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RESUME
L’¢étude que nous avons menée consiste a la détermination et le tragage de la ligne

d’adaptation du compresseur haute pression du turboréacteur CFM56 7B qui lui assurera un
fonctionnement stable.

Pour cela, il a fallu au préalable, définir les parametres et les relations donnant les
performances propres a ce turboréacteur en deux modes de fonctionnement différents (Adapté
et hors Adapté). Pour effectuer les calculs, nous avons établi un programme sous MATLAB.

Les données limitées relatives au turboréacteur CFM56_7B que nous avons pu obtenir
nous ont permis d’effectuer les calculs pour le régime adapté seulement. Pour le régime Hors
Adapté, nous avons choisi d’utiliser le logiciel GasTurb connu pour la qualité de ces résultats.

En utilisant le logiciel GasTurb nous avons d’abord choisi le modéle correspondant au
turboréacteur CFM56_7B et ensuite nous avons introduit les données relatives a celui-ci. Les
résultats en régime adapté obtenus par GasTurb ont confirmé ceux obtenus par MATLAB. En
régime Hors Adapté, le logiciel GasTurb nous a permis de tracer la carte du compresseur
haute pression avec la ligne de fonctionnement (ligne d’adaptation).

ABSTRACT

The study we have carried out consists in determining and tracing the adaptation line
of the high-pressure compressor of the CFM56_7B turbofan engine which will ensure stable
operation.

For this, it was first necessary to define the parameters and relationships giving the
performance specific to this turbojet in two different operating modes (Adapted and non-
Adapted). To perform the calculations, we established a program under MATLAB.

The limited CFM56_7B turbofan data we were able to obtain allowed us to perform
the calculations for the adapted rpm only. For the Non-Adapted regime, we chose to use the
GasTurb software known for the quality of these results.

Using the GasTurb software we first chose the model corresponding to the CFM56_7B
turbofan and then we entered the data relating to it. The adapted regime results obtained by
GasTurb confirmed those obtained by MATLAB. In Non-Adapted mode, the GasTurb
software allowed us to draw the map of the high-pressure compressor with the operating line
(adaptation line).
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Nomenclature

Abréviation Signification Unité
A Vitesse du son m/s
CBP Compresseur Basse Pression -
CC Chambre de Combustion -
Ch Consommation horaire kg/h
CHP Compresseur Haute Pression -
Cp Chaleur Spécifique JIkg/K
Cpy Chaleur spécifique des gaz brulé J/kg.K
Csp Consommation Spécifique kg/h/daN
G, Vitesse de tuyere primaire m/s
G Vitesse de tuyere secondaire m/s
Cicr Vitesse critique de tuyére primaire m/s
Cicr Vitesse critique de tuyére primaire secondaire m/s
Fs Poussé Spécifique N/kg/s
h Enthalpie spécifique J/kg
K; Débit réduit kg /s
M Nombre de Mach -
mg, Débit d’air kg/s
m, Débit de carburant kg/s
m, Débit d’air extérieure kg /s
i, Débit d’air intérieure kg /s
N1 Vitesse de rotation basse pression tr/min




N2 Vitesse de rotation haute pression tr/min
Nyeq Vitesse de rotation réduite tr/min
P Pression Pa
P. Puissance calorifique W
PCi Pouvoir Calorifique kg/kJ
b, Puissance de propulsion w
Ptr Puissance Thermique réel wW
Py Puissance thermique théorique w
Pos Pression ambiante Pa

. J/kg.K
Constante thermodynamique des gaz
S Section m?
S, Section d'entrée d'air m?
S, Section d'entrée THP m?
S Section de sortie d'air secondaire m?
S Section de sortie d'air primaire m?
T Température K
TBP Turbine Basse Pression -
Tos Température ambiante K
W Travail de Fan J
Wegp Travail de compresseur basse pression J
Wenp Travail de compresseur haute pression J
Weyp Travail de turbine haute pression J
Wrgp Travail de turbine basse pression J
Y Taux de dilution -




hauteur M
Lettres Grecques
() Coefficient d’exces d’air -
Yy Rapport de chaleur spécifique des gaz brulé -
y La capacité thermique de 1'air -
n Rendement -
nth Rendement Thermodynamique -
ntr Rendement thermique réel -
ni Rendement Interne -
np Rendement de propulsion -
ng Rendement global -
nm Rendement Mécanique
p Masse volumique kg/m3
Tp Taux de fan -
Tcpp Taux de compression Basse Pression -
Tcup Taux de compression Haute pression -
Tryp Taux de détente turbine Haute Pression -

Trpp

Taux de détente turbine Basse Pression
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Présentation de la compagnie Air Algérie

Notre stage pratique qui s’est déroulé au niveau de I’atelier révision moteur de la
compagnie Air Algérie nous a permis de découvrir ses installations techniques ainsi que de
connaitre le moteur CFM56-7B.

Air Algérie est une compagnie aérienne nationale active dans le domaine du transport
civil sous le nom de Compagnie Générale de Transport (C.G.T) créée en 1947. C’est une
Entreprise Publique Economique/Société Par Action (EPE/SPA) avec un capital de
43.000.000.000,00 DA. Son siege social est a : 1, place Maurice AUDIN, Alger, Algérie. Elle
a pour mission principale d’assurer le transport des passagers, bagages, fret et courriers dans
des meilleures conditions de sécurité, régularité et confort.

Nous pouvons résumer I’identit¢ de la compagnie Air Algérie dans la fiche
signalétique suivante :

Tableau 0. 1 : Fiche signalétique d’Air Algérie

Sl Ea g1 Laglas] @ ‘
Logo (avec dénomination) AIRALGERIE
Dénomination Air Algérie
Capital 43 000 000 000,00 DA
Forme juridique EPE/ SPA
Domaine d’activité le transport aérien
Registre de commerce RC : 00B0091100
Siege social 1, place Maurice AUDIN 16000
Site web wwwe.airalgerie.dz
Nombre de filiales 4



http://www.airalgerie.dz/

Présentation de la compagnie Air Algérie

Moyens matériels

La flotte est renouvelée par 1’acquisition de nouveaux avions avec un age moyen de
cing (5) ans tels que : les Boeing 737-800, 737-600. Les ATR-72 et par des Airbus A330-
200.A ce jour, Air Algérie compte une flotte « passagers » de 41 avions (sans compter la
flotte « cargo »).

Tableau 0.2 : La flotte d’Air Algérie

Type d’avion Nombre
Hercules L-382G 01
Boeing 737-800 17
Boeing 737-600 05
Boeing 767-300 03

ATR 72 12
Airbus 330-200 05

L atelier révision moteur est un grand hangar, il couvre une aire de 960 m?,il posséde deux
entrées (A et B).Cet atelier a pour objectif essentiel la révision des moteurs avions pour une
longue duree. Il se compose :

<

AV N NN NN YN U U U N N NN

Atelier APU (Auxialiary Power Unit).
Atelier électricité.

Atelier équipement.

Magasin technique.

Métrologie.

Chambre de développement.
Chambre claire.

Magasin outillage équipements.
Ateliers joints et roulements.

Atelier Gear Box.

MPI (inspection aux particules magnétiques).

Atelier de nettoyage mecanique.
Chaudronnerie.

Atelier de soudure.

Atelier révision moteur CF6.
Atelier révision Allison.

Atelier révision CFM56.
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Introduction générale

Dans le domaine aéronautique 'un des soucis majeurs est de connaitre le
comportement d’un turboréacteur et I’évolution de ses performances a différents modes de
fonctionnement.

Ces modes de fonctionnement sont justement de deux types ; le mode adapté pour
lequel les différents organes qui constituent le moteur atteignent leurs caractéristiques
nominales, dans des conditions atmosphériques dites standard. Le deuxiéme mode est dit hors
adaptation dans les conditions atmosphériques, I’altitude et le nombre de mach varient.

C’est pour cela que la révision moteur doit étre a la pointe du progres et c’est dans ce
souci que les ingénieurs de la compagnie aérienne Air Algérie proposent en collaboration
avec les différentes universités des études aérodynamiques et thermodynamiques des
différents moteurs équipant la flotte de la compagnie.

En effet, le probleme majeur des turboréacteurs est le pompage dont la signification et
le décrochage aérodynamique sur les aubages du rotor pouvant entrainer une inversion de
I’écoulement due a une variation brutale de la pression en aval.

Notre étude a pour but de déterminer la plage de bon fonctionnement du réacteur et
donc éviter le pompage. Cela se traduit par la détermination de la linge d’adaptation qui
assurera au réacteur un fonctionnement stable. Cette étude représente une étude
aérothermodynamique globale qui consiste a établir les courbes caractéristiques du
compresseur haute pression du turboréacteur CFM56 7B puis de tracer sa ligne d’adaptation
et cela par le biais des programmes (MATLAB et GASTURB).

Notre plan de travail se subdivisera en cing chapitres : on a débuté avec le premier
chapitre ou on traite aussi les éléments composants du turboréacteur et son principe de
fonctionnement.

Le deuxiéme chapitre concerne les compresseurs et leurs différents types, en tenant
compte du pompage, phénomene nuisible, et de son impact sur le compresseur.

Dans le troisieme chapitre, 1’accent est mis sur les lois fondamentales de calcul des
variables réduites et des performances.

Le quatriéme chapitre est consacré pour la simulation. Ce chapitre donne la procédure
utilisée pour déterminer la ligne d’adaptation.

Dans le cinquiéme chapitre on a exposé nos différents resultats et constatations.

Nous avons cléturé ce modeste travail par une conclusion générale qui propose un
développement pour notre étude.
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Chapitre | Turboréacteur CFM56_7B el leur principe de fonctionnement

I.1-Introduction

Dans le souci d’assurer un enchainement logique pour notre étude, nous avons traité
les éléments du turboréacteur, son principe de fonctionnent mais tout d’abord nous allons
nous pencher sur un bref historique de 1’évolution du turboréacteur.

|.2-Historique du Turboréacteur CFM56-7B

Dans les années1930, grace a l'ingénieur britannique Frank Whittle et l'inventeur
Allemand Hans VVon Ohain, le monde a connu des nouveaux types de moteur d'avion, il s'agit
des turboréacteurs. A I'age de 22 ans, Frank Whittle imagine pour la premiére fois qu'un avion
peut étre propulsé sans hélices et essaie sans succes d'obtenir un soutien financier de I'armée
pour le développement de son idée. Il persiste dans le développement de cette motorisation et
imagine l'utilisation de deux turbines, I'une a l'entrée pour amener l'air vers la chambre de
combustion et I'autre pour mélanger le carburant a l'air. En 1935, gréce a des dons prives, il
construit le premier prototype de turboréacteur (Le W1) afin de le tester & travers un banc
d'essai en avril 1937.[1]

En 1950, les directeurs respectifs de GENERAL ELECTRIC et SNECMA étaient
Gérard Neumann, le pionnier du turbo-jet et René RA Vaud, les deux hommes ont partagé la
vision d’un projet international connu. Le succés du turboréacteur a double flux CF6 a établi
GE comme un fabricant majeur des turboréacteurs. Cette intensification de la production a
traité un accord de la production transcontinental avec SNECMA de France.

Dans le monde, volent quotidiennement 4000 avions, équipés du moteur CFM56 et ils
effectuent un décollage toutes les cing secondes. Les CFM56, moteur a vocation civile,
équipent les Airbus de la famille A320, A340 et les différentes versions du BOEING737, 600,
800 et 900 équipant les moteurs de type CFM56-7B. Dans le domaine de 1’aviation
commerciale, CFM international motorise aujourd’hui les avions de pres 300 opérateurs.

1999 est une année record, 25 ans apres la création du CFM, c’est I’année de la
livraison du 10000°™ CFM56, I’année a été favorable aux ventes des quadriréacteurs équipés
de CFM56-5B.

Dans le domaine de I’environnement, la nouvelle technologie de chambre de
combustion & double téte DAC (Double Annular Combustion) qui permet une réduction
importante des émissions polluantes d’oxydes d’azote, a été adoptée par Landa Air pour ses
737 nettes générations. Elle est proposée en option sur les CFM56-7B et équipe déja les
avions de SWISS AIR, AUSTRAIN AIR LINE et SAS.
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Nombre Nombre de Heuresde | Nombre de
Moteur Avion | davions en | moteurs en Nompre vol cycles
. . d'opérateurs , .
service service cumulées cumulés
CFM56-7B | B737 NG 6 924 14 738 224 371057 376 | 192 234 129

Figure 1. 1:Distribution des moteurs CFM56-7B sur les Boeings

|.3-Présentation du turboréacteur CFM56-7B

Notre étude est conduite sur les moteurs civils de la famille CFM56, fabriqués
conjointement par SNECMA et GE dans le cadre de la société CFM :

e GE (Générale Electric) : aux Etat Unis se charge de la partie « Core » qui représente la
partie haute pression du moteur (compresseur haute pression, chambre de
combustion, et turbine a haute pression).

e SNECMA « Société Nationale d’Etude et de Construction de Moteur d’Avion » : En
France qui se charge de la partie basse pression du moteur (le fan, la compresseur
basse pression et la turbine basse pression) ainsi que des accessoires et de la tuyére
d’¢éjection. Ces moteurs sont de type turboréacteur a double corps et double flux sans
post combustion. [2]

Le moteur CFM56-7B est un turboréacteur qui équipe en exclusivité les dernieres
évolutions du Boeing 737 dites Boeing 737 NG pour nouvelle génération. Qui est un
turboréacteur a double flux, double corps et a écoulement axial avec un taux de dilution éleve.
L’appellation « double corps » signifie que le compresseur et la turbine est divisé en deux
parties successives, basse et haute pression. Ce systeme permet d’obtenir une grande
efficacité de fonctionnement.
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L’appellation CFM56-7B est utilisée pour :

CF : Commercial

M : Moteur.

56 : c’est le 56eme projet de SNECMA

7 : représente le nombre de la génération de ce type de réacteur et qui est le dernier
pour le moment.

e B : représente le type d’avion sur lequel ce réacteur est avionné, dans notre cas
Boeing.

Le moteur CFM56-7B se compose essentiellement par les éléments suivants :

Une soufflante (Fan) a 1 étage.

Un compresseur basse pression (CBP) a 3 étages.
Un compresseur haute pression (CHP) a 9 étages.
Une chambre de combustion.

Une turbine a haute pression (THP) a 1étage.
Une turbine a basse pression (TBP) a 4 étages.

Corps HP (Compresseur HP+ | / / l

Chambre de Combustion + Turbine HFP) (PP~
' 1 hhlm -
|!| tl‘l'm'w'!'l

AN

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

BP+ Turbine BP)

’ Corps BP ( Soufflante + Compresseur

Figure 1.2: Schéma descriptif du CFM56 double corps double flux.
(HP : haute pression ; BP : basse pression)
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|.4-Caractéristiques du turboréacteur CFM56-7B

Le tableau suivant représente quelques données (constructeur) relatives au moteur

CFM56-7B :

Tableau 1.1: Données du moteurs CFM56-7B

Modele

CFM56-7B

Caractéristiques

Masse de moteur

5251 1b

2384 kg

Longueur

98,72

251m

Diamétre fan

61,02 ins

1,55m

Conditions au décollage

Poussée max (décollage)

24200 Ib

107650 N

Débit d’air

848Ib/s

385 kg/s

Consommation spécifique

1,29 Ib/N .h

0,59kg /daN.h

Taux de dilution 51a5,5
5960 Ib
Poussée max (montée)
26607,14N
Conditions au vol Taux de compression 32,7
22800 Ib
Poussée max croisiére
101420 N

Type de réacteur

Turboréacteur a double flux et double corps

Arrangement

Tuyeres coaxiales a double flux.

Rotation

Dans le sens horaire des deux corps.
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I.5-Les éléments principaux du turboréacteur CFM56-7B

Le moteur CFM56-7B est un moteur de construction modulaire. 1l se compose de
quatre (4) modules, chaque module peut étre démonté seul, ce qui facilite la maintenance du
moteur et de minimise le cout d’entretien. Ces modules sont [3]:

e module FAN

e module CORE

e module LPT

e module Gear Box (boite d’entrainement des accessoires).

FAN MAJOR —
MODULE

/ =
‘. i
|

/— CORE ENGINE MAJOR MODULE

OW PRESSURE TURBINE —
MAJOR MODULE

“~—— ACCESSORY DRIVE SYSTEM

Figure 1.3: schéma représentatif des différents modules du turboréacteur du CFM56-7B

1.5.1-Module fan :
Ce module est situé en amant du moteur, il est entrainé par la turbine BP. Le module Fan
est lui-méme constitué de quatre modules :
e module fan (fan) et le compresseur BP (Booster)
e module support de 1* et le 2éme roulement (N° 1and2 bearing support)
e module structure extérieur (fan frame)

e module d’accouplement d’entrée de la Gear box et le 3éme roulement (intet
Gearbox and N° 3bearing).



Chapitre | Turboréacteur CFM56_7B el leur principe de fonctionnement

Anneau arriére de
retenue des pales

Pates de |2 soufffante

N

Anneau avant de
retenue des pales

Carénage \

Redresseur
’ B Aubages fixes

Redresseur ‘ fiux prmaire

Aubages fixes

fliex secondaire

Figure 1.4: Module Fan

Le rdle principal de ce module est d’augmenter 1’énergie de I’air qui s’écoule a travers
la tuyére d’air secondaire pour générer la poussée et d’augmenter la pression de I’air qui se
dirige vers le compresseur haute pression. En effet, la soufflante recoit un flux d’air en
assurant I’augmentation de sa vitesse et sa pression. Ensuite, il passe par un separateur
(splitter) ou il sera divisé en deux flux :

e Flux primaire qui va s’écouler dans le corps moteur passant par le compresseur BP ou
il subira une autre augmentation de pression avant d’atteindre le compresseur HP.
Sachant que ce CBP dispose a sa sortie 12 vannes de décharge (VBV : variable bleed
valves), dont le rdle est d’évacuer I’excés d’air dans le CBP, évitant ainsi 1’effet de
pompage

e Flux secondaire qui va s’écouler dans tuyére secondaire du fan en générant ainsi la
poussée qui représente 80% de la poussée globale que fournit le moteur.

Un effet important pour le fonctionnement du Fan est 1’effet de la variation du taux de
dilution (Y). Lorsqu’un turboréacteur double flux réduit la puissance, le débit principal
diminue plus rapidement que le débit secondaire. Ceci provoque I’augmentation du taux de
dilution et I'utilisation d’un champ différent de caractéristiques du Fan pour une valeur de
taux de dilution utilisée.

En outre, le champ de caracteéristiques du Fan extérieur peut étre différent du champ du
Fan intérieur. Pour analyser plus rigoureusement le fonctionnement hors adaptation du Fan,
une série de champ de caractéristiques est nécessaire pour chacune des deux parties du Fan en
fonction du taux de dilution.
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1.5.2-Module core

Le module « core »transmet le flux primaire pour développer une puissance dont une
partie est utilisé pour faire tourner le moteur et 1’autre partie pour fournir les 20% restants de
la poussée, il est constitué par :

e Compresseur haute pression (HPC)

e Chambre de combustion
e Turbine haute pression (HPT)

1.5.2.1-Compresseur haute pression

C’est un compresseur axial de forme conique constitu¢ de neuf 09 étages, il est
entrainé par 1’étage de la turbine haute pression. Il augmente la pression de ’air provenant du
compresseur basse pression et 1’envoi vers la chambre de combustion, les trois premiers
étages comportent des aubes statoriques a calage variable (VSV : variable stator vanne) qui
constituent le dispositif anti-pompage haute pression.

Figure 1.5: Compresseur axial haute pression

1.5.2.2-Chambre de combustion

La chambre de combustion est de type annulaire et comporte 20injecteur et deux (2)
bougies d’allumage. A ce niveau I’air provenant du compresseur haute pression est admis
avec du carburant pulvérisé par les injecteurs. Ce melange est brilé et genére des gaz chauds
qui se dirigent vers la turbine haute pression (HPT).
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La chambre de combustion (CC) est constituée des éléments suivants :

e [’ensemble capotage (cowl assembly) :il forme un bord d’entrée a la chambre de
combustion.

e Couche interne et externe (inner and outer liner) : contenant des trous qui permettent
d’optimiser le refroidissement et d’augmenter les performances de la combustion.

e Un dome (the dome) : permet de stabiliser la flamme dans I’enceinte du mélange air
carburant.

Le rdle principal de chambre de combustion est de fournir I’énergie calorifique a I’air
provenant du compresseur a travers une combustion d’un combustible qui est assurée par un
mélange kéroséne-oxygene et a travers un allumeur dans le but de permettre la transformation
de I’énergie chimique en énergie calorifique.

Arrivée
Chambre de du carburant

combustion Enveloppe externe

Aubes directrices

Aubes redresseuses de la turbine

du compresseur

Enveloppe interne

de liaison
compresseur-turbine

Arnvee Trous pour 'air
du carburant de dilution

Figure 1.6: Chambre de combustion

— Limitation dues a la chambre de combustion:

La chambre de combustion est dimensionnée pour fonctionner dans une plage de
dosage réelle, bornée par des valeurs limites. Afin que la combustion puisse s’auto entretenir
il faut qu’il régne a la sortie compresseur certaines valeurs de pression et de vitesse. Cela se
traduit par des limitations appelées extinction pauvre (masse de carburant trop faible
comparée a la masse d’air) et I’extinction riche (trop de carburant par rapport a la masse
d’air).[4]

— Les circuits de refroidissement :

L’amélioration des performances et des rendements des turboréacteurs passe par
I’augmentation de la température des gaz dans les chambres de combustion. Chaque type de
turboréacteur est différent mais le principe général pour le refroidissement reste le méme tel
que représenté sur le dessin ci-dessous. [3]
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Figure 1. 7: les circuits de refroidissement

e [’air provenant du compresseur BP sert a refroidir les cavités du moteur et a
refroidir et pressuriser les paliers.

e L’air provenant du cinquiéme étage du compresseur HP sert a refroidir une
autre partie du moteur.

e L’air sortant du compresseur HP va refroidir les distributeurs hauts et basse
pression ainsi que les ailettes des turbines haute et basse pression.

A noter que d’autre prélévements d’air sont utilisés pour la climatisation de la cabine

passagers, du poste de pilotage, des soutes a bagages et pour le dégivrage de la cellule.

1.5.2.3-Turbine haute pression

Le module de la turbine haute pression (HPT) est construit d’un (01) étage, il a pour role

de transformer I’énergie calorifique des gaz chaudes en énergie mécanique pour entrainer le
compresseur haute pression (HPC) et la commande des accessoires. L’ensemble compresseur
et turbine haute pression (HPT et HPC) est appelé attelage haute pression N2, cet attelage
tourne dans le sens horaire. La turbine haute pression est composée des éléments suivants :

e ler étage diffuseur (stator)

e [’ensemble rotor

10
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arbre de transmission

du compresseur Aubage mobile

rotor

anneau intérieur
anneau extérieur
< . supportant les
aubage fixe 0 /PR ' aubes fixes

Figure 1.8: Turbine HP

1.5.3-Module LPT

La turbine basse pression se compose de quatre (4) étages. Elle transforme 1’énergie
des gaz chauds en énergie mécanique qui sert a entrainer la soufflante et le compresseur basse
pression (LPC). L’ensemble compresseur basse pression et la turbine basse pression (LPC-
LPT) est appelé attelage basse pression N1.

1.5.4-Module gear box :

L’énergie mécanique nécessaire pour le fonctionnement des accessoires de ’avion et
du moteur est soutirée a travers un systéme de Gear box.Pour les moteur CFM56-7B, la boite
permet d’entrainer les accessoire suivants :

e Alternateur EEC « unité de contrdle électrique ».
e Démarreur d’air du moteur « pneumatique ».

e Pompe hydraulique.

e Alternateur a entrainement intégré (IDG).

e Unité hydromécanique.

e Pompe de carburant.

e Unité de lubrification (LBU).

e Echangeur principal huile /carburant.

11
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Figure I. 9: Module Gear box

1.5.5- Les tuyeres

Le role de la tuyere est d’évacuer les gaz chauds sous pression sortante des turbines en
leur communiquant le maximum de vitesse et obtenir le maximum de poussée convergente en
écoulement subsonique et divergente en écoulement supersonique.

I.6-Principe de fonctionnement du turboréacteur CFM56_7B

L’air pénétre dans le moteur, Il est comprimé, ensuite mélangé avec du kérosene, il
s’ensuit une combustion du mélange et la température de celui-ci augmente. La détente dans
les turbines entraine les attelages et la projection des gaz provoque la poussée.

Le fonctionnement des turboréacteurs s’appuie sur le principe d’action-réaction, il
s’agit d’accélérer une masse d’air pour créer une force de poussée qui, par réaction, va
propulser I’avion. Toutes les architectures des turboréacteurs reposent sur les 3 mémes étapes,
a savoir : Compression - Combustion - Détente. Lorsque l'air traverse ces divers éléments, sa
pression, sa température et sa vitesse varient. Ces variations produisent les forces dont la
résultante est la force de propulsion de I'avion.

Au démarrage, de l'air comprimé fourni par I'APU (auxiliary power unit) ou par un
groupe pneumatique au sol met en rotation un compresseur qui aspire et comprime I’air
ambiant pour I’envoyer vers une ou plusieurs chambres de combustion. Simultanément une
pompe entrainée par l'intermédiaire d'un boitier de transmission (AGB accessoire gearbox)
injecte du carburant (kéroséne). Ce mélange air comprimé/carburant est enflammé dans cette
ou ces chambres par une bougie ou plusieurs bougies (allumeurs), ce qui permet de dilater
fortement les gaz. Ces gaz traversent une ou plusieurs turbines qui entrainent a 1’aide d’un
arbre rotatif le compresseur et les accessoires indispensables au fonctionnement du réacteur
(pompe a carburant, alternateur etc...) ce qui permet d’assurer la continuité du mouvement.
Les gaz s’échappent ensuite dans une tuyére de section convergente afin de les accélérer en
sortie.

12



Chapitre | Turboréacteur CFM56_7B el leur principe de fonctionnement

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

Figure 1.10: Schéma de fonctionnement de turboréacteur

Le turboréacteur est un moteur a réaction tirant ses propriétés propulsives de la
différence de la vitesse existante entre I’air rejeté. Pour accroitre cet écart, 1’air aspiré subit un
cycle de transformations, c’est le cycle de JOULE (ou BRAYTON) tel que représenté sur la
figure 1.11. Ces transformations sont :

a) Compression :

C’est le processus qui vise a augmenter la pression des gaz par I’augmentation de la
vitesse relative du fluide et la transformation en pression par réduction de section (diminution
de volume). Cette compression augmente 1’énergie de 1’air donc la combustion devient plus
efficace par rapport a la génération de puissance. Le compresseur est a double corps, c’est a
dire, avec deux étapes consécutives de compression a basse pression puis a haute pression.

b) Combustion :

C’est le phénomene par lequel 1’énergie fossile est transformée en énergie calorifique.
Le processus commence par la pulvérisation du carburant qui se mélange a I’air et continue
par I’inflammation de mélange air/carburant formé et 1’augmentation de sa température
pression constante. La réduction de la pollution engendrée par les turbomachines s’effectue en
agissant sur ce processus.

c) Détente:

L’énergie des gaz chauds est utilisée pour deux finalités : d’abord, les gaz chauds a la
sortie de la chambre de combustion font tourner la turbine HP puis la turbine BP qui vont
prélever une partie de leur énergie et la transformer en énergie mécanique pour entrainer le

13
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compresseur HP, le compresseur BP et la soufflante. Par contre la majorité de 1’énergie des
gaz expulsés provoque une poussée par réaction sur la tuyere.

Par ailleurs, un turboréacteur équipé d’une soufflante (fan) est dit double flux car une
partie de I’air admis(le flux primaire) s’oriente vers le compresseur BP alors que 1’autre partie
(le flux secondaire) est comprimée par la soufflante, entrainée par la turbine BP. Le flux
secondaire est ensuite détendu dans la partie extérieure du moteur et produit 80% de la
poussée. Cette solution, qui permet de faire des économies de carburant, est particulierement
adaptée aux avions de transport civil.

0
0
3
3
)

\

Isentropique

I T :

Figure 1.11: Cycle thermodynamique théorique du CFM56-7B

|.7- Les avantages de moteur CFM56-7B

Le CFM56-7B offre une poussée comprise entre 87 et 121 kN. Sa maintenance est
facile et moins couteuse. Il émet une faible quantité de CO2 par rapport aux autres moteurs et
il est moins bruyant.

Grace a des évolutions portant sur le corps haute pression et la turbine basse pression,
I’aversion la plus récente CFM56-7BE offre aux opérateurs des améliorations significatives
des performances qui correspondent a une réduction de 1% de la consommation de carburant
et de 4% des colts de maintenance avec un allongement de la durée de vie des piéces. Les
modules du CFM56-7BE sont interchangeables avec les autres moteurs ce qui facilite les
opeérations de maintenance.
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1.8-Les régimes de fonctionnement

1.8.1-Adaptation et hors adaptation

Dans le réegime adapte les organes constituant le réacteur atteignent leurs caractéristiques
nominales dans les conditions standards.

Dans le régime hors adaptation, le réacteur aura a fonctionner, suivant 1’avion qu’il
équipe, dans des conditions treés variées de nombre de mach, d’altitude et de régime moteur.
La géométrie du moteur, qui ne varie pas, imposera alors dans ce cas des contraintes qui
n’existaient pas dans le régime adapté.[4]

Ces contraintes, d’ordre aérodynamique sont représentées par les lois de débit dans les
différentes sections dimensionnées. Les organes du réacteur verront leurs domaines de
fonctionnement limités par ces contraintes, d’ou ’apparition des différents systemes de
régulation (systeme anti-pompage, systeme de dégivrage, etc.) qui minimisent ces contraintes
et de la méme maniére maximise ou augmentent les domaines de bon fonctionnement des
différents organes du réacteur. Donc, le calcul dans le cas du régime adapté différe du calcul
dans le cas du régime hors adaptation par I’introduction de grandeurs géométriques.

1.9- Conclusion

Le présent chapitre, nous a permis d'exprimer quelques notions essentielles sur les
turboréacteurs et en particulier le turboréacteur CFM56-7B avec description des éléments
composants ce dernier et de prendre connaissances du principe de fonctionnement tout en
précisant le parcours du gaz depuis l'aspiration jusqu'au refoulement.
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Chapitre 1l Les compresseurs

I1.1-Introduction

Le mélange air kéroséne ne pouvant s’enflammer que dans certaines conditions de
pression et température, les constructeurs de moteurs font appel a des compresseurs ayant
pour réle d’amener le fluide dans les conditions minimales d’inflammation.

11.2-Types de compresseurs

I y’a différents types de compresseurs (compresseur a pistons, rotatif, ...), dans notre
¢tude, on s’intéresse aux turbocompresseurs qui sont constitués d’une partie mobile appelée
ROTOR et d’une partie fixe appelée STATOR. Le réle du rotor est de fournir de 1’énergie
cinétique au fluide, le réle du stator est de transformer cette énergie cinétique en énergie de
pression. [6]

Il existe deux types de compresseurs :
e Compresseur centrifuge

e Compresseur axial

11.2.1.Compresseur centrifuge

Il a été employé au début sur les turboréacteurs car ils étaient utilisés pour la
suralimentation des moteurs a piston. 1l présente comme avantages :

e Un fonctionnement sur.
e Un débit d’air important.

Un compresseur centrifuge se compose de trois parties :

e La volute d’entrée qui canalise et régule le débit d’air.

e Le rotor ou plus communément appelé dans ce type de compresseur le rouet qui
chasse 1’air sous I’effet de la force centrifuge. Sa vitesse de rotation est tres €levée,
ainsi 1’air aura acquis a la sortie une énergie cinétique importante. Le rouet est
constitu¢ d’un disque comportant des aubes disposées radialement, le passage entre
deux aubes forme ainsi un canal divergent. L’arrivée d’air se faisant axialement on
facilite le changement de direction de 1’écoulement, en disposant a la partie inférieure
des aubes des ailettes directives.

e Le stator est formé d’un ou de deux jeux d’ailettes disposées a la périphérie du rotor et
dont le but est d’amortir la vitesse de ’air et ainsi augmenter sa pression. Le passage
entre deux ailettes du stator forme un canal divergent. A la sortie du stator 1’air pénétre
dans des conduits de forme divergente qui I’amenant aux chambres de combustion.
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Figure 11.1: Schéma d’un compresseur centrifuge.

11.2.2-Compresseur axial

Ce compresseur est appelé axial car I’écoulement de 1’air s’effectue parallelement a
I’axe de la machine. Le compresseur axial est constitué de :

e Un rotor formé par un empilage de disques a la périphérie desquels sont fixées des
ailettes, deux disques consécutifs sont séparés par une virole. Chaque disque du
ROTOR équipé d’aubes formant une grille d’aubes.

e Un stator formant le carter du compresseur et a I’intérieur duquel sont implantés des
anneaux recevant des ailettes. Chaque anneau du stator avec ses ailettes constitue une
grille d’aubes.

Le compresseur axial assure :

e [’¢établissement d’un débit d’air par mise en vitesse de I’air lorsque la vitesse de
I’avion est nulle ou faible.

e Une vitesse d’écoulement de 1’air a I’entrée de la chambre de combustion relativement
indépendante de la vitesse de vol de I’avion (bonne stabilité de la combustion).

e Un apport d’énergie cinétique au niveau du rotor par accélération de la masse d’air qui
traverse le compresseur grace au mouvement de rotation. La transformation de
I’énergie cinétique en énergie de pression dans le stator par amortissement de la
vitesse de rotation communiquée a I’air par le rotor.
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Chapitre Il Les compresseurs

Le compresseur comprend des grilles circulaires mobiles et fixes, ’ensemble d’une
grille mobile et d’une grille fixe forment un étage de compresseur. Il faut noter que le
compresseur commence toujours par un rotor plus précisément par une grille d’aube rotor.
Nous remarquons sur la coupe longitudinale que la section entre rotor et stator est plus grande
a I’entrée de compresseur qu’a la sortie (Figure 11.2).

disques statggs liés aucaster externe V3 coauitie superieurs

fixe

V2 Grille
fixm

Stator

disaues rotors N e Aaicimern

Figure 11.2 : EIéments du compresseur axial.

Un compresseur axial peut porter jusqu’a 16 étages, il existe deux type deux
compresseur axiaux : le compresseur axial subsonique (le plus répandu actuellement) et le
compresseur axial supersonique. Notre étude porte sur le premier type et plus particulieérement
le compresseur axial subsonigque double corps.

Le moteur CFM56-7B est composé de deux compresseurs mono corps montés en série
(Figure 11.3), chacun étant entrainé par son ou ses étages de turbine. Le rotor constitué des
derniers étages de 1’ensemble est appelé compresseur HP, celui situé en amont est appelé
compresseur BP. Cette disposition permet d’obtenir deux vitesses de rotation différentes
surtout dans les bas régimes. [7]

Bien que de conception et d’usinage plus délicates, le compresseur double corps
présente les avantages suivants :

o Démarrage du réacteur plus facile car on entraine en rotation simplement un seul corps
(corps HP), le corps BP est entrainé par 1’écoulement du fluide au niveau de la turbine
BP.

e Accélération et décélération plus rapides car moins d’inertie.
e Poussée de ralenti plus faible (une stabilité aux bas régimes).

e Meilleur rendement de compression aux faibles réegimes.
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Compresseur Turbine
Soufflante haute pression haute pression

Axe de turbine
haute pression

Axe de turbine
basse pression

Compresseur Chambre de Turbine Tuyére
basse pression combustion basse pression

Figure 11.3: Compresseur axial double corps du moteur CFM56-7B

11.3-Diagramme des vitesses dans le compresseur axial

C’est la traduction graphique de la composition des vitesses :
V=U+W (1)

Ou s est la vitesse absolue,

Vv
U : La vitesse d’entrainement,
W : La vitesse relative.

On définit lesangles a et S :
&z(ﬁ;V)) et g =U;W)

Dans le cas d’une aube mobile de la machine strictement axiale, la vitesse
d’entrainement a I’entrée de la roue est égale a celle en sortie, il est alors commode de tracer

les triangles d’entrée et de sortie avec le vecteur vitesse d’entrainement U commun.
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(&)

A
>

Roue mobile Redressour (lixe)

Figure 11.2: Triangles des vitesses pour un compresseur axial.

AN

Distributeur (fixe) Roue mobile

Figure 11.3: Triangle de vitesses pour une turbine axiale.
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Chapitre 1l Les compresseurs

11.4-Courbes caractéristiques d’un compresseur

Les courbes caractéristiques sont formées par un ensemble de courbes la courbe
déterminant pour chaque régime les variations du rapport de compression et du rendement
isentropique en fonction du débit d’air et des vitesses de rotation ainsi que les courbes limitant
le fonctionnement stabilisé du compresseur.[8]

P2 /P1 &

-
-

A Deébit réduit
Figure 11.4: Courbe caractéristique d’un étage compresseur

Lorsque le régime varie la pression augmente dans les premiers étages du compresseur
en méme temps que les débits (partie CM de la courbe caractéristique d’un étage), tandis que
dans les derniers étages le débit augmente lorsque la pression diminue (partie MA).

De plus chacun des premiers étages débite dans un autre étage c’est-a-dire dans un
circuit aval dont les caractéristiques varient avec le régime, alors que le dernier étage débite
dans un récepteur dont les caractéristiques sont fonction de la section d’¢jection. De ces faits
on est obligé d’établir une courbe caractéristique correspondant a chaque régime

A Pz / l)l Lignce de pompage.

Qnr

Figure 11.5: Courbe caractéristique d’un compresseur.
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Dans un compresseur, I’écoulement se déplace d’une zone de basse pression vers une
zone de haute pression. Cet écoulement contre nature est rendu possible par les rotors qui
apportent de I’énergie au fluide, lui permettant de contrer le gradient de pression adverse.
Cependant, quand ce gradient de pression adverse augmente, il se peut que la machine perde
sa stabilité.

Actuellement, les phénomeénes associés a la perte de stabilité du compresseur ne sont
ni bien connus ni bien prévus. Lors de la conception d’un compresseur, la notion de stabilité
est déterminante, les instabilités des machines de compression étant trés dangereuses car
potentiellement destructrices. [9]

La stabilité d’un compresseur est définie par la fagon dont la machine de compression
répond a une perturbation transitoire de son point de fonctionnement. Si le compresseur
retourne a son point de fonctionnement initial, il est dit stable. Dans le cas contraire, le
systeme est dit instable.

Pour les valeurs fable régime, il apparait que si le débit diminue suffisamment, le
décrochage tournant se transforme en pompage complet du compresseur, les régimes
augmentent de la gauche vers la droite. Le probléeme de pompage est détaillé dans le chapitre
1.5

Le compresseur étant entrainé par le ou les étages de turbine, le débit d’air traversant
le compresseur est fonction du débit d’air traversant 1’étage de turbine donc de la section de
passage avant la roue de turbine. [10]

Pour chaque régime de rotation on peut définir un couple de valeur débit-taux de
compression pour lequel 1’équilibre de puissance est satisfait, ¢’est-a-dire lorsque:

Puissance turbine = puissance compresseur
Pt =Pc 2

En reliant ces points on définit la ligne d’adaptation compresseur/turbine telle que
représentée sur la figure 11.8. Cette ligne caractérise le lieu des points de régime stabilisé.
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/ Ligne de meilleur efficacité du compresscur

P/ Pu ‘ Qo' /

|
Point de fonctionnement
| ( ou de stabilité).

\ Courbe tarbine \‘ Courbe compresseur

Figure Il. 6 : ligne d’adaptation compresseur - turbine

11.5- Phénomeéne de pompage

Le pompage est un phénomene tres néfaste sur les compresseurs axiaux, ainsi que 1’un
des problémes qui se pose fréeqguemment aux pilotes. Il est donc nécessaire de donner une
description genérale illustré par quelques définitions et remedes concernant ce probleme.

Dans un compresseur, le fluide se déplace des zones de basse pression vers les zones
de haute pression grace aux aubes du rotor qui fournissent au fluide 1’énergie nécessaire pour
contrer le gradient de pression. Cependant, il peut arriver que la pression en sortie du
compresseur devienne trop élevée et que la machine ne fournisse plus assez de travail au
fluide. Le point de fonctionnement de la machine traverse la ligne de pompage et il se
développe une onde énergétique axiale de basse fréquence (1 a 100Hz), qui se déplace de
I’aval a I’amont de la machine. C’est le phénomene de pompage. Lors d’un tel régime, le
débit oscille, parfois jusqu’a s’inverser totalement. On parle dans ce cas de pompage profond.
Ce phénomeéne est dangereux pour les aubages, et possede une forte hystérésis. [9]

Une série d’essais (sur banc d’essai) permet de déterminer pour chaque régime le point

a partir duquel apparait le pompage. En joignant ces points on obtient ce que I’on appelle la
LIGNE DEPOMPAGE du compresseur (Figure 11.9).
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Taux de compression
P2/P1

isovitesses

Débit

Figure I1. 7: Localisation de la ligne de pompage.

La ligne de pompage définit la limite des conditions de fonctionnement du réacteur au-
dela de laquelle le pompage se manifeste. Elle se situe approximativement vers la zone de
meilleurs rendements.

Marge de pompage

Pression _
Ligne de fonctionnement

Ligne de pompage

Courbes caractéristiques

Vitesse de rotation N augmente

= Débit

Etranglement

Figure 11.8: Marge de pompage
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11.5.1- Causes et remeédes du Pompage

Le pompage se produit généralement aux faibles régimes. A faible régime, les filets de
I’écoulement se présentent avec une incidence trop fortement négative, ceux-ci subissent un
décollement, ce qui entraine un pompage.

A fin éviter ce phénomeéne le constructeur interpose avant le premier rotor un aubage
dont le calage varie en fonction de la vitesse de rotation du rotor, dans le but de maintenir
I’angle d’incidence a des valeurs raisonnables (qui n’engendrent pas de décollement).

Le pompage peut aussi apparaitre suite a une obstruction thermique. Ce cas se produit
si on a un apport trés important de carburant dans la chambre de combustion. En effet, si le
pilote accélére brusquement le débit carburant augmente et la quantité de chaleur dégagée par
la combustion augmente brusquement. Sachant que la température est inversement
proportionnelle au débit :

m = pVS = — (2)

L’équation nous montre qu’une augmentation de la température entraine une
diminution du débit d’air dans la chambre de combustion et cela peut amener au pompage [4].
Pour éviter ce cas le constructeur a opté pour un régulateur interposé entre 1’arrivée du
carburant dans les chambres de combustion (injecteur) et la commande de poussée (qui est en
relation directe avec le débit carburant).Ce régulateur (appelé aussi limiteur d’accélération) a
pour mission le dosage du carburant.

Lors du phénoméne de pompage des zones de décollement sur les aubages du rotor du
premier étage. Le sens de déplacement du décrochage par rapport au stator est inverse au sens
de rotation du rotor et la vitesse de déplacement de ce phénoméne avoisine de moitié la
vitesse de rotation du rotor. Si le décollement tournant persiste, les performances du
compresseur sont diminuées, il peut entrainer la rupture par fatigue. Sur certains moteurs, des
vannes de décharges permettent d’éviter une partie de la zone du pompage tournant (Rotating
stall) par déplacement de la ligne d’adaptation. L’utilisation d’aubages de pré-rotation ou de
stator variable permet d’atténuer voire d’éliminer ce probléme.

La température joue un rdle important au bon fonctionnement du réacteur, en effet
I’augmentation de I’altitude provoque une diminution de la température ambiante, ce qui
engendre un déplacement des points formant la ligne d’adaptation vers la ligne de pompage.
Le pilote doit choisir une ligne d’adaptation qui soit le plus loin possible de la ligne de
pompage afin de rester toujours dans la zone de bon fonctionnement, sinon il doit diminuer
’altitude.

La viscosité de 1’air est un parametre qu’il ne faut pas négliger, en effet, les fluides
visqueux présentent un profil de vitesse qui s’annule au contact des parois, par consequent
une partie du fluide ne travaille pas (elle est dite morte) et il y a création de tourbillons ou
plutdt de remous au bout des ailettes. C’est-a -dire qu’il y a une perte d’énergie et apparition
d’un certain type de décollement. On notera que ce décollement est proportionnel a la
viscosité dynamique de 1’air et qu’elle-méme croit avec ’accroissement de I’altitude. Pour
éviter ce décollement on diminue le régime et 1’altitude si le trafic le permet, afin d’augmenter
la température et par conséquent diminuer la viscosité. L’entrée d’air doit avoir une géométrie
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bien adaptée. Pour éviter les fortes incidences ou les dérapages important qui engendrent des
décrochages.

11.6 Conclusion

Les turbomachines connaissent de multiples utilisations dans la génération ou la
récupération d’énergie. Les compresseurs, ou turbomachines génératrices, fournissent au
fluide 1’énergie nécessaire pour qu’il contre le gradient de pression de la machine. Ce mode
de fonctionnement entraine de fortes contraintes sur I’opérabilit¢ de la machine, qui peut
entrer dans un régime instable comme le pompage si elle n’est pas utilisée dans une certaine
plage de fonctionnement. Le pompage étant un phénomene destructeur, les constructeurs
imposent d’importantes marges pour maintenir le point de fonctionnement de la machine
éloigné de la ligne de pompage. Par ce biais, la machine est généralement privée de ses
meilleurs rendements. C’est pour cela que la connaissance des phénoménes instables des
compresseurs constitue un enjeu important pour réduire en toute sécurité la marge au
pompage.
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I11.1 Introduction

Les parametres de performances varient relativement peu d’un turboréacteur a un autre
selon le type (simple flux, simple flux avec post-combustion, double flux séparé...).Notre
étude porte sur le cela on choisit le cas d’un turboréacteur double flux, double corps a flux
séparés. Ces parametres de performance et les variables réduites sont décrits ci-dessous.

I111.2 VVariables réduites

Afin de décrire les caractéristiques du compresseur on préfere utiliser des parameétres
réduits indépendamment des conditions de température et de pression a l’entrée du
compresseur.

Dans ce paragraphe on va expliciter le passage des variables réelles aux variables
réduits, le théoréme de Vaschy nous montre qu’une loi reliant n grandeurs physiques
explicitant I’évolution d’un phénomene, peut s’exprimer en fonction de n-3 grandeurs si 1’on
choisit trois grandeurs physiques comme grandeurs de base.[11]

111.2.1-Débit réduit compresseur

Les grandeurs physiques qui caractérisent un compresseur axial sont :
P; : Pression d’entrée compresseur.

T; : Température d’entrée compresseur.

D : Diamétre du compresseur.

P, : Pression d’impact sortie compresseur.

T, : Température d’impact sortie compresseur

N : Régime de rotation.

m: Débit de masse d’air.

Parmi ces cinq grandeurs, pour caractériser le débit masse d’air il faut choisir (N-3),
nous savons que le débit masse a pour expression

[ = pAV ] 4)
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Ou: p= - A= D? et Vestproportionnelle a la racine carrée de la température.

Nous choisissons tout naturellement P; ; T; et D.

Ecrivant que le débit d’air s’exprime en fonction de ces trois grandeurs (Py, T, et D) et
soit a, 8,y leur exposants respectifs et K; ce que nous appelons le débit massique réduit (sans
dimension). Pour cela écrivons que la dimension de m est égale a la dimension de
I’expression en fonction des trois variables :

Soit :
m = K,.PL.TF. DY (4)

Soit en dimensions :

oy ®

De cette expression par analogie en tire :

-1

a=1 p=— y=2 (6)
m=K1.P1.JLT_1.D2 ©)
Soit :
/T 1
k=20 L ®)

Comme D est constant pour un compresseur donné on aura :

my/ T, 9)
Py

Ky = Mypeq =

111.2.2-Vitesse de rotation réduite

Ecrivons, de la méme facon que précédemment, le régime de rotation est équivalent a
une fonction de P, ;T; et D soit :
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N = K,.PE.TF . DY (10)

Soit en dimensions :

A ]a. [ﬂzﬁ_n (12)

LT?

Par identification on aura. :

1

a=08= Sy = (12)

D’ou: N = N,pq.4/T1D (13)
N 1

Nyeq = \/_T_IE (14)

Et comme D=cste, alors :

T (15)

Ainsi pour caractériser le fonctionnement d’un compresseur et afin de le rendre
indépendant des variations des conditions amont, les trois grandeurs réduites calculées
précédemment nous permettent de tracer la variation du taux de compression en fonction du
débit d’air réduit et cela pour différents régimes de rotation réduits.
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e Taux de dilution
Par définition, le taux de dilution Y est le rapport du débit masse d’air externe sur le
débit de masse d’air interne, soit:

M, (16)

e Poussee spécifique
Par définition, c’est la poussée développée par le moteur ramenée au débit masse d’air
le traversant soit:

F
Fyp = M_a 17

Elle s’exprime dans le systtme MKSA en newton par kilogramme seconde, soit:

Fop =3 N/kg.57) (18)

La poussée spécifique permet de comparer les turboréacteurs entre eux.

e Poussée massique
C’est le rapport de la poussée rapportée a la masse moteur.

e Consommation massique horaire
Cette notion caractérise la consommation de carburant par heure, 1’unité utilisée est le
kilogramme par heure [kg/h].

e Consommation spécifique
C’est une performance trés importante caractérisant un turboréacteur. Par définition, c’est le
rapport de la consommation horaire sur la poussée nette du moteur.L’unité légale est
[kg/h.N], certains constructeurs continuent a exprimer celle-ci en [kg/h.kgf].

CH (19)
e Puissance calorifique

La définition estidentique a celle d’un simple flux, c’est la puissance que fournit la
combustion supposée parfaite du carburant injecté dans la chambre de combustion :

[ P. = m/P,; ] (20)
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Avec : m.: le débit masse carburant.

Pci: (Pouvoir calorifique inférieur) du carburant, c’est la quantit¢ de chaleur que
dégage la combustion parfaite de 1 kilogramme de carburant.

Pour le kéroséne :

Py, = 44.10° ] /kg
(21)

e Puissance thermique théorique

Soit T: la température des gaz d’échappement du flux chaud et T la température des
gaz a la sortie du carénage du flux externe.Nous avons :

— Pertes source froide flux froid = m,c,(Ts — Tp)
—  Pertes source froide flux chaud= m;c,(Ts — T,)

Soit;

Per = Pei — [mecy(Ts — To) + myc,(Ts — To)] (22)

e Puissance thermique réelle
C’est la fraction de puissance calorifique réellement transformée en puissance
mécanique. Elle est représentée par la différence de puissance cinématique du débit d’air entre
I’entrée et la sortie du turboréacteur et caractérise les pertes internes de la machine.
. L 1
— Energie cinétique entrée= Emi(VSZ’ -V¥)

— Energie cinétique sortie= %me(VSZ” - V@)

Nous obtenons :

1 , 1 "
[ P = Emi(Vsz - Voz) + Eme(VSZ - Voz) } 23)

e Puissance de propulsion:
C’est la fraction de puissance thermique réelle effective transformée.Soit la puissance
dissipée par tourbillons :

Paissipée= 5 m; (Vs — Vo)? + s me (V4 — V)?

Soit ;

1 . 1 " 1 , 1 .
[ By = [gmiV = §) + gme (V" = V8)| = [mi(s = Vo) + gme(vs o) | } @9
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Soit en introduisanta = Z¢

mi

B, = mVo(Vs — Vo) + Am;Vo (Vs — V) (25)

e Rendement thermodynamique ou rendement thermique théorique
C’est le rapport de la puissance thermique théorique de sortie sur la puissance
calorifique fournie.

Mep=Pen (20)
Pc

e Rendement thermique réel
Souvent appelé rendement thermique tout court. C’est le rapport de la puissance
thermique réelle de sortie sur la puissance calorifique fournie.

n

_Ptr 27
tr= > (27)

e Rendement interne
Permet de caractériser les pertes internes, le rendement interne est le rapport entre la
puissance thermique réelle et la puissance thermique théorique.

(28)
nizm
Pth

e Rendement de propulsion
C’est le rapport de la puissance de propulsion sur la puissance calorifique thermique
de sortie réelle.

n__pp (29)

P=p tr
¢ Rendement global
C’est le rapport entre la puissance de propulsion et la puissance calorifique.

n__Pp (30)




Pertes source froide

Pertes interne

Pertes tourbillon

Figure 111.1 : Puissances et rendements du turboréacteur
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Chapitre IV Simulation

IV.1-Introduction

Dans notre étude on a réalisé un programme sous MATLAB pour le calcul des
performances en régime adapté et le logiciel GASTURB pour déterminer les performances en
régime non adapté et pour tracer la ligne de fonctionnement du compresseur HP.

Le programme que nous avons réalis¢ sous MATLAB nous permet d’effectuer les
calculs des performances du turboréacteur en régime adapté et non adapté. Cependant, les
données disponibles relatives au turboréacteur CFM56-7B que nous avons pu obtenir sont tres
limitées. Nous n’avons pas pu donc effectuer le calcul des performances en régime non adapté
sous MATLAB a cause du manque de données et surtout les valeurs des sections de passages
a travers les différents élements du turboréacteur. Afin de terminer notre étude, on a opté pour
I’utilisation du logiciel GasTurb qui permet de simuler le fonctionnement du turboréacteur et
permet le calcul des performances ainsi que le tracé des lignes d’adaptation. Quant aux
données manquantes et surtout celles relatives aux différentes sections on introduit juste le
diametre de la soufflante (GasTurb génére les valeurs des autres sections en utilisant une
bibliothéque interne).

IVV.2-Description du programme de calcul

La méthode de détermination des performances du turboréacteur comporte plusieurs
calculs itératifs (en régime non adapté) qui imposent 1’utilisation d’un programme de calcul
sous ordinateur. Nous avons choisi d’élaborer notre programme de calcul sous MATLAB.

MATLAB est un systéeme interactif convivial de calcul numérique et de visualisation
graphique destiné aux ingénieurs et scientifiques. Il possede un langage de programme a la
fois puissant et simple d’utilisation. Il permet d’exprimer les problémes et solutions d’une
facon aisée, contrairement aux autres langages de programmation. Dans MATLAB, 1’élément
de base est la matrice. L’utilisateur ne s’occupe pas des allocations mémoire ou de
redimensionnement comme dans les langages classiques. Les problémes numériques peuvent
étre résolus en un temps record, ce qui ne représente qu’une fraction infime du temps a passer
avec d’autres langages comme le Basic, C, C++ ou le Fortran. MATLAB s’impose dans le
monde universitaire et industriel comme un outil puissant de simulation et de visualisation de
probléemes numériques. Dans le monde universitaire, MATLAB est utilisé pour
I’enseignement de 1’algebre linéaire, le traitement du signal, 1’automatique, ainsi que dans la
recherche scientifique. Dans le domaine industriel, il est utilisé pour la résolution et la
simulation de problémes pratiques d’ingénierie et de prototypage.[12]

Actuellement MATLAB est trés utilisé principalement pour deux avantages :

e Les commandes de MATLAB afin de gérer des fichiers et des répertoires son tfaciles
a maitriser.

e MATLAB fournit les boites a outils (toolboxes) dans les domaines variés, par exemple
; le traitement de signal (Signal processing), le traitement d’image (Image processing),
le calcul symbolique (Symbolic calculation), le systtme de commande (Control
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system), les réseaux de neurones (Neural networks), etc. De plus chaque boite a outil
comporte des fonctions nécessaires a la résolution des probléemes dans divers
domaines.

IV.2.1-Hypotheéses de travail, atmosphere ISA

Dans notre étude, nous avons considéré les hypotheses de travail suivantes :

e L’air est supposé étre un gaz parfait.

e Aucun échange de chaleur entre le flux d’air primaire et le flux secondaire

e Les tuyeres primaire et secondaire sont adaptées.

e [’¢coulement est subsonique.

e Les paramétres a I’entrée du moteur (au sol) sont des parameétres infinis (V=0).

e Les capacités calorifiques a pression constante « Cp » de I’air et des gaz brilés sont
données en fonction de la température par les relations suivantes :

— Pour les gaz bralés :

_ T2 T3
Cp=0.975+(0.000126*T+1.415*_ -6.375*—— (31)
— Pour I’air ;
Cp=1.0223*ra*(3.5 - 2.8*10e™>*T + 2.24e3*T2+[(3090/T)? *a/(a — 1)?] (32)

Avec : a=expo (3090/T)

IV.2.1.1-Atmosphere type OACI ou ISA

Les variations de température et de pression de l'atmosphére terrestre dépendent de
I’instant considéré, de la position, du relief, de 1’ensoleillement, du vent et d’autres parametres
pour ne pas les citer toutes. On a alors défini des valeurs typiques de référence qui ne
dépendent que de l'altitude, de telle maniere que :

e |l s'établit un gradient thermique entre le sol, dont la température est gouvernée par la
géothermie, et I'ensoleillement.

e |l s'établit un gradient de pression, la pression est créée par le poids de l'air situé au-
dessus du lieu considéré.

L'Organisation de l'aviation civile internationale (OACI) définit I'atmosphere type
OACI. C'est le méme modeéle que I'atmosphére type ISA, mais il couvre les altitudes jusqu'a
80 km. L'atmosphere type OACI que I’air est sec et donc son degré d’humidité est nul.
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Le modéle ISA ou OACI divise l'atmosphere en différentes couches avec une
distribution linéaire de la température. Les autres valeurs sont calculées a partir des constantes
physiques fondamentales et dérivées.

Au niveau de la mer, la norme donne :

e Une pression de Pret = 1013,25 hPa.
e Une température de 6rer =15 °C.
La troposphere s'étend de 0 a 11 km, la température y décroit linéairement de 6,5 °C

par km, elle a donc une température de —56,5 °C a 11 km (fin de la troposphere et début de la
tropopause). La pression se calcule par la relation suivante :

5,255
0,0065 h) (33)

Pn = Prey (1 "~ 288,15

Ou: Pref:estlapression au niveau de la mer en hPa.

h : 1’altitude en m :

1V.2.2-Schéma descriptif du turboréacteur

La figure 1V.1 représente un schéma descriptif du turboréacteur CFM56-7B avec ces
principaux éléments. Afin de clarifier nos calculs, la numérotation adoptée pour la localisation
des différentes stations du moteur est identique a celle utilisée par le logiciel Gasturb. Le
tableau V1.1 donne la localisation des éléments du moteur par rapport & la numérotation
utilisée.

2 2D 2oizm (s
@aas () (8)
/ 3 3 1 _‘4 1
(3X31) (4 | \
g Lo
e THE teak to LP T exit o %
‘ \\ b
a
d — T A 0%
ILFT cooling
=20 ] 1] a HP leakage to bypass 0%
| | ~ Ulal | o - b NGV cooling 0%
!’A-'A-'l,!J:;JJ.‘.*.!Il'.L leakage from bypass c HPT cooling 0%
4 0% d handling bleed 0%
overboard bleed
Okg/a

0%

Figure IV.1: Schéma descriptif et stations du moteur.
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Tableau V1.1 : Localisation des éléments du moteur.

Numérotation Localisation
Station 2 Entrée Fan

Station 21 Sortie CBP

Station 25 Entrée CHP

Station 3 Sortie CHP

Station 31 Entrée CC

Station 4 Sortie CC

Station 41 Entrée THP

Station 44 Sortie THP

Station 45 Entrée TBP

Station 5 Sortie TBP

Station 8 Sortie tuyére primaire
Station 13 Entrée tuyére secondaire
Station 18 Sortie tuyere secondaire

IV.2.3-Procedure de calcul en régime adapte

Simulation

Les équations régissant le mode stabilisé sont mises sous une forme qui permet aux
utilisateurs d’indiquer les paramétres qui peuvent facilement étre estimés a 1’étape
préliminaire de la conception de moteur. Les paramétres habituels sont la pression, la
température (en fonction de 1’altitude) et le nombre de Mach a ’entrée d’air du moteur. En
plus de ces paramétres, il y’a les rapports de pression, les efficacités, les vitesses de rotation
des compresseurs et des turbines, les pertes de pression dans la chambre de combustion et les
tuyeres, les coefficients de frottement des tuyeres, les températures et les pressions
d’admission de turbine, le nombre de Mach.

Les équations du mode stabilisé assurent un lien entre les composants du moteur, elles
reposent sur des équilibres (thermodynamiques et mécaniques) :

e Conservation du travail.
e Conservation des paramétres de 1’écoulement.

e Egalité des vitesses de rotation.
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La méthode classique de calcul que nous avons utilis¢ commence par I’entrée d’air et
procéde ensuite dans le sens d’écoulement dans le moteur, en utilisant des données
disponibles a partir des composants.

L’air est donc considéré a Po = 1,013 bar et To = 15 °C (au niveau de la mer,
atmosphére ISA). L’air passe ensuite a travers le diffuseur pour arriver a ’entrée de la

soufflante. Durant son passage a travers le diffuseur, 1’air subit une perte de charge a
température constante.

— Station 2 : Entrée du FAN
P2 = Po. 66 (34)
T2 =T, (35)

— Station F : Sortie FAN

W.
=T+ () (37)
y—1
—c. v _
Wr = Cpit(x’ — 1) (38)

— Station 21 : Sortie CBP

Py1 = Pr.Ticpp (39)
w
Tpr = Tr + (Fe22) (40)
y—1
T y=1
WCBP = Cp. T]C]:P . (nCyBP - 1) (41)

— Station 25 : Entrée CHP
Pys = Py1.651 (42)
Tys =Ty (43)

— Station 3 : Sortie CHP

P; = Pyy.Ttcpp (44)
7—1
T =1
Wenp = Cp'ncllp' nC”HP -1 (45)
w,
T3 == T21 + ( ((:::P) (46)
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— Station 4 : Sortie CC

P4_ = P3. 6CC (47)
T, = 1681.418
Cp =878 + 0.208.(T, + 0.48T3) (48)
L Gy H(Ty—T3)
Me = PClLye (49)
— Station 44 : Sortie THP
P
Pyy=—" (50)
THP
_ Wchp
Wrp = N (1+1ie) +(1=Thg) (51)
_Yg1
Cpg = .R (52)
— Station 5 : Sortie THP
_ )/.Wf+(Wf+WCBp)
Wrap = nr(L+1me) (1-7hg) (53)
w.
TS = T44_ + ( CTBP) (54)
Pg
1
Tlrpp = (55)
[1 "TlBP.(l 7254)]/\(1/;{1)
TBP
— Station 8 : Sortie tuyére primaire
Pg = Ps. & (57)
T8 = T5 (58)
Ty = (59)
1
B=m (60)
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Go j (1-575) 61

_ [Per
C, = /Vgﬂrg (62)

— Station 18 : Sortie tuyére secondaire

P18 = Pf 518 (63)

T18 = Tf (64)

Tig = 52 (65)

B== (66)
Yg—1

Cp = ‘P\/Z-Cpngs (1 —Bre ) (67)

| 2vgr
Gy, = /yg+1 Tig (68)

AH = CH (69)
__h

21 = To05 (70)

M]l = 4 (71)
/1—0.22112
M

q(A) = 1.728 1+0_;Mﬂz (72)
. __ mSiP1gq(4n)
my = \/E (73)
My = o (74)
mg = m[ + Thﬂ (75)
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(1) 2l (76)

m51P2

IV.2.4-Procédure de calcul en régime non adapté - Méthode fondamentale

En régime hors adaptation, le réacteur aura a fonctionner, suivant I’avion qu’il équipe,
dans des conditions treés variées de nombre de mach, d’altitude et de régime moteur. La
géométrie du moteur, qui ne varie pas, imposera alors dans ce cas des contraintes qui
n’existaient pas dans le régime adapté.[12]

Ces contraintes sont d’ordre aérodynamique et représentent les lois de débit dans les
différentes sections dimensionnées. Les organes du réacteur verront leurs domaines de
fonctionnement limités par ces contraintes, d’ou [’apparition des différents systemes de
régulation (systeme anti-pompage, systeme de dégivrage, etc.) qui minimisent ces contraintes
et de la méme maniere maximise ou augmentent les domaines de bon fonctionnement des
différents organes du moteur.

Lorsqu’une turbine a gaz est actionnée dans une autre condition telle que le point de
conception, sa performance dépendra de 1’adaptation entre les compresseurs et les turbines.
Les compresseurs et les turbines ont des variations de débit définies en fonction des rapports
de pressions totales et des vitesses de rotation et lorsque les puissances des compresseurs sont
fournies par les turbines, le domaine de fonctionnement est tres restreint. La configuration de
la turbine a gaz a une influence importante sur le fonctionnement hors adaptation. Deux
moteurs peuvent étre congus pour avoir des conditions de cycle quasiment identiques mais ils
présenteront des caractéristiques de fonctionnement completement différentes. La majorité
des turboréacteurs modernes a haute performance utilise des compresseurs multi-corps. La
configuration la plus répandu est le compresseur double corps. Une autre configuration
possible est le turboréacteur triple corps double flux au taux de dilution élevé pour les avions
civils.

La méthode fondamentale est basée sur le fait que le fonctionnement hors adaptation
nécessite la compatibilité entre compresseurs et turbines sans tenir compte des configurations
de turboréacteurs utilisées. Cette compatibilité implique deux conditions qui sont :

e La conservation du travail.

e La conservation du débit de gaz.

La mise en équations de ces deux conditions nécessite la connaissance des
caractéristiques des compresseurs et des turbines. Les variables utilisées pour ces
caractéristiques sont normalement adimensionnelles telles que citées dans le chapitre
précédant. Ces caractéristiques ont une influence importante sur la performance globale du
moteur. Pour un compresseur, par exemple, une vitesse de rotation prédefinie et un débit de
masse attribué fournissent un rapport de pressions totales et un rendement donné. Un point de
fonctionnement pourra étre tracé sur le champ de caractéristiques du compresseur. Une fois
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ces deux groupes de parameétres définis, les autres sont fixées. Les caractéristiques des
turbines et des tuyéres fournissent des valeurs de débit qui dépendent de leurs rapports de
détente et le point de fonctionnement du moteur fournit des rapports de détente qui dépendent
des valeurs de débit. Ces parametres peuvent étre un nombre de Mach ou une vitesse de
rotation.

La procédure de calcul commence par déterminer la température et la pression
atmosphérique pour une altitude donnée en utilisant les équations barométriques de
I’atmosphere type ISA (voir chapitre précédent). On calcule ensuite les pression et
température totales a I’entrée du moteur en utilisant comme données la vitesse de rotation et le
nombre de Mach.

— Section 2 : Entrée Fan

g

P, = Py, [(1 + Yz;le)yg‘ll 5 (77)

Tz = TOl[(1 + Y;_:I‘MZ) (78)

NiR = N1 (28 (79)
T,

— Section F : Sortie Fan

fip = [NIRVR 053 I temax (80)
Pz = P,mg... (81)
Nr = [T[Fmax‘(1_NlR)Z[1-O22 — (N1R = 0.85)?] ] NFmax (82)
T, it
W = Cp; (mgy —1) (83)
Cp

— Section 18 : Sortie Tuyere Secondaire

P1g = Pr. 6 (85)

T1g=TF (86)
_hs

= Pos (87)

B== (89)
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Yg—1
Gy = ‘P\/Z-CPng (1 —B e > (89)
2Yg.r
Gy, = ’yg+1 Tig (90)
M= (91)
A
Zy = 1.0];5 (92)
—__ 4
M= /1—0.22112 53)
M
q(A) = 1728 o (94)
q(A4) = 1 — (1 — NIR)0.205™Fmax (95)
Y = ! (96)

[ Sq 1 q(A1)JTg
S| mEd qp T2

— Section 21 : Sortie CBP

Tlcgp = [NlRmOMnCBPmaX_O'SB]ﬂcspmax (97)
P,; = PeTicpp (98)
Nepp = [Meppmax- TV [1.022 — (NIR — 0.85)%] ] Ncppmax (99)
Tr -
Wepp = Cpn_ (tegp ¥ — 1) (100)
CBP
Tpy = Tp + ol (101)
p

— Section 25 : Entrée CHP

Pys = P2182 (102)

Tys = Ty (103)
. mSyPy5q(Ay)

m; = —\/T_zs (104)

ﬁm ::rhﬂ.y (105)
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— Section 3 : Sortie CHP
Tiepp = NZRVAR* Teppmaxo2 (106)
NcHp = [T]CHPmaxnCHPmaXO'OS[NZR—NZRZ] (107)
Py _Pysmicyp (108)
Toy i
Wenp = Cpn_ (teup ¥ — 1) (109)
CBP
T, = Ty, + —CHP (110)
Cp
— Section 4 : Sortie CC
Py = P38 (111)
Ty = TamaxGor (112)
WcHPmax
Cp.. =878+0.208(T, + 0.48T;) (113)
_ CPCC (T4_T3)
¢ T ~perme (114)
— Section 44 : Sortie THP
T[THP = CSt (115)
P4_4_ = n_P4 (116)
THP
_ Wcup
Wrap = np-(L+1ie)+(1-114) (117)
_Yg1
Cpg = .R (118)
T44 = T4_ _— (m> (119)
Cpg
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— Section 5 : Sortie TBP

_ YWr+(We+Wepp)
Wrer = 2 o aoma) (120)
A\
T5 = T4_4 + ( C’I[;BP) (121)
g
1
Trpp = (122)
[1 ﬂTlBP-(l 7?;54)]/\(]/;{1)
P = Paa_ (123)
TTBP
— Section 8 : Sortie tuyere primaire
Pg = Ps. 4 (124)
Tg=Ts (125)
I (126)
Po1
1
B=r (127)
Yg
C = cp\/z. Cp,Ts (1 - ﬂyg*) (128)

_ [ar
C, = /ngTg (129)

1V.2.5-Organigramme de calcul en régime adapté et hors adaptation

Lire les données et les parameétres ISA.

\
Initialisation des données

Calcul des parameétres statiques : Ts, Ps

Lecteur de H

b
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IV.3- Simulation par le logiciel GasTurb

GasTurb est un logiciel de simulation qui permet le calcul et l'optimisation des
performances des turbines a gaz. Il simule la plupart des configurations de turbines a gaz
utilisées pour la propulsion ou pour la production d’électricité. [13]

GasTurb est capable de résoudre presque tous les probléemes de simulation de
performances de turbines a gaz, dans sa version 13, il peut étre utilisé pour :

e Spécification de lI'objectif de conception des performances globales du moteur.

e Spécification des données de conception des composants sur la base de l'objectif
global de conception des performances du moteur.

e Interpréter les résultats des tests du moteur et diagnostiquer les problemes
opérationnels.

e Développer et maintenir le modele global du systéme de turbine a gaz.

e Fournir aux concepteurs de systéemes de contrdle une simulation du comportement du
moteur.

o ldentifier les options d'amélioration des performances pour les moteurs dérivés.

e Fournir aux exploitants, aux fabricants de cellules et aux concepteurs de centrales
électriques des modeles mathématiques.

e Evaluer les turbines & gaz concurrentes en ce qui concerne leur aptitude a des
applications spécifiques.

e Fournir du matériel pour I'enseignement des performances des turbines a gaz.

La simulation dans le logiciel GasTurb doit debuter par le choix du type de
I’installation et de sa configuration. Le logiciel offre plusieurs types d’installation (‘Jet
Engines’, ‘Gas Turbines’, ‘Propulsion’, ‘Power Generation’) et pour chaque type
d’installation, il propose plusieurs configurations possibles (Figure 1V.3). Sur la mémefenétre,
on choisit alors le régime de fonctionnement, soit le régime adapté (Cycle Design), soit le
régime hors adaptation (Cycle Off-Design).

Apres avoir choisi le régime de fonctionnement apparait une deuxiéme fenétre qui
dépend du régime choisi. Si on choisit le régime adapté (Cycle Design) apparait une fenétre a
la droite de laquelle il faut entrer les valeurs correspondantes aux conditions de
fonctionnement et les valeurs des caractéristiques des éléments du turboréacteur. Ensuite sur
la gauche de la fenétre, on peut choisir d’effectuer un calcul au régime nominal (Design
point), ou bien de faire des calculs en faisant varier les valeurs de parameétres choisis (Figure
IV.4).
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Simulation
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Figure 1V.2: Fenétre représentant le choix de I’installation et du régime de fonctionnement.
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Figure 1V.3: Fenétre d’introduction des données et de la simulation en régime adapté.

IV.5).

Si on choisit le régime non adapté (Cycle Off-Design) apparait une autre fenétre a la
droite de laquelle il faut entrer les valeurs correspondantes aux conditions de fonctionnement
et les valeurs caractéristiques des éléments du turboréacteur. Ensuite sur la gauche, on peut
choisir d’effectuer un calcul au régime nominal (Design point), ou bien de déterminer la ligne
d’adaptation du Fan, du compresseur basse pression et du compresseur haute pression (Figure
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Figure 1V.4 : Fenétre d’introduction des données et de la simulation en régime non adapté.
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IVV.4-Conclusion

Dans ce chapitre on a présenté les procédures de détermination des performances du
turboréacteur CFM56-7B en régime adapté et non adapte ainsi que la ligne d’adaptation du
compresseur haute pression en régime non adapté en développant les équations
thermodynamiques et aérodynamiques nécessaires. Nous avons réalisé un programme sous
MATLAB pour I’ensemble des procédures, mais le manque de données relatives au
turboréacteur nous a permis de déterminer les performances du moteur en régime adapté
seulement. On a alors, utilise le logiciel de simulation GasTurb qui nous a permis de terminer
le reste des calculs.
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Chapitre V Résultats

V.1-Introduction

Dans ce chapitre, nous presentons les résultats de calcul des performances du
turboréacteur CFM56-7B au Point fixe (take-off) ainsi que les différentes courbes
caractéristiques de fonctionnement et la ligne d’adaptation du compresseur haute pression.

V.2-Données du turboréacteur CF56-7B

Les données que nous avons utilisées sont celles que nous avons pu obtenir durant
notre stage a ‘Air Algérie’. Ces données ont été obtenues sur le banc d'essai moteur en
imposant les conditions opératoires suivantes :

Température totale a ’entrée :Tyy = 288,15 K

Pression totale a I’entrée P,y = 101325 Pa

La constante de ’air :r = 287 L
Kg.K

Rapport de chaleur spécifique de I’air iy = 1.4

Rapport de chaleur spécifique des gaz brulés : y, = 1.33

Le débit massique d’air a I’entrée du moteur : m = 372.400Kg/s
L’altitude est égalea: Z=0m avec 0 <Z <£11000m

Nombre de Mach: My =0 avec 0 <M, <09m

Le tableau V.1 ci-dessous, présente les données obtenues suite a I’essai précédemment
cité.
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Tableau V.1 : Données du turboréacteur CFM5-7B

Données Symbole Valeurs Unité
Pertes a I'entrée Oc 0.98 -
Pertes entre le CBP et CHP 8y 0.98 -
Pertes de combustion Scc 0.96 -
Pertes dans la tuyere | & 0.98 -
Pertes dans la tuyére Il S5 0.98 -
Rendement de Fan N¢ 0.86 -
Rendement du CBP Negp 0.86 -
Rendement du CHP Nenp 0.86 -
Rendement du CC Nec 0.86 -
Rendement mécanique n, 0.98 -
Rendement du THP Nrup 0.99 -
Rendement du TBP Nrep 0.9 -
Section d'entrée dair Sy 0.7174 m?
Section d'entrée THP S, 0.1762 m?
Section de sortie d'air secondaire S 1.0623 m?
Section de sortie d'air primaire S 0.2958 m?
Vitesse de rotation de I'attelage BP Ny, 5223 tr/mn
Vitesse de rotation de l'attelage HP Ny, 14440 tr/mn
Taux de compression du Fan Ty 1.5434 -
Taux de compression du CBP Tepp 2.8 -
Taux de compression du CHP Tenp 7.566 -
Débit de prise dair Mg 0.04 -
Pouvoir calorifique du carburant PCI 43 107 kd/kg
Capacité thermique de 1'air Cp 1004.5 Jkg.K
Rapport des chaleurs spécifique de l'air y 1.4 -
Rapport des chaleurs spécifique des gaz Yg 1.33 -
Taux de dilution Y 5.4 -

Le calcul a été effectué sous environnement du logiciel MATLAB et a été confirmé dans un
autre logiciel dédié aux moteurs a réaction dénommé GASTURB, en utilisant les équations

Exposées au chapitre précédent.
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V.3-Résultats et interprétations
V.3.1-Régime adapté

V.3.1.1- Régime adapté sous MATLAB

Les résultats du calcul sous MATLAB ont été regroupés dans le tableau V.2 et
donnent les variations des états de I’air et des gaz brlilés a travers les différentes stations du
moteur et les travaux échangés par les éléments du turboréacteur.

Tableau V.2 : Résultats du régime adapté sous MATLAB

Température | Pression Travail Vitesse Débit
Station [K] [KPa] Taux de [ki/kg] [m/s] massique

compression [kg /S]
2 288.150 99.299 1,543 39.923 - 385.000
21 327 .886 | 429.120 2.800 | 134.390 - 63.110
25 461.651 | 420.540 - - - 63.110
3 840.210 | 3181.800 7,566 | 372.850 - 63.110
31 840.210 | 3181.800 - - - 63.110
4 1681.400 | 3054.500 - - - 63.110
41 1681.400 | 3054.500 - - - 63.110
44 1681.400 | 1553.400 1.966 | 370.450 - 63.110
45 1392.900 | 1553.400 - - - 63.110
5 1100.400 | 532.460 2917 | 375.490 - 63.110
8 1100.400 | 521.810 5.149 - 445.164 63.110
18 327.886 | 150.190 1.482 - 339.875 321.880

Les résultats nous donnent aussi les valeurs de la poussée et la consommation horaire

et spécifique telles que présentées ci-dessous.

Poussée : F=125.210KN

Consommation horaire : Cch = 6416.05 kg/h

Consommation spécifique : Csp=14.222 g/kN.s
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V.3.1.2- Régime adapté avec GasTurb

Le logiciel GasTurb calcule comme le programme que nous avons établi sous
MATLAB les variations des états de 1’air et des gaz brilés a travers les différentes stations du
moteur (Figure V.1) ainsi que les performances du moteur (Figure V.1).
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Figure V.1 : Fenétre des résultats des états des gaz en régime adapté avec GASTURB.
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Figure V.1 : Fenétre des résultats des performances du moteur en régime adapté avec
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Résultats

Le tableau V.3 présente les résultats obtenus en régime adapté avec le logiciel
GastTurb de la méme maniére que le tableau V.2 qui présente les résultats obtenus sous

MATLAB.

Tableau V.3 : Résultats du réegime adapté avecGASTURB

Température Pression Vitesse V Débit

Station T [K] P[KPa] Le taux [m/s] massique

m [kg /S]

2 288.15 99.298 1,543 - 372.400
21 435.26 357.475 3,600 - 61.049
25 435.25 357.475 - 61.049
3 808.29 2704.653 7,566 - 61.049
31 808.29 2704.653 - - 61.049
4 1543.00 2623.513 - - 62.374
41 1543.00 2623.513 - - 62.374
44 1229.82 817.262 3,210 - 62.374
45 1229.82 817.262 - - 62.374
5 930.60 220.363 3,898 - 62.374
8 930.60 220.363 2.174 553.871 62.374
18 330.33 150.192 1.482 265.772 311.351

Les enthalpies des gaz données par le logiciel GasTurb (Figure V.1) nous permettent
de déterminer les travaux échangés par les éléments du turboréacteur en appliquant la
premiére loi de la thermodynamique pour un volume de contréle. Le tableau V.4 présente les
résultats obtenus. Comme exemple, on présente ci-dessous le calcul du travail pour le

compresseur haute pression.

Ah = Aq + Aw

Le compresseur adiabatique donc : Ag=0
Ah = Aw

WCHP = hSORTIE CHP — hENTREE CHP
Wenp = hz — has cup

Wenp = 526.740 —117.950= 408.79 k] /kg
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Tableau V. 4 : Travaux calculés avec les résultats donnés par GasTurb

Station h [KJ / Kgl] Travail w
[k)/kg]
2 23.819 23.819
21 125.200 149.019
25 117.950 -
3 526.740 408.79
31 526.740 -
4 1423.77 -
41 1423.77 -
44 989.759 434.011
45 989.759 -
5 645.147 344.011
8 534.463 -
18 2.874 -

Le logiciel Gasturb donne aussi la poussée ainsi que la consommation spécifique

(Figure V.2).

o

Poussée : F=121,12 KN

Consommation spécifique : Csp=10,9419 g /KN .S

Les résultats obtenus par les deux méthodes sont tres similaires (avec de légéres
différences) et sont trés proches des valeurs données par le constructeur.

V.3.1.3- Cycle thermodynamique en régime adapté avec GasTurb

Le cycle thermodynamique théorique du turboréacteur est le cycle de Joule qui
comporte une compression et détente adiabatique avec un chauffage et refroidissement
isobare. Le cycle réel est différent du cycle théorique pour plusieurs raisons et le logiciel
GasTurb donne le tracé du cycle réel sur plusieurs diagrammes sa fin de mieux visualiser
I’évolution des paramétres de I’air. On a présenté le cycle thermodynamique sur le diagramme
T-S (Figure V.3) et sur diagramme P-V (Figure V.4).
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Figure V.2: Cycle thermodynamique du CFM56-7B sur le diagramme T-S.
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Figure V.3: Cycle thermodynamique du CFM56-7B sur le diagramme P-V.
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La figure V.5 montre I’évolution des températures et des pressions (statiques et
totales) le long du moteur. La différence entre la température statique et totale reste trés faible
tout le long du moteur avec une forte élévation a la sortie de la turbine BP et la tuyére du fait
de la conversion du potentiel thermique en énergie cinétique.

On remarque aussi une légére augmentation des températures (statique et totale) entre
I’entrée du diffuseur et la sortie du compresseur BP, elles passent a une valeur maximale au
niveau de la chambre de combustion, suivies par une chute brutale a la sortie de la turbine HP
pour continuer a baisser jusqu’a la Sortie de la tuyere.

En ce qui concerne les pressions, on observe que les pressions augmentent de la méme
facon, mais contrairement aux températures, les pressions atteignent leurs valeurs maximales
a la sortie du compresseur HP, en suite il y a une légere chute de pression au niveau de la
chambre de combustion, la grande partie de la détente se fait au niveau de la turbine HP (une
importante chute de pression), a la sortie de la tuyere les pressions auront la valeur de la
pression atmosphérigque puisque la tuyere fonctionne en régime adapte.
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Figure V. 4: Variation de la température et la pression du gaz dans le CFM56-7B.
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V.3.2- Régime hors adaptation

Nous avons utilisé le logiciel GasTurb pour simuler le fonctionnement du
turboréacteur en régime hors adaptation. Nous avons tout d’abord présenté la variation du
débit massique d’air dans le CHP et du rapport de compression du CHP en fonction de la
vitesse de rotation (Figure V.6 et V.7).
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8 i=] 10 11 12 13
Abs. HP Spool Speed [RPM] *10 3

Figure V. 5 : Débit d’air réduit du compresseur HP en fonction du régime moteur.

On remarque que le débit d’air réduit traversant le compresseur HP varie pratiquement
de maniere linaire avec la vitesse de rotation réduite du compresseur HP. Ainsi, le debit
réduit d’air augmente avec le régime du compresseur.

HPC Pressure Ratio

14 15 16

8 =] 10 11 12 13
Abs. HP Spool Speed [RPM] *10 3

Figure V.6: Rapport de compression du compresseur HP en fonction du régime moteur.
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La figure (V.7) nous montre 1’évolution du rapport de compression du compresseur
HP en fonction de la vitesse de rotation réduite corrigée. Comme toute machine tournante, le
compresseur voit son taux de compression augmenter avec sa vitesse de rotation.

V.3.2.1- Ligne d’adaptation du compresseur HP

Le logiciel GasTurb nous donne le tracé de la ligne d’adaptation du compresseur HP
qui représente les différents points de fonctionnement du compresseur HP adapté au
fonctionnement de la turbine HP. Nous avons présenté ce tracé sur la figure V.8.

HPC

2
2

g

Pressure Ratio P3/P 5
N

@

0 12,5 17,5 20 22,5
Mass Flow W25RSTD

Figure V.7: Ligne d’adaptation du compresseur HP.

15
[kg/s]

La ligne d’adaptation est représentée sur la carte compresseur HP. Sur cette carte
compresseur, on trouve en abscisse le débit d’air réduit et les valeurs des vitesses de rotation
sont aussi des valeurs réduites. Il a noter que chaque carré jaune représente la condition de
fonctionnement adapté (off design condition) et la ligne bleue représente I’ensemble des
points de fonctionnement adapté du compresseur HP. Notons que le compresseur fonctionne
dans une zone sure et qu’il est loin de la zone de pompage. Toutefois, son fonctionnement ne
se situe pas dans la zone des meilleurs rendements. Notons aussi que les lignes iso-
rendements sont ces formes elliptiques en discontinu, alors que les courbes pleines
représentent la vitesse corrigee.
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L’analyse de la carte compresseur aboutit aux constatations suivantes:

v' La cartographie de 1’étage compresseur permet de représenter les points de
fonctionnement, ainsi que les performances. Les iso-vitesses corrigées de rotation sont
tracées en fonction du débit corrigé et du rapport de compression. L’extrémité gauche
de chaque iso-vitesse est limitée par une zone dénommeée limite de pompage. Cette
limite physique correspond a une instabilité de I’écoulement qui apparait au moment
ou des recirculations du fluide ont lieu entre la sortie et I’entrée du compresseur. Ce
phénomeéne arrive lorsque le débit circulant dans le compresseur devient trop faible
pour un rapport de compression donné. Cette limite peut étre destructive pour la roue
du compresseur. L’extrémité droite de 1’iso-vitesse est une limite de mesure qui est
choisie lors de 1’essai. Elle correspond a un rendement compresseur atteignant une
valeur minimale fixée. Sur la cartographie ci-dessus, cette limite est choisie a 0,50
point de rendement. Elle peut étre plus faible pour les plus basses iso-vitesses. L’iso-
vitesse la plus élevée dépend des caractéristiques mécaniques et géométriques de la
roue. La vitesse maximale est fixée a partir de la vitesse périphérique de la roue du
compresseur ; ainsi, plus le diamétre de la roue est faible, plus la vitesse maximale de
rotation est élevée. Elle est généralement comprise entre 580m/s et 600m/s.

v Si on superpose chaque courbe iso-vitesse avec sa courbe du rendement, on remarque
que cette derniére présente un maximum pour le point d’adaptation. On remarque que,
plus on augmente le régime plus la ligne d’adaptation s’éloigne du pompage, cela
signifie que le risque du pompage est plus présent aux bas régimes qu’aux régimes
élevés.

v" On remarque aussi, que le pompage se produit pour des nombres faibles de Mach.
Donc il est préférable de faire fonctionner le réacteur a des régimes N élevés en évitant
les faibles nombres de Mach pour s’¢éloigner du pompage sans atteindre des valeurs de
nombre de Mach > 1 car il y aura risque d’apparition d’onde de chocs.
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V.3.2.2- Ligne d’adaptation du compresseur BP et des turbines HP et BP

Le logiciel GasTurb permet d’obtenir ces résultats pour les autres éléments du
turboréacteur. On a présenté la ligne d’adaptation de la turbine HP, du compresseur BP et de
la turbine BP (Figures V.9, V.10 et VV.11).
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Figure V.8: Ligne d’adaptation du compresseur BP
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Figure V.9 : Ligne d’adaptation de la turbine HP.
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Figure V. 10: Ligne d’adaptation de la turbine BP.

Dans le cas des -cartographies des turbines (Figures V.10 et V.11), c'est
conventionnellement le débit massique corrigé qui est utilisé en abscisse. En ordonnée, on
trouve le rapport de pression ou l'efficacité isentropique de la turbine. Le paramétre des
courbes est la vitesse de rotation corrigée, qui ne joue ici gqu'un role secondaire.

On constate la grande souplesse d'adaptation des turbines aux différents régimes de
fonctionnement : ce n'est que lorsqu'on veut trés fortement réduire le rapport de pression ou la
vitesse de rotation que les performances tendent a se dégrader. Cette souplesse tient en
particulier a la stabilité d'‘écoulement dans les aubages liés au gradient de pression qui y régne.
Mais, ce qui est surtout remarquable, c'est la stabilité du débit vers les hauts rapports de
pression, qui provient du régime supersonique qui s'établit dans une partie au moins de la
machine

V.3.3-Conclusion

Une étude thermodynamique et énergétique du moteur CFM56-7B a été présentée. Les
calculs ont été effectués sous environnement MATLAB et les résultats analysés et
graphiquement représentés sous environnement GASTURB. L’évolution des différents
parametres a été examinée. Le package GASTURB a éte exploité pour étudier les
performances des différents composants de I’engin en vol a partir de la conception au sol.
Malgré les hypotheses simplificatrices, les résultats obtenus ne s’écartent pas de fagon
sensible de ceux du constructeur (poussée nette, consommation Spécifique, ...).
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Conclusion générale

Ce mémoire présente une étude numérique sur le calcul des fonctionnements de
turboréacteurs de configuration variée tels que le point de fonctionnement stabilise, le
fonctionnement hors adaptation.

Le calcul de fonctionnement stabilis¢é (le point d’adaptation et la ligne de
fonctionnement stabilisé) et le fonctionnement hors adaptation est basé sur la compatibilité
thermodynamique telles que la conservation du débit massique et I’équilibre de puissances
entre les compresseurs et les turbines. Le calcul des valeurs des parametres
thermodynamiques et des performances en régime adapté a été réalisé sous MATLAB ensuite
par simulation avec le logiciel GasTurb, les résultats obtenus par les deux méthodes sont trés
proches de celles données par le constructeur. La simulation du fonctionnement non adapté et
le trace de la ligne de fonctionnement du compresseur HP ont été effectuées par GasTurb.

L’¢étude que nous avons amenée aboutit aux conclusions suivantes :

v Les fonctionnements stabilisés et hors adaptation d’un turboréacteur doivent étre effectués
dans la premiére partie du développement du moteur afin de vérifier que le turboréacteur
puisse fonctionner dans toutes les missions imposées. Ces calculs préliminaires conduisent
a déterminer le point de fonctionnement stabilisé.

v Le fonctionnement hors adaptation est déduit du fonctionnement stabilisé, qui peut étre le
vol en croisiere, par exemple. En réalité, un turboréacteur doit étre capable de fonctionner
dans plusieurs conditions de vol.

v Les calculs sont donc effectués afin de connaitre la performance du turboréacteur sur les
autres conditions de vol lorsque le moteur sort du fonctionnement nominal. Cela revient a
définir et a tracer les lignes de fonctionnement des composants sur les champs des
caractéristiques toujours en supposant un fonctionnement avec la conservation du débit et
I’équilibre mécanique du rotor.

v' La plage de fonctionnement stable du compresseur haut pression est limitée par le
pompage, c’est pour cela que plusieurs méthodes ont ét¢ développées pour contrer ce
probléme

Enfin nous voudrions ajouter que notre stage a Air Algérie, nous a permis de voir
I’importance accordé par le service technique a la maintenance du parc moteur et le maintien
de leurs performances.
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ANNEXE



Programme de calcule sur MATELAB « régime adapte »

O Lecture des dOonnNéesS v i ittt ittt eeenneenn
e e Régime Adapté .........

oe

dPF=0.98; % pertes de charge entrée Fan [%]
dPCHP=0.98; % pertes de charge entrée CHP [%]
dPCC=0.96; % pertes de charge entrée CC [%]
dPTul=0.98; % pertes de charge Tuyere primaire
dPTu2=0.98; % pertes de charge Tuyere secondaire [
Phi=0.98; % coefficient de décharge Tuyere
TauF=1.5434; %Taux de compression Fan

RoF=0.98; %Rendement Fan

TauCBP=2.8; %Taux de compression CBP

RoCBP=0.86; %Rendement CBP

TauCHP=7.566; %Taux de compression CHP '9r
PCI=43*10"6; %Pouvoir Calorifique Inférieur du Kérosene
RoCHP=0.98; $%Rendement CHP

RoCC=0.98; %Rendement Chambre de Combustion

Rom=0.99; %Rendement Mécanique

RoTHP=0.9; %Rendement THP

RoTBP=0.9; %Rendement THP

TauTUY=3.827; S%Taux de détente TUY

SII=0.2958; %Section sortie air secondaire [m2]
SI=1.0623; %Section sortie air primaire [m2]

o

—
o\
—

o
s

B e e e Take off (au sol)

S e e Air en Conditions standard ISA

P01 = 101325; %Pression atmosphérique [Pa]
TOl = 288.15; S$Température atmosphérique (K]

gam = 1.4; %indice adiabatique air

ra = 287.05287; %costante de 1l'air [J/kg.K]

Cp = ra*gam/(gam-1);% Cp de 1l'air [J/kg.K]

a=exp (3090/T01) ;

cp=ra* (3.5-2.8*10e-5*T01+2.24e-8*T01"2+(3090/T01) "2*a/ (a=-1)"2);
gam=cp/ (cp-ra) ;

Gamg =1.33; %indice adiabatique gaz brilés

map = 66.335; %Débit massique air primaire (a travers CC)
mas=338.3; %Débit massique air secondaire

S e e Conditions Nominales (CN)

Nlr=1; % vitesse réduite (CN)

M=0; % Avion au sol a l'arrét

oe

..... Section 1-1 ...... Entrée Fan / Entrée CBP
P1=P01*dPF;T1=T01;% Pertes de charge

F e Section F-F ...... Sortie Fan
PF=Pl1*TauF; $Pression sortie Fan
z=(gam-1) /gam;
WF=Cp*T1* (TauF"z-1) /RoF;%Travail absorbé par le Fan
TF=T1+ (WF/Cp) ; $Température sortie Fan



E .. Section 2-2 ...... Sortie CBP
P2=PF*TauCBP; $Pression sortie CBP
WCBP=Cp*TF* (TauCBP"z-1) /RoCBP; $Travail absorbé par le CBP
T2=TF+ (WCBP/Cp) ; $Température sortie CBP

B o Section 2'-2' .... Entrée CHP
P2p=P2*dPCHP; T2p=T2; % Pertes de charge

N Section 3-3 ...... Sortie CHP / Entrée CC
P3=P2p*TauCHP; $Pression sortie CHP
a=exp (3090/T2) ;
cp=ra* (3.5-2.8*10e-5*T2+2.24e-8*T2"2+(3090/T2) "2*a/ (a=-1)"2);
gam=cp/ (cp-ra) ;
$cp=ra*gam/ (gam-1) ;

WCHP=cp*T2p* ( (TauCHP" ( (gam-1) /gam) ) -=1) /RoCHP; $Travail absorbé par le CHP
T3=T2p+ (WCHP/cp) ; $Température sortie CHP

S e Section 4-4 ...... Sortie CC / Entrée THP
P4=P3*dPCC;% Pertes de charge
T4=1681.418;%Température gaz brilés
%Cpg=878+0.208* (T4+0.48*T3) ;%Cp gaz brGlés [J/kg.K]
%$Calcul de Cp gaz brllés en fonction de la température
%Source de la relation
Aydin H, Turan O, Karakoc TH, Midilli A. Exergetic sustainability
indicators as a tool in commercial aircraft: A case study for a
turbofan engine. Int J Green Energy. 2015;12:28-40.
Cpg=0.975+0.000126*T4+1.415*T4°2/1077-6.375*T4"~3/10711;%Cp gaz brilés
[kJ/kg.K] T en [K]
Cpg=Cpg*1000; %Cp gaz brilés [J/kg.K]
Rg=Cpg* (Gamg-1) /Gamg; %costante gaz brilés [J/kg.K]

o° o

o

mc=Cpg* (T4-T3) /PCI*RoCC; $débit massique carburant [kg/s]
TN Section 5-5 ...... Sortie THP / Entrée TBP

ma=0.04; %débit prise d'air
WTHP=WCHP/Rom* (1-ma) * (1+mc) ; $Travail délivré par la THP
T5=T4- (WTHP/ (Cpg) ) ; $Température sortie THP

T5is=T4- (WTHP*ROTHP/ (Cpg) ) ; $Température sortie THP
TauTHP=(T4/T5is) ~ (Gamg/ (Gamg-1) ) ;

P5=P4/TauTHP; $Pression sortie CHP

SWTHP=WCHP* (map/ (map+mc) ) /Rom; $Travail délivré par la THP
%Cp5=Gamgb-1) *R/Gamgb; $Cp gaz brtlés [J/kg.K]

T e Section 6-6 ...... Sortie TBP
Y=5.1; %Taux de dilution
SWIBP= (map*WCBP+ (map+mas) *WF) / (Rom* (map+mc) ) ; $Travail délivré par la TBP
WTBP= (Y*WF+WF+WCBP) /Rom* (1-ma) * (1+mc) ; $Travail délivré par la TBP

T6=T5- (WTBP/Cpg) ; $Température sortie TRP
TauTBP=(1-(1-T6/T5) /ROoTBP) * (Gamg/ (1-Gamg) ) ; $Taux de détente TBP
P6=P5/TauTBP; *Pression sortie TBP



S e Section 7-7 ...... Sortie Tuyere primaire
P7=P6*dPTul;T7=T6;% Pertes de charge tuyere primaire
TauTul=P7/P01;B=1/TauTul; %Taux de détente tuyeére primaire

Cpg=0.9754+0.000126*T7+1.415*T772/1077-6.375*T7~3/10711;%Cp gaz brilés
[kJ/kg.K] T en [K]

Cpg=Cpg*1000; %Cp gaz brtlés [J/kg.K]

$Rg=Cpg* (Gamg-1) /Gamg; %costante gaz bralés [J/kg.K]

Gamg=Cpg/ (Cpg-Rg); %costante gaz bralés [J/kg.K]

Ctl=Phi*sqrt (2*Cpg*T7* (1-B” ( (Gamg-1) /Gamg) ) ) ;
Ctlr=sqrt (2*Gamg*Rg*T7/ (Gamg+1)) ;

oe

..... Section II-II .... Sortie Tuyere secondaire
PII=PF*dPTu2;TII=TF;% Pertes de charge tuyere secondaire
TaulI=PII/P01;B=1/Taull;%Taux de détente tuyere secondaire
CtII=Phi*sqrt (2*Cp*TII* (1-B” ((gam-1)/gam)));

CtIIr=sqgrt (2*gam*ra*TII/ (gam+1l)) ;
lamII=CtII/CtIIr;ZII=1amII/1.095;MII=211/sqrt(1-0.2*ZI1"2);
gqII=1.728*MII/ ((1+0.2*MII"2)"3);
mIT=ma*SII*P7*qII/sqrt (TII);

mI=mII/Y;

mtot=mI+mII;

gl=mtot*sqgrt (T1l)/ (mas*SI*P1l);

V=M*sqgrt (gam*ra*T01) ;% vitesse de vol

F = mI*(Ctlr-V)+mII* (CtIIr-V); %$La poussée

Beeeee Résultats régime adapté ......
SPoussee F=125210 N

Q

%Consommation horaire Cch=6416.05 kg/h

[

%Consommation spécifique Csp=0.0512 kg/N.h

n=0;



