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Résumeé

Cette étude est une contribution a I’analyse des performances énergétiques du turboréacteur
CFM56-7b, onc'est concentré sur le calcul des différents paramétres de performances (poussée spécifique
; consommation spécifique ; rendement thermodynamique théorique ; rendement thermodynamique réel ;
rendement interne ; rendement de propulsion et rendement global) en fonction de nombre de Mach et
taux de compression. L’analyse de ces résultats est dans le but d'amélioration de ces performances.

Mots Clés :
Turboréacteur - Turboréacteur double flux double corps - Performances énergétique - Température de
fin de combustion - Taux de compression.

Abstract

This study is a contribution to the analysis of the energetically performances of turboreactorCFM56-
7b.we concentrated to calculate the different performances parameters ( specific thrust; specific
consumption; theoretical thermodynamic efficiency; real thermodynamic efficiency; internal efficiency;
propulsion efficiency and overall efficiency ) function with Mach number and compression rate. The
analysis of these results in order to improve these performances

Keys Words:

Turboreactor—double-body double flow Turboreactor — energy performance —end of combustion
temperature — compression ratio.
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Introduction générale

Voler c'est le plus vieux réve de I'étre humain. IL est devenu réalité avec I'apparition de
I'avion. Au fur et a mesure des découvertes, des formes et des structures ont été développées en
vue d'adapter I'avion & nos besoins. Depuis sa création, il y a un siécle exactement, l'avion a

conquis le monde pour devenir aujourd'hui un moyen de transport incontournable.

D'abord utilisé comme appareil de guerre lors des Premiére et Secondaire Guerres Mondiales, il
se transforme trés rapidement en avion de ligne. Toujours plus puissants, plus rapides, plus
grands, et plus nombreux, les avions n'ont pas fini d'évoluer. Le coeur d'un avion est le moteur,

c'est un organe trés sensible, trés complexes et extrémement chers.

Le turboréacteur est la forme la plus complexe d'un moteur d'avion a réaction d'ou la nécessité
d'une bonne maitrise de sa conception qui repose elle-méme a des calculs délicats.

Par ailleurs, I'industrie aéronautique est trés compétitif, elle s'intéresse surtout aux turboréacteurs
double flux doubles corps en vue de leur rendement et leur fiabilité, ils sont considérablement
améliorés depuis leurs débuts, cependant leur codt est trés important, et représente en général
pour un avion civil le tiers du codt total de I'appareil.

Notre travail consiste a I'étude d'un turboréacteur double flux double corps de type CFM56-7B
ayant comme objectifs l'analyse des différentes performances énergétiques, tel que les
rendements et l'influence des différents paramétres; comme nombre de Mach et taux de
compression ; sur ces performances.

Notre travail est divisé en trois chapitres :

On a débuté avec I’introduction générale dans le premier chapitre ou nous avons effectué une

présentation détaillée de la societé Air Algérie

Des notions générales et les éléments constitutifs des turboréacteurs et son principe de

fonctionnement sont présentés aux deuxiémes chapitres.

Dans le troisieme chapitre, I'accent est mis sur le turboréacteur double flux double corps, ses
caractéristiques, son domaine d'opération et les formulations mathématiques nécessaires pour le

calcul de ses performances.

Le quatrieme chapitre est consacré a I'étude du turboréacteur de type CFM56-7B ainsi que le

calcul de ses différentes performances ou nous effectué une procedure mathématique afin
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d’améliorer ces différents criteres de performances en fonction de certains nombres de

parametres suivi d'une analyse et discussion des courbes obtenues.

On cléturera notre travail par une conclusion genérale.
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Chapitre | : Présentation de la compagnie AIR Algérie

Introduction

L’aviation est I’'un des moyens de transport modernes. Mais le terme aviation ne se réfere
pas seulement aux voyages, mais inclut les industries aéronautiques, les aéronefs et leurs types
tant militaires que civils, les sociétés de transport aérien telles que les sociétés de divertissement
les aéroports et les sciences spécialisées dans 1’aviation.

I existe également d’autres activités comme le saut en parachute qui n’utilisent pas de
machines complexes, mais qui font partie de I’activité dans les airs.

Dans le souci d’assurer une cohésion et un enchainement logique pour notre étude, nous
avons jugé utile de réserver ce chapitre pour la présentation de la compagnie Air Algérie ou
nous avons effectué notre stage pratique ainsi que I’entreprise CFM International, le

constructeur du moteur CFM56/7B en I’occurrence, sur lequel s’est portée notre étude.

Notre stage pratique qui s’est déroulé au niveau de I’atelier révision moteur de la
compagnie Air Algérie nous permettant de découvrir ses installations techniques ainsi que de
connaitre le turboréacteur double flux double corps.

I.1.La compagnie air Algérie [1]

Est une société par action S P A dont le capital est 40 milliards de dinars. Apres avoir
réalisé sa une nouvelle base de maintenance et de modernisé sa flotte, elle a entamé la
modernisation de ses outils de gestion et systéme d’information ainsi que la mise aux normes de
ses activités, lui permettant de faire face aux défis du marché.

Air Algérie apparait en 1947, créée sous l'impulsion de Jean Lignel, elle va se hisser
rapidement au niveau des principales compagnies aériennes mondiales et assurera avec Air

France la plus grande partie du trafic vers la métropole au départ d'Alger, Oran ou Constantine.

Le quadrimoteur Breguet 763 Provence, familiérement appelé Deux-Ponts, est mis en
service par Air France en mars 1953.

A partir de 1955, avec la découverte du pétrole et le début de la révolution nationale
Algérienne, les besoins en transport aérien de personnel et de fret augmentent considérablement
et I'Algérie et le Sahara se couvrent d'un réseau trés dense, alors un véritable pont aérien est mis

en place sur la Méditerranée.

Actuellement la compagnie a réalisé sa nouvelle base de maintenance et modernisé sa flotte, elle
a entamé la modernisation de ses outils de gestion et systéme d’information ainsi que la mise

aux normes de ses activites, lui permettant de faire face aux défis du marche.
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1.2.Air Algérie et ces grandes dates

>

YV V. V VYV V

YV V.V V V V V V VY

1947:Création de la C.G.T. (Compagnie Générale de Transport) avec un réseau
principalement orienté vers la France.

1962 : Recouvrement de I’indépendance de 1'Algérie.

1963 : L’Etat prend 51% du capital d’Air Algérie.

1970 : L’Etat porte sa participation au capital d’Air Algérie a 83%.

1973 : L’Etat décide d’intégrer a Air Algérie la Société de Travail Aérien (S.T.A.).

1974 : L’Etat porte sa participation 4 100% en rachetant les 17% encore détenus
par Air France.

1983 : L’entreprise est scindée en deux entités distinctes, 1’une pour les lignes intérieures
(IAS) et I’autre pour les lignes internationales.

1984 : Les deux entités citées ci-dessus sont a nouveau fusionnées en une seule
entreprise a laquelle revient la charge de la gestion des aérogares.

1987 : Air Algérie est déchargée de la gestion aérogares.

1997 : Air Algérie devient une société par actions avec un capital de 2,5 milliards DA.
1998 : Libéralisation du transport aérien.

2000 : Le capital d’Air Algérie est porté a 6 milliards de dinars.

2001 : Le capital d’Air Algérie est porté a 14 milliards de dinars.

26 Mars 2005 : Le capital d’Air Algérie est porté a 26 milliards de dinars.

30 Septembre 2005 : Le capital d’Air Algérie est porté a 29 milliards de dinars.

2006 : Le capital d’Air Algérie est porté a 37 milliards de dinars.

2009 : Appel d'offres international d'achat de 11 avions (7 moyen-courriers famille
Airbus A320 ou Boeing 737, 4 régionaux a turbo propulsion type Bombardier DASH ou

ATR) pour une valeur de 111 millions de dollars (accord de I'Etat algérien).

A ce jour, AIR ALGERIE compte une flotte de 43 avions composée de :

BOEING 737-800 17Avions
BOEING 737-600 5 Avions
BOEING 767-300 3 Avions
ATR 72 -500 12 Avions
AIRBUS A330-200 5 Avions
HERCULES C-130 1 Avions.
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1.3.Présentation des trois types d’avion

1.3.1. ATR

ATR 42 et ATR 72 de la série-500, ATR (Avions de transport régional), dans le siége
social se situe a Toulouse, est leader mondial sur le marché des avions turbopropulseurs de
transporte régional de 40 a 70 places. Au total 835 appareils ont été commandés dont 375 des
séries —500(chiffres ATR octobre 2006).

L’assemblage finale est réalisé sur le site de Toulouse-Blagnac a partir du fuselage et des

Prés de bordeaux.

Glace Frontale I
Glace latérale

\

Figure 1.1: La face d’avion ATR 72-500.

1.3.2. Airbus

L’airbus A330 et un avion de ligne-courrier de moyenne capacité construit par
I’avionneur européen Airbus .il partage son programme de développement avec le
quadriréacteur Airbus A340 avec la différence qu’il s’attaque directement au marché ETOPS

des avions biréacteurs.

L’A330 partage avec 1’A340 le fuselage et les ails, fuselage qui lui-méme et en grande
partie emprunté a I’Airbus A300 tout comme le cockpit dont la conception est partagée avec

I’A320.

A la fin de juin 2007, un total de 786 appareils A330 avait été commandé dont 481 déja livreés.

478 d’entre eux étaient a cette date toujours en activité.
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Glaces Frontale
Glace latérale Fixe Glace coulissante

Figure 1.1: la face d’avion A330-200.

1.3.3. Boeing

Il existe 9 modéles du 737 répartis en trois générations. Les modeles originaux sont les

737- 100 et 200. Les classiques sont le 737-300, le 737-400 et le 737-500.Enfin la nouvelle
génération comporte le 737-600, le 737-700, le 737-800 et le 737-900.

Equipé de deux turboréacteurs de type CFM56-7B le 737 NG peut voler jusqu’a 2900

mille nceud avec les pleins passagers.

Glace coulissante

Glaces Frontale

Glace latérale Fixe glaces fixes on haut
du fuselage

Figure 1.2: 1a face d’avion B737-800 NG.
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I.4. Organisation de compagnie Air Algeérie

A Tinstar des autres compagnies internationales, Air Algérie de son cOté a opté dans son
organisation pour une structure de Groupe qui comprend une série de filiales spécialisées
chacune dans des opérations bien spécifiques pour ainsi assurer une plus grande flexibilité en
matiere d'alliances stratégiques, par un plus grand choix de partenaires potentiels et permettre de
mieux mesurer les résultats réels, obtenus par chaque activité. Cette faculté élargit donc
substantiellement le champ des partenaires potentiels. Le groupe AIR ALGERIE comprend

notamment des filiales spécialisées dans les activités suivantes:

[ GROUPE AIR ALGERIE

{ Air Algérie Maintenance }< = Air Algérie Catering

[ Air Algérie Régionale |< = Air Algérie Cargo

——>|  Air Algérie Handling

b

i =

—1 Air Algérie Tour Opérateur

Figure 1. 3: Organisation de compagnie Air Algérie

1.4.1.La Direction technique
La division maintenance comprend la direction logistique ainsi que la direction technique
ou nous avons eté affectés, elle est chargée d’assurer la maintenance non seulement des

appareils propres a Air Algérie mais aussi ceux de compagnies étrangeres.

Le personnel de la maintenance est en majeur partie composé d’agent ayant un profil
technique correspondant aux qualifications requises pour ’entretien des avions et de leurs

équipements.
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[ Dirigeant Responsable

SD Enginecring ]< > §/D Ressources humaines
et formation

~

S/D Finances et comptabilité > S/D Assurances qualité

<
SD Commercidle K ——

! J

Directeur adjoint Directeur adjoint
(production avion) (logistique AERO)

s B!

:}{ SD Entretienplanfié SD Entretienmoteurs | —|—= S/D Approvisionnement

4

o)

A | . f
:){ $/D Entretienen ligne SD Entreien (==} SD Support industriel
) équipements k

Y,

Figure 1.4 : La Direction technique

1.4.2.Présentation du service electronique

Ce service et congut pour la maintenance des équipent électroniques des différents
avions, qui sont répartis dans plusieurs ateliers comme : atelier de réparation des équipent de
navigation (panneau de sélection audio, les antennes, les radars,...... ), atelier de réparation du
pilote automatique et atelier pour I’entretien d’autres instruments de bord (indicateurs de vitesse,

altimetre, ....... ).
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. |

u

7 DIRECTION TECHNIQUE

DIRECTION
MARKETING
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MOTEUR
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Figure 1.5 : Présentation du service électronique
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1.4.3. La Flotte d’air Algérie

En plus de 10 avions en commande, Air Algérie compte une flotte composée de :

«» Commercial

Avion Nombre Commande Module
Airbus A330-200 5 240 Passagers
Boeing B767-300 3 240 Passagers
Boeing B737-600 5 180 passagers
Boeing B737-800 10 7 163 passagers
ATR-72-500 7 1 40 Passagers
Total 30 8

% Cargo

Avion Nombre Commande Module
Hercule L 328G 1 21 tonnes
Boeing B 737-200 1 2 08 tonnes
Total 2 2

Figure 1.6: Boeing 737 équipé d’un turboréacteur
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1.4.4. Description de I’atelier révision moteur (H 400)
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 durée

Il se compose :

Tableau 1.1: Atelier révision moteur

Départements Ateliers

Production moteurs Atelier pw127
Atelier APU
Atelier HELICES
Atelier TURBO
Atelier CFM
Atelier CF6
Atelier Equilibrage

Banc d’essais

Production ateliers Atelier électricité
Atelier GBX

Atelier de nettoyages /peinture

Atelier inspection

Dimensionnelle/roulements

Atelier mécanique générale/
Soudure

Controle NDT

Bureau technique / ppc Engineering/processus
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Figure 1. 7: moteur APU APIC A320

1.5. Evolution du moteur
CFM 56-2

C’est la premiére version de réacteur qui fut congu pour remotoriser les Mc Donnell
Douglas DC-8. Ce fut un succes, le CFM56-2 fut également choisi pour remotoriser les avions
de la famille Boeing C-135 (la plupart sont des ravitailleurs). Environ 1800 CFM56-2 ont été
produits, d’une puissance qui va de 98 a 108 KN.

CFM56-3

Apres le succes du CFM56-2 sur le marché de la modernisation d’avion anciens le
CFMb56-3 consacrera la réussite en étant choisi par Boeing comme motorisation exclusive pour
sa nouvelle gamme de Boeing737, les Boeing 737-300, 400, 500, également appelés Boeing 737
Classique. Plus de 4500 CFM56-3 ont été construits depuis sa certification en 1984, ce qui en

fait le réacteur le plus largement produit de toute I’histoire de I’aviation dans une gamme de

puissance de 82 a 105 KN.

CFM56-5Aet CFM56-

5B

sur la lancée du modeéle précédent, le CFM56-5A fut conc¢u pour le grand rival du Boeing 737,
I’Airbus A320. Le CFM56-5A a été certifié en 1987, et est disponible dans des poussées de 98
a 118 KN.

C’est également le premier modele de CFM56 a disposer d’un systéme de régulation
¢lectronique pleine autorité (FADEC). Ce moteur équipa également 1’ Airbus A319 a sa sortie en
1996.
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Le CFM56-5B est une évolution du CFM56-5A qui entre en service en 1994 et équipe
toute la gamme des Airbus A318, A319, A320, A321. Il est disponible dans une gamme de
poussée de 98 et 142.50 KN.

CFM56-5C

Apres le succes sur les biréacteurs court et moyen-courriers des versions précédentes le
CFM56-5C congu pour I’airbus A340 marque, un retour aux quadriréacteurs long-courriers. Il
équipe en exclusivité les versions A340-200 et A340-300, et disposes de puissances comprises
entre 139 et 151 KN.
Pour ce turboréacteur, CFM International fournit un ensemble complet spécialement optimisé

comprenant le moteur, la nacelle et la tuyére d’éjection.

Moteur CF6

Les moteurs CF6 sont une famille de turboréacteur. A l'origine développé sur la base du
moteur militaireTF39 pour actionner 1’Avion Galaxie C-5, ils étaient le premier de haute
puissance, et ont continué pour actionner une grande variété d'avions de ligne civile. Leur
concurrence primaire est Rolls Royce RB211, et les dérivés des deux conceptions de moteur
actionnent presque chaque avion de ligne widebody (Gros avions a réaction avec un fuselage qui
est suffisamment large pour accueillir trois sections de sieges séparés par deux allées) volant
actuellement. GE-Aviation prévoit pour remplacer la famille CF6 avec GEnx, qui sont attendus

prochainement.

1.5.1. Evolution du moteur CF6
1. CF6-6

Cette premiére version du CF6 ventilateur de diametre 2.19 m, il produit d'un flux d‘air
de 590 kg/s, ayant pour résultat un rapport relativement élevé de dilution de 5,72. Rapport global
de pression du compression est 24 ,3. Le moteur développe une poussée statique de 40.000
livress (KN 178).

2. CF6-50

La série CF6-50 et a été dérivé du CF6-6, ventilateur de diamétre 2.19 m, il produit d'un
flux d'air de 660 kg/s, ayant pour résultat un rapport relativement élevé de dilution de 4,26.
Rapport global de pression du compression est 29 ,3.il développe une poussée statique de 46.000
et 54.000 livres; (205 a 240kN).

UMBB/FT/MIET-18 Pagel3



Chapitre | : Présentation de la compagnie AIR Algérie

3. CF6-80
Les séries CF6-80 sont des turboréacteurs avec une gamme de poussee de 48.000 a
75.000 livresy (214 a 334kN).

Les séries CF6-80 sont divisées en trois modeles distincts.

3. a. CF6-80A
Le CF6-80A, qui a une estimation de poussee de 48.000 a 50.000 livres, (214 a 222kN),

équipe les deux twinjets, Boeing 767 et Airbus A310.

Pour le CF6-80A/AL, le diametre de ventilateur demeure & 2.19 m, avec un flux d'air de
651 kg/s, le rapport global de pression est 28, avec un rapport de dilution de 4.66, la poussée de
charge statique est de 48.000 livres, (214kN). La configuration mécanique de base est identique
a la sérieCF6-50.
3. b. CF6-80C2

Le CF6-80C2 a une estimation de poussée de 52.500 a 63.500 livres; (234 a 282kN) un
le diamétre de ventilateur a grimpé jusqu'a 2.36 m, avec un flux dair de 790 kg/s. Le rapport
global de pression est 30.4, avec un rapport de dilution de 5.15.11 a une bonne réputation

(économie de carburant dans sa classe de poussée).

3. c. CF6-80E1

Le CF6-80EL1 est spécifiquement congu pour I'Airbus A330, avec I'estimation poussée de
67.500 a 72.000 livress (300 a 345kN), le diamétre de ventilateur est grimpé jusqu'a 2.44m
avec un flux d'air de 875 kg/s. Le rapport global de pression est 32.6, avec un rapport de dilution
de 5.3.

CFM56-7B

Le CFM56-7B est le réacteur que nous allons étudier plus en détail dans le quatrieme chapitre il
équipe en exclusivité les derniéres évolutions du Boeing 737, les versions B737-600, 700
800,900 dites Boeing NG Pour nouvelle génération.

Il a été certifié en 1996, dispose des dernieres avancées technologiques et est disponible dans
des poussées de 87 a 121 KN.
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Figure 1. 8: moteur CFM56-7B.

La figure suivante montre les différents modéles de moteurs équipant les avions Boeing
B737-600/-700/-800/-900/-BBJ/COMBI/C40A.
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Conclusion

L’objectif de ce chapitre est consacré a faire une présentation générale de la société Air
ALGERIE, dans laquelle on a effectu¢ notre travail de fin d’é¢tudes, nous avons décrit tous les
ateliers et les départements de la compagnie en général, le nombre et les types d’avions ainsi que

I’historique.
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Chapitre 11 Généralités sur les turboréacteurs

Introduction

Le développement I’aviation recouvre de nombreux aspects, des infrastructures aux
ressources humaines, en passant par les formations et les activités connexes de renforcement des
capacités.

L’objectif ultime de ces efforts est de jeter, dans un état donné, les fondations d’un
systeme de transport aérien sur et efficace, qui soit conforme aux normes et pratiques
recommandées(SARP) et aux objectifs stratégiques de I’OACI pour le réseau mondial du
transport aérien.

Notre étude porte sur 1’étude des performances énergétiques d’un turboréacteur CFM
7B-56, donc il a été nécessaire de donner des généralités sur les turboréacteurs, historique,

quelques définitions ainsi les principales composantes et leurs principes de fonctionnement.

Il .1. Historique

Le premier turboréacteur est construit et présenté comme « turbopropulseur » par le
roumain Henri Coanda au salon de l'aéronautique en 1910. Lors d'un essai au sol, son inventeur
et pilote, surpris par sa puissance, coupe le moteur, mais l'inertie, bien plus importante que celle
d'un moteur a hélice, fait que l'avion décolle quand méme, puis, privé de propulsion, atterrit
brutalement et brile partiellement. Coanda revient a une motorisation a hélice, mais poursuit ses

¢tudes et son aventure sera a l'origine de la découverte de I'effet Coanda.

Le moteur Coanda inspire d'abord le frangais Maxime Guillaume, qui est le premier a
déposer, le 3 mai 1921, un brevet d'invention concernant la « propulsion par réaction sur I’air »
brevet qu'il obtient le 13 janvier 1922. Néanmoins il ne sera suivi d'aucune construction, car elle
aurait nécessité d'importantes avancées techniques sur les compresseurs et les matériaux. Dans
les années 1930, de nouveaux turboréacteurs sont congus a peu prés simultanément mais

indépendamment, par Frank Whittle en Angleterre et par Hans Von Ohain en Allemagne.

Whittle, ingénieur aéronautique s'engage dans la Royal Air Force en 1928 et effectue ses
premiers vols en tant que pilote en 1931. Agé alors de 22 ans, il imagine pour la premiére fois
un avion propulsé sans hélices et essaie sans succes d'obtenir un soutien financier de I'armée

pour le développement de son idée.

Il persiste alors seul dans le développement de cette motorisation et imagine I'utilisation
de deux turbines, I'une a I'entrée pour amener l'air vers la chambre de combustion et lI'autre pour

mélanger le carburant a I'air. Premier prototype de 1’E28/39 connu sous le nom de « Pioneer ».
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En 1935 grace a des dons prives, il construit le premier prototype de turboréacteur et le teste au
banc d'essai en avril 1937. Le premier turboréacteur W.1 destiné a un petit avion expérimental,
est livré le 7 juillet 1939 a la société Power Jets Ltd., avec laquelle Whittle est associé. En
février 1940 la GlosterAircraftCompany est choisie pour développer un avion md par le W.1. Le

« Pioneer » effectue ainsi son premier vol le 15 mai 1941.

Figure Il. 1: Le premier turboréacteur de Frank Whittle (W1)

Les premiers turboréacteurs dessinés par Whittle et Von Ohain sont congus sur la

technologie des compresseurs centrifuges.

Ces turboréacteurs présentent l'inconvénient de nécessiter un moteur de grand diamétre
pour pouvoir comprimer correctement l'air a I'entrée du turboréacteur, ce qui augmente le

diametre de leur fuselage et pénalise leurs performances, en particulier leur vitesse maximale.

En 1940, Anselme Franz (en) développe un turboréacteur fondé sur le principe des
compresseurs axiaux, dont la section frontale est beaucoup plus restreinte et le rendement

meilleur.

Le Junkers Jumo 004 devient ainsi, en 1944 non seulement le premier turboréacteur

moderne mais également le premier produit en série.

ey =
S

Figure I1. 2: Le Junkers Jumo 004
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11 .2. Définitions

Le turboréacteur ou bien ce qu'on appelle souvent le moteur d'avion est une machine de
propulsion qui transforme le potentiel d'énergie chimique contenu dans un carburant qui est
géneralement du kéroséne associé a l'air ambiant qui représente le carburant, en énergie
cinétique permettant de générer une force de réaction dans un milieu élastique opposée au sens
d'éjection.

La poussée genérée résulte de I'accélération d'une certaine gquantité d'air entre I'entrée
(diffuseur) et la sortie (tuyere d'éjection). [2]

Afin d'injecter une quantité d'air suffisante en masse, un accroissement de la pression a
vitesse a peu pres constante est assuré par le compresseur d'entrée. Le contact de I'air chaud avec
le carburant injecté au niveau de la chambre de combustion provoque la combustion qui génére
une quantité importante d'énergie sous forme des gaz chauds. Une partie de cette énergie
produite est récupérée par une turbine située juste aprés la chambre de combustion pour
entrainer certains accessoires dont le compresseur fait partie. L'autre partie du flux chaud produit
la poussée ou une partie de cette poussée (selon le type de réacteur) par détente dans la tuyére

d’¢jection. [3]

N4

Figure 11. 3 : réacteur de ’A380

11.3. Les principaux Composantes d'un turboréacteur et leur fonctionnement
La conception d'un turboréacteur est fortement complexe a travers plusieurs étapes qui

Se terminent par l'assemblage de différents eélements dont on distingue essentiellement le

diffuseur, la soufflante (Fan), les compresseurs, la chambre de combustion, les turbines, et la

tuyere d’éjection.
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compresseur chambre de turbine

BP combustion BP

diffuseur

LR LA

i C\\\iﬂf\‘\"\,\*; :

soufflante ! &

/ , tuyére
' turbine Thieciion
compresseur HP

Figure 11. 4: Coupe longitudinal d'un réacteur double flux double corps

11.3.1. L'entrée d'air
11.3.1.1.A Réle
Appelée également manche & air, son role est de capter I’air dans les milliers conditions

afin qu’avant la soufflent (fan), ou le premier compresseur soit régulier. Elle est congue selon le

type de turbine.
Le CFM56-7B est compose de trois principaux modules :

v Le module FAN
v" Le module CORE
v" Le module LPT

Et d’une Gear Box (boite d’accessoire).

11.3.1.2.Le module fan
Il est composé d’une soufflante et d’un compresseur basse pression et positionné en

avant du moteur et colle au module coré.
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11.3.2. La soufflante ou fan
Dans la plupart des turboréacteurs, une soufflante est toujours placée avant le
compresseur. Elle est constituée de plusieurs pales de grandes dimensions dont I'incidence varie

le long de pale.

Dans un turboréacteur a double flux, la soufflante permet d'accélérer I'air admit par le
diffuseur qui se divise aprés en deux parties : un flux secondaire (flux froid), et un flux primaire
(flux chaud).

Le flux secondaire représente la plus grande partie qui passe par le redresseur secondaire
et permet a I'éjection de créer 75% jusqu'a 80% de la poussée totale, tandis que le flux primaire
passe par le redresseur primaire, ce qui augmente légérement sa pression avant d'étre comprimer

a nouveau en passant par les deux compresseurs (BP et HP).

Pour le cas d'un turboréacteur mono flux, la totalité d'air aspiré par la soufflante suivra le
méme chemin que celle du flux primaire pour un turboréacteur double flux (voir le principe de

fonctionnement).

Une soufflante peut étre considérée comme un étage de compression dont le rapport de
pression est faible par rapport aux compresseurs. [4]

Redresseur
g Aubages fNxes

Redresseur
=4 flux primaire

Aubages fixes
flux secondaire

Figure 11. 5 : La soufflante du GE90

11.3.3.Les compresseurs

Le rdle du compresseur est d'aspirer et de comprimer l'air pour I'amener a des pressions
température et vitesse optimales a I'entrée de la chambre de combustion.
Il existe deux sortes principales de compresseurs :

e les compresseurs axiaux.
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e les compresseurs centrifuges.

Il'y a également un autre type mixte : le compresseur « axial et centrifuge ».

11.3.3.1.Les compresseurs axiaux
Un compresseur axial résulte d'un empilage de plusieurs étages composés chacun

d'un « aubage mobile » et un « aubage fixe ».

couronnes entrainant la rotation des aubes

Carter supérieur

Carter inférieur

Aubage mobile

Figure I1. 6: Une partie d'un compresseur axial

Considérons d'abord un tel étage de compresseur. L'aubage mobile (roue ou rotor) est
constitué d'un disque circulaire sur lequel sont fixées des « aubes » qui se ressemblent a des
petites ailes (ailettes), il tourne devant 1’aubage fi e (grille fixe ou stator), qui est porté par le
carter du compresseur dont les aubes sont réglables en position autour de leurs axes pour

optimiser I'écoulement des gaz. La compression de l'air s'effectue en deux phases :

* Premié¢rement, l'aubage mobile procure une accélération aux particules d‘air, en les déviants
par rapport a I'axe du moteur (en augmentant leurs vitesses relatives).

» Deuxieémement, I'aubage fixe qui le suit, ralentit ces particules et transforme une partie de leur
vitesse en pression. Cet aubage s'appelle aussi «redresseur», car il raméne I'écoulement de l'air
acceélére par l'aubage mobile, dans I'axe du moteur.

Sur le plan aérodynamique, les performances d'un étage de compresseur sont
caractérisées par trois grandeurs : débit d'air (Q,), taux de compression ou rapport de pression
(P/Po) et son rendement (n).En fait les instruments de mesures du moteur suivent plutét le
régime de rotation (N en tr/mn), mais ce qui compte sur le plan aérodynamique ce sont les
vitesses mecaniques (vitesses d'entrainement), et surtout les vitesses d'écoulement devant et dans

les aubages.

UMBB/FT/MIET-18 Page 22



Chapitre 11 Généralités sur les turboréacteurs

U=N. R. n/30

U : vitesses d'entrainement en m/s.
N : vitesse de rotation en tr/mn.

R : le rayon en m.

Un compresseur complet possede toute une succession d'étages, dont I'allongement des
aubes (la hauteur des ailettes) varie le long du compresseur, il devient de plus en plus faible au
fur et @ mesure qu'on progresse dans le compresseur, pour compenser les variations de la masse

volumique du fluide et pour garder la vitesse axiale constante. [5]

Vitesse
Absolue d'entrée

Vitesse de
rotation

D Vitesse'
- relative
Vitesse d'entrée

A
Vitesse de

rotation
/—_-—p

itesse de
rotation

\

de l'air

\2

)

Vit
relative de
‘ Aubage Fixe ‘ sortie

il

/ [

‘ Aubage Mobile

(redresseur) Aubage Fixe

Aubage Mobile
Coupe Axiale ‘ Coupe dans un plan tangentiel AA’ ‘ g (redresseur)

Figure I1. 7 : Schéma du fonctionnement d'un étage de compresseur

11.3.3.2.Les compresseurs centrifuges
Un compresseur centrifuge est constitué d'un « rouet » a palettes radiales et de deux

diffuseurs un radial et I'autre axial (voir la figure ci-dessous).

Dans un compresseur centrifuge, le rouet aspire I'air axialement et le refoule radialement
apres l'avoir accéléré et comprimé, grace a l'effet de la force centrifuge. Cet air est ensuite
redresse en passant par le diffuseur radial puis le diffuseur axial, ce qui transforme une partie de

sa vitesse en pression.

Un collecteur recupére finalement cet air comprimé pour I'amener dans l'axe de la
chambre de combustion. Un tel compresseur présente l'avantage de fournir un taux de

compression en 1 étage, supérieur a celui d'un compresseur axial en 5 étages.

En contrepartie, son encombrement radial est important et conduit a des maitres couples

rédhibitoires en matiere de poussée. En revanche, le compresseur centrifuge est souvent utilisé

UMBB/FT/MIET-18 Page 23



Chapitre 11 Généralités sur les turboréacteurs

dans les moteurs des hélicoptéres dont le but est beaucoup moins de pousser que de faire tourner

leurs pales. [5]

Rouet Diffuseur Diffuseur
Diffuseur radial axial

Chambre de
combustion

Diffuseur
axial

Entrée d'air
Diffuseur

radial

Palette J

Rouet

Arbre de liaison
compresseur/turbine

Figure I1. 8: Compresseur centrifuge avec un schéma descriptif

11.3.4.La chambre de combustion

Située entre le compresseur HP et la turbine HP, la chambre de combustion est destinee
alors a chauffer I'air qui sort du dernier étage de compresseur HP , afin de lui apporter I'énergie
nécessaire a faire mouvoir la, ou les turbines et a donner suffisamment de poussée a

I'éjection.[5]

Il est bien évident que le fonctionnement d'une chambre de combustion varie d'un
constructeur a un autre, mais le fonctionnement général reste relativement identique. L’air qui
pénetre dans la chambre de combustion se répartit en plusieurs circuits.

Arrivée

Chambre de du carburant
combustion Enveloppe externe

Aubes directrices

Aubes redresseuses de la turbine

du compresseur

Enveloppe interne

Passage de l'arbre
de liaison
compresseur-turbine

Arrivee Trous pour l'air
du carburant de dilution

Figure 11. 9: Chambre de combustion
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Une grande partie passe par la téte du foyer pour alimenter les systemes d'injection et
donc contribuer a la combustion, tandis que l'autre partie la contourne. L'air de contournement
sert a la fois au refroidissement des parois, a diluer et a bien mélanger I'écoulement dans le foyer
(voir le schéma ci-dessous). La chambre de combustion peut étre partagée en trois zones
thermiques : une zone primaire, une zone secondaire et une zone de dilution. La température
varie aux alentours de 2000°C entre la zone primaire et la zone secondaire pour arriver a la

sortie de la chambre avec une valeur d'environs de 1200°C. [6]

'.‘"':“ “‘: Enveloppa oxterne Alr de Alr de Distributeur
carburan sidiseome g
A (! 1 Aube distributrice refroidissoment dilution turbine
it Allumeur do lat Alr primaire
combustion ¢ turbine \ /\
| : r | A 3 L s
alr sortant du # N -
o =
COMPressaur 2 L
' Sortie du i - 1are
» — b o do
COmpresseur s
Alr de ditution ot ~ % Intarne S - y
de refroidissement 3 £ D
Carter Nl \/ N\ |  Refroidissement
= ir primaire
Arbre de liaison " v I Alr de Alr de aubes
comprassouriturbine Roulements refroidissement  dilution

Figure I1. 10: Circuits d'air et zones thermigues dans la chambre de combustion

11.3.5. Les turbines
Sur un turboréacteur, la turbine a pour réle de récupérer une partie de I'énergie issue de la
combustion des gaz pour faire entrainer le compresseur, la soufflante et autres accessoires, a
I'aide d'un arbre de transmission (arbre de liaison). Comme pour les compresseurs il existe deux
sortes de turbine:
e les turbines axiales, solution utilisée sur la majorité des turboréacteurs et des
turbopropulseurs.
e les turbines centripétes, trés peu utilisées et uniquement pour les réacteurs de faibles
puissances.
Dans un turboréacteur double corps la turbine HP entraine le compresseur HP tandis que la

turbine BP entraine le compresseur BP et la soufflante. [6]

11.3.5.1.Les turbines axiales [6]

Une turbine axiale peut comporter un ou plusieurs étages selon les besoins en énergie un
étage est constitué d'un aubage fixe (distributeur ou stator), suivi d'un aubage mobile (roue
mobile ou rotor). Sortant de la chambre de combustion les gaz de fin de combustion vont se
détendre dans le distributeur, ce qui va accélérer I'écoulement en le déviant. Sous I'effet de cet

écoulement la roue mobile tourne comme le montre la figure ci-contre.
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Stator Rotor

arbee de transmission

comprasseur-turbine [ANE 3 Aubage mobile v )
% rotor ﬁ V3
f = T s
; ‘V'. "' 5 A v; I

anneau Intérleur

annesl sxténieur ! |
supportant les |
aubes fixea "

Aubes fixea Aubes mobiles |

aubage fixe
sistor

Figure 11. 11: Un étage d'une turbine axiale

a) Le distributeur
Le distributeur est constitué d'un ensemble des aubes directrices maintenues par un

anneau intérieur et un anneau extérieur (voir la figure ci-contre). Son réle est de diriger

I'écoulement des gaz sortant de la chambre de combustion sur les aubes de rotor de la turbine.

Pour les turbines a plusieurs étages, chaque distributeur est intercalé entre les rotors de la
turbine pour redresser les filets d'air. Ces aubes directrices étant exposées aux gaz chauds de
combustion, ce qui nécessite un refroidissement pour atténuer les contraintes thermiques qui

peuvent endommager l'aube.

L'aube directrice est pourvue d'une cloison interne qui épouse forme.

Adr provenant du
cOMmpresseur HP

Anneau extérieur

Bord de fuite Bordad d'attaque

de combustion

Adry provenant du Annoau Intérbowur

compresscur HP

Sr provensnt
compressowr HP Filets d'air FOormmant un Niilm

Pprotectaour Sar 'extrados

Rafroidissaomant
interne des paroeis

Fllets d'ailr formant s N
Refroidisscement protecteur sur Nintrado=s .
LOrd de fuite Refroidisscment

DOoOrd d"altague

Figure I1. 12: Aubes d'un distributeur
Des trous répartis sur cette cloison vont permettre & l'air de refroidir la paroi interne de
l'aube. Aprés avoir refroidi les surfaces internes, l'air s'échappe par des trous sur le bord

d'attaque afin de le refroidir.
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Une rangée de trous disposeée de chaque coté du bord d'attaque permet de refroidir
I'intrados et I'extrados par recouvrement de film. Une autre rangée de trous disposée sur le bord

de fuite en assurant le refroidissement par convection.

b) Le rotor
Comme les aubes directrices du distributeur les ailettes du rotor sont exposées aux gaz

chauds de combustion, il est donc nécessaire de les refroidir.

Le principe est le méme que pour les aubes directrices. De l'air provenant du
compresseur HP pénétre a l'intérieur de l'ailette puis s'‘échappe par le bord d'attaque en créant un
refroidissement par film protecteur sur I'extrados et I'intrados, et par convection sur le bord de

fuite.

Circulation de 1"air
a I'intériesur de 'ailette

1t t1

Refroidissement par
film protecteur

Bord d'attaque

3 2o X Refroldissement
par convaction

Air provenant
du compresseur HP

Figure I1. 13: Ailette d'un rotor

11.3.5.2. Les turbines centripetes

Une turbine centripete comporte, en suivant le sens d'écoulement des gaz de fin de
combustion : un distributeur, une roue mobile et un diffuseur. Le r6le du distributeur est
d'orienter et d'accélérer le flux des gaz chauds. La roue doit étre centripéte ou hélico-centripéte
mais toujours ouverte afin de diminuer sa masse et son moment d'inertie. Elle doit étre calculée
pour qu'au point d'adaptation le fluide sorte axialement afin d'entrer convenablement dans le

diffuseur qui relie entre la turbine et la tuyére d'éjection. [7]

11.3.6.La tuyere d'éjection
Dans le cas le plus simple (turboréacteur simple-flux subsonique), la tuyére ressemble a
un gros tuyau d'une section généralement convergente qui accélére l'air en sortie de la turbine et

I'amene a la vitesse d'éjection optimale (pour obtenir le maximum de poussée).

Si le turboréacteur posséde une réchauffe (une postcombustion), la tuyére est asection
variable (convergente puis divergente ou simplement convergente) pour s'adapter a diverses

conditions de fonctionnement.
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La variation de section se fait généralement en fermant plus ou moins, grace a des volets

montés a la périphérie de la tuyere. [5]

Figure I1. 14: Coupe d'une tuyére d'éjection

11.3.7. Les paliers et les enceintes

Les arbres de transmission « turbine/compresseur » doivent pouvoir tourner a des trés
grandes vitesses, tout en restant rigoureusement rectilignes et parfaitement dans l'axe du
turboréacteur. lls doivent pouvoir aussi supporter des efforts de plusieurs tonnes ainsi qu'un
minimum de balourds accidentels.

Pour cette raison, des organes mécaniques appelés « paliers » (sont généralement a
roulements a billes ou a rouleaux) sont mis en place pour supporter et guider ces arbres de

transmission en s'appuyant sur des structures fixes du turboréacteur.

Ces structures fixes sont a I'image des chambres-palier pressurisées et maintenues par des
bras fixés au carter du turboréacteur. Ces chambres comprennent des joints d'étanchéité et
permettent de contenir un liquide de lubrification (généralement de I'huile) injectée par une
pompe au niveau des paliers, afin de contribuer au bon rendement du turboréacteur et donc a sa
moindre consommation de carburant. A la fin de la lubrification, I'huile doit étre refroidie par du
carburant et renouvelée pour compenser les fuites. Pour éviter le déplacement vers l'avant ou

vers l'arriere des ensembles mobiles, le palier amont est un palier de butée (roulement a billes).

En fait, le déplacement longitudinal des arbres et donc celui des corps, est contrdlé dans
des « enceintes » pressurisées. Celles-ci contiennent des pistons solidaires aux arbres, sur

lesquels s'exercent des efforts de pression variables selon les cas de vol. [5]
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11.3.8.Les boitiers d'accessoires

Un boitier d'accessoires ou AGB (accessoire gearbox) comprend généralement un ou
plusieurs trains d'engrenages qui sont entrainés en rotation par un prélévement mécanique au
moyen d'un renvoi d'angle sur l'arbre du compresseur et sur lesquels viennent se coupler les
differents accessoires tels que : les générateurs électriques - les pompes hydrauliques - les
pompes decarburant - les pompes pour lubrification, etc. Dans les turboréacteurs de la famille
CFM, les boitiers d'accessoires sont généralement montés dans la zone du compartiment de
soufflante. Ils sont plus précisément suspendus a des brides formées sur le carter métallique de
rétention de ce compartiment de soufflante. Ils peuvent étre également montés dans le
compartiment central du turboréacteur, et plus particulierement autour du compresseur haute
pression. [6]

Générateur &lectrique

avion

Arbre
d'entrainemsant

e e =
./ i /?} Epurateur

. centrifuge
Y

Pompe fuel

haute prersson
Moteur \
elactrique = Sortie

Ta-‘,l:){t‘néuu J ’l“,?l’;fln ro

)

_."“' AR

Régulateur du !
débit de carburant . <X

Pompe huile

Pompe Fuel
basse pression Pompe hydraulique

Figure 11. 15: boitier d'accessoire

11.4.Différents types de turboréacteurs
11.4.1. Turboréacteur a compresseur centrifuge

Un compresseur centrifuge est lié mécaniquement par un arbre a une turbine. Celle-ci
peut étre centripéte ou axiale a un ou plusieurs étages. Le compresseur centrifuge offre
I'avantage d'étre simple a fabriquer, Sa faible longueur malgré un fort diameétre en fait un moteur
compact idéal pour les hélicoptéres. Le turboréacteur a compresseur centrifuge est moins
performant que celle a compresseur axial, la raison pour laquelle il est rarement utilisé pour les

avions. [8]

Ci-dessous un turboréacteur a compresseur centrifuge comportant plusieurs chambres de

combustion et une turbine axiale & deux étages.
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Injecteur de

carburant
Compresseur

centrifuge Tuyére

Stator turbine

Palier
Arbre de liason
Chambres de =

combustion
Figure I1. 16: Turboréacteur a compresseur centrifuge

11.4.2. Turboréacteur a compresseur axial

intérieur de la chambre
de combustion

Compresseur
centifuge

Tuyére
Arbre de liaison
Chambre de

_ combustion
Source : Wikimedia Commons

Boitier
accessoire

Figure 1. 17: Turboréacteur a compresseur axial

On a 10 types de turboréacteur a compresseur axial :
e Turboréacteur simple flux mono-corps.
e Turboréacteur simple flux double-corps.
e Turboréacteur double flux mélangés.
e Turboréacteur avec postcombustion.
e Turboréacteur photo Adour.
e Turboréacteur double flux avec soufflante.
e Turboréacteur double flux avec grand soufflante.
e Turboréacteur Photo GP7200.
e Nouveaux turboréacteurs.

e Turboréacteur photo Propfan.
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I1.5.Principe général de fonctionnement et cycle thermodynamique

11.5.1.L"action et la réaction
Le principe de propulsion des avions sa réaction s‘appuie sur la troisieme loi énoncee par

Isaac Newton en 1687 (I'action et la réaction).

Prenons comme exemple un ballon que I'on gonfle. La paroi du ballon subit une certaine
pression et se dilate. Si le ballon est bien ferme la résultante des forces de pression a l'intérieur
du ballon est nul (schéma de gauche). Maintenant ouvrons I'embouchure du ballon (schéma de
droite), les gaz en s'échappant créent I'énergie de propulsion (action) et provoquent le

déplacement du ballon vers lI'avant (réaction tant que la pression interne des gaz sera suffisante).

[9]

Reaction
Pretsion \
\<ﬁ\‘/
Embouchure ouvarts
Embouchure fermeés
Action T

Figure 11. 18: Principe d'action et de réaction

I1.6.Fonctionnement du Turboréacteur

Un turboréacteur fonctionne sur le principe d'action-réaction. La variation de vitesse de
I'air entre I'entrée et la sortie du réacteur, crée une quantité de mouvement (dénommée poussée)
vers l'arriere du moteur, qui par réaction (d'ou le terme de moteur a réaction) engendre le
déplacement du moteur, donc du véhicule sur lequel il est fixé vers I’avant. Le turboréacteur
fonctionne sur le principe des turbines a gaz. A lI'admission, l'air est aspiré par la soufflante (le

cas écheant), puis comprimé via un compresseur (dans tous les cas).

Du kéroséne est ensuite injecté puis mélange avec l'air au niveau de la chambre de
combustion puis enflammé, ce qui permet de fortement dilater les gaz. Ces derniers s'échappent
du turboréacteur par la tuyére qui, en raison de sa section convergente accélere la vitesse de l'air

(suivant I'effet venturi).

UMBB/FT/MIET-18 Page 31



Chapitre 11 Généralités sur les turboréacteurs

L’écoulement étant maintenu subsonique au sein du réacteur. L’air passe au préalable par
une turbine permettant d'entrainer le compresseur, et les accessoires nécessaires au
fonctionnement du réacteur; le mouvement est auto-entretenu tant qu'il y a injection de
carburant. En simplifiant, I'énergie de pression engendrée au sein du réacteur sera transformee

en énergie cinétique en sortie, ce qui engendrera une forte poussée.

A I'image des moteurs automobile, le turboréacteur réalise ainsi un cycle continu & quatre
temps (admission, compression, combustion et détente/échappement), théoriqguement décrit par
le cycle de Brayton. Ce cycle est constitué d'une compression adiabatique réversible, d'une
combustion isobare irréversible, (le réacteur étant considéré comme un systéeme ouvert), d'une

détente adiabatique réversible et d'un refroidissement isobare réversible.

Deux types principaux de turboréacteurs, Ci-dessous le turboréacteur est muni de

compresseur centrifuge et plus bas il est muni d’un compresseur axial.

L 1 1

Section froide Section chaude

Figure I1. 19: Fonctionnement d’un Turboréacteur

Le principe de fonctionnement reste le méme les gaz sont comprimés, mélangés a un
carburant, enflammés cela produit une poussée vers l'arriére, qui est en partie utiliser pour
entretenir la compression en amont. Les deux moyens utilisés pour comprimer 1’air en amont
sont : Les turbines axiales, et les turbines centrifuges. Les turbines axiales sont plus complexes
possedent plus de piéces en mouvements. Le rendement globale reste tres bon mais pour un cout
de production plus lourd. La maintenance est également plus difficile, les rotors de pales de

compression sont intercalés avec des pales fixes dont la fonction est la réorientation du flux.

Le turboréacteur est un moteur a réaction tirant ses propriétés propulsives de la déférence
de la vitesse existant 1’air absorbé et 1’air rejeté. Pour accroitre cet écart, I’air aspiré subit

plisseurs transformations :
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» Compression : ¢’est le processeur qui vise a augmenter la pression des gaz par :
1. Paugmentation de la vitesse relative du fluide.
2. la transformation en pression par réduction de section (diminution de volume) une
augmentation de la pression dans le compresseur. Cette compression augment 1’énergie de 1’air
donc la combustion devient plus efficace par rapport a I’obtention de puissance. Le compresseur
est a double corps, c’est-a-dire, avec deux étapes consécutives de compression a basse pression

puis & haute pression.

» Combustion : c’estle phénomeéne par lequel 1’énergie fossile est transformé en énergie
calorifique .le processeur comprend :

e la pulvérisation de carburant mélange a 1’air capté

e [D’inflammation du mélange air/carburant et I’augmentation de la température des gaz a

ISO-pression

La réduction de la pollution engendrée par les turbomachines s’effectué en agissant sur ce
Processus.
> Détente : I’énergie des gaz chauds et utilisée pour deux finalité d’abord, les gaz chaude a
la sortie de la chambre de combustion, font tourner la turbine HP puis la turbine BP qui
va prélever une partie de leurs énergie, et la transformer en énergie mécanique pour

entrainer le compresseur BP et la soufflante, ¢’est le mouvement N; (5380tr /min).

Par contre la majorit¢ de I’énergie des gaz expulsés provoque une poussée par réaction sur la

tuyére. [14]

Par ailleurs, un turboréacteur équipé soufflante (fan) est dit double flux car une partie de
I’air admis (le flux primaire) s’oriente vers le compresseur BP et subit les transformations
décrites ci-dessus alors le flux secondaire est comprimée par la soufflante, entrainé 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 particuliérement

adaptée aux avions de transport civil.

I1.7.Parametres de performances d'un turboréacteur

Les parametres de performances varient relativement d'un turboréacteur a un autre selon
le type (simple flux, simple flux avec postcombustion, double flux séparés ...), pour el on
choisit le cas d'un turboréacteur simple flux. Pour un turboréacteur simple flux, on distingue les

parameétres de performance suivants :
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e La poussée.

e La poussée spécifique.

e La consommation spécifique.

e Le rendement thermodynamique ou thermique.
e Lerendement interne.

e Le rendement de propulsion.

e Le rendement global.

11.7.1.La poussée
La poussée est la force de réaction a I'action des gaz chauds accélérés et éjectés sur l'air

ambiant :
F=ma(Ms— Vo) + MVt (Ps—Po)S o, (1)

Si la tuyére est adaptée (Ps = P0), donc I'équation de poussée devient :
F = ma(VS - VO) + mcvs .............................................................. (2)

11.7.2.La poussée spécifique
C'est le rapport entre la poussée et le débit massique total (débit massique d'air + débit

massique du carburant) :
Fop = F/(Mat M) (3)

11.7.3.La consommation spécifique

C'est le rapport entre la consommation massique horaire et la poussée :

Cop = CH / F 4)
CH =3600 M. .ottt (5)
Etdonc : Cep=(3600Mc) / F.oovnnine e, (6)

11.7.4.Le rendement thermodynamique (thermique) théorique
C'est le rapport entre la puissance thermique théorique (mécanique) et la puissance

calorifique:

rhr = Pth_r/ Pca| .............................................................................. (7)

Or:Pir= 12 M, (V&= Vo) + 112 M Ve (®)
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11.7.5.Le rendement interne
C'est le rapport entre la puissance thermique réelle (cinétique) et la puissance thermique
théorique (mécanique) :

n; = Pth-r/ Pth-t ............................................................................ (9)

11.7.6. Le rendement de propulsion

C'est le rapport entre la puissance de propulsion et la puissance thermique réelle :

11.7.7.Le rendement global

C'est le rapport entre la puissance de propulsion et la puissance calorifique :

11.7.8.Croisiere et point fixe

La croisiere represente la phase du vol située entre le décollage et I'atterrissage. Lors de
cette phase, I'aéronef atteint une vitesse, dite vitesse de croisiére, correspondant au régime des
moteurs prévu pour la partie courante d'un vol, c'est-a-dire sans la phase de montée et
d'approche en vue de latterrissage. Durant cette phase l'aéronef suit un trajet dans une
configuration optimale du point de vue de sa consommation en carburant, appelée "croisiere
économique”. [10]

Le point fixe représente les situations ou le turboréacteur peut fonctionner & son régime

maximal sans étre propulser, elles sont souvent sur terre & I'image des bancs des essais.

Conclusion

Dans ce chapitre on a évoqué les sciences thermodynamiques et aérodynamiques qui

expliquent le principe de fonctionnement théorique de chaque composante du turboréacteur.
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Chapitre 111 : Etude Energétique du turboréacteur CFM-7b double flux double corps

Introduction
Les performances d’un moteur sont évaluées a traves deux parameétres importants : la
poussée spécifique qui représente la poussée par unité de débit massique d’air qui traverse le
moteur. Aussi la consommation spécifique elle représente la consommation de carburant par
unité de poussée et de temps.
Dans ce chapitre en va traiter les caractéristiques ainsi domaines d’application du
turboréacteur CFM-7b.
I11.1. Caractéristiques du turboréacteur double flux double corps [5]

I11.1.1. La puissance

Ce n'est pas une grandeur tres utilisée, (les motoristes et les avionneurs préféerent la
poussee). Pour le plus grand des moteurs cités ci-dessus, elle est de lI'ordre de 80 M (Méga-
Watt). Ceci représente environ 110 000 CV, 1000 fois plus qu'une automobile de tourisme de

classe moyenne.

111.1.2. La gamme de poussées

Elle s'exprime en N (Newton), La gamme de poussée des turboréacteurs double flux
est tres vaste. La poussée maximale (au point fixe) varie de 1319 daN (déca-Newton) pour le
plus petit, a 40 000 daN pour le plus grand (le GE90-115B de GENERALELECTRIC).

Pour les turboréacteurs double flux équipant les avions de transports civils tels que les
A320, les Boeing 737..., le plus puissant de la famille la plus célebre, celle des CFM56 de
CFM INTERNATIONAL, a une poussée maximale de 15 100 daN.

111.1.3. La masse

Elle varie de 295 Kg pour le plus petit jusqu'a 7 500 Kg pour le plus grand des
turboréacteurs, soit environ 50 fois plus élevée que celle du moteur d'une automobile
moyenne.

I11.1.4. Le débit d'air absorbé

Le plus grand turboréacteur absorbe environ 1500 kg/s, soit plus de 1 100 m3/s, dont il
ne brdle toutefois que le 1/20 de I'oxygene qu'il absorbe, ce qui est encore moins au régime
maximal. Pour le turboréacteur le plus petit, le debit d'air absorbé est de I'ordre de 28,1 kg/s.
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I111.1.5. La consommation en carburant

Elle dépend avant tout de la poussée du moteur. Pour comparer les performances des
turboréacteurs entre eux, on utilise la notion de « consommation spécifique » qui s'exprime en
Kg/ (daN.h). Elle varie d'un turboréacteur a un autre, soit autour de 0.55 en vol de croisiere.

Pour le plus grand turboréacteur double flux (GE 90), en croisiére toujours la
consommation effective de carburant est de plus de 3000 kg/h, soit prés de 4000 I/h (litres par
heure). Cela représente environ 400 litres aux 100 km, soit environ 80 fois plus qu'une
automobile économique.

Il ne faut toute fois pas perdre de vue que la consommation au décollage et en montée
est beaucoup plus importante qu'en croisiére. Finalement, sur un vol complet de 10 000 kmun
B777 équipé de deux GE 90 consommera en moyenne de I'ordre de 1800 litres aux 100 km

pour environ 400 passagers avec leurs bagages, soit environ 5 litres aux 100 km par passager.

111.1.6 La fiabilité

Elle conditionne la sécurité des personnes et des biens, c'est une notion statistique qui

s'apprécie d'abord pour les divers constituants, puis globalement au niveau du turboréacteur.

A ce niveau on utilise couramment le « taux d'arrét du moteur en vol » (IFSD) la
plupart des turboréacteurs double flux, se situe a moins d'un arrét pour 500 000 heures de vol
ou encore moins d'un arrét pour 400 millions de km. Pour donner une représentation plus
imagée, on peut dire qu'un turboréacteur moderne doit pouvoir faire plus de deux allers et
retours Terre-planéte Mars (lorsqu'elle est a sa plus grande distance de la Terre), et ceci sans

panne.

I11.1.7. Le bruit

Des progres trés importants ont été accomplis depuis le début de I'ére des
turboréacteurs double flux double corps, des réductions supérieures a 10 dB (décibel) ont été

constatées aussi bien au décollage, qu'au survol et a l'atterrissage.

Les recherches qui sont menées actuellement et qui vont encore se poursuivre
devraient permettre, d'obtenir des réductions de bruit du méme ordre de grandeur dans les

vingt ans a venir.
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111.1.8. La pollution atmosphérique

Les émissions polluantes qui résultent de la combustion du kéroséne dans les
turboréacteurs, représentent un véritable probleme pour les scientifiques et les industriels.
Actuellement, la situation est la suivante :

v' Le transport aérien participe a moins de 5% aux émissions polluantes au voisinage des

zones habitees.

v Le gaz carbonique (CO2) émis par le transport aérien ne contribue que pour 2 % a

I'effet de serre autour du globe terrestre.

v L'impact des oxydes d'azote (NOX) est non mesurable.

Grace aux nouvelles technologies des turboréacteurs double flux et grace a une réduction de
plus de 50% des consommations spécifiques, les émissions polluantes ont été globalement
réduites de 50% (chiffre bien entendu variable suivant les especes de « polluant » oxydes de
carbone, oxydes d'azote, ...).
I11.2. Cycle thermodynamique
111.2.1. Cycle a double flux séparés

Dans un cycle a double flux séparés, le transfert d'énergie entre le flux primaire et le

flux secondaire s'effectue uniquement sous forme mécanique.

Le cycle ordinaire ABCDF est parcouru par le flux primaire caractérisé par le débit
massique mi, tandis que le cycle AB"D" est parcouru par le flux secondaire caractérisé par le
débit massique me. [11]

Au départ l'air qui caractérise le flux primaire sera comprimé de A a B au niveau du
diffuseur puis au niveau du compresseur basse pression et haute pression.

Ensuite, cet air comprimé se mélange avec du carburant pulvérisé au niveau de la
chambre de combustion ce qui provoque la combustion de B a C qui génére une quantité tres
importante d'énergie sous forme des gaz chauds. Apres, les gaz chauds vont se détendre de C
a D dans la turbine haute pression et de D a E dans la turbine basse pression. A la fin de ce
cycle, ce qui reste comme énergie sera transformé en vitesse par détente dans la tuyere
d'éjection primaire de E a F permettant d'avoir un bon rendement propulsif.

Au moyen de la détente supplémentaire DE, on communique au flux secondaire une
énergie (hg- - ha) gréce a une soufflante accouplée mécaniquement a I'avant du turboréacteur
(ce qui permet d'accélérer le flux secondaire), tandis que la détente CD est destinee a fournir le

travail du compresseur haute pression. [11]

UMBB/FT/MIET-18 Page 39



Chapitre 111 : Etude Energétique du turboréacteur CFM-7b double flux double corps

Le flux secondaire subit simplement une compression partielle de A a B" suivie d'une
détente dans la tuyere d'éjection secondaire de B" a D", en fournissant une puissance exercee
modérée, un peu inférieure a la puissance mécanique qu'il a regue, et donc il bénéficie lui

aussi d'un bon rendement propulsif. [12]

TA

—
S
Figure I11. 1 : Diagramme (T-S) du cycle thermodynamique a double flux séparés.

111.2.2. Cycle a double flux mélangés (a dilution)

Aprés avoir fourni comme précédemment de I'énergie mécanique au flux secondaire
on peut aussi égaler son niveau énergétique a celui du flux primaire en les mélangeant c'est
alors le cycle a dilution. Le point représentatif E" du mélange a pour enthalpie la moyenne
pondérée de celle des constituants. Le mélange entraine une augmentation d'entropie, mais la
puissance propulsive ne sera pas affectée de facon significative. La détente motrice E"F"
s'opére ensuite dans une tuyére unique. Le flux de dilution prélevé en B' aprés la soufflante
est mélangé a celui sortant de la turbine basse pression (E), le mélange a température
intermédiaire (E") est détendu de E™ a F" dans la tuyere.[11]
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T4

ny

Figure I11. 2: Diagramme (T-S) du cycle a dilution.

111.3. Avantages et inconvénients d’un turboréacteur double flux

111.3.1.Les avantages

v La poussée développée est plus grande que celle développée par le turboréacteur a
simple flux.

v’ Le poids par unité de poussée est inférieur a celui du turbopropulseur.

v Dans les turboréacteurs a doubles flux : les gaz d'échappement sont noyés dans le flux
d'air supplémentaire, il en résulte une nette diminution du bruit issu de la combustion
et des organes en mouvement. Ce résultat a induit une quasi obligation de
commercialisation d'avion avec ce type de réacteur pour une amélioration de la qualité
de vie a bord de I'avion mais aussi aux abords des aéroports.

v" Le turboréacteur double flux est moins polluant par rapport aux autres types.

v Un turboréacteur a double flux développe une plus grande poussée pour le décollage et
I'ascension. De plus, il est bien plus économique aux vitesses plus basses.

111.3.2.Les inconvénients

v’ La surface frontale est plus grande par a celle du turboréacteur simple flux.

v La consommation du carburant est plus élevée par rapport a celle du turbopropulseur.

v’ Le diameétre extérieur et la caréne sont plus par rapport au turboréacteur simple flux.

v/ Comme tous les autres types, le turboréacteur double flux double corps nécessitent au
démarrage d'étre lance, en fait c'est le compresseur qui doit dans un premier temps étre
mis en fonctionnement avant que la turbine puisse suffire pour lui procurer I'énergie
nécessaire.
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v Le plus des organes d'un turboréacteur double flux double corps a fait qu'il est plus
lourd qu'un turboréacteur simple corps.
v’ Sa construction plus compliqué par rapport au turboréacteur simple flux.

v' La limite de vitesse est inférieure a celle du turboréacteur simple flux. [13]

I11.4. Domaine d'application

Parmi les turboréacteurs doubles flux on distingue Larzac 04 (Longueur 1180 mm
Diametre max : 602 mm Masse : 290 kg) donnant 1320 daN de poussee. Le rapport de
dérivation (R) est de 0,53 comme valeur moyenne et la consommation spécifique au point fixe
tombe a 0,71 kg/h.daN. Les arbres de cette machine tournent respectivement a 17000 tr/mn
(BP) et 22750 tr/mn (HP). Le rapport de pression global au point fixe est de 10,5 et la

température maximale est de 1130 °C.

Ce type de réacteur a été destiné dans premier temps a équiper une large gamme
d'appareil et visant principalement le marche civil, il a été utilisé aussi sur des avions comme
le Dassault Dornier Alpha Jet et ’"THAL HJT-36 Sitara. [11]

On distingue aussi le turboréacteur CFM 56 (Snecma-General Electric), une machine
compound de 9790 daN de poussée au banc d'essais et un rapport de dérivation de prés de
0,86 (86% du débit est dérivé), ce qui lui confére une excellente consommation spécifique
(Csp0 = 0,68 kg/h.daN seulement).

Les corps tournent respectivement a 4675 tr/mn pour le BP, et 14240 tr/mn pour le
HP. Le corps BP comporte I'étage de soufflante, 3 étages de compresseur axial, et 4 étages de
turbine, tandis que le corps HP comporte 9 étages de compresseur et 1 étage de turbine. Le
rapport de compression total atteint 29 au point fixe, La température devant la turbine HP est
trés elevée : 1290°C. Cette machine pese environ 2 t.

Le CFM 56 équipe de nombreux modeéles davions civils et militaires, comme le
McDonnell Douglas DC-8, le Boeing C-135 et le Boeing 737. [11]

Dans la méme lignée, il faut citer la machine CF 650 A (Snecma-General Electric) qui
équipe I'Airbus et qui développe I'énorme poussée de 21800 daN, avec un rapport de pression
une température devant la turbine HP, et une consommation spécifique voisins de ceux de la
précédente. Le rapport de dérivation est un peu plus faible (0.82), avec un débit d'air de 660
kag/s, ce qui explique la faible vitesse de rotation de I'arbre BP 3800 tr/mn. Cet arbre outre la
soufflante, il comporte 3 étages de compresseur et 4 étages de turbine.
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L'arbre HP tourne a 10300 tr/mn et comporte 14 étages de compresseur et 2 étages de

turbine. Cette machine pése 3740 kg, et son diameétre extéerieur atteint pres de 2,700 m. [11]

I11.5. Parametres de performances adaptes au turboréacteur double flux
Double corps

Les parameétres de performances pour un turboréacteur a double flux varient

relativement selon les deux types qui existent (& double flux séparés et a double flux
mélangeés).

111.5.1. Cas d'un turboréacteur a double flux séparés

“ \ ' T Primary flow

Flux primaire

Figure I11. 3: Turboréacteur a double flux séparés.
111.5.1.1. La poussée

Pour un turboréacteur considéré comme une tuyére adaptée :

F = mi(VSi - VO) + me(Vse - VO )+mCVSi .................................................... (13)
Fop = F 7 (Mi+ MetMe) o, (14)
111.5.1.2. La consommation spécifique

Cop = CHIF o (15)
(O BTG 00 o RS (16)
Et donc :
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Cop = (3600 MEM/F- e (17)

111.5.1.3. La puissance calorifique
Peal TIMPCH oo e s aa (18)

111.5.1.4. La puissance thermodynamique ou thermique théorique (mécanique)
Pth_t = Pca| - [m Cpg(Ts|_T0)] ............................................................................. (19)

O LS 1 T 11 1 1SR (20)

111.5.1.5. La puissance thermodynamique ou thermique réelle (cinétique)
Pinr = 12 my(Vsi® = VoY) + 12 Mo(Vee Vo )+ L2MVs7 oo (21)

111.5.1.6. La puissance depropulsion
Pp:FVo: [mi(Vsi—V0)+me(Vse—V0) +mCV5i]V0 ....................................... (22)

111.5.1.7. Le rendement thermodynamique (thermique)théorique
T TR (23)

111.5. 1.8.Le rendement thermique (thermodynamique) réel
Nyr—= I:)th-r/PcaI ......................................................................................................... (24)

111.5.1.9. Le rendement interne

111.5.1.10. Le rendement depropulsion
np:Pp/Pth-r ....................................................................................................... .(26)

111.5.1.11.Le rendementglobal
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111.5.2 Cas d'un turboréacteur a double flux mélanges (a dilution)

Figure 111. 4: Turboréacteur a double flux mélangeés.

111.5.2.1. La poussée

A Pour un turboréacteur considéré comme une tuyere adaptée :

F=m; (VS - Vo) + me(Vs - Vo) FMNEV g (28)

111.5.2.2. La poussée spécifique
Fsp = F / (m| + me+mc) .............................................................................................. .(29)

111.5.2.3. La consommation spécifique

Csp e O o A TR .(30)
CH Z3000 Mgttt ettt e e e e et e e e e et et et et eeeeeeeeeeeeeeeseeeeeeseeeeneeeeeeen on (31)
Et donc :

Cop = (8600 M)/ F..emieeeee e, (32)

111.5.2.4. La puissance calorifique
Pca| =m0PCI ........................................................................................................ (33)

111.5.2.5. La puissance thermodynamique ou thermique théorique (mécanique)
Pth_t = Pca| - [thpm (TS_TO)] .............................................................................. (34)

UMBB/FT/MIET-18 Page 45



Chapitre 111 : Etude Energétique du turboréacteur CFM-7b double flux double corps

111.5.2.6. La puissance thermodynamique ou thermique réelle (cinétique)

Pinr = 172 mi(Ve — Vo2 ) + 112 Me(Vs2 — VX )+ 12 Mg, (36)

111.5.2.7.La puissance de propulsion

Pp =FVy= [mi (VS - Vo ) + Mg (VS - Vo )+ mCVS] V0 (37)

111.5.2.8. Le rendement thermodynamique (thermique) théorique

Nsh= I:)th-t/PcaI ........................................................................................................ (38)

111.5.2.9.Le rendement thermique (thermodynamique) réel

rhr: Pth-r/Pcal ........................................................................................................ (39)

111.5.2.10.Le rendement interne

1N =Pih-r/Pin-t

111.5.2.11. Le rendement de propulsion

np:Pp/Pth-r ......................................................................................................... .(41)

111.5.2.12. Le rendement global

111.5.2.13. Le taux de dilution
C'est le rapport entre le débit massique du flux secondaire et le massique du flux

primaire :
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Tel que :

A : le taux de dilution.

En accroissant le taux de dilution, on peut améliorer notablement le rendement de

propulsion sans affecter le rendement thermique. [14]

Conclusion
Dans ce chapitre nous avons présente les caractéristiques physiques et
thermodynamiques du turboréacteur CFM-7b, cycle thermodynamique les parameétres de

performance. De méme nous avons cité ses avantages ses inconveénients
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Chapitre IV : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Introduction

Les calculs scientifiqgues sont nécessaires pour la prédiction de I'évolution des
performances énergétiques des turboréacteurs, la raison pour laquelle, nous allons calculer
dans ce chapitre les différents parameétres de performances du turboréacteurCFM56-7B au
point fixe (au banc d'essais) en utilisant les équations citées dans le chapitre précédent.

Le calcul sera divisé en deux parties : la premiére partie sera consacrée au calcul des
parametres de performances pour un cas constant du fonctionnement, tandis que la deuxiéme
partie sera consacrée au calcul des parameétres pour un cas variable, pour voir l'influence de
certains parametres comme le nombre de mach et le taux de compression les performances du
CFM56-7B.

IV.1. Description du moteur CFM56-7B

Le CFM56-7B est un turboréacteur double flux double corps avec soufflante produit
par CFM INTERNATIONAL, une société commune entre SAFRAN AIRCRAFT ENGINES
et GENERAL ELECTRIC. Sélectionné par Boeing comme motorisation exclusive de sa
gamme « 737 NextGeneration », le CFM56-7B offre alors une poussée comprise entre 87 et
121 KN.

Grace a des évolutions importantes sur le corps haut pression et la turbine basse
pression, la version la plus récente CFM56-7BE offre des améliorations de performances
significatives réduction de 1% de la consommation de carburant et de 4% des colts de
maintenance.

Le CFM56-7BE et ses modules sont interchangeables avec les autres moteurs et
modules de la famille CFM56-7B et les kits d'améliorations s'integrent facilement aux
CFM56-7B et CFM56-7B/3, ce qui offre une grande souplesse. [12]

UMBB/FT/MIET-18 Page 48



Chapitre 1V : Calcul analytigue des performances du moteur CFM56-7B

Figure IV. 1: Coupe du CFM56-7B

Le tableau suivante représenté les caractéristique d’un turboréacteur CFM56-7B :

Tableau IV. 1: Caractéristiques du turboréacteur CFM56-7B

Poussée max au décollage (KN) 108

Taux de dilution 53

Taux de compression général max pour la | 32,7

montée

Poussée max en montée (KN) 26,5
Longueur (mm) 2629
Diametre de la soufflante (mm) 1550
Nombre d'étages de la|1/3/9

soufflante/compresseur basse /haute pression

Nombre d'étages de la turbine basse /haute | 4/1

pression

Poids sec (Kg) 2 385,90/ 2395,97
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Chapitre IV : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

IVV.2. Calcul des parameétres de performances du CFM56-7B
IV.2.1. Décomposition du CFM56-7B

Pour faciliter la tache du calcul, nous allons décomposer le turboréacteur CFM56-7B

en des parties selon les besoins :

Dmfw Compresseur Compresseur] Chambrede | Turbine  Turbine  Tuyére
Souflante BP HP | combustion HP BP d'éjection

| | | | | |
A B = ¢ D E

Figure 1V. 2: Décomposition du turboréacteur CFM56-7B.

IV.2.2.1. Hypothése de calcul

e La combustion est compléte et isobare.

e Les transferts de chaleur avec I'air atmosphérigue sont négligés.

e Les variations de I'énergie potentielle sont négligeables.

e L'énergie cinétique est négligeable aux points de A a E».

e L'écoulement est unidimensionnel (selon I'axe de rotation du turboréacteur), en régime
permanent, sans action des forces de volume et sans rayonnement.

e La tuyere fonctionne en régime adapte.

e Lair et les gaz de combustion sont assimilables a des gaz parfaits.

e La compression dynamique au niveau du diffuseur est negligeable.

e Le turboréacteur CFM56-7B fonctionne selon le cycle thermodynamique a dilution.
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Chapitre IV : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

1VV.2.2. Données de calcul
Tableau V. 2 : données de calculs de CFM56-7B

Donnees Symboles Unités Valeurs
Constante des gaz parfaits r J/ (Kg K) 287,15
Coefficient isentropique y 1,4
Chaleur spécifique a pression constante | Cpa jl (Kg K) 1008,7
de l'air

Chaleur spécifique a pression constante | Cpg jl (Kg K) 1253
des gaz

Chaleur spécifique a pression constante du | Cpm jl (Kg K) 1047,478
mélange (flux secondaire+fluxprimaire)

Masse volumique de l'air au point A pA Kg/ms 1,29
Débit massique d'air total Me + Mi Kals 408
Rendement de compression de la ns - 0,88
soufflante

Rendement du compresseur basse Ncer - 0,84
pression

Rendement du compresseur haute Nore - 0,82
pression

Rendement de la turbine haute pression | nn.e - 0,90
Rendement de la turbine basse pression | nee - 0,88
Rendement de la tuyére d'éjection Ny - 0,88
Rendement mécanique turbine- Nrc - 0,95
compresseur

Température de fin de combustion Tc K 1563
Le pouvoir calorifique du carburant PCI Kj/Kg; 43920
Taux de compression global T= P&/Pa - 29
Taux de dilution A - 5,3
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Chapitre 1V : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

IV.2.3. Calcul des parametres de performances pour un cas constant
Tableau IV. 3: Données de calcul du turboréacteur CFM56-7B.

Points Température (K) Pression (Kpa) Vitesse (m/s)
A TAa=300 Pa=101,325 ?

B' ? ? Ve =0

B ? ? V=0

C Tc=1563 ? Vc=0

E ? ? VE=0

E" ? ? VeE"=0

F ? Pr+=101,325 ?

1V.2.3.1. Calcul de la vitesse et du nombre de Mach au point A
1. calcul la vitesse Va

Q=Vs =V g¢=pvs
V : la vitesse moyenne du carburant
S : la section
Q : Débit

q: Débit massique

T 2
(@i + de) =paVa ( % )

V A=167,702 m /s.

2. nombre de Mach

\Y \Y
M A= _A-__A
Ve YRTA

M a=0, 48 %0, 5.
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Chapitre 1V : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

1VV.2.3.2. Calcul de la pression et de la température au point B

* A—B : transformation adiabatique (soufflante+compresseur haute pression+

Compresseur basse pression) :

Diffuseur
-+

Souflante

Compresseur Compresseur
BP HP

1 | I l
A B B

Schéma qualitatif entre le point A et B’

1. calcul la pression au point B

Pg
Pa

Pp=2938 ,425. 10°pa

Ps=2938 ,425Kpa .

La température isentropique au point B

-1
Tis r— _ P. y—1
B ()7 = (1)
A E 14
Teis=785,1K.
La température réelle au point B
_ Ahis _ ATis
n= Ahree AT ree
hpis—ha Tpis—Tx
CHPIICBP=
fiscHPA hpr—hg  Tpr—Tx
Tgis—T
TBr: TA+ Bis A
Tgr —(nsncup NeBp )
T e=1100 ,3 K.

UMBB/FT/MIET-18 Page 53



Chapitre 1V : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Calcul de I'enthalpie réel au point B

hBr = CpaTBr

hg=1109 ,873.10° j/Kg

he=1109 ,873 K j/Kg.

Tableau IV. 4 : calcul des paramétresde A — B

M=0.5 P (Kpa) V (m/s) h (Kj/Kg) T (K)

Point A 101,325 167,702 300

Point B 2938 ,425 0 1109 ,873 Tgis=785,1K
T8r=1100,3

1V.2.3.3. Calcul de I'enthalpie au point C

- T hx»armbre e
o s stacore

| |
= <

Schéma qualitatif entre le point B et C

Pc= Ps=2938 ,425. 10’ pa=2938 ,425Kpa
he= CpTe
hc=1958 ,439. 10’ j/ Kg

hc=1958 ,439 Kj/Kg.
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Chapitre 1V : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Tableau IV. 5 : calcul des paramétres de la chambre de combustion

P (Kpa) V(m/s) | h (Kj/Kg) T (K)
Point B 2938 425 0 1109 ,873 Teis=785,1
Te=1100,3
Point ¢ 2938 ,425 0 1958 ,439 1563

1V.2.3.4. Calcul de la pression, la température et I'enthalpie au point E

C—E : transformation adiabatique (turbine haute pression+turbine basse pression)

Turbime
—=HP

Schéma qualitatif entre le pointC et E

Calcul de la température réelle au point E

Ahis _ ATs  hg-ha Cea(Ter-Ta)
_Ahree o ATree_'> T]T*C_ h c-h &r B Cpg( TC_TEr)

Nr-c

Te=884,8 K.

Calcul de la température isentropique au point E

Ahis ATis _hC‘hEr_ TC_TEI'

I]'THPIlTBP_A h ree o A T ree B h C‘h Eis o TC_T Eis
Tein T o —— 2 Ter06.7K:
NrHPNTBP
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Chapitre 1V : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Calcul de la pression P E

y—1

TC _ P_C T B ;
e =) P - 182,634. 10° pa

Pe_182,634 Kpa

Calcul del'enthalpie isentropique au point E
hEis =C pgTEis
hei=885,549. 10° j/ Kg

hgis=885,549 K j/Kg.

Calculde I'enthalpie réel au point E
hEr:CpgTEr
he=1108 ,654. 10° j/ Kg

he=1108 ,654 K jiKg.

Tableau IV. 6: calcul des parametres de la turbine haute pression et la turbine basse pression

parameétre P (Kpa) V(ml/s) | h (Kj/Kg) T (K)

Point C 2938 ,425 0 |hy=1958,439 |1563

Point E 182,634 0 | hge=885549 |T-=884,8
he=1108 ,654 | Teis=706,7

V1.2.3.5. Calcul de I'enthalpie et de la température au point B’

On ne considere que la compression au niveau de I'étage de la soufflante est adiabatique :
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Chapitre 1V : Calcul analytigue des performances du moteur CFM56-7B

P g= Pg =182,634. 10° pa=182,634 Kpa

Calcul de la température isentropique au point B

y—1

T aTsis Z(P—A> ’
Py

T Bis=355K

Calcul de la température réelle au point B’

T Blis™ T A

rl'S_T Br— T a

T 8=362,5K

3. Calcule I’enthalpie isentropique au point B’
hBlis:Cpa T B'is
hgi=358,088. 10° j/ Kg

heis= 358,088K j/Kg

Calcul de I'enthalpie réel au point B'

hB‘r= CpaTB'r

h 81=365,654. 10° j/ Kg

h 8v=365,654K j/Kg

1V.2.3.6. Calcul de I'enthalpie, la température et la vitesse au point E**(aprés le melange)

Le mélange s'effectue a pression constante (Pe = Pe'= Per=182,634Kpa)
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Chapitre 1V : Calcul analytigue des performances du moteur CFM56-7B

1. Calcul de I'enthalpie réel au point E**

(hsr 1)
(A+1)

hew= her +

he.=483,590. 10° j/ Kg

hen=483,590 K j/Kg

2. Calcul de la température isentropique au point E*

h E"r
Com Ter=461,7K

Ten=

3. Calcul de I'enthalpie isentropique au point E**
( h B'is ).)‘l‘ h Eis
heis=
(A+1)

h e1s=441,812. 10° j/ Kg

heis= 441,812 K jIKg

4. Calcul la température isentropique au point E"
h E"is
Cpm

Tevis=

Teis=421, 8 K

P.»= P.= 182,634. 10°pa

P.= 182,634 Kpa
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Chapitre 1V : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

1\VV.2.3.7. Calcul de I'enthalpie, la température et la vitesse au point F**

E"—F" : transformation adiabatique (tuyere d'éjection) :

==
!
—
Tl MmN e —
el T = e Ta<>s ™
-
l i
= e

Schéma qualitatif entre le point E et F"

Pr =P a=101,325 . 10° pa= 101,325 Kpa

1. Calcul de la température isentropique au point F"

y—1

Tg is":(ﬂ) 14
Tris”  \Pp~ Tris = 356,4K

2. Calcule de I'enthalpie isentropique au point F** :

h C pm
F'is—
TF "is

h is=373,321K j/Kg

3. Calcule I'enthalpie réel au point F*
(h F'r — h E"is)

Tuy=
n (h F'is— h E"is)

h £=381,540 kj/Kg

4. Calcul de la température réel au point F*

he=Cpm Ter

Tr=364,2 K
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Chapitre IV : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

(he—he)+y

\Z

1VV.2.3.8. calcule de la vitesse au point F*

“Ve? =0, Ve=0

On applique le théoréme de Bernoulli entre E™ et F", on obtient :

VF" = \/Z(hEr" — F" hF"r)

Ve =451,774 m/s

Tableau IV. 7 : calcul des parameétres thermodynamique de la tuyere

Point | P (Kpa) V (m/s) h (Kj/Kg) T (K)
E" 182,634 0 hevis= 441,812 Teis=421,8
he=483,590 Ter=461,7
F" 101,325 451,774 h £is=373,321 Teis = 3564
h F=381,540 Te=364,2
Tableau IV. 8: Résultats aprés les calculs
Points Température (K) Pression (Kpa) Vitesse (m/s)
A Ta=2300 Pa=101,325 Va=167,702
B’ Te'is= 355 Te'r=362,5 Pe = 182,634 Ve =0
B Teis=785,1  Ter=1100,3 Pe=2938,425 Ve=0
C Tc=1563 Pc=2938,425 Vc=0
E Teis= 706,7Ter= 884,8 Pe=182,634 VE=0
E" Tevis=421,8 Te"r=461,7 Pe=182,634 VE"=0
F Truis= 356,4  Trr=364,2 Pr=101,325 Vr=451,774
1V.2.3.9. Calcul des débits massique
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Chapitre 1V : Calcul analytigue des performances du moteur CFM56-7B
me
— =53 me = /M me = /m

m, - B
m, +m =408 m, +m; = 408 (m;(" +1) = 408

me = m; me = m;
408 408

m. = m = ——
@+ 1) (53 +1)

me= 343,238 kg/s

— m;= 64,762 kg/s

Calcul de m
m.PClI = (mi +mc) he— m; hp,= ( PCI —hc) =m; he - m;j hy,

F =m; (Ve=Va) + Mg (Ve Va) + MVE

m.=1,310 kg/s

1.2.3.10. Calcul de la poussée
F =m; (Ve-Va) + Mg (VEr- V) + MVEn

F =116,838.10° KN

1V.2.3.11. Calcul de la poussée spécifique
F

- (mc+me+m;)

FSP

Fsp=285,451 N.s/kg

1V.2.3.12. Calcul de la consommation spécifique

_ CH_ (3600 m,)
Csp— - - - -
F F
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Chapitre 1V : Calcul analytigue des performances du moteur CFM56-7B

C4,=40,036.10-3 kg/ (h.N)

C4,=40,036.10-3 kg/ (h.N)

1V.2.3.13. Calcul de la puissance calorifique
Pca|: mc PCI
Pea= 57,535.10° W

P.a=57,535.10° Kw

1VV.2.3.14.Calcul de la puissance thermique (thermodynamique) théorique

Pih-=Pcal— [(mi + mc) Cpm( Tey _TA)]

P.=53,092.10° W

Py.=53,092.10° Kw

1V.2.3.15. Calcul de la puissance thermique (thermodynamique) réelle

1 2 2 1 2
Pin-r =3 [ (Mem;) (Ve —Va%)] 2 (MeV )

P =36,033.10° KW

Pir= 36,033.10°Kw

1V.2.3.16. Calcul de la puissance de propulsion
Po=F Va

P,=19,594.10° W

P,= 19,594.10° Kw

1V.2.3.17. Calcul du rendement thermodynamique (thermique) théorique

M= 0.9228 =92.28 %
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Chapitre 1V : Calcul analytigue des performances du moteur CFM56-7B

1VV.2.3.18. Calcul du rendement thermique (thermodynamique) réel

Ne = Pth —r
r=—
' Pcal

N = 0,6263= 62,63 %

1V.2.3.19. Calcul du rendement interne

o Pip—r
=, ni=0,6787 = 67 ,87 %

1VV.2.3.20. Calcul du rendement de propulsion
__Pp
Pth—r

Mp

Np= 0.5438 =54.38 %

1V.2.3.21. Calcul du rendement global
_Pp
Pcal

Mg

ng= 0,3406 =34,06 %
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Chapitre IV : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Tableau V. 9 : Résultats de Calcul des paramétres de performances de CFM56-7B

F I:)cal I:)th-t I:)th-r Pp Nth Ntr Ni MNp Ny
(KN) (Kw) | (Kw) (Kw) (Kw) 106 (9% |% |% |%
Les 116,8 5753 | 53,00 |36,033. |1959 |922 |62,6 | 67,8543 |34,06
Performances 3
10° 10° 10° 10

IV.2.4. les paramétres de performances pour variable nombre de mach

Remarque : Dans cette partie on refait la méthode de calcul du déférent parametres des

performances pour différents nombres de mach en utilisent les équations déja citées dans la

partie précédente et en obtiens donc

les résultats suivants :

Tableau IV. 10 : variation des performances de CFM56-7B en fonction de nombre de mach

Fsp Csp Pea | Pint | Pener I:’p Nth Ntr ni MNp n
KN | Ns/kg | kg/h. | KW | KW KW KW | oy % % % %
N
06 | 100 [2443 |47,16 |57,55 53,02 |36,03 [20,83 |92,28 |57,19 |61,98 |63,29 | 362
10-3 10° 10° 10° 10°
0.7 1916 |223,93 |51,45 |57,55 53,02 29,75 |22,23 92,28 | 51,81 |5596 | 74,98 | 38,85
10-3 10° 10° 10° 10°
08 | 71,6 | 175,09 | 6580 |[57,55 |53,02 |26,04 |1991 |92,28 [4523 |49,01 | 76,50 | 34,60
10-3 10° 10° 10° 10°
09 | 57,4 | 14045 | 82,03 |57,55 |53,02 |21,84 |17,96 | 9228 [37,95 |41,13 [ 82,23 | 31,21
10-3 10° 10° 10° 10°
UMBB/FT/MIET-18 Page 64




Chapitre IV : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Tableau IV. 11: variation des rendements de CFM56-7B en fonction de nombre de mach

Rendement

Nth Nir MNi Mp Mg
M =0.5 92.28 62,63 67,87 54,38 34,06
M =0.6 92.28 57,19 61,98 63,29 36,2
M=0.7 92.28 51,81 55,96 74,98 38,85
M =0.8 92.28 45,23 49,01 76,50 34,60
M =0.9 92.28 37,95 41,13 82,22 31,21

IV.2.5. les paramétres de performances pour taux de compression

Remarque : Dans ce partie on refait la méthode de calcul du déférent paramétres des

performances pour taux de compression variée en utilisent les équations cité dans la partie

précédant et en obtiens les résultats suivants :

Tableau V. 12: variation des performances de CFM56-7B en fonction de taux de compression

Les F Pcal Pt |Pwr | Pp Nth Nir Ni Np Ny
performances
(KN) | (KW) | (KW) [ (KW) | (KW) |04 % % % %
1= 121,9 | 57,535 | 47,25 | 71,364 | 20,44 |82.33 |66,62 |81,05 |53.34 |3552
10° 10° 10° 10°
7 =10
173,44 | 79,05 |72,89 |71,364 |29,086 | 9020 | 71,02 |97,90 |40.75 | 36,79
10° 10° 10° 10°
t=15
143,84 | 72,46 | 50,90 |49,34 |24.12 |92.22 |68.09 |96.33 |48.88 | 35,28
10° 10° 10°
7 =29 57,49 |5755 |[53,02 [21,84 [17,96 | 9228 |6263 |67,87 |54,38 | 34,06
10° 10° 10° 10°
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Chapitre 1V : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Tableau V. 13 : variation des rendements CFM56-7B en fonction de taux de compression

Les Me%  |Me% Mm%  m% | ng%
rendements

T =5 82.33 66.62 81.05 |53.34 35.52
=10 90.20 71.27 97.90 |40.75 36.79
T =15 92.22 68.09 96.93 | 48.88 35.28
T =29 92.28 62,63 67,87 |54,38 34,06

V.3 Résultats et discussion

Les courbes présentées ci-dessous ont fait I'objet de I'étude de I'influence de nombre de mach

et du Taux de compression (T) sur les différents rendements.

1VV.3.1. L’influence de nombre de mach sur les différents rendements

> Analyse du rendement thermique théorique

rendement théorique en fonction de nombre du mach

0,9  J  J  J  J  J
0,8
0,7
0,6
0,5
0,4
0,3
0,2
0,1

rendement théorique

0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1

nombre de mach

Figure 1V. 3 : rendement théorique en fonction de nombre de mach
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Chapitre IV : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Le courbe montre I'influence proportionnelle globale du nombre de mach sur le rendement
théorique, Le courbe affiché une constance de rendement ce qui indique que le nombre de
mach n’influence pas sur ce rendement.

» Analyse du rendement thermique réel

Rendement thermique réel en fonction de nombre du mach
0,7
4
0,6
2

_ 05 *
\8 ’
S
g 04 .
()
£
@ 03
©
c
g

0,2

0,1

0
0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1
Mach

Figure IV. 4 : rendement thermiqgue réel en fonction de nombre de mach

Le courbe montre I'influence proportionnelle globale du nombre de mach sur le rendement
théorique réel,

On remarque une diminution de rendement interne ce qui indique que I'influence du nombre
de mach devint inverse.

Le courbe affiche aussi une valeur maximale du rendement égale 62.63 %, due a un trés bon

taux de compression, et une valeur minimale égale a 37.95%
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Chapitre 1V : Calcul analytigue des performances du moteur CFM56-7B

» Analyse du rendement interne

Rendement interne en fonction de nombre de Mach
0,8

0,7 *
0,6 *

0,5 L 4

0,4 *
0,3
0,2
0,1

Rendement interne

Mach

Figure IV. 5 : rendement interne en fonction de nombre de Mach

Le courbe montre l'influence proportionnelle globale du nombre de mach sur le rendement
interne.

On remarque une diminution de rendement interne ce qui indique que l'influence du nombre
de mach devient inverse.

Le courbe affiche aussi une valeur maximale du rendement égale 67.87%, due a un trés bon

taux de compression, et une valeur minimale égale a 41.13%.

» Analyse du rendement propulsion

Rendement propulsion en fonction de nombre de Mach

0,9
*

0,8 ry

0,7

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

rendement de propulsion

Mach

Figure IV. 6 : rendement propulsion en fonction de nombre de Mach
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Chapitre IV : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Le courbe montre I'influence proportionnelle globale du taux de compression sur le rendement

propulsion. En remarque une augmentation de rendement de propulsion

Le courbe affiche aussi une valeur maximale du rendement égale 82.22%, due a un trés bon

taux de compression, et une valeur minimale égale a 54.38%

» Analyse du rendement globale

rendement global

0,45
0,4
0,35
0,3
0,25
0,2
0,15
0,1
0,05

Rendement global en fonction de nombre de Mach

0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8

Mach

0,9 1

Figure 1V. 7: rendement globale en fonction de nombre de Mach

Le courbe montre I'influence proportionnelle globale du taux de nombre de mach sur le

rendement globale, tandis que a partir deM= 0.7, l'influence du taux de nombre de mach

devint inverse.

Le courbe affiche aussi une valeur maximale du rendement égale 38.85%, due & un trés bon

taux de compression, et une valeur minimale égale a 31.21%
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Chapitre 1V : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

1V.3.2. L’influence de taux de compression sur les différents rendements
» Analyse du rendement thermique théorique

Rendement théorique en fonction de taux de compression

0,94
g 092 'S P
g
5 09 *
‘o
£ 088
=)
S 086
g 0,84
g 7
g 082 ®

0,8
0 5 10 15 20 25 30 35
Taux de compression

Figure IV. 8: rendement théorique en fonction de taux de compression

Le courbe montre I'influence proportionnelle globale du taux de compression sur le rendement

thermique théorique. En remarque une augmentation de rendement
Le courbe affiche aussi une valeur maximale du rendement égale 92.28%, due & un trés bon
taux de compression, et une valeur minimale égale a 82.33%

» Analyse du rendement thermique reel

Rendement thermodynamique réel en fonction de taux du
compression
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Figure 1V. 9 : rendement thermodynamique réel en fonction de taux de compression
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Chapitre IV : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Le courbe montre I'influence proportionnelle globale du taux de compression sur le rendement
thermique réel, tandis que a partir det= 10, l'influence du taux de compression devint inverse.
Le courbe affiche aussi une valeur maximale du rendement égale 71.27%, due a un trés bon

taux de compression, et une valeur minimale égale a 62.63%

» Analyse du rendement interne

Rendement interne en fonction de taux de compression
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Figure 1V. 10 : rendement interne en fonction de taux de compression

Le courbe montre I'influence proportionnelle globale du taux de compression sur le rendement
interne, tandis qu’a partir de T = 15, l'influence du taux de compression devint inverse.

Le courbe affiche aussi une valeur maximale du rendement égale a 97.90% (une valeur ol
les pertes internes sont tres faibles), cela est d0 a un trés bon taux de compression, et une

valeur minimale égale a 67.87%.
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Chapitre 1V : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

» Analyse du rendement de propulsion

Rendement propulsion en fonction de taux de compression
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Figure IV. 11 : rendement propulsion en fonction de taux de compression

Le courbe montre I'influence proportionnelle globale du taux de compression sur le rendement
de propulsion a partir de T =135, tandis que a partir de T= 5 jusqu'a t= 15, l'influence du taux

de compression est inversement proportionnelle.

Le courbe affiche aussi une valeur maximale du rendement égale a 54.38%, due a un trés

bon taux de compression, et une valeur minimale égale a 40.75%.

» Analyse du rendement global

Rendement global en fonction de taux du compression
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Figure 1V. 12 : rendement global en fonction de taux de compression
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Chapitre IV : Calcul analytique des performances du moteur CFM56-7B

Les courbes montrent l'influence proportionnelle globale du taux de compression sur le
rendement global, tandis qu’a partir de t =10, l'influence du taux de compression devient
inverse.

Le courbe affiche aussi une valeur maximale du rendement égale a 36.79%, due a un trés
bon taux de compression, et une valeur minimale égale a 34.06%.

Conclusion

Apres l'analyse des performances du moteur CFM56-7b, de méme nous avons
effectués des calculs théoriques pour voir la variation des parameétres de performances tel
que : la poussée, rendement théorique, rendement réel, rendement interne, rendement de
propulsion et le rendement global en fonction des parametres suivants : nombre de Mach, le
taux de compression, qui sont présentés dans des différentes courbes.

On constate que nous pouvons améliorer les différents rendements, en manipulant le
taux de compression, tout en assurant un bon fonctionnement du turboréacteur.
L'augmentation du taux de compression ne doit pas étre d'une maniere aléatoire, car ¢a risque
de créer le phénoméne de décollement qui provoque le probléme de pompage, ce qui

influence négativement sur les rendements et détruit les aubes du compresseur.
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Conclusion générale

Le domaine d’aviation a connu un développement assez important ces derniéres
années, ce développement touche spécialement les moteurs dont les turboréacteurs sont les
plus récents, pour ceci nous sommes intéressés a faire une étude refléte une modeste
contribution sur le plan énergétique dans le domaine aéronautique concernant le monde des
turboréacteurs.

Le present travail de fin d’étude reflete une modeste contribution sur le plan

énergétique dans le Domaine aéronautique concernéat le monde des turboréacteurs.

En effet, a I'issu de cette étude, on a pris connaissance des différents turboréacteurs, et
on a pu comprendre de maniere plus detaillé le principe de fonctionnement du turboréacteur
CFMb56-7b et les différentes démarches théoriques permettant de calculer ses performances
qui se basent sur nos connaissances déja acquis durant notre cursus universitaire en spécialité
énergétique et turbomachine.

Les résultats et les courbes obtenues ont permis d'arriver a conclusion suivante : nous
pouvons améliorer les différents rendements, en manipulant le taux de compression et nombre
de mach.

Comme perspectives on propose pour les projets d'avenir d'étudier le phénomeéne de
pompage qui a un impact trés important sur les rendements et qui est en relation tres étroite

avec le taux de compression et bien d’autres parametres.
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