fisc = Piyo = %

IT =

Pisg

= Pi4.9 == 5, 75baI‘S

Calcul la variation d’enthalpie totale -

AH; = Cpao(Tigo — Tise) = AH; = 1316.39(1233,15 — 1460.4)

AH; = —299.15 Kj
La vitesse périphérique :

AH; \/—462,55 x 103

U U = 360.65 [ m]
= = ﬁ — . J—
U Zas 13 %2 s
La vitesse :
U 360.64
Vig=5 = V=22 = V5 =180.32 | 7]

La température statique :

1 Vio
2Cpas

Ty = Tiso — = Ty9 =1220.80°K

Calcul du nombre de Mach :

T; -1 T; 2 1233,15 2
14.9:1+Y4.9 M29$M49=\/( 14.9_1)>< :\/( —1))(

T4,_9 2 ) ) T4_9 Y4_9—1 1220.80 1,28—1

M, = 0,27
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I

Calcul de la pression statique :

P. -1 Y4.9 1
1;4.9 = (1 + Y4-.92 MZ‘)) Yao~l = P4.9 = Pi4.9 X 1 Y4.9
4.9 (1 + Y—4';_ M£9) Ya9-1

P,9 = 5.49 bars

Les résultats de la station (4.9) Entrée turbine basse pression :

Ty Tis 0 Pyo Pis o M,, Vio W,
1211.86 1233.15 3.89 4.16 0.33 224.23 816

11.2. 8. Station (5) Sortie turbine basse pression :

Z: =5 T = 960,94°K
U=-13

Calcul de la chaleur spécifique :

Cps = 1292,626 + 204,786 65 — 99,475 0% — 17,65 03 + 39,359 63

Tijs—1125

0. =
5 875

= 0,,=—0,187 = Cps = 1251,01 [ﬁ]

Alors le coefficient adiabatique s’écrit

Vs = Ces = ys=1,30
CPS —Tr
Calcul du travail total :
Wis(m;+m) =m; X W5 = W5 = AHj5 = m X AHj; 5

Wis = —185,99 Kj ~ —186Kj

Calcul le travail de I’étage :

AH,. 186
AHie = Wie5 = Z5 = A.N AHie = —

AH;, = —37,2Kj
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La vitesse périphérique :

| Wis
U= [ (11.12)
u= [Bs oy 160 16[9]
Y. Zs , S

Calcul de la température statique :

1VZ 1 V2
T15=T5 +§C_ = T5:T15——X— . T5=94‘3,54‘°K
P5

Calcul du nombre de Mach :

E=1_|_Y5_1 ME =>M5=\/(E—1)x 2 = M5=O,35
Ts 2

Taux de détente :

Ys 1,34

I (Ti4.9>V5‘1 AN I (1233,15>—1,34-1 2o
= = A. = (— _
T 960.94 :

Calcul de la pression totale :

P, P,
M= 14.9 — Pis — ﬁ
P
4.16
Pc = 267 = P;s = 1,94 bars

Calcul de la pression statique :

= P; = 1,79bar

P. -1 Y5
£:<1+LM§>Y5_1 ﬁpsz PiSX
P, 2

Les résultats de la station (5) Sortie turbine basse pression :

Ts T; Ps P;s M; Ws
940.94 960.94 1.44 1.56 0.35 -186
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11.2. 9. Station (9) Ejection de flux primaire :
My =1 Tio = Tis = 960.94°K
Pg = PO = 0,264 baI'

Calcul de la pression totale :

Yo — 1 5 Yi1.8
Po = Py X (1 + > M9> v1.8-1 = P;g = 0,499 bars

Calcul de la Température statique :
1

Tg = T‘9 X — === Tg = 800, 78°K
1 (1 + 1 L Mg)
La vitesse :
Vo = Mo/yo.T. Ty = Vo =567,23 | =]

Les résultats de la station (9) Ejection de flux primaire :

Ty T; Py P9 My \')
800.78 960.94 0.264 0.499 1 567.23

11.2.10. Station (1.4) Sortie stator Fan :

nm, = 538,78 [g , Taux de compression du fan: t;, = 1,19
S

Z14=1 Cpyy =Cpys =1001,1 [kg]_oK] y Y14 = Y25 = 1,4

La pression totale :

Pi14

Ti0 = = P14 =T10 P12 = Pj;4 = 0,456 bar

Pi12

La vitesse périphérique :

m
U=2V,= AN U=215411 = U = 308,22 [?]
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La variation d’enthalpie
AH; = n.Z;,.U? = AN = AH; = 38kj

AH;
AH; = Cp1.4(Tiz4 — Tiz2) = T4 = ﬁ t+ T2 = T =286,2°K
4

Calcul du rendement isentropique :

C LT Y1.4-1
Nis = M((TM) vi4 — 1) = n;s =0,33
AH;
Calcul de la température statique :
Y1.4—1
Tiais = Tz X (Ty4) Y14 = Tj4is = 248,46°K
T1.4-iS_T1.2
T1.4 = —-=4 T1.2 e T14 = 272, 42 °K

is

Calcul du nombre de Mach :

= A.N M1.4 = O, 49

Calcul de la pression statique :

Y1.4

(]_ + Yl“;—_l Mf4) Y1.4-1

P -1 Y1.4 1
14 _ (1 + LEE. M%A.) viaml = Py, = PB4 X
P14 2

P1_4_ = 0, 385bar

La vitesse :

Vig =M 4/V14.0.Tia = V14 =162,25 [?]

Les résultats de la station (1.4) Sortie stator Fan :

T1.4 Ti1.4 P1.4 Pi1.4 M1.4 V1.4
272.42 286.2 0.385 0.456 0.49 162.25
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11.2.11. Station (1.8) Ejection de flux secondaire :
P1.8 = PO = 0,264‘ baI‘ Ti1.8 = Ti1.4- = 286,20K
Mg =1

Calcul de la pression totale :

Y18

-1
Pi1g =P g X (1 + Y1'82 M%.s) Y1g~1

14-1 g
Pyg = 0,264 X (1 2= (1)2> e

P;g = 0,5 bars

Calcul de La température statique :

Ti1g Yig— 1 1
—=1+—= M2, = T g = Tiig X
T, o > 1.8 1.8 i1.8 1+ yl%—l M%.s

Application numérique :

1
14—1
2

T1.8 = 286,2 X

- T1.8 == 238,50K
1+

X (1)?

La vitesse :

Vig = M1.8\/ Y1g-1-Tig

Vig = 1x+/1.4.287.238,5

V, s = 309,56 [?]

Les résultats de la station (1.8) Ejection de flux secondaire :

Tig Ti1s Pig Pi1g M, Visg
238.5 960.94 0.264 0.5 1 309.56
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I

11.3. Poussees et performances des stations :

Apreés le calcul des différents paramétres des stations, maintenant nous allons procéder aux
calculs des performances.

La Poussée :
F = m.(vyg — Vvp) + m,(vg — Vp) + N Vg (11.13)

F = 538,78 x (309,56 — 224,57) + 127,06 x (567,23 — 224,57) + 2,74 X 567,23
F = 90883,502 N

Poussée specifique :
C’est la poussé¢ par unité de débit massique du gaz ¢jecté par le réacteur

Fs, =——  En [N.s/kg] (11.14)

Me+M

90883.502

Fo — S
SP T 538.78+2,74 '

= Fsp = 167,83 [N. -]
Consommation (horaire_ spécifique) :
a. Consommation massique horaire (CH) :

Cy =3600.m,  En (kg combustible/h).
kg
Cqy =3600x%2,74 = Cy=9864 [F

b. Consommation speécifique (Csp) :

_CH [kg 11.15

CSP T F [h.N] ( )
9864 _ kg
P = Sosea Csp = 0,109 [N.h
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Calculs des performances du CF6-80 E1 CHAPITRE I
¢ Puissances d’un Turboréacteur double flux .

1. Puissance calorifique (Pc) :
PC == Iilc. PCI (”16)
Pc = 2,74 X 44.10° = P, =120560 Kw

2. Puissance de Combustion (Py) :

On définit aussi la puissance de combustion par :

P, = (m; +m ).Cp, .(Tt; — Tt;) (11.17)

3. Puissance thermique théorique : (P)
Piherm = Pc — [m ;. Cp(Tg — Tp) + m . Cp(Ty g — Tp)] (1.18)

Paerm = 120560 — [127,06 x 1 x (800,78 — 223,15) + 538,78 X 1 X
(238,5 — 223,15)]

Poorm = 38896,1 Kw

4, Puissance thermique réelle : (Pir)

Ptr=§mi(v.§—vg)+%ﬁ1e.(vfa—vg) (11.19)

1
P = 5 X [127,06 x ((567,23)” = (224,57)°) + 538,78 x ((309,56)° — (224,57)*)]

P, = 29465,99 kw

5. Puissance de propulsion : (Pp)

Pp = F goublefiux - Vo (11.20)

Pp = 90884 x 224,57 = Pp = 20409,819 kw
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Les rendements :

= Rendement thermique théorique :

P
D’apres la formule (1.12) nous avons: 1y = Pth‘
cal
38896.1
Mth = 505560 Nt = 0,32
» Rendement réel :
P
D’aprés la formule (1.13) nous avons : Mgy = 5
cal
29465.99
» Rendement interne :
P
D’apres la formule (1.14) nous avons . 1, = P“‘r
tht
29465.99
Nin = Sgg061 Nin = 0,76
» Rendement de propulsion :
D’aprés la formule (1.15) nous avons : np = PP"
thy
20409.819
> = Zo465.99 np = 0,6927
= Rendement global :
D’aprés la formule (1.16) nous avons : Ng = PPP
cal
20409.819
Ng = 120560 Ng = 0,16929
Conclusion :

L’étude thermodynamique du turboréacteur nous a permis, malgré toutes les
difficultés rencontrées, de bien évaluer nos connaissances dans ce vaste domaine de la
mécanique de propulsion par D’application des différentes lois agissant sur les
transformations dans chaque partie du turboréacteur qui sont considérées comme
indépendantes 1’une de 1’autre.
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Refroidissement des aubes CHAPITRE III

Introduction :

Les turbines fonctionnent de nos jours sous des conditions de température de plus en plus
élevée venant des chambres de combustion. Ces valeurs élevées de températures dépassent
souvent la limite thermique admissible par les matériaux couramment utilises.

Les températures imposées aux aubes des premiers etages de turbines sont généralement
tres elevées, celles-ci exposent ces derniéres a des effets thermiques néfastes poussant les
constructeurs continuellement a améliorer les techniques de refroidissement des aubes. 1l
est vrai qu’en augmentant la température des gaz a I’entrée des turbines, on augmente le
rendement, les performances des machines et on améliore aussi la puissance et la
consommation en carburant avec une réduction sensible des gaz polluants. Ainsi, la
tendance géenérale actuelle des constructeurs est la conception de machines fonctionnant a
des températures d’entrée de plus en plus élevées. Ceci a conduit par conséquent, a la
recherche permanente de nouveaux matériaux a résistance thermique élevée et ameliorer
sans cesse, les techniques de refroidissement. Cette tache se trouve conditionnée par une
bonne et profonde comprehension du phénomene de transfert de chaleur dans les aubes de
turbines.

Le présent chapitre s’intéresse au refroidissement des aubes de la turbine HP ; ces dernieres
font partie des composants les plus exposés a ces effets thermiques. Leur protection
nécessite 1’application d’un refroidissement efficace et continu. Parmi toutes les méthodes
de refroidissement qui existent aujourd'hui, tant dans les moteurs aéronautiques que dans les
turbines a gaz stationnaires, les constructeurs emploient la technique du refroidissement
interne par convection forcée, qui continue toujours a avoir un intérét certain, méme s’il
s’agit historiquement de I’approche la plus ancienne.

I11.1. Historigue sur le systeme de refroidissement :

Durant les trente dernieres années l'aviation militaire et civile s'est orientée vers
I'utilisation des turboréacteurs avec soufflante travaillants a haute température.
Pour un turboréacteur simple flux ou double flux, I'augmentation de la température des gaz
a I'entrée turbine va toujours produire une augmentation de poussée spécifique. Cependant
comme la température entrée turbine augmente la durée de vie des aubes diminue. Pour y
remédier a cela il faut :
= Améliorer les propriétés des matériaux.

= Refroidir les aubes.
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Avant la seconde guerre mondiale, I'efficacité des compresseurs et des turbines était
modeste, car les températures que pouvaient supporté les turbines ne dépassaient guere
400°C donc les résultats en bilan économique ne pouvaient étre que marginaux.

Mais la métallurgie continuait a progresser et au début de la seconde guerre mondiale
naissait un nouveau type de propulseur aéronautique. La propulsion proprement dite n'est
pas dissociée (hélice et moteur). C'est le méme fluide qui réalise le cycle thermique
générateur d'énergie et la propulsion par I'accroissement de sa quantité de mouvement.

En 1960 un changement notable au niveau de l'augmentation de la température entree
turbine a été réalisé par ROLLS ROYCE. C'est donc I'apparition des moteurs CONWAY
qui a marqué le début d’une nouvelle ¢re dans l'aviation avec le refroidissement des aubes
turbine.

Cette nouvelle technologie a permis l'augmentation de la poussée spécifique autorisant
ainsi les vols a deux et trois fois la vitesse du son.

En 1970 les températures obtenues a I'entrée turbine atteignaient 1150°C permirent le vol
MACH 2 (AVION CONCORDE).

Il est connu que la puissance de la turbine dépend de la tempeérature des gaz a I'entrée de
celle-ci. Ainsi pour augmenter la puissance les lois thermodynamiques ont conduit a
rechercher une température entrée turbine la plus élevée possible.

Le niveau de température est cependant limité, a durée de vie donnée par la technologie
disponible. Un volume important de travaux de recherche est donc a réaliser dans le but de
repousser les barriéres technologiques.
Les matériaux utilisés doivent supporter a la fois :

1. Les températures élevées.

2. Les contraintes (mécaniques, thermiques, chimiques).

Les alliages réfractaires trés spécifiques et des procédés trés pointus (métallurgie des
poudres pour les disques, coulée microcristalline pour les aubes) sont ainsi mis au point.
L'efficacité des circuits de refroidissement doit étre maximale car un prélevement sur le
cycle de l'air nécessaire s'accompagne d'une perte de rendement global, c'est la encore un
domaine de prédilection pour I'aérodynamique et ses méthodes de simulation numerique.

Les parties du turboréacteur qui ont recu un intérét particulier par le refroidissement sont
les aubes de turbines. Celles-ci peuvent étre refroidies par différentes methodes, chacune
d'elle utilise un fluide de refroidissement qui passe a travers I'aube afin que celle-ci garde
sa résistance.

Le refroidissement avec du liquide est plus efficace mais une installation de refroidissement
de ce genre dans l'aviation est trés complexe. Cependant le refroidissement par air est trés
souvent utilisé car il permet une efficacité appreciable.
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L'air venant du compresseur est introduit dans les aubes de turbine par leurs racines. En
entrant dans l'aube l'air refroidit aussi le bord du disque de la turbine, la grille d'entrée et
I'enveloppe de la turbine est aussi refroidie.

Les criteres d'un bon refroidissement découlent des principes de transfert de chaleur dans
une conduite fermée. Par conséquent pour obtenir un grand échange de chaleur dans de tels
systemes il est nécessaire de satisfaire les deux exigences suivantes :

1. Un écoulement du fluide de refroidissement bien étudié.

2. Une grande surface de transfert.

[11.2. Généralités sur le systeme de refroidissement :

La recherche de rendements plus élevés pour les moteurs d'avion a provoqué
I'augmentation de la température des gaz a I'entrée turbine. Dans ces conditions les aubages
de turbines doivent étre refroidies pour garder leur intégrité et atteindre les objectifs de
durée de vie.

Grace aux développements des équations de transfert de chaleur, des nouvelles techniques
furent appliquées dans le domaine aéronautique. Il est clair que la tendance principale pour
I'amélioration du rendement thermique d'un turboréacteur est l'augmentation de la
température entrée turbine. Dans ces conditions un systeme de refroidissement est décisif
pour la fiabilité de la turbine, or ceci est déterminé par des méthodes correctes de calcul des
échanges thermiques qui ont pour objet I'étude de la propagation de la chaleur.

Le désir d'obtenir une grande poussée par unité de débit d'air exige une augmentation
sensible de la température entrée turbine, si cette augmentation est accompagnée d'une
augmentation de taux de compression du compresseur, alors on aura une amélioration de la
consommation du combustible.

Le fonctionnement a haute température a I'entrée de la turbine permet :

= De réduire pour une pousseée donnee, les dimensions et le poids du moteur.

= D'augmenter le rayon d'action de I'avion.

L'utilisation de matériaux plus réesistants aux sollicitations thermiques a engendré une
légere augmentation de température a I'entrée turbine, les engins récents admettent une trés
grande température grace a l'utilisation des aubes refroidies. Cependant la résistance
mécanique du matériau a haute température est un facteur limitatif pour une telle
augmentation.

Pour parer a une telle éventuelle destruction de la turbine, les constructeurs ont eu recours
a des aubes creuses refroidies par circulation d'air. Un tel systéeme reste trés efficace si
on dispose a volonté d'excellents alliages du fait qu'il permet d'accroitre la temperature
entrée turbine.
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111.3. Description d’aube:

La figure 3.1 montre les différentes sections de 1’aube et la répartition des trous.
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Figure I11.1. Les différentes sections de I’aube

I11.4. Parametres influencant la conception d’aubes refroidies par air

Pour concevoir une aube refroidie par air, différents facteurs doivent étre pris
en consideration pour avoir un produit fini satisfaisant. Ces facteurs sont :

L'aérodynamique de l'aube.
Le choix du fluide réfrigérant.
Les conditions d'approvisionnement du fluide réfrigérant.

La configuration géométrique des fentes de refroidissement.
Les propriétés des matériaux.
Les contraintes sur l'aube.

o0k whNE
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111.5. Aérodynamique de I’aube

L'aérodynamique est la discipline fondamentale qui régit la conception des turbines.
Les écoulements internes y sont en effet tres complexes, visqueux et turbulents.

L'aérodynamique de la turbine affecte le refroidissement des aubes en trois points
principaux :
1. Elle definit la forme du profil sur laquelle la configuration du refroidissement est
réalisée.
2. Elle fixe le coefficient de transfert de chaleur extérieur et sa distribution.
3. Elle fixe le niveau de température relative a I'aube du rotor.

Le transfert de chaleur des gaz a l'aube autour de son profil est déterminé par son
coefficient de transfert (la quantité de chaleur transférée par unité de surface par unité de
temps pat unité de différence de température entre le gaz et la surface) ce dernier varie autour
du profil de l'aube.

Les valeurs importantes du coefficient de transfert se trouvent sur le bord d'attaque ou la
couche limite est mince et laminaire. En développant la couche limite autour de I'aube le
coefficient de transfert diminue en passant par le régime transitoire et augmente a nouveau
au régime turbulent.

Un facteur trés important pour le refroidissement de I'aube apparait du fait que les aubes
tournent. A cause de cette rotation la température des aubes est quelque peu inférieure a la
température totale des gaz relative a I'aube de la turbine.

111.6. Choix du matériau d’aube :

= Lessuperalliages

On désigne par superalliages une catégorie de matériaux réfractaires présentant un
ensemble de propriétés mécaniques et physique a haute température, les rendant aptes a la
fabrication des pieces de turbomoteur, d'engins spéciaux et méme des avions supersonigues.
Le domaine de température d'utilisation de ces alliages commence vers 600°C.

Plusieurs classes de superalliages existent de nos jours, cependant la classe la plus utilisée
et le plus important a priori dans la construction des turbines a gaz est celle a base de nickel.
En effet le nickel comme élément de base présente un intérét particulier puisqu'il présente
d'excellentes propriétés de plasticité et de résistance a chaud.

En fait employé seul le nickel n'est pas satisfaisant parce qu'il ne possede pas les
propriétés requises pour un superalliage par conséquent il est toujours additionné a d'autres
éléments d'addition qui permettent donc d'acquerir ces propriétes :
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Une bonne résistance au fluage.

Une bonne résistance a la corrosion.

Une bonne résistance a I'oxydation.

Une bonne résistance a la fatigue thermique.
Une bonne résistance aux chocs thermiques.
Une absence de fragilité excessive.

Une densité relativement faible.

l11.7. Contraintes d’aube :

En concevant une aube refroidie pour un moteur aérien le systeme de refroidissement
doit satisfaire des criteres de conception qui sont dictés par trois contraintes et qui sont :

a. Le fluage.

b. La fatigue thermique.

c. L'oxydation et la corrosion.
Les trois contraintes sont dependantes de la température ou de la différence de température
quoique d'autres facteurs comme la géométrie de I'aube et les contraintes soient toutes aussi
Importantes.

a. Le fluage :

C'est un arrangement cristallin au sein du matériau entrainant une déformation résiduelle
sous l'effet simultané de la température, de I'effort et leur temps d'application. Un fluage
excessif peut amener la rupture du métal. C'est donc le matériau des aubes qui impose
d'abaisser la température des gaz de combustion par dilution.

L'obtention de températures élevées peut étre obtenue par les deux moyens suivants :

e Refroidir les aubes.
e Améliorer les matériaux.
Bien souvent les deux actions sont menées de front.

b. Reésistance a la fatigue thermique :

La fatigue thermique est définie comme étant la fissure du matériau causée par
I'intermittence de refroidissements et de réchauffements répétés qui induisent des efforts
thermiques internes périodiques. En plus des sollicitations causées par des charges
mécaniques externes contribuent a la rupture par la fatigue thermique.

Chaque cycle de fatigue thermique est une combinaison complexe de changements de
sollicitations, déformations, températures et propriétés des matériaux. Dans un
turboréacteur l'aube de turbine est exposée a une température des gaz variable qui induit
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une variation de température du metal. La presence de trous de refroidissement et la
variation du coefficient de transfert de chaleur autour de I'aube donne naissance a une
distribution non uniforme de la température dans la section de lI'aube. Ces non uniformités
de la température cause des contraintes de traction et de compression thermique. La
magnitude des contraintes thermiques dépend de la différence de température et des
propriétés des matériaux.

c. L’oxydation et la corrosion :

C'est un critere relativement simple qui peut-étre délicat a satisfaire. Prévenir des niveaux
excessifs d'oxydation requiére qu'aucune partie de la surface de I'aube ne doive dépasser
une certaine température limite a n'importe quel instant. Cette température est fonction du
revétement anticorrosion utilisé.

La corrosion a haute température est définie comme étant une attaque accélérée a effets
catastrophiques des superalliages engendrée par les composants des gaz chauds de
combustion. Le phénomeéne est particulierement aigu dans des températures de 760 a
1000°C et affecte principalement les turbines a gaz.

Généralement pour les matériaux et revétements utilisés pour les aubes de turbines la
température limite est comprise entre 1027 et 1057°c. Dans certains cas la corrosion est
aggravée par le milieu ou opére la turbine qui peut-étre pollué par les composants de sulfure
et chlorine.

Dans ces deux cas il peut y avoir de la corrosion a des temperatures aussi basses que
797°C.Le facteur prépondérant a cette attaque est la condensation des produits alcalins
notamment « Na,SO4 » qui provient de différentes sources :

- Absorption de sel dans un environnement marin.

- Formation de Na,SOa pendant la phase combustion d'un carburant de soufre associé
au sodium comme élément contaminant d'origine extérieure.

- Il est clair que le phénomene de corrosion a haute température réduit sensiblement la
durée de vie des pieces exposees, un traitement s'impose a priori pour réduire la
vitesse d'attaque, cette prévention consiste a :

- Deévelopper des nuances d'alliages a haute résistance a la corrosion.

- Revétement des surfaces par alliages notamment a base d'aluminium, de chrome, de
nickels additionnés de silicium.

Les exigences permettant d'avoir une durée de vie satisfaisante des aubes de turbines Sont :
1. Latempérature supérieure que peut atteindre I'aube doit étre inférieure a la limite de
la température de la corrosion.

2. Latempérature moyenne de l'aube doit étre assez basse pour atteindre la durée de vie
au fluage sous le niveau de charge centrifuge opérationnel.
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3. Les différences de températures de l'aube dans une section refroidie sous les
conditions des états transitoires et permanents doivent étre aussi basses que possible afin
d'éviter une grande fatigue thermique.

111.8. systeme de refroidissement :

8.1 Choix du réfrigérant :

Il'y a deux fagons de refroidir les aubes. Le choix du réfrigérant divise le systeme
de refroidissement en deux catégories :

. Refroidissement par liquide.

. Refroidissement par gaz.

Pour les systemes de refroidissement utilisant un réfrigérant liquide, les liquides
souhaitables sont :

1) L'eau.
2) Les métaux liquides.

3) Le refroidissement a gaz est exclusivement réalisé par air préleve du cycle moteur au
niveau du compresseur.

8.2. Refroidissement par liquide :

Cette méthode de refroidissement est actuellement abandonnée, elle présente
I'inconvénient de nécessiter des aubes creuses et de plus le liquide de refroidissement qui
I'eau (I'eau posséde une forte chaleur latente d’évaporation) doit étre avionnée ce qui
diminue la charge marchande. Dans ce cas il est impossible d'éliminer la corrosion et la
formation de dépots et il est tres difficile d'avoir une surface d'échange adéquate.

Le mode de refroidissement interne par un réfrigérant liquide peut-étre divisé en deux
phases :

- Convection forcée.

- Convection libre.

8.3. Refroidissement par air :
. Condition d*approvisionnement en réfrigérant :

Il existe deux méthodes d'alimentation en air de refroidissement utilisées pour
I'approvisionnement des aubes :

a. Alimentation pré-tourbillonnaire.

b.  Alimentation & haute pression.
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8.4.Choix du systéeme de refroidissement par air :

De l'air frais est prélevé d'un ou plusieurs étages du compresseur haute pression et
cheminé jusqu'aux aubes statoriques et rotoriques de la turbine. On distingue trois grands
procédes :
1-Refroidissement par convection forcée.

2- Refroidissement par film.

3- Refroidissement par transpiration.

1. Refroidissement par convection forceée :

Le refroidissement de la paroi de l'ailette est assuré par échange de calories entre les gaz
chauds exteérieurs a la paroi et les gaz frais circulants a I'intérieur de I'aubage et rejeté au
bord de fuite.

2. Refroidissement par film protecteur :
Tous les types de refroidissement précedents par convection et par circulation d'air frais a
I'intérieur de l'ailette.

Afin de protéger la paroi externe de l'aube on préléve sur les canaux internes (ou cavites)
un débit d'air qui projeté a I'extérieur du bord d'attaque crée une paroi fluide entourant
I'ailette, isolant ainsi la paroi externe des gaz chauds.

Le film protecteur peut-étre obtenu par trois méthodes :

1- Injection discrete de I'air dans divers endroits le long de la surface d'aspiration.
2- Injection uniforme (champ d'action total du film) sur la surface de l'aube.
3- Refroidissement par transpiration.

Le refroidissement par film protecteur est le type de refroidissement qui actuellement
donne les meilleurs résultats.

Air chaud S

Film cooling O J ?

Air frais

Air chaud —, ~_——
Effusion cooling
A Bt )

Air chaund

Transpiration N O O i A

]
Air frais ///J/ )/ /7

Figure 111.2: Aube refroidie par film
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3. Refroidissement des bords d'attaque par pulvérisation

L'un des meilleurs moyens d'augmenter les coefficients de transfert interne consiste en
I'application de la pulvérisation.

C'est la pulvérisation des jets d'air sur la surface interne des parois a refroidir a partir de
tubes internes.

4. Refroidissement par transpiration

Le meilleur systéme de refroidissement est en réalité basé sur I’utilisation d’un
matériau poreux qui laisse passer ’air frais partout ou le refroidissement est nécessaire :
c’est le refroidissement par transpiration (figure 1.2b). Malheureusement, ce systéme idéal
est inutilisable en pratique dans les turbines a gaz aéronautiques pour des raisons
économiques et technologiques : les matériaux poreux coltent cher et leur résistance
mécanique reste faible.

Le refroidissement par transpiration n’est donc pas utilisé mais son principe est a
I’origine des systémes de refroidissement par effusion discréte, c’est a dire en injectant de
I’air par des petits orifices. C’est le principe de la multi-perforation (voir figurel.2c) : la
paroi est percée de perforations de petit diamétre (typiguement 0.5 mm), par lesquelles
I’air est injecte. Les jets ainsi crées coté chambre de combustion coalescent et forment le
film de protection a la paroi. La multi-perforation reprend le principe du refroidissement
par transpiration a travers un poreux, puisqu’elle protége la zone dans laquelle elle est
utilisée, et pas uniguement en aval, comme dans le cas du refroidissement par film. Ce
systeme de refroidissement permet de combiner les effets de la convection cote
contournement de la chambre de combustion (‘a 1’extérieure), la convection interne a
travers les perforations, et la formation d’un film de protection a la paroi cote chambre de
combustion.

GAZ CHAUDS GAZ CHAUDS
——— 4 A 4 v
——— = ]
[
AIR DE REFROIDISSEMENT AIR DE REFROIDISSEMENT
c) d)
GAZ CHAUDS GAZ CHAUDS

STy

AIR DE REFROIDISSEMENT AIR DE REFROIDISSEMENT

Figure 111.8. Exemples de systémes de refroidissement.
(@) refroidissement par film.
(b) refroidissement par transpiration a travers un matériau poreux
(c) refroidissement par multi-perforation.
(d) refroidissement impact et film.
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Dans le systéeme de refroidissement par transpiration l'air est forcé a travers les parois
poreuses de I'aube. Ce systéeme de refroidissement constitue le raisonnement idéal puisqu'il
comporte presque 100% du systeme convectif efficace. Cependant les matériaux courants
et probleme de fabrication avec les criteres de performances justifient I'impossible
application de ce type de systeme dans les aubes de turbine.

Conclusion

La recherché des rendements plus éléves pour les moteurs aéronefs a exigée
I"augmentation de la température des gaz chaud amenant de la chambre de combustion. Ses
hautes températures imposes aux aubes des premiers étages des turbines HP, dépassent
souvent la limite thermique admissible par les matériaux couramment utilise et exposent ses
derniers a des effets thermique néfastes.

Dans ses conditions les aubages des turbines doivent étre refroidies pour garder leur
intégralites et atteindre les objectifs de durée de vie, ainsi la tendance actuelle des
constructeurs est la conception des machines fonctionnant a des températures de plus en
plus élevées, ceci a conduit par conséquent a la recherche de nouveaux matériaux a
résistance thermique élevée et améliorer continuellement les techniques de refroidissement.
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Calcul des performances avec refroidissement CHAPITRE IV

1V. Introduction :

Le refroidissement turbine est obtenu par circulation d’air en provenance du
compresseur. On distingue deux grands procédés, la convection interne et le film protecteur,
comme nous avons déja vu dans le chapitre précédant, les différents procédés de
refroidissement des aubes de turbine du Turbo FAN CF6-80E1. Parmi ces procédés nous
citons le refroidissement par convection forcée, ce dernier consiste a assurer un échange de
calories entre I’air chaud extérieur a la paroi et ’air froid circulant a I’intérieur de I’aubage
et rejeté au bord de fuite.

L’échange s’effectue a travers des trous circulaires de diamétre « d » alignés parallélement,
comme le montre la figure 4.1.

Notre travail consiste a étudier I’effet du changement du diamétre « d » des trous le débit
de refroidissement et par conséquent sur les performances du Turbo FAN CF6-80EL.

NOZZLE VANE
SEGMENT

Air provenant du
compresseur HP

Bord de fuite

Air provenant du

Anneau intérieur
compresseur HP

Fig.4 .1 .Représentation de I’aubage de la HPT. [1]
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IV.1. Calcul préliminaire :

Pour calculer les performances du Turbo FAN, il faut passer par le calcul de quelque
paramétre intermédiaire. Ces derniers, nécessite les caractéristiques de I’écoulement interne
et du débit de refroidissement déja calculer au chapitre I1.

< Caracteristiques de [’écoulement interne (sortie chambre de combustion)

. La pression totale : P, = 12,38 bars
. La température totale : Tj;. = 1460,4 °K
. Le nombre de Mach : Mg, = 0,32

. Le coefficient adiabatique : ys. = 1,27

" Ledébitdair: th; = 127,06 ]

/

¢ Caracteéristiques du débit de refroidissement (sortie compresseur HP)

= Latempérature d’air : T;3 = 895,94 °K
= Lenombre de Mach: M,. = 0,51
= Le coefficient adiabatique : y3 = 1,39

=  Lamasse volumique : p; = 4,11 [%

= Laviscosité dynamique : p3 = 4,02 X 107° [%]

" La chaleur massique . Cp3 = 1020,59 [kgj°K]

= Lavitesse : V; = 294,59 [?]
IV.1. 1. Le calcul du débit de refroidissement :

Le débit de refroidissement ne doit pas dépasser 3% du débit primaire m; , et qui se
calcule suivant par la méthode suivante :

rhdist = rhaube X Naype
Ou:
my; - Débit totale de refroidissement par distributeur.
m,,p. . Débit par aube, il est égal a M, pe = P3 X V3 X Strous X Nirous

Nyous . L€ NOMbre de trous par aube, il est égal a 355. [1]
N, ,pe - Le nombre d’aube qui est égal a 46 dans le distributeur. [1]

Le diametre d est compris entre 0,3 et 0,6 mm, on fait varier ce dernier afin d’obtenir
My < 3% X m; |, les résultats sont représentées dans le tableau suivant :
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d Débit par aube|myg, : Débit totale de|Le pourcentage
[mm] | 1. refroidissement %
0,32 |0,0361 1,6622 1,30
0,34 |0,0408 1,8765 1,47
0,36 | 0,0457 2,1038 1,65
0,38 | 0,0509 2,3440 1,84
0,40 | 0,0564 2,5972 2,04
0,42 |0,0622 2,8635 2,25
0,44 |0,0683 3,1427 2,47
0,46 |0,0746 3,4349 2,70
0,48 |0,0813 3,74 2,94

IV.1. 2. Calcul du flux de chaleur échangé :
q = h(T¢— Tp) (IV.1)

Pour calculer le débit on doit d’abord calculer T¢
Te = Tige X (14 .52 x M2) (IV.2)

r = 0,88 Pour un écoulement turbulent

Tp = 1300°K (Dans le cas le régime croisiere et dans une altitude donnée, la température
T, est constante)

Tisc = 1460 °K

Tr = 1478,16 °K

» Calcul du nombre de Reynolds :

Re=p.V. (IV.3)

Tla

R 4,11 % 307,95 x (0,3 .1073)

e 4,02 .10°5 = 94453
» Calcul du nombre de Stanton :
— 0,514
t=—(R —04 V.4
> 1+0,0426.(%)( e) ( )

!
< 15;0napris i 15

QU ~
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Onprendd =0,3mm  alors L=4,5mm

0517 (9445,33)7%* = 0,00806

Donc:st=————
1+40,0426.(15)

= Calcul du coefficient de chaleur h :

Nous avons aussi
— h

(IV.5)

h=35xp.Cp.V = AN: h=0,00806 x 4,11 x 1020,59 x 307,95
w

h=10411,38 | ——|

D’apreés la relation (IV.1)ona: q = 10411,38(1478,16 — 1300)

q=185489 |

Et voici maintenant les valeurs de R, , st et h en fonction des différentes valeurs de « d ».

d [mm] R, st h
0,32 10075,02 0,00805 10398,54
0,34 10704,71 0,00803 10378,12
0,36 11334,4 0,00801 10350,86
0,38 11964,08 0,00798 10318,10
0,4 12593,77 0,00795 10280 ,93
0,42 13223,46 0,00792 10240,21
0,44 13853,15 0,00789 10196,68
0,46 14482,84 0,00785 10150,91
0,48 15112,53 0,00782 10103,4

IV.1. 3. Calcul de Tret Tisx

Pour calculer la valeur de Ty, on fixe la valeur de chaleur échangé obtenue pour d =0,3mm
et on fait varier la valeur de « h » qui dépend au diametre « d », nous aurons alors :

D’apres la relation IV.1 ona:

Pour la valeur de Tj. , nous la calculons comme suit :

q

1}_' +Tb

" h

D’apres la relation IV.2 on a:

Tisc = Tt

1

(1+r.—(ysg_1)xM§C)

(IV.6)

(IV.7)
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Les résultats obtenus sont représenté dans le tableau suivant :

CHAPITRE IV

d [mm] Tf [OK] Tisc [OK]
0,32 1478,38 1460,7

0,34 1478,73 1461,05

0,36 1478,20 1461,51

0,38 1478,77 1462,08

0,4 1478,42 1462,72

0,42 1478,13 1463,43

0,44 1478,91 1464,19

0,46 1482,73 1465

0,48 1483,6 1465,85

IV.2. Calcul des variations des parameétres dans les performances :

IV.2. 1. La température T, ¢ a la sortie de la turbine HP :

La température a la sortie de la turbine haute pression est donnée par la relation suivante :

Tsupr = Tenpr +A Tep +A Tem + (0 — 1).A Teg

Ou:

Tenpr : La température a 1’entrée de la turbine haute pression
T,ypr - La température a la sortie de la turbine haute pression

A Tcp : La variation de la température dans les canaux fixe (stator)

A Tey - La variation de la température dans les canaux mobile (rotor)
n : nombre d’étage de la turbine,(n = 2 pour la turbine HP)

A TCF =-55°K A TCM = —55°K ; Tetg =

—110°K

(IV.8)

La température T, 4 a la sortie de la station 4.9 (sortie ensemble BP (HP)) est présentée dans

le tableau suivant :

d [mm] Tenpr Tsupr
0,32 1460,7 1240,7

0,34 1461,05 1241,05

0,36 1461,51 1241,51

0,38 1462,08 124208

0,4 1462,72 1242,78

0,42 1463,43 1243,43

0,44 1464,19 1244,19

0,46 14605 1245

0,48 1465,85 1245,85
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IV.2. 2. Calcul de température Ts a la sortie de ’ensemble BP :
n =15 Pour la turbine basse pression
Ti5 = TSHPT +A TCF +A TCM + (n - 1)A Tetg (|V9)

ATep = —26,315°K; A Toy = —26,315°K;A Topg = —52,6°K

La temperature Ts a la sortie de la station 5 (sortie ensemble BP) est présentée dans le tableau
suivant :

d [mm] Tsupr Tis
0,32 1240,7 977,55
0,34 1241,05 977,90
0,36 1241,51 978,36
0,38 1242,08 978,93

0,4 1242,78 979,63
0,42 1243,43 980,28
0,44 1244,19 981,04
0,46 1245 981,85
0,48 1245,85 982,7

IV.2. 3. Calcul de la vitesse d’éjection du flux chaud Vo .
Ti9 == Ti5 Et Mg =1

1

Tg = Tyg. ——F—— V.10
9 i9 (1+(Y92_1)><M§) ( )
V9 = Mgw/Y9.I‘. T9 (IVll)

La vitesse Vy a la sortie de la station 9 (Vitesse éjection des gaz) est présentée dans le tableau
suivant :
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d [mm] T T, Vy
0,32 977,55 958,38 620 ,54
0,34 977,90 958,72 620 ,66
0,36 978,36 959,17 620,80
0,38 978,93 959,73 620 ,98
0,4 979,63 960,42 621 ,21
0,42 980,28 961,06 621 ,41
0,44 981,04 961,80 621 ,65
0,46 981,85 962,60 621,91
0,48 982,70 963,43 622,18

1V.3. Tableau récapitulatif pour Uinfluence du diameétre sur les différentes
performances :

Le tableau suivant regroupe les différentes performances du turbo fan CF6-80 E1 avec
refroidissement des aubes HP, ces performances sont :

La poussé F

La consommation spécifique Csp,
La puissance thermodynamique réelle Py

La puissance de propulsion P,

Le rendement thermodynamique 7y,
Le rendement de propulsion np .
Le rendement global 7 .

[mm]

[°K]

F
[KN]

Csp
[kg /N.h]

Py
[kw]

Pp
[kw]

Nin

Np

Ne

0,32

1460,7

97,799

0,10086

33487,915

21963,450

20,7177

65,586

18,218

0,34

1461,05

97,815

0,10084

33497,377

21966,948

217,785

65,588

18,221

0,36

1461,51

97,833

0,10082

33508,419

21971,029

27,7194

65,569

18,224

0,38

1462,08

97,856

0,10080

33522,619

21976,276

217,806

65,557

18,228

0,4

1462,72

97,886

0,10077

33540,770

21982,981

27,821

65,541

18,234

0,42

1463,43

97,912

0,10074

33556,559

21988,811

27,834

65,528

18,239

0,44

1464,19

97,943

0,10071

33575,512

21995,807

27,850

65,511

18,245

0,46

1465

97,977

0,10068

33596,053

22003,386

27,867

65,494

18,251

0,48

1465,85

98,012

0,10064

33617,393

22011,256

27,884

65,476

18,256
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CHAPITRE IV

IV.4. Traceés des différentes performances du CF6-80E1 en fonction du
diameétre « d » des trous des aubes de la turbine HP :

1466 -

1465

1464 +

1463

1462

1461

la température a la sortie de CC[°K]

1460

0,30

0,32

0,34 036 038 040 042 044 046 048 050

Diamétre [mm]

Graphe.l.Variation de la température a la chambre de combustion en fonction du
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98,00

©
N
©
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1
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0,34 0,36

I T T T T T 1
0,38 040 042 044 046 048
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Graphe.5.Variation de la puissance de propulsion P, en fonction du diametre [d]
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IV.5. Tableau comparatif avec et sans refroidissement de l’aube :

Apreés calcul des différentes performances nous avant groupé les résultats obtenus
avec et sans refroidissement dans le tableau suivant :

Les performances

Type de
refroidissement Csp
FIKN] | [kg/N.n] | Pe [kw] | Py [kw]|  me | mp NG
Sans

refroidissement | 91,191 | 0,10816 | 29637,16 | 20478,76 | 24,58 | 69,09 | 16,986

Avec
refroidissement
Et un diametre [ 97,799 |0,10086 |33487,91 |21963,45 |27,777 | 65,586 | 18,218

d=0,32

Nous remarquons que le refroidissement a contribu¢ a I’amélioration de toutes les
performances, sauf le rendement de propulsion.

Par exemple, la poussée a augmenté de 6,608 kN, la consommation spécifique a
diminué de 0,0073 kg/N.h.

IV.6. Interprétation des graphes :

Les graphes précédents représentent les différentes performances du Turbo FAN
CF6-80E1 en fonction du diamétre de 1’aube d.

On remarque dans le Graphe -1- une augmentation de la température a la sortie
de la chambre de combustion qui atteint une température de 1465,85°K, ce qui a
permis l'augmentation de la température d’entrée de la turbine haute pression.

Et pour le Graphe [2], on constate que la poussée a vue une augmentation de
0,213N, ce qui permettra d’améliorer la vitesse du vol.

D’apres les graphes [4-5-6-7-8], on voit que la puissance thermique réelle, la
puissance propulsive, le rendement thermique réel et le rendement global, leur
augmentation est proportionnelle aussi au diameétre d, ce qui montre que 1’air de
refroidissement peut participer directement a I’amélioration de ces performances.

Pour la consommation spécifique représentée dans le graphe -3-, on remarque
une réduction qui atteint une valeur de 0,00022 Kg/N.h, ce qui veut dire une
diminution de la quantité du combustible a bord de 1’avion, donc un volume réduit
des réservoirs de stockage et plus d’espace.

Page 70



Calcul des performances avec refroidissement CHAPITRE IV

IVV. Conclusion :

Nous tenons a signaler que I’amélioration apportée par le changement de
diametre d des trous de I’aube de la turbine haute pression n’est pas aussi importante
que 1’amélioration apportée par le refroidissement lui-méme comme le montre le
tableau suivant :

Les performances

Type de Folc, [ kg ]

refroidisseme [KN] Ptr(kw] |Pp [kw] Nir Np Ne

Appo‘rtdu

refroidisseme | 6,608 | -0,0073 | 3850,753 | 1484,688 | 3,19 | -3,504 | 1,232
nt avec
d=0,32

Apport du

changement |0,213 | -0,00022 | 129,478 | 47,806 |0,107| -0,11 | 0,038

du diametre
d

Nous estimons que ’amélioration des performances apportées par le changement du
diameétre [d] serait plus significative si on a pris des valeurs de d supérieur a 0,48 mm
Cela est possible si le débit de refroidissement dépassait les 3%.

s Il n’y a pas un changement dans la puissance calorifique et la
consommation massique horaire, puisque elle ne dépend pas du
refroidissement de la turbine.
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V. Introduction :

La modélisation informatique ou numérique déesigne I'exécution d'un programme
informatique sur un ordinateur ou réseau en vue de simuler un phénomeéne physique réel et
complexe. Les modélisations numériques scientifiques reposent sur la mise en ceuvre de
modeles théoriques. Elles sont donc une adaptation aux moyens numériques de la
modélisation mathématique, et servent a étudier le fonctionnement et les propriétés d’un
systtme modé¢lisé¢ ainsi qu’a en prédire son évolution. On parle également de calcul
numérique. Les interfaces graphiques permettent la visualisation des résultats des calculs
par des images de synthese.

V.1. Présentation de Fortran :

Fortran est un langage de programmation, développé par IBM vers 1955, et destine
a fournir aux scientifiqgues un moyen simple pour passer de leurs formules mathématiques
jusqu'a un programme effectif (son nom est une abréviation de FORmula TRANslator). Il
est tres efficace dans le domaine du calcul numérique, et offre de nombreuses bibliotheques
de programmes d'analyse numerique.

Fortran a fait I'objet de plusieurs normalisations : fortran 77, fortran 90 et 95, et plus
récemment fortran 2003.

V.2. Présentation de programme N°01 :

Afin de nous faciliter le calcule de performance, Le programme suivant nous permet de
calculer les performances de CF6-80E1.

2.1. Interface de programme N°01 :

B Ch\Performance_CFE-80E1_sans_refroid.exe — O >

DOMNER LA HAUTEUR DE vOL [M] :
DONMMER LE NOMERE DE MACH

Figure : Interface de programme n°01

Les résultats sont enregistré dans un fichier nomme « Resultat_sans_refroidissement » dans le
méme répertoire que le fichier programme
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2.2. Présentation de ’organigramme de programme N°01 :

Lire les parametres de
I’entrée de 1’air

\ 4
Calculer les caractéristique de ’entre air

\ 4
Calculer les caractéristiques de turbosoufflante

A4
Calculer les caracteristiques de compresseur basse pression

A
Calculer les caractéristiques de compresseur haute pression

A
Calculer les caractéristiques du diffuseur intermédiaire

\ 4
Calculer les caractéristiques de la chambre de combustion

\ 4
Calculer les caractéristiques de la turbine haute pression

Calculer les caractéristiques de la turbine basse pression

A 4
Calculer les caracteéristiques de la tuyéere

Y
Calculer des poussées et performances

Fin
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2.3. Résultats obtenus par le programme N°01 :

Les résultats obtenue par le programme de calcule de performance du CF6 80E1

pour :
e [ ’altitude = 10000 m
e Le nombre de mach =0.75
——————————————— STATION 0 AIR AMBIANT-———————————————————————
- La Température statique TO0= 223.150000 [K]
- La Température totale Ti0= 248.254400 [K]
- La Pression statique PO= 2.643566E-01[bar]
- La Pression totale Pi0= 3.839196E-01[bar]
- La vitesse V0= 224.576700 [m/s]
- Le débit débit= 667.434400 [kg/s]
——————————————— STATION 1.2 ENTRE AIR-———————————————————————
-Le nombre de Mach M12= 5.000000E-01
-La température total Til2= 248.254400 [k]
-La pression total Pil2= 3.839196E-01[bar]
-La température statique T12= 236.432700 [k]
-La pression statique P12= 3.236516E-01[bar]
-La vitesse V12= 154.109300 [m/s]
——————————————— STATION 2.5 ENTRE COMPRESSEUR HP-—-—-—-—-—-——-———-—-
-La chaleur spécifique CP25= 1000.841000[j/kg.k]
-La température totale Ti25= 400.124500 [k]
-La pression totale Pi25= 9.290854E-01[bar]
-La température statique T25= 239.174200 [k]
-La pression statique P25= 1.534167E-01 [bar]
-Le nombre de Mach M25= 1.834314
-La vitesse V25= 568.638100 [m/s]
-Le débit interne debit in= 127.373000 [kg/s]
-Le débit externe debit ext= 540.061400 [kg/s]
——————————————— STATION 3 SORTIE COMPRESSEUR HP-—-—-—-—-—————————
-La chaleur spécifique CP3= 1014.743000[7j/kg.k]
-Le coefficient polytropique GAMA3= 1.394370
-La température totale Ti3= 895.235800 [k]
-La pression totale Pi3= 13.100100 [bar]
-La température statique T3= 852.605600 [k]
-La pression statique P3= 11.024430 [bar]
-Le nombre de Mach M3= 5.035563E-01
-La vitesse V3= 294.138600 [m/s]
——————————————— STATION DIFUSEUR INTERMEDIARE-—-—-—-—————=——————-—
-La chaleur spécifique CPd= 1116.907000([3j/kg.k]
-Le coefficient polytropique GAMAd= 1.345822
-La température totale Tid= 895.235800 [k]
-La pression totale Pid= 12.838100 [bar]
-La température statique Td= 888.789500 [k]
-La pression statique Pd= 12.482070 [bar]
-Le nombre de Mach Md= 2.048081E-01
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chaleur spécifique CP_cc= 1206.936000[3j/kg.k]
coefficient polytropique GAMA cc= 1.311978

température totale Ti cc= 1460.628000 [K]

pression totale Pi cc= 12.482070 [bar]

nombre de Mach M cc= 3.048254E-01

pression statique P cc= 12.482070 [bar]
température statique T cc= 1439.760000 [K]

vitesse V_cc= 224.440100 [m/s]
——————————— STATION 4.9 ENTRE TURBINE BP-—-——————————————
chaleur spécifique CP 49= 1316.418000[7j/kg.k]
coefficient polytropique GAMA 49= 1.278798

température totale Ti 49= 1233.150000 [k]

pression totale Pi 49= 5.778736 [bar]
température statique T 49= 1220.799000 [k]

pression statique P 49= 5.517992 [bar]

nombre de Mach M 49= 2.693955E-01

vitesse V_49= 180.325000 [m/s]
——————————— STATION 5 SORTIE TURBINE BP-——-——————-———————
chaleur spécifique CP 5= 1253.094000([j/kg.k]
coefficient polytropique GAMA 5= 1.297073

température totale Ti 5= 960.940000 [k]

pression totale Pi 5= 1.952276 [bar]
température statique T 5= 942.873700 [Xk]

pression statique P 5= 1.797276 [bar]

nombre de Mach M 5= 3.587549E-01

vitesse V_ 5= 212.688500 [m/s]
——————————— STATION 9 EJECTION DE FLUX PRIMAIRE-—-—-—-—-———--—
coefficient polytropique GAMAS= 1.400000

température totale Ti9= 960.940000 [k]

pression totale Pi9= 5.287133E-01[bar]
température statique T9= 800.783300 [k]

pression statique P9= 2.643566E-01 [bar]

nombre de Mach M9= 1.000000

vitesse V9= 567.234300 [m/s]
——————————— STATION 1.4 SORTIE STATOR FAN-————-———————————
coefficient polytropique GAMAl4= 1.400000

température totale Tild= 286.222400 [k]
pression totale Pild= 4.568643E-01[bar]
température statique T1l4= 272.941400 [Xk]
pression statique P14= 3.868718E-01[bar]
nombre de Mach M14= 4.932498E-01
vitesse V14= 163.345300 [m/s]
——————————— STATION 1.8 EJECTION DE FLUX SECONDAIRE-—-----
coefficient polytropique GAMA18= 1.400000
température totale Til8= 286.222400 [k]
pression totale Pil18= 5.004084E-01[bar]
température statique T18= 238.518700 [k]
pression statique P18= 2.643566E-01 [bar]
nombre de Mach M18= 1

vitesse V18= 309.575200 [m/s]

CHAPITRE V
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khkkhkk kkhkhkhkkhkkhkkhkk kkhkhkhkhkkhkhkkk%k POUSSES L e AR i b b e b S A b b b S A b b b b I S b b b

-La POUSSE F= 91.103970 [KN]
-La poussé spécifique Fsp= 167.840300 [N.s/kg]
debit= 667.434400[kg/s] ' [kg/s]
kA hkkhkkhkhkrkhkkhkkhkkrkkhkhkxkkhk*x*k LES CONSOMATION *Ahkkhkkkhkkhhkhkkhkkhhkkkhkhhkkkhkhkkk*
-La consommation HORAIRE C h= 9864.000000 [kg/h]
-La consommations SPECIFIQUE C sp= 1.079158E-01[kg/N.h]

khkkhkkhkkhhkhkhkhkkhkkhkkhkkhkhhkh k)% LES PUISSANCES khkkkhkk A khkhkhkhkhkk kkhkhkhkhhkkhkhkkhhkkhxk

-La puissance thermogqumanique P _th= 38695.180000 [kv]
-La puissance thermique réelle P _tr= 29539.390000 [kv]
-La puissance de propulsion Pp= 20459.830000 [kv]

AKAhkAkkhkhkkhkhAkkhkhkkhk Ak kA kA kA kkhk%k LES RENDEMENTS*************************

-Le rendement thermodynamique REth= 3.209620E-01
-Le rendement thermique réel REtr= 2.450182E-01
-Le rendement de propulsion REp= 6.926286E-01
-Le rendement interne RE in= 7.633870E-01
-Le rendement global RE g= 16.970660%

Le résultat est identique aux celle calcules dans le chapitre 02 ,on peut compter sur ce programme
pour avoir des résultats exact ,précis et tres rapide pour tous les type de turboréacteur double flux
double corps.

V.3. Présentation de programme N°02 :

Le programme suivant nous permet de calcules les performances de turboréacteur avec
refroidissement des aubes de la turbine haute pression avec les déférentes valeurs de
diamétre de 1’orifice de refroidissement de 1’aube compris entre 0.3 et 0.6.

3.1. Interface de programme N°02 :

B FAProgramme_Performance_avec_Refroidissement\perf.exe — O *

R LE NOMBRE DE MACH

R LA VALEUR DU DIAMETRE [mm]

Figure : Interface de programme n°02

Les résultats sont enregistré dans un fichier nomme « Resultat_avec_refroidissement » dans le
méme répertoire que le fichier programme.
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3.2. Présentation de ’organigramme de programme N°02 :

\4
Lire la valeur du :
-La hauteur de vol
-Le nombre de mach
-Le diamétre « d »

0.3<d<0.6
Oui
Non
|| Donner une valeur de « d » comprise Calcul de débit de refroidissement du distributeur
entre 0.3 et 0.6 ;
Calcul du pourcentage par rapport au distributeur
Donner une valeur de « d » inferieur Non

Pourcentage < 0.3

a cette valeur

Calcul de la température a la sortie de la chambre de combustion

Calcul de la température a la sortie de I’ensemble basse

Calcul de la température d’éjection du flux primaire

Calcul de la température d’éjection du flux secondaire

v
Calcule des poussées et performance

Fin
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3.3. Résultats obtenus par le programme N°02 :

pour :

**x**débit de refroidissement

Les performances d’un turboréacteur de type CF6 80E1 avec refroidissement

e Une altitude H=10000 m
e Un nombre de Mach=0.75
e Un diamétre de trou de 1’aube d=0.46

-débit total

-debit externe

-debit aub=

-debit distributeur debit dist=

du distributeur****x***&xxxxk%k

debit tot= 667.434400[kg/s]
-debit primaire debit in= 127.373000([kg/s]
debit ext= 540.061400[kg/s]

7.818196E-02[kg/s]

3.596370[kg/s]

* %% % %% ** POURCENTAGE DE REFROTDISSEMENT X % % % % % o % % o % % & % ok % &

PRCNT= 2.823495[%]

AR R b db b A b b I b g b b Y POUSSES R b S A b b i b b b i b b b A i b b b A b b A b b b i i i ¢

-La POUSSE F= 92.481760[KN]
-La poussé spécifique Fsp= 170.378600[N.s/kg]

R 2 dh dh dh  db Ib b b b b 4 LES CONSOMATION KA A A AKX A A AR A A A A A AKX A A A XA XXk K

-La consomation HORAIRE

C_h= 9864.000000[kg/h]

-La consomations SPECIFIQUE C sp= 1.066589E-01[kg/N.h]

R 2 dh dh dh  db Ib b b b b 4 LES PUISSANCES R e I A dh dh db Ib I b b b S 2b 2 db db b ¢

-La puissance thermoqumanique
-La puissance thermique reelle P tr= 30313.710000[kv]
-La puissance de propulsion

P th= 34817.460000 [kv]

Pp= 20769.250000[kv]

R e e I g dh db db a4 LES RENDEMENTS R e S AR A g db ab b b b b S db dh db  db S ¢

-Le
-Le
-Le
-Le
-Le

rendement
rendement
rendement
rendement
rendement

thermodynamique
thermique reel
de propulsion
interne

global

REth= 2.887978E-01
REtr= 2.514409E-01
REp= 6.851437E-01
RE_in= 8.706469E-01
RE g= 18.227310%
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Conclusion générale :

Notre projet de fin d’étude nous a permis d’acquérir plein de connaissances et
d’expériences dans le domaine aéronautique. Dans ce travail nous sommes concentrés sur
I’étude de I’influence du refroidissement de la turbine haute pression sur les différentes
performances du turbo FAN CF6-80EL.

Nous avons alors élaboré un programme sous Fortran base sur le bilan énergétique pour
¢tudier I’influence du refroidissement de la turbine haute pression sur les différentes
performances.

L’augmentation du nombre de Mach a I’entrée du moteur est I’origine de I’augmentation
des températures et pression totales (T: et Py, ce qui Se répercute ensuite sur toutes les autres
températures et pressions. On a notée ainsi une diminution de la différence de vitesse entre
I’entrée et la sortie. Cette chute de vitesse se traduit par une diminution de la poussee
délivrée par le turboréacteur. Cette diminution de poussée influe sur la consommation
spécifique de carburant qui a tendance a croitre.

L’augmentation de D’altitude s’accompagne d’une diminution de la température et de la
pression d’entrée, cette baisse de la température totale et de la pression totale d’entrée a des
répercussions sur toutes les températures totales depuis le fan jusqu’aux tuyeres, ce qui
influe sur les vitesses et la poussée.

Nous avons choisis comme solution 1’augmentation du débit d’air de refroidissement en
faisant varier le diamétre des trous situés au niveau de 1’aube statoriques .ce qui permettra
d’avoir une température plus élevée a la sortie de la chambre de combustion, et donc des
performances plus optimales.

Nous estimons comme plage du diamétre des trous de 0,3 a 0,48 ce qui correspond a un
débit de refroidissement ne dépassant pas 3% du débit primaire.

Au niveau de la turbine 1’énergie pi¢zométrique du gaz se transforme en énergie cinétique
exploitée pour produire la poussée, mais cette quantité de 1’énergie peut varier en fonction
de certaines caractéristiques.

D’autre part ce moteur a une poussé €norme, 255KN délivrée par le flux secondaire et 95KN
par le flux primaire, soit au totale une poussée de 350KN. De plus ce moteur est d’une
grande fiabilité, ce qui lui donne 1’avantage d’étre I’un des rares moteurs au monde certifié
ETOPS supérieure a 180 minute.

En fin nous espérons avoir apporté par ce modeste travail un comportement d’information
sur ce type de moteur et dans le domaine aéronautique, ainsi qu’a notre université une bonne
méthode d’étude pratique.
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1. Les unités utilisées en aéronautigue :

Annexes

Systeme US Customary

Systeme de mesure Sl-metric

Abréviation Définition Abréviation Définition
Ibf.ft Pound force-foot (torque) | m.daN metre deca newton
in.Hg Inch de mesure hPa hecto pascal

0z Ounce (weight) G gramme

psi Pound square inch bar Bar

Ib.min US gallon par min L.min Litre par minute
deg.F Degre fahrenheit Deg.c Degré Celsius

ft Foot M Meétre

US.gal US gallon L Litre

US.quart L Mm Millimétre

in Inch mm? Millimétre carré
in? Square inch cm? Centimetre carré
Ib Pound Kg Kilogramme

Ibf Pound force daN Deca newton

2. Les inverseurs de poussée :

Le réle d’un inverseur de poussée lors de 1’atterrissage d’un avion est de diminuer la
distance de freinage en redirigeant vers I’avant au moins une partie de la poussée générée
par le turboréacteur. Dans cette phase, I’investisseur obstrue la tuyére d’éjection des gaz et
dirige le flux d’¢jection du moteur vers 1’avant de la nacelle, générant de ce fait une
contre-poussée qui vient s’ajouter au freinage des roues de 1’avion.

Les moyens mis en ceuvre pour réaliser cette réorientation du flux varient suivant le type
d’inverseur, ils peuvent étre classes en trois catégories principales :

e Inverseur a obstacle.

e Inverseur a portes pivotantes.

e Inverseur a grilles.
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3. Programme de calcule de performance sans refroidissement :

CHONOHONONONONE!

a0

[ON@]

*
LRI A b b b I b b b db b b b S b b db d b b b db b b db d b b b db b b b d b b I b b b S b b b I b b b IR d b b S b b b SR A b b I d b b g S b 4

*

* FTENANE Anis GOUAZI Djamel *

* CALCUL DES PERFORMANCES D'UN TURBOREACTURE SANS REFROIDISSENENT *
’ DOUBLES FLUX DOUBLE CORPS *
* CF6-80E1 *

Rk b IR A b b b g b b db b b b Ib d b b S b b b I b b b S b b b d b b b d b b S g b b b 4 b b I 4 b b I db b b b g b b db g b b S b b b I b b 4

*kx*x**x T NI TIALTISATTION DES PARAMETRE S ***x

REAL VO0,Va,ga,m0,pt2,Tt2,pt3,Tt3,ptd, Tt4d,pt5,TtS
+Tt5s,T6,V6,sm,Ts,csp, £fth,Tt5s, pc, rh, cpg, Qr, cpa, Ti0, PO, PiO0,

+T0, Pa, Ta, GAMA, THETA, THO, rho, mo,Pil12,Til2,Pi25,P13,Ti25,Ti3, reis,
+M12,T9,Ti9,V9,M14,V14,V18,RE in,REtr,P tr,rhoid, ALPHA2 25,
+P3,jl,delta hi,CP25,V1U _25,725,MU25,THO25, GAMA25, rho cc,
+rhod, Td,M 5,Tid,Md, Pid, Pd,M cc,Ti cc,T cc,re cc,V _cc,M25,f,PCI,M9,
+GAMA 49,M3, THETA cc,CP _cc,GAMA cc,M 49,Ti 49,Ti 5,ALPHA2 3,V2 U3,
+debit,ALPHALl 3,lambda,V1 U3

r=287.

GAMA=1 .4

OPEN (10, FILE="'Resultat sans refroidissement.DAT', STATUS='UNKNOWN"')
OPEN (100, FILE="F12. DAT' STATUS—'UNKNOWN )

R i b b b b g b b b b b b b i : Q N L\) i ‘A‘ i Q N S L\) t“ \v/ Q L IR d b b b b b I b b b b b i b g
WRITE (*, *) '-Ce programme permet de calculer les performance du'
WRITE (*,*) '-—————————————————— CF6-80El-—————"—""—————————————— !
WRITE(* *) LIS i S b S b S b S 2 S S S Sb 2 S S S S e Sh 2 S S b Ib S e dh I Sb b Sb b Sb b Sb b Sb b db b Sb i 2b i
WRITE (*, *) 'DONNER LA HAUTEUR DE VOL [m]:'

READ (*, *)H

WRITE( ,*) '"DONNER LE NOMBRE DE MACH :'

READ (*, *)MO

write (10,*)'-——-—=--——-————- STATION 0 AIR AMBIANT---------- !
write(10,*)'-——==-"-——-—— !
Pa=1.013

Ta=288.15

GAMAO=GAMA

S0=7.2

K=1.235

T0=Ta-(0.0065*H)
Ti0=TO* (1+ ( ( (GAMAO-1)/2) *MO**2))
PO=Pa* ((1-(0.0065/Ta) *H) **5.255)
=(1+ ((GAMAO-1)/2) *MO**2)
= (GAMAOQO/ (GAMAO-1))
Pi0=P0O* (X**Y)
V0=MO*SQRT (GAMAQ*r*T0)
a=Pi0*1E5*S0*MO
b= (1+( (GAMAO-1)/2)* (MO**2)) ** ( (GAMAO+1) / (2* (GAMAO-1)))
debit=(a/b) *sqrt (GAMAO/ (r*Ti0))

write (10, *) '~ La Temperature statique TO=', '[K]"!
write (10,*)'- La Temperature totale TiO=' TlO '[K]'!
write (10, *)'- La Pression statique PO=',PO '[bar]"’

write (10, *)'- La Pression totale Pi0O=',PiO, ' [bar]'

write (10, *)'- La vitesse v0=',v0, '[m/s]"

write (10, *)'- Le debit debit=",debit, '[kg/s]"'
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write (10,*)'-———————-———————— STATION 1.2 ENTRE AIR-————————- !
write(1l0,*)'-——————————— !
M12=M0-0.25
GAMA12=GAMA
Pil2=Pi0
Til2=Tio0
T12=Ti12/1.05
V12=M12*SQRT (GAMAl2*r*T12)
P12=Pil12/ ((1+ (((GAMA12-1)/2)* (M12**2)))** ( (GAMAl2) / (GAMA1l2-1)))
write (10,*)'-Le nombre de Mach M12="',M12
write (10, *) '-La temperature total Til2=',Til2,'[k]'
write (10,*)'-La pression total Pil2="',Pil2, ' [bar]"’
write (10, *) '-La temperature statique T12=',T12,'[k]"

(

(

@)

write (10,*)'-La pression statique P12=',P12,"'[bar]’
write (10, *)'-La vitesse v1iz2=',v12,"'[m/s]"

write(10,*)'-——————————————— STATION 2.5 ENTRE COMPRESSEUR HP----'"
write(10,*)'--—————-"—-"-"-"""""""""""" !
725=4

V1U 25=92.45

THO25=2.42

MU25=0.4

Pil12=Pi0

Til1l2=T1i0

lambda=4.24

V2U 25=215.75

GAMA25=GAMA

THETA12=(T112-1125) /875
CP25=1163.102+155.39* (THETA12) -89.582* (THETA12) **2-
+29.355* (THETAL12) **3+53.42* (THETAL12) **4

delta hi=(MU25*Z25)* ((2*V12)**2)

Ti25=(delta hi/CP25)+Til2
reis=((CP25*Til2) /delta hi) * ((THO25** ( (GAMA25-1) / (GAMA25))-1))
T251s=T12* ( (THO25) ** ( (GAMA25-1) / (GAMA25)))

T25=T12* ((T251s-T12) /reis)

Pi25=THO25*Pil2

M25=sqrt ((((Ti25/T25)-1)* (2/ (GAMA25-1))))

P25=Pi25/ ((1+ ( ( (GAMA25-1) /2) * (M25**2) ) ) ** ( (GAMA25) / (GAMA25-1)))
rho25=(P25*1E5) / (r*T25)

V25=M25*SQRT (GAMA25*r*T25)

debit in=(debit)/ (l+lambda)

debit ext=(debit-debit in)

write (10, *)'-La chaleur specifique CP25=',CP25,'[j/kg.k]"
write (10, *) '-La temperature totale Ti25="',Ti25, "'[k]"'
write (10, *) '-La pression totale Pi25="',Pi25, ' [bar]"'

(
(
(
write (10, *) '-La temperature statique T25=',T25,'[k]"
write (10, *) '-La pression statique pP25="',P25, ' [bar]"'

(

(

(

(

@)

write (10, *) '-Le nombre de Mach M25=",M25

write (10,*)'-La vitesse v25="',v25,"'[m/s]"

write (10, *)'-Le debit interne debit in=',debit in,'[kg/s]'
write (10, *) '-Le debit externe debit ext=',debit ext,'[kg/s]'
write (10,*)'-——————--—--————~ STATION 3 SORTIE COMPRESSEUR HP—-—-—--- !
write(10,*)'-————===————— - !
THO 3=14.1

reis=0.9

V1 U3=122.7
V2 _U3=286.45

THETA25= (Ti25-1125) /875
CP3=1163.102+155.39* (THETA25) -89.582* (THETA25) **2-
+29.355* (THETA25) **3+53.42* (THETA25) **4

GAMA3=CP3/ (CP3-r)

Pi3=THO 3*Pi25
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T31is=T25* (THO 3** ((GAMA3-1)/ (GAMA3)))
T3=T25+ ( (T31s-T25) /reis)

Ti3=Ti25* (((THO_ 3** ((GAMA3-1)/(GAMA3))-1)/reis)+1)
M3=SQRT ( ((Ti3/T3)-1)* (2/ (GAMA3-1)))

P3=Pi3/ ((1+ (((GAMA3-1)/2)* (M3**2)))** ( (GAMA3) / (GAMA3-1)))
rho3=(P3*1E5) / (r*T3)

V3=M3*SQRT (GAMA3*r*T3)

write(10,*)'-La chaleur specifique CP3=',CP3,'[j/kg.k]"

write (10, *) '-Le coefficient polytropique GAMA3=',6 GAMA3

write (10,*)'-La temperature totale Ti3=',Ti3, ' [k]'

write (10,*)'-La pression totale Pi3="',Pi3, ' [bar]"
write (10, *) '-La temperature statique T3=',T3,"'[k]"

write (10,*)'-La pression statique P3="',P3, ' [bar]’
write (10, *) '-Le nombre de Mach M3="',M3

write (10, *)'-La vitesse v3=',V3,"'[m/s]"
write(10,*)'——————————————- STATION DIFUSEUR INTERMEDIARE-——-—-—---- !

write(l0,*)'—- === !
SIGMA d=0.98

vd=120

Tid=Ti3

THETA d=(Ti3-1125)/875
CPd=1163.102+155.39* (THETA d)-89.582* (THETA d) **2-
+29.355* (THETA d) **3+53.42* (THETA d) **4

GAMAd=CPd/ (CPd-r)

Td=Tid-(0.5* (Vd**2) /CPd)

Md=SQRT ( ( (Tid/Td)-1)* (2/ (GAMAd-1)))

Pid=SIGMA d*Pi3

Pd=Pid/ ( (14 ( ( (GAMAd-1) /2) * (Md**2)) ) ** ( (GAMAd) / (GAMAd-1)))
rhod= (Pd*1E5) / (r*Td)

write (10, *)'-La chaleur specifique CPd=',CPd,"'[j/kg.k]"
write (10, *) '-Le coefficient polytropique GAMAd=',6 GAMAd
write (10, *) '-La temperature totale Tid="',Tid, ' [k]'
write (10, *) '-La pression totale Pid="', Pid, ' [bar]"’
write (10, *) '-La temperature statique Td=',Td,"'[k]'
write (10, *) '-La pression statique Pd="',Pd, ' [bar]'
write (10, *) '-Le nombre de Mach Md="',Md

write(10,*) '-—————————————- STATION CHAMBRE DE COMBUSTION-———-—-—-—-—--- !

write(l0,*) ' e !
T cc=1439.76

THETA cc=(T cc-1125) /875
CP_cc=1163.102+155.39* (THETA cc)-89.582* (THETA cc) **2-
+29.355% (THETA cc) **3+53.42*% (THETA cc) **4

GAMA cc=CP cc/ (CP_cc-r)

f=0.016

re cc=0.98

PCI=44*1E6
Ti_cc=((f*re_cc*PCI)/(CP_cc*(l+r)))+((973.94)/(1+0.0l6))

P cc=Pd* ((1+GAMA d* (M d)**2)/(1+GAMA cc* (M cc)**2))

Pi cc=P _cc* (14 ((GAMA cc-1)/2)* (M cc)**2)** (GAMA cc/ (GAMA cc-1))
M cc=SQRT (((T cc/Ti cc)-1)*(2/(GAMA cc-1)))

V_cc=M cc*SQRT (GAMA cc*r*T cc)

write (10, *)'-La chaleur specifique CP_cc=',CP cc,'[j/kg.k]’
write (10,*) '-Le coefficient polytropique GAMA cc=',GAMA cc
write (10, *) '-La temperature totale Ti cc=',Ti cc,'[K]'
write (10, *)'-La pression totale Pi cc=',Pi cc,'[bar]’
write (10, *)'-Le nombre de Mach M cc=',M cc
write (10, *)'-La pression statique P cc=',P cc,'[bar]’
write (10, *)'-La temperature statique T cc=',T cc,'[K]'
write (10, *) '-La vitesse V _cc=',V cc,'[m/s]'
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write (10,*)'-———————-———————— STATION 4.9 ENTRE TURBINE BP-—-—-—---- !
write(1l0,*)'-————————— !
PHI=2.16

U=339.20

V1U 49=-50.88

V2U 49=390.08

Ti 49=1233.15

THETA 49=(Ti 49-1125)/875
31=1292.626+204.786* (THETA 49)-99.475* (THETA 49) **2
j2=l7.65*(THETA_49)**3+39.359*(THETA_S)**4

CP_49=j1-32

GAMA 49=(CP _49)/ ((CP_49)-r)

Pi 49=6.29/PHI

V_49=U/2

T 49=(Ti 49)-(V_49*%*2/(2*CP_49))

M 49=SORT (((Ti 49/T 49)-1)* (2* (GAMA 49-1)))

P 49=Pi 49/ (14 ((GAMA 49-1)/2)* (M 49)**2)** (GAMA 49/ (GAMA 49-1))
write (10, *)'-La chaleur specifique CP_49=',CP 49, '[j/kg.k]’

@)

write (10, *)'-Le coefficient polytropique GAMA 49=',6GAMA 49
write (10, *) '-La temperature totale Ti 49=',Ti 49,'[k]'
write (10, *) '-La pression totale Pi 49=',Pi 49, ' [bar]’

(
(
(
write (10, *)'-La temperature statique T 49=',T 49, "'[k]'
(
(
(

write (10, *) '-La pression statique P 49=',P 49, "' [bar]’

write (10, *)'-Le nombre de Mach M 49=',M 49

write (10, *)'-La vitesse V_49=",V 49,"'[m/s]'
write(10,*)'-——---————————- STATION 5 SORTIE TURBINE BP---—--——-- '
Write (10, %) T mmm e e e e e e '
PHI 5=2.91

U=169.61

V1U 5=-25.44
V2U 5=195.05
Ti 5=969
THETA 5=(Ti 5-1125) /875
CP_5=1292.626+204.786* (THETA 5)-99.475* (THETA 5) **2-
+17.65% (THETA 5) **3+39.359*% (THETA 5) **4
GAMA 5=CP_5/ (CP_5-r)
Pi 5=Pi 49/PHI 5
Va 5=U/2
V_5=sqrt (Va_ 5**2+V2U 5**2)
T 5=Ti 5-(V_5**2/(2*CP _5))
M 5=SQORT (((Ti 5/T 5)-1)*(2* (GAMA 5-1)))
P 5=Pi 5/ (1+((GAMA 5-1)/2)* (M _5)**2)** (GAMA 5/ (GAMA 5-1))
write (10, *)'-La chaleur specifique CP _5=',CP 5,"'[j/kg.k]’
write (10, *)'-Le coefficient polytropique GAMA 5=',GAMA 5
write (10, *) '-La temperature totale Ti 5=',Ti 5,'[k]’
write (10, *) '-La pression totale Pi 5=',Pi 5, '[bar]’
write (10, *) '-La temperature statique T 5=',T 5,'[k]"’
(
(
(

@)

write (10,*)'-La pression statique P 5=',P 5, "'[bar]’

write (10, *) '-Le nombre de Mach M 5=',M 5

write (10, *) '-La vitesse vV 5=",V 5,"[m/s]"'
write(10,*)'-—————----————— STATION 9 EJECTION DE FLUX PRIMAIRE---'"
write(10,*)'-—-——====————— - !
P9=P0

Ti9=Ti 5

MO=1

GAMA 9=GAMAO

Pi9=P9* ( (14 ( ( (GAMA-1)/2)* (M9**2)) ** (GAMA/GAMA-1)))
TO9=T19/ (1+ ( ( (GAMA-1) /2) *M9**2))

VI9=M9*SQRT (GAMA*r*T9)

write (10, *) '-Le coefficient polytropique GAMAY9=', GAMA9
write (10,*)'-La temperature totale Ti9="',Ti9, '[k]"
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write (10,*)'-La pression totale Pio9="',Pi9, ' [bar]"’
write (10,*)'-La temperature statique T9=',T9,"'[k]"’
write (10,*)'-La pression statique PO9="',P9, ' [bar]"
write (10, *) '-Le nombre de Mach MO9="',M9
write (10, *)'-La vitesse vo9="',V9, '[m/s]"

c -------------—"—-——-""-""-""-"—-"-"—"—"""—"—""—""—"—""—" """ ————————
write(10,*)'-——————————————— STATION 1.4 SORTIE STATOR FAN-----— !
write(10,*)'--—————--—-"—-"—-"-""""""""""" !
TH010=1.19
delta hil4=38
CP14=CP25

re is=0.33

Pi14=THO010*Pil2

Tild4=(delta hil4*1E3/CP14)+Til2

T14is=T12* ((THO010) ** ( (GAMA-1) /GAMA) )

T14=(T14is-T12)/re is+T12

M14=SQRT (((Ti14/T14)-1)/0.2)

P14=Pil14/ ((1+ ((GAMA-1)/2)* (M14**2))** (GAMA/ (GAMA-1)))

V14=M14*SQRT (GAMA*r*T14)

write (10, *)'-Le coefficient polytropique GAMAl4="',6GAMA

write (10, *) '-La temperature totale Til4='",Til4, "' [k]"

write (10, *) '-La pression totale Pil4=',Pil4, "' [bar]"’

write (10, *) '-La temperature statique T14=',T14,"'[k]"

write (10, *) '-La pression statique Pl4="',P14, ' [bar]"'
(
(

write (10, *) '-Le nombre de Mach M14=',M14
write (10, *)'-La vitesse V14="',v14,"'[m/s]"
write (10, *) '-—————————-— STATION 1.8 EJECTION DE FLUX SECONDAIRE--'

write(10,*)'--—————-"—-"-"—-"-"""""""" !

GAMA18=GAMA

P18=PO0

Ti18=Ti1l4

M18=1

T18=T118/ (1+( ( (GAMA18-1)/2)*M18**2))

Pi18=P18* ( (1+ ( (GAMA18-1)/2)* (M18**2))** (GAMA18/ (GAMA18-1)))

V18=M18*SQRT (GAMA18*r*T18)

write (10, *) '-Le coefficient polytropique GAMA1l8=',6 GAMA

write (10, *) '-La temperature totale Tilg8=',Til8, "'[k]"

write (10, *) '-La pression totale pPil8=',Pil8, ' [bar]’

write (10, *) '-La temperature statique T18=',T18,'[k]"
(
(
(

write (10, *) '-La pression statique P18="',P18, ' [bar]"’
write (10, *) '-Le nombre de Mach M18=',M18

write (10, *)'-La vitesse v18=',Vv18, ' [m/s]"
write (10, *)'--—--LES PERFORMANCE DU CF6-80El-—-—---- !

write(l10,*)'-——————————— !
debit c=2.74

V18=309.56

F=((debit ext* (V18-V0))+ (debit in* (V9-V0))+ (debit c*V9))*1E-3
Fsp=F*1E3/ (debit+tdebit c)

C_h=3600* (debit c)

C sp=C_h/ (F*1E3)

P ci=44000

P c=(debit c)* (P_ci)

T18=238.5

Nl1=(debit in*(T9-T))+ (debit ext* (T18-T0))

P _th=P c-N1

P tr=(A+B) *1E-3

Pp=F*V0

REth=P th/P c

REtr=P tr/P c

REp=Pp/P_tr

RE_in=P tr/P th

RE _g=(Pp/P c)*100
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lO,*) Thd, hk hkhhkhhkhxkx%k POUSSES Ak hkkhkkhkhkkrkhkkrkkx !

10,*)'-La POUSSE F=',F, '[KN]'

write (10,*) '-La poussé spécifique Fsp=',Fsp,'[N.s/kg]"

write (10, *) 'debit="',debit, ' [kg/s]"''[kg/s]"

Write lO,*) Thxd,hkkkhkhhhxhkhh*xkk*%x LES CONSOMATION *kkhkkkkkkhkkx !

write (10, *) '-La consomation HORAIRE C h=',C h,'[kg/h]"

write (10, *) '-La consomations SPECIFIQUE C sp=',C sp,'[kg/N.h]"'
Write 10,*) LI b b b b b b b b b b b b b ¢ LES PUISSANCES P i b i b b b b b b b b b |

write (
(
(
(
(
(
(
(

write (10, *)'-La puissance thermoqumanique P _th=',P th,'[kv]'
(
(
(
(
(
(
(
(

write

write (10, *)'-La puissance thermique reelle P tr=',P tr,'[kv]'
write (10, *) '-La puissance de propulsion Pp=',Pp, ' [kv]"

write (10, *) '*LES RENDEMENTS'

write (10, *) '-Le rendement thermodynamique REth=',6REth

write (10, *) '-Le rendement thermique reel REtr=',6REtr

write (10, *) '-Le rendement de propulsion REp=', REp

write (10, *) '-Le rendement interne RE in=',RE in

write (10, *)'-Le rendement global RE g=',RE g,'S$'

write (10, *)"' !

4. Programme de calcule de performance avec refroidissement :

C X % ok % % ok kK ok kK ok kK ok kK ok kK ok kK ok kK ok ok ok ok ok ok ok ok k ok ok ko ok ok ok ok ok ok ok ok ko ok K ok ok ok ok K ok ok ok ok ok kK
C * *
C * FTENANE Anis GOUAZI Djamel *
C * - o *
C * CALCUL DES PERFORMANCES D'UN TURBOREACTURE AVEC REFROIDISSENENT *
C * DES AUBES DE LA TURBINE HP *
C * CF6-80E1 *

C LRI I b I e g dh b b b b S IR IR I b b S S dh b b b 2 S dh b b b b e S Ib b b b b b e db dh b b b b SR A Sh b b b S dh b b b i S b Y
C * *
C  *HFXEXKXKXFAHFAILK INITIALISATION D E S PARAMETRES >>>% %%k ko ko ke ko

REAL

GAMA,nbre aub, PI,MU25,2725,Til2,Ti0, GAMA3,M0, r, P3,P0,U, T12,T25is,
+TH025,THO3,T25,Ti3, reis, T31is,M3,S tr,nbre tr,PHI,debit dist,H,
+Ta,NA,NB,M12,V12,rho3,Pi3,Pi25,Pi12,Pi0,X,Y,Pa,V1l8,debit pr,
+debit tot,lambda,a, S0, PRCNT, THETA cc,CP _cc,GAMA cc,PCI, THETAS,
+CP5, THETAd, GAMAd, CPd, SIGMA, Pid, Pd, Ti25,Tid, Md, Vvd, Td, Pi cc,Pi5,
+v5,T5,Ti5,V1U,Vv2U,Va5,debit c,F,debit ext,Fsp,C h,Re g,M cc,C sp,
+P ci,P c,P th,Al,A2,P tr,Pp,REth,REtr,REp,RE in,T18,Cp,T9,V9,V0
r=287.

GAMA=1.4

OPEN (10, FILE='Resultat avec refroidissement.DAT', STATUS='UNKNOWN")

C 7777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777
C **K***K****<<<< P A P\ A Ivi E T R E S D E V\/7 O L >>>>)**‘k********‘k‘k
C 7777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777
WRITE (*,*) '-Ce programme permet de calculer les performance d un-'
WRITE (*,*)'———————— turboreacteure avec refroidisssemnet ---—-——-——-— !
WRITE(*,*) '———————= des aubes de la turbine HP CF6 80El —-—-——————-—- !
WRITE(* *) L I b b b e b b b e b b b e b b b e b b b b b b b I b I b b I b b b b b b b b b I b b I I b b b b b |
WRITE (*, *) "DONNER LA HAUTEUR DE VOL [m] :'
READ (*, *) H
WRITE (*, *) "DONNER LE NOMBRE DE MACH A
READ (*, *) MO
WRITE (*, *) '"DONNER LA VALEUR DU DIAMETRE [mm] :'
READ (*, *)d
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*k kK Kk kK LES PI{RI—;}’IETRES R IR b b I b b g b b b g b b b g b b b g 4

oNoNe)

*
*
*
*
*
*

*
*
*
*
*
*
*
*
*
*
NE

Pa=1.013
Ta=288.15
GAMAO=GAMA
50=7.2
K=1.235
S0=7.2

nbre tr=355
nbre aub=46
PI=3.14159
reis=0.3757
reis3=0.9
£=0.016

re cc=0.98
PCI=44*1E6
debit c=2.74

R IR I b b b I b b S b b b S b b b G b b b S b b b i ¢ LES hQUL%'l‘L(Q[\ LIRS e b b S b b b d b b I g b b S S b b S S b b

TO0=Ta-(0.0065*H)

Ti0=TO* (1+ ( ( (GAMAO-1) /2) *M0O**2))

PO=Pa* ((1-(0.0065/Ta) *H) **5.255)

X=(1+ ( (GAMAO-1) /2) *MO**2)

Y= (GAMAO/ (GAMAO-1))

Pi0=P0* (X**Y)

M12=M0-0.25

GAMA12=GAMA

Pi12=Pi0

Til2=Ti0

T12=Ti12/1.05

V12=M12*SQRT (GAMAl12*r*T12)

GAMA25=GAMA

THETA12=(Ti112-1125) /875

CP25=1163.102+155.39* (THETA12)-89.582* (THETAL12) **2-
+29.355* (THETAL12) **3+53.42* (THETA12) **4

delta hi=(MU25*Z25)* ((2*V12)**2)
Ti25=(delta_hi/CP25)+Ti12

T251s=T12* ( (THO25) ** ( (GAMA25-1) / (GAMA25) ) )
rei325=((CPZS*TilZ)/delta_hi)*((THO25**((GAMA25—1)/(GAMA25))—1))
T25=T12+ ((T251s-T12) /reis25)

Pi25=Pi0*2.42

THETA25=(T125-1125) /875

CP3=1163.102+155.39* (THETA25)-89.582* (THETA25) **2-
+29.355* (THETA25) **3+53.42* (THETA25) **4

GAMA3=CP3/ (CP3-r)

T31s=T25* (THO_3** ( (GAMA3-1) / (GAMA3)))
T3=T25+ ( (T31s-T25) /reis3)

Ti3=895.24

M3=SQRT ( ((Ti3/T3)-1)* (2/ (GAMA3-1)))

P1i3=THO 3*Pi25

P3=Pi3/ ((1+ ( ( (GAMA3-1)/2)* (M3**2))) ** ( (GAMA3) / (GAMA3-1)))
rho3=(P3*1E5) / (r*T3)

V3=294.14

S_tr=PI*((d*1E—3)/2)**2

debit aub=rho3*V3*S tr*nbre tr

debit dist=(debit aub) * (nbre_ aub)

a=Pi0*1E5*S0*MO

b=(1+( (GAMAQO-1) /2)* (MO**2) ) ** ( (GAMAO+1) / (2* (GAMAO-1)))
debit tot=(a/b) *sqrt (GAMAQO/ (r*Ti0))

debit in=(debit tot)/(l+lambda)

debit ext=(lambda) * (debit in)

PRCNT=(debit dist*100)/(debit in)

(OHON@!
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write (10, *) '****debit de refroidissement du distributeur****x!'

write (10, *) '-débit total debit tot=',debit tot,'[kg/s]'

write (10, *)'-debit primaire debit in=',debit in, '[kg/s]’

write (10, *) '-debit externe debit_ext=',debit_ext,'[kg/s]'

write (10, *) '-debit aub=',debit aub,'[kg/s]'

write (10, *) '-debit distributeur debit_dist=',debit_dist,'[kg/s]'
write (10, *) '*******x*POURCENTAGE DE REFROIDISSEMENT ***** %k *xxk*xx1
write (10, *) 'PRCNT="', PRCNT, '[%]"

kkkkkkkkkkkxkrkkkkk** Rofroidissement des aubes*****xkxxxkkkk *kkkkkkk*

SIGMA d=0.98

Vd=120

Tid=Ti3

THETA d=(Ti3-1125)/875
CPd=1163.102+155.39* (THETA d)-89.582* (THETA d) **2-
+29.355* (THETA d) **3+53.42* (THETA d) **4

GAMAdJ=CPd/ (CPd-r)

Td=Tid- (0.5* (Vd**2) /CPd)

Md=SQRT ( ((Tid/Td)-1)* (2/ (GAMAd-1)))

Pid=SIGMA d*Pi3

Pd=Pid/ ( (1+ ( ( (GAMAd-1) /2) * (Md**2))) ** ( (GAMAd) / (GAMAd-1)))
T cc=1439.76

THETA cc=(T cc-1125)/875

CP cc=1163.102+155.39* (THETA cc)-89.582* (THETA cc) **2-
+29.355* (THETA cc) **3+453.42* (THETA cc) **4

GAMA cc=CP_cc/ (CP_cc-r)

£f=0.0165

re cc=0.98

PCI=44*1E6

Ti cc=((f*re cc*PCI)/ (CP_cc* (1+f)))+((Tid)/(1+f))

P cc=Pd* ((1+GAMA d* (M d) **2)/ (L+GAMA cc* (M_cc) **2))
Pi cc=P cc* (14 (((GAMA cc-1)/2)* (M cc)**2))** (GAMA cc/ (GAMA cc-1))
M_cc:SQRT(((Ti_cc/T_cc)—l)*(2/(GAMA_cc—l)))

PHI 5=2.96

U=169.16

V1U _5=-25.44

V2U_5=195.05

Ti 5=960.94

THETA 5=(Ti 5-1125)/875

CP 5=1292.626+204.786* (THETA 5)-99.475% (THETA 5) **2-
+17.65* (THETA 5) **3+39.359* (THETA 5) **4

GAMA 5=CP_5/ (CP_5-r)

Pi 49=5.778736

Pi 5=Pi 49/PHI 5

Va 5=U/2

V_5=sqrt (Va_ 5**2+4V2U 5**2)

T 5=Ti 5-(V_5%*2/(2*CP_5))

***7\X**Y\ﬁ**?\**‘k**‘ki?\**ﬁ***R***EKTEPTICJI\:X**R/’\**7\R**Kﬂ**&**kﬂ**kﬂ**er**k

M9=1

Pi9=PO* ( (1+( ((GAMA-1)/2)* (M9**2))** (GAMA/GAMA-1)))
visc _dy=4.02*1E-5
L=4.5

Tp=1300

U=339.20

rET=0.88

delta Tcf=-55
delta Tcm=-55
delta Tetg=-110
n=2

delta Tcf2=-26.315
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deta Tcm2=-26.315

n2=>5

delta Tetg2=-52.63

Re=(rho3*V3*d*1E-3) /visc dy

St=(0.514* (Re**(-0.4)))/(1+((0.0426)*(L/d)))
h=St*rho3*CpP3*V3

q=1852.89*1E3

Tf= Tp+(g/h)
Ti_sc=Tf/(l+((rET*(M_cc**Z))*((GAMA_cc—l)/Z)))

Ti 49=1233.15

THETA 49=(Ti 49-1125)/875

CP _49=1292.626+204.786* (THETA 49)-99.475* (THETA 49) **2-
+17.65*% (THETA 49) **3+39.359* (THETA 5) **4

V_49=U0/2

T 49=(Ti 49)-(V_49**2/(2*CP_49))

Te HPT=Ti sc

Ts HPT=Te HPT+delta Tcf+delta Tcm+ (n-1)*delta Tetg
Ti5 LPT=Ts HPT+delta TcfZ2+delta Tcm2+ (n2-1)*delta Tetg2
Ti9=Ti5 LPT

T9=Ti9/ (1+ (((GAMA-1)/2)* (M9**2)))

VI9=M9*SQRT (GAMA*r*T9)

**'&x***xx**xx**k**kr*%;}zs NOUVELLES PERF(\‘)P\:\,I;&P]CE* LR IR IR i b b e dE dh b b b dh dh b 4

V18=309.56

V0=M0O*SQRT (GAMA*r*TO0)

F=((debit ext*(V18-V0))+ (debit in* (V9-V0))+ (debit c*V9))*1E-3
Fsp=F*1E3/ (debit ext+debit c)

C h=3600* (debit c)

C sp=C_h/ (F*1E3)

P ci=44000

P c=(debit c)* (P_ci)

T18=238.52

P th=P c-((debit in*(T9-T0))+ (debit ext* (T18-T0)))
A= (debit in/2)* (V9**2-V0**2)

B=(debit ext/2)*(V18**2-V0**2)

P _tr=(A+B) *1E-3

Pp=F*V0

REth=P th/P c

REtr=P tr/P c

REp=Pp/P_tr

RE in=P tr/P_th

RE g=((Pp/P_c)*100)

10,*)'************** POUSSES R I I I b b b b I b b I db db ab Sb b b b b db ab ab b b ]
10,*) '-La POUSSE F=',F,'[KN]'

write (10, *)'-La poussé spécifique Fsp=',Fsp, '[N.s/kg]"'

write (L0, *) " &kkxkxkkkdkxskx LES CONSOMATION ** %%k &k &Kk &k k &k &Kk & kk !

write (
(
(
(
write (10, *)'-La consomation HORAIRE C h=',C h,'[kg/h]"
(
(
(
(
(

write

write (10, *) '-La consomations SPECIFIQUE C sp=',C_sp,'[kg/N.h]’

)
Write 10,*)'************** LES PUISSANCES *AAhkkhhkhkkhkkhkhkkxkhkkhkrkxkhkkhkrxkkx !
write (10, *)'-La puissance thermoqumanique P _th=',P th,'[kv]'
write (10, *)'-La puissance thermique reelle P tr=',P tr,'[kv]'
write (10, *) '-La puissance de propulsion Pp=',Pp,'[kv]"
Write(lo,*) Thxk,khhkkkhhkkkhhx*kx*k LES RENDEMENTS *AAhkkhhkhkkhkkhkhkkxkhkkhkrkxkhkkhkrxkkx !
write (10, *) '-Le rendement thermodynamique REth=',REth
write (10, *)'-Le rendement thermique reel REtr=',6REtr
write (10, *) '-Le rendement de propulsion REp=',6 REp
write (10, *)'-Le rendement interne RE in=',RE in
write (10, *)'-Le rendement global RE g=',RE g,'S$'
write (10, *)"' !
END
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