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Résumé

Abstract

Turboprop engines combine the best features of turbojet and piston engines, where its appeal
over turbojets lies in its ability to offer a very large bypass ratio, which may be between 30
and 100 and high efficiency at speeds below 400-450 miles per hour at altitude less than 30
000 feet. The exhaust thrust in a turboprop is sacrificed in favour of the power to the shaft that
connects the propeller to the turbine. This is obtained by extracting additional power from the
trigger in the turbine. Thus, the residual energy reserved for the exhaust jet becomes low. As a
result, the exhaust jet produces about 10% of the total thrust. Generally, a higher rate of thrust
is from the propeller at low cruising speed and a lower rate at high speed.

The objective of this work is to develop a simple thermodynamic model for calculating
performance and discussing the influence of the power split between the propeller and the jet

on the same performance.

Keywords

Turboprop, Performance, Thrust, Power split, EES.
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Résumé

Résumé :

Les turbopropulseurs combinent les meilleures caractéristiques des turboréacteurs et des
moteurs a pistons, ou son attrait par rapport aux turboréacteurs réside dans sa capacité a offrir
un tres grand taux de dilution, qui peut étre compris entre 30 et 100 et un rendement élevé a
des vitesses inférieures & 400-450 miles par heure en altitude moins de 30 000 pieds. La
poussée a I'échappement d'un turbopropulseur est sacrifiée au profit de la puissance de I'arbre
qui relie I'nélice a la turbine. Ceci est obtenu en extrayant de la puissance supplémentaire du
déclencheur dans la turbine. Ainsi, I'énergie résiduelle réservée au jet d'échappement devient
faible. En conséquence, le jet d'échappement produit environ 10% de la poussée totale.
Généralement, un taux de poussée plus élevé provient de I'hélice a faible vitesse de croisiére
et un taux inférieur a grande vitesse.

L'objectif de ce travail est de développer un modele thermodynamique simple pour calculer
les performances et discuter de I'influence de la répartition de puissance entre I'hélice et le jet

sur les mémes performances.

Mots clés :

Turbopropulseur, Performance, Poussée, Partage de la puissance, EES
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Dans le chapitre 11 les équations de chaque élément sont tirées de référence [30] , [17]

Les Figeurs de chaque élément dans le chapitre Il sont tirées des références :[17] , [22] et

[30].
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Introduction générale

La plupart des fabricants de moteurs d'avions aujourd’hui adoptent des approches différentes,
mais tous travaillent au développement de nouveaux modeéles qui consomment moins de
carburant et qui ont en méme temps de bonnes performances.

La course est lancée pour développer le moteur d'avion du futur. Pousseé par le resserrement
des normes d'émissions, il y a une pression sur I’industrie de I’aviation pour décarboniser ses
opeérations. Et les moteurs étant la piéce d’avion la plus importante et la plus chere, les
développements de moteurs vont fagonner la transition verte de I’industrie.

Un turbopropulseur est une variante d’un moteur a réaction qui a été optimisé pour faire
tourner une hélice au lieu d’une fan, les avantages d'un turbopropulseur par rapport aux autres
moteurs d'avion ont toujours été la simplicité, d'excellentes performances a basse altitude, un
controle facile et la consommation plus efficace de carburant, tout en restant
exceptionnellement léger.

L'utilisation de turbopropulseurs est courante chez de nombreuses compagnies d'affretement
et de fret, principalement en raison des colts réduits associés au fonctionnement des moteurs.
Le colt réduit et une plus grande maintenabilité des turbopropulseurs permettent aux petites
compagnies aeriennes de compenser la vitesse de croisiére et les performances reduites, ce qui
en fait le choix le plus approprié.

Concevoir un moteur intégré qui combine la propulsion par hélice et tuyere tout en réduisant
la consommation de carburant pendant le vol est I'un des plus grands défis pour les ingénieurs.
Les entreprises travaillent encore au développement de ce type de moteur en raison des
avantages qu'ils offrent et de I'ambition de géneraliser leur utilisation sur divers aéronefs,
notamment civils.

Les performances du turbopropulseur pendant le vol incluent les problémes les plus
complexes qui posent un grand défi aux ingénieurs afin d'atteindre la plus grande efficacité

possible.

Les turbopropulseurs a turbine libre sont la conception la plus récente et la meilleure. Il se
compose de deux sections fonctionnantes indépendamment, une section avec un compresseur
et une turbine, et une deuxiéme section avec une turbine de puissance et une hélice. L hélice
et I'échappement contribuent tous deux a la poussée, et la quantité de poussée variaient en
fonction du la puissance partagée, et ici, nous pouvons poser une question tres importante, a

quel partage de puissance "o la poussee totale sera-t-elle maximisee, et le moteur
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fonctionnera plus efficacement.

Le but de ce travail est de réaliser une étude paramétrique pour déterminer les performances
d'un turbopropulseur en fonction des parametres affectant son fonctionnement, notamment le
partage de puissance, la vitesse de vol et le taux de compression du compresseur, ainsi que
pour déterminer la poussée générée par I’hélice et la tuyere et enfin le partage de puissance
optimal.

Premierement, nous allons voir un bref historique sur les turbopropulseurs et ses étapes de
développement au fil du temps et le dernier modele le plus récent qui existe aujourd'hui, le
premier chapitre présente la classification et la composition des moteurs a réaction et des
turbopropulseurs. Le deuxieme chapitre présente les outils mathématiques et discute la
thermodynamique de chaque composant de turbopropulseurs, le troisiéme chapitre concerne a
I'étude de thermo-énergétique du moteur et la présentation des résultats de calcul.

Enfin, notre travail se termine par une conclusion générale sur les résultats obtenus dans cette

étude.
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Chapitre | Généralités sur les moteurs a réaction

Chapitre I : Généralités sur les moteurs a réaction

I.1 Bref historique :

Le premier turbopropulseur a été breveté en 1929 par Gyorgy Jendrassik, physicien et
ingénieur hongrois [1]. Cependant, ce n'est qu'apres la Seconde Guerre mondiale que le
monde de l'aviation s'est interessé a l'utilisation de turbopropulseurs pour propulser les avions.
En 1945, un chasseur britannique, Gloster Meteor, modifié était équipé de deux
turbopropulseurs Rolls-Royce RB.50 "Trent" entrainant des hélices a 5 pales. Cet avion
d'essai est devenu le premier avion a turbopropulseur a voler, bien qu'il ne soit jamais entre en

production.

Figure 1. 1: Rolls-Royce RB.50 Trent

L'Union Soviétique s'est appuyée sur les travaux de conception préliminaire des

turbopropulseurs allemands de la Seconde Guerre mondiale par Junkers Motorenwerke, tandis
que BMW, Heinkel-Hirth et Daimler-Benz ont également travaillé sur des projets de
conception. Alors que I'Union soviétique disposait de la technologie nécessaire pour créer la
cellule d'un bombardier stratégique a réaction comparable au B-52 Stratofortress de Boeing,
elle produisit a la place le Tupolev Tu-95 Bear, propulsé par quatre turbopropulseurs
Kuznetsov NK-12, couplés a huit contra- helices rotatives (deux par nacelle) avec des vitesses
de pointe supersoniques pour atteindre des vitesses de croisiere maximales supérieures a 575
mph.

Les Etats-Unis ont utilisé des turbopropulseurs & hélice contra-rotatif, comme I'Allison T40,
sur des aeronefs experimentaux dans les années 1950. L'hydravion Convair R3Y Tradewind a

moteur T40 a été exploité par la marine américaine pendant une courte période.
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Figure 1. 2 : turbopropulseur Allison T40 [2]
Rolls-Royce a par la suite développé deux autres turbopropulseurs le Clyde et le Dart. En
1948, le Vickers Viscount a été présenté comme le premier avion de ligne commercial a
utiliser la puissance du turbopropulseur. Equipé de quatre turbopropulseurs Rolls-Royce Dart,
I'avion britannique disposait d'une cabine pressurisee et était capable de transporter de 40 a 65
passagers.

Les turbopropulseurs modernes ont également un niveau de polyvalence inégalé par les
avions a réaction légers. Les turbopropulseurs offrent des capacités impressionnantes de
décollage et d'atterrissage courts, permettant aux pilotes et aux passagers d'accéder a des
endroits éloignés dans le monde entier.

GE Awviation a présenté son moteur Catalyst en 2021, il s'agit de la premiére conception de
turbopropulseur entierement congu pour le marché de l'aviation d'affaires et générale depuis
plus d'un demi-siécle. D’une puissance de 1300 chevaux, le moteur est doté d'une technologie
de pointe jamais testée dans les turbopropulseurs précédents. Par exemple, il combine la
technologie et le savoir-faire des gros moteurs a réaction commerciaux de GE avec des
commandes de moteur numériques, Le moteur vise a réaliser des économies de carburant et a
réduire les émissions de CO2 jusqua 20 % par rapport aux moteurs actuellement sur le

marché.[3]
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Figure 1. 3 : turbopropulseur Catalyst [4].

Environ 400 ingénieurs de GE ont développé le moteur presque entierement en Europe, ou il
est testé et sera construit. lls incluaient des fonctionnalités telles que la géométrie variable
dans le compresseur du moteur Catalyst, une conception développée a l'origine par GE et la
légende de l'aviation Gerhard Neumann pour les moteurs supersoniques. Cela a permis a
I'équipe d'augmenter la Pression et la température a l'intérieur du moteur, de briler le
carburant plus efficacement et de lui donner plus de puissance et de vitesse en altitude. Une
plus grande puissance permet au constructeur de l'aéronef de concevoir une cabine plus
grande et plus confortable et de construire un aéronef qui peut voler rapidement en haute
altitude.

Certains des avions a turbopropulseurs d'aujourd'hui comprennent les avions Beechcraft King
Air, Cessna Caravan, Pilatus PC-12 et Daher TBM [5].
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1.2 Le principe de fonctionnement des systéemes de propulsion :

Au 17éme siécle, Newton énonce trois lois fondamentales pour expliquer le mouvement.

La premiére est le principe d’inertie, la deuxieme le principe de la dynamique. Celle qui nous
intéresse dans cette étude est la troisieme loi de Newton, le principe d'action-réaction.

La propulsion a réaction est en effet fondée sur ce principe d’action-réaction, qui dit que pour
chaque action, il existe une réaction égale et opposée. Ainsi, I’air éjecté vers I’arriére va
exercer une force égale et opposée sur I’avion en le projetant vers I’avant. Cette force
s’appelle la poussée de plus la vitesse des gaz d'échappement est élevés, plus la poussée sera
importante.

Un moteur a réaction produit une poussée semblable a la combinaison moteur/hélice. Les
deux propulsent I’avion en poussant un grand poids d’air vers I’arriere I’un sous la forme d’un
grand flux d’air a vitesse relativement faible et I’autre sous la forme d’un jet de gaz a tres

haute vitesse [6].

Figure 1.4 : Propulsion & hélice et a réaction [6].

1.3 Propulseurs a réaction :

Les propulseurs a réaction sont classés en deux catégories : les propulseurs a réaction
indirects et les propulseurs a réaction directs, qui produisent une force dirigée vers l'avant
appelées poussee, les turbopropulseurs combinent les meilleures caractéristiques des
turboréacteurs et des moteurs a pistons et fait I'objet de cette étude.

Les types de propulseurs a réaction peuvent étre classés sur un organigramme comme :
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Les différents types
de propulsseurs

Propulseurs a
réaction directe

Propulseurs a
réaction indirecte

Combystion
continue

Combustion
Iternatif

Les moteurs
fusés

Les
turboréacteurs

moteur a rotor
l Turbomoteur Turbopropulseur ouvert
Turbopropulseurs a Turbopropulseur a Turbopropulseur a
- turbine liée - turbine libre __ turbine libre inversée

Figure 1.5 : Organigramme des types de propulseurs

1.4 Turboréacteur :
Un turboréacteur transforme de I’énergie potentielle, chimique contenue dans un carburant en

énergie cinétique permettant de générer une force de réaction dans le sens opposé a I’éjection.
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Carburant

‘ Vair out >Va|'r in
air+gaz d'échappement

Turboréacteur

1

Allumage

Figure 1. 6: Diagramme de fonctionnement du turboréacteur

Tous les moteurs a réaction (turboréacteurs) fonctionnent selon le méme principe des
turbines a gaz. Le moteur aspire l'air depuis l'avant a l'aide d'un soufflante, ensuite, le
compresseur augmente la pression et la température de I’air aspiré, le kéroséne est ensuite
injecté puis melangé avec I’air et est brdlé dans une chambre de combustion, I’augmentation
soudaine de la température de l'air se traduira par une augmentation trés importante de son
potentiel thermique [7]. Ainsi, les gaz d'échappement font tourner les roues de la turbine

reliée par un arbre au compresseur [8].

i. Adilestori 3. combustion/détente 4. Echappement

2. compression

Entrée d'air Chambre de combustion Turbine

Figure 1.7 : Schéma de principe de fonctionnement du turboréacteur [8].

I.5 Cycle thermodynamique
1.5.1 Cycle de Brayton
Le cycle de Brayton un cycle thermodynamique qui fonctionne a pression constante et extrait
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I'énergie de la chaleur fournie.

Les derniers moteurs a réaction et moteurs a turbine a gaz ont également modifié le cycle de

Baryton.

Une turbine a gaz est un moteur fonctionnant selon le cycle de Baryton

P 4

T4

h
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i

._
[

[
I
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Figure 1. 8 : Schéma du cycle de Brayton (Cycle idéal)

[1 - 2] Compression adiabatique

[2 - 3] Combustion isobare
[3 - 4] Détente adiabatique

[4 - 1] Rejet de chaleur isobare

1.5.2 Cycle thermodynamique réel d'un turboreéacteur :

Le cycle de fonctionnement d’un moteur a réaction est largement similaire a celui d’un

moteur a piston, la principale différence étant que la combustion dans le moteur a piston a lieu

a volume constant, tandis que la combustion dans un moteur a réaction a lieu sous pression

constante. Dans le moteur a piston, I’admission, la compression, la combustion, la détente et

I'échappement ont lieu de fagon séquentielle, car le piston est impliqué dans toutes les étapes.

Dans un moteur a réaction toutes ces phases se déroulent simultanément et en continu sur un

certain nombre de composants différents.

En pratique, il est impossible de répondre a toutes les exigences d'un cycle idéal.
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Figure 1. 9: Le cycle thermodynamique réel d'un turboréacteur
0 —1 : réduction de la vitesse de I'air dans le diffuseur et augmentation de pression de Py a P4
1 — 2 : I'air est comprimé dans le compresseur.
2 —3 : l'air est réchauffé dans la chambre de combustion par la combustion de fioul ou d'huile
(géenéralement kérosene).
3 —4 : lair est détendu dans la turbine pour générer la puissance nécessaire au
fonctionnement du compresseur.
4 —5 : la vitesse de l'air dans la tuyére augmente (nouvelle détente), le gaz sortant a grande

vitesse génere une poussé.

1.6  Différents types de turboréacteurs

Tous les moteurs a reaction fonctionnent selon le méme principe de base, mais chacun a ses
propres avantages et inconvénients. Le principe de fonctionnement de base de tous les
moteurs a réaction consiste a forcer l'air entrant a travers un tube ou l'air est comprimé,
mélangé avec du carburant, briilé et évacué a grande vitesse pour générer une poussée.

Ce qui suit sont differents types de turboréacteurs :

1.6.1 Turboréacteur mono corps :

On appelle corps un ensemble compresseur-turbine accouplés sur un méme arbre et tournant

donc a la méme vitesse. Un turboréacteur peut étre mono-, double ou triple corps.
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Figure 1. 10 : Coupe longitudinale d’un turboréacteur mono corps[9].

1.6.2 Turboréacteur double-corps :

Pour accroitre l'efficacité du turboréacteur, le compresseur est désormais divisé en deux
parties successives : une a basse pression et une a haute pression, mues par deux turbines
successives (haute et basse pression). On parle alors de turboréacteurs double corps ou double
attelage. La vitesse de rotation des deux corps étant différente, ces moteurs nécessitent deux

arbres concentriques et sont donc plus longs et plus lourds [10]. En contrepartie, le rendement
est nettement amélioré[11].
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Figure I. 11 : Coupe longitudinale d’un Turboréacteur double-corps[9].
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1.6.3 Turboréacteur avec Post-combustion :
Ce moteur utilise une chambre de combustion confinée pour agrandir I'échappement dirigé
vers l'autre extrémité , I’allumage du carburant dans cette piece dilate les gaz, les forcant a

sortir de la piece avec une force de propulsion tres élevée [12].

conduit de
Porte-flamme  postcombustion Tuyere réglable

e g

Post-combustion

Figure 1. 12 : Coupe longitudinale d’un Turboréacteur avec Post-combustion[12].
1.6.4 Turboréacteur double flux avec soufflante (turbo fan) :

Une turbosoufflante est une version modifiée d'un turboréacteur, sont aussi appelés les
turboréacteurs double flux ont d'énormes soufflantes montées a l'avant, qui fonctionnent
comme des hélices super efficaces. Une grande partie de l'air de cette grande soufflante
pénétre dans le cceur du moteur ou le carburant est brdlé pour fournir une certaine poussee,
mais jusqu'a 90 % de celui-ci passe autour du cceur du moteur. Jusqu'a 75 % de la poussée
totale du moteur provient de l'air latéral [13]. En d'autres termes, un Turboréacteur double
flux produit une poussée en partie comme un turboréacteur et en partie comme un
turbopropulseur. Ils sont plus silencieux que les turboréacteurs et plus économes en carburant,
mais ils sont plus lourds que les turboréacteurs [14].

1.6.5 Turbomoteur (Turboshaft) :

Le turbomoteur est trés différent d'un turboreéacteur, car les gaz d'échappement produisent
relativement peu de poussée. Au lieu de cela, la turbine d'un turbomoteur capte la majeure
partie de la puissance et l'arbre de transmission qui la traverse fait tourner une transmission et
une ou plusieurs boites de vitesses qui font tourner les rotors donc la poussée des gaz
d’échappement ne participe pas a la propulsion. Le turbomoteur doit optimiser la puissance
délivrée a l'arbre de transmission en perdant le moins d'énergie possible dans les gaz

d'échappement.
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Soufflante  comoresseur HP Turbine HP

axe de turbine HP

axe de turbin BP

Compresseur BP Chambre de Turbine BP Tuyere

combustion

Figure 1. 13 : Coupe longitudinale d’un Turboréacteur double flux[15].
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Figure 1. 14: Coupe longitudinale d’un Turbomoteur (Turboshaft) [16].
1.6.6 Turbopropulseurs (Turboprop) :
Le turbopropulseur, similaire a un turbomoteur, est un moteur hybride combinant un
turboréacteur et un moteur a hélice. Les gaz d'échappement du moteur véhiculent peu
d'énergie et jouent un rdle mineur dans la propulsion de l'avion. Les moteurs a hélice
développent une poussée en déplacant une grande masse d'air a travers un petit changement
de vitesse. Les hélices sont tres efficaces et peuvent utiliser presque n'importe quel type de
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moteur pour faire tourner I'nélice. L'hélice est entrainée par un engrenage réducteur soit par
I'arbre du compresseur-turbine, soit par un arbre de turbine de puissance (ou de puissance
libre). La boite de vitesses de réduction convertit la sortie a haut régime/faible couple en une
sortie a bas régime/couple élevé. La puissance du turbopropulseur est mesurée en puissance
équivalente totale. La majeure partie de cette puissance équivalente totale est générée par

I'nélice, tandis que sa part mineure est développée a partir des gaz d'échappement [17].

e compresseur a flux axial boite de vitesses accessoire
Sortie d'échappement -, '
\Buse de carburant alumeaie _ Entree d'air

VN )
] |

Boite de vitesses de réduction |

)

Arbre de I'hélice ’ I Compresseur centrifuge

Buse de

turbine libre /" carburant - allumeur

turbine de compresseur

Figure 1. 15 : Coupe longitudinale d’un turbopropulseur [1].

Le moteur central est trés similaire a un turboréacteur il posséde un genérateur de gaz comme
le turboréacteur pour produire de I'énergie, mais avec deux turbines, la premiére turbine
alimente le compresseur, tandis que la seconde alimente I'hélice via un arbre et un réducteur a
engrenages séparés. Le réducteur est nécessaire pour empécher I'hélice de devenir
supersonique et de perdre en efficacite, I'nélice fonctionne soit par la turbine du générateur de
gaz soit par une autre turbine qualifiée de turbine libre ou de puissance, contrairement a un
turboréacteur de base, la deuxiéme turbine (turbine de puissance) élimine la majeure partie de
I'énergie restante du flux pour alimenter I'nélice et moins de 10% de la poussee réelle est
produite par la tuyéere. L’hélice aspire l'air devant I'avion et rejette cette masse d'air a une
vitesse supérieure a la vitesse de I'avion.

La masse d'air est accélérée selon le principe de conservation de la quantité de mouvement, la

force de réaction s’applique au I’hélice et pousse I’avion vers I’avant [13].
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Les turbopropulseurs fonctionnent bien dans la gamme subsonique basse, et consomment
également mois de carburant avec beaucoup plus de puissance qu'un avion a hélices a pistons.
L'application la plus habituel et courante des turbopropulseurs dans l'aviation civile est dans
les petits avions de transport régional, ou leur plus grande fiabilité que les moteurs a pistons

compensent leur co(t initial plus élevé.

1.7 Differents types de turbopropulseur :

I.7.1  Turbopropulseurs a turbine liée :

Dans les turbopropulseurs a turbine liée I'nélice est branchée directement sur le corps a haut

pression (compresseur + turbine).

La puissance mécanique est transmise par l'arbre vers le compresseur et I'hélice via le

réducteur, dans ce cas le compresseur et le récepteur (arbre d'entrée du réducteur) tournent a

la méme vitesse de rotation, donc la vitesse de rotation de I'hélice est directement liée a la

vitesse du compresseur et de la turbine, ce type de turbopropulseur a une conception simple et

Iégere, mais il présente également des inconvénients :

_ le débit dair entrant dans la chambre de combustion dépend directement de la vitesse de

rotation du compresseur.

_larégulation de I'nélice est un peu compliquée.

I.7.2 La figure ci-dessous montre es composants d*un turbopropulseur a turbine liee
composée de turbine a trois étages, de deux compres Turbopropulseur a turbine
libre (ou de puissance) :

Le turbopropulseur a turbine libre est de conception plus complexe que le type précédent et se

compose généralement de trois composants :

e Générateur de gaz composés d'un ou plusieurs compresseurs et d'une ou plusieurs
turbines & un ou plusieurs étages.

e Laturbine de puissance a un étage ou a plusieurs étages est indépendante de la turbine
et du compresseur haute pression et peut tourner seule, et est responsable de la rotation
de I'hélice.

e Le reducteur est souvent placé entre l'arbre de la turbine de puissance et l'arbre
d'hélice.

seurs centrifuges et d'un réducteur épicycloidal [18].
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Reducteurs planétaires
Refroidisseur d'huile Compresseurs.
Démarreur centrifuge Chambre de

combustion

Turbine a 3 étages

4

Hélice
|
Figure 1. 16 : Coupe longitudinale d’un turbopropulseur a turbine liée
Comme son nom I’indique, une turbine libre est une turbine qui est completement libre, c'est
une turbine qui n'a aucun lien avec les turbines qui font fonctionner les compresseurs, il
fonctionne simplement grace a l'air qui est accéléré par les turbines du compresseur [9].
Les turbopropulseurs a turbines libres sont beaucoup mieux que les turbopropulseurs a turbine

liée parce qu’ils permettent un meilleur controle de I'hélice et du moteur.

Compresseur
centrifuge BP  cpampre de

combustion  Turbine de puissan

2¢ém étage

Turbine BP

L,

Compreesseur
centrifuge HP Turbine de puissance
Réducteur Turbine HP ler étage

Figure 1. 17 : Coupe longitudinale d’un Turbopropulseurs a turbine libre[19].
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1.7.3  Turbopropulseur a turbine libre inversée :

Dans ce type de moteur, la turbine de puissance est placée a I'avant du moteur, pres de la boite
vitesse de I'nélice, cela rend I'arbre de rotation entre la turbine de puissance et la boite vitesse
le plus court possible, ce qui simplifie le systeme moteur/boite de vitesses et le rend plus léger
et plus puissant.

Ce type de moteur utilise toujours un générateur de gaz composé d'un compresseur centrifuge-
axial ,et d'une ou plusieurs turbines mono ou multi-étages, il posséde une chambre a
combustion inversée, étant un moteur a flux inversé, l'air entre par l'arriere du moteur est
dirigé vers le compresseur ,aprés la compression, il est forcé dans la chambre de combustion
et mélangé au carburant, deux bougies d'allumage sont utilisées pour démarrer la combustion,
apres la combustion, les gaz d'échappement traversent la turbine de compresseur HP et la
turbine de puissance ainsi que deux orifices d'échappement prés de I'avant du moteur.

Cette conception est permise le fonctionnement de I'hélice & un régime inférieur ce qui réduit
les vibrations, le bruit et le débit de carburant (moins de puissance nécessaire pour faire
fonctionner la boite de vitesses a un régime inférieur) [20] .

Les Turbopropulseur a turbine libre inversée offrent des caractéristiques de conception simple

et sont largement utilisés aujourd'hui.

compresseur centrifuge

sortie d'échappement compresseur axial

a trois étages

allumeur

entrée d'air

Buse de carburant

boite de vitesses de
réduction

boitier
d'accessoires

arbre d'entrainement

de I'hélice Turbine de puissance .
alumeur turbine de

Buse de carburant compression

Figure 1. 18 : Coupe longitudinale d’un Turbopropulseur a turbine libre inversée[20].
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1.8 Principaux éléments d’un Turbopropulseur :
1.8.1 Entrée d'air :

L'admission des Turbopropulseurs est trés compliquée par la boite de vitesses a I’avant.
Cependant, une admission de turbopropulseur aérodynamique efficace peut étre réalisé a
I’aide d’un cdne tubulaire, cette partie du moteur sert a transférer I'air de I'atmosphére dans le
moteur et doit étre congue de maniere a fournir la quantité d’air requise par le moteur. Avec
une perte d'énergie minimale résultant de la trainée ou de la perte de pression dynamique,
c'est-a-dire que le flux d'air dans le compresseur doit étre exempt de turbulences afin d'obtenir
un rendement de fonctionnement maximal.
La guantité d'air traversant le moteur dépend de trois facteurs :

e La vitesse de rotation compresseur.

e Lavitesse de l'avion.

e Ladensité de I'air (I'air ambiant).
Il existe plusieurs types d'entrees d'air, notamment :

« Entrée d'air axisymétrique » et entrée d'air « axisymétrique » [18].

Figure 1. 19 : Entrée d'air axisymétrique Figure 1. 20 : Entrée d'air en écope[18]

1.8.2 Compresseur :
Le turbopropulseur utilise un compresseur centrifuge ou un compresseur mixte axial-

centrifuge :
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W N,

Figure 1. 21 : Fonction de compresseur axial et centrifuge[21].

a. Compresseur mixte axial-centrifuge :

La plupart des nouveaux Turbopropulseur ont une combinaison d'un compresseur axial
(avant) et d'un compresseur centrifuge (arriére) , la combinaison habituelle est un compresseur
a flux axial a cing ou sept étages et un compresseur a flux centrifuge, I'ensemble compresseur
axial et compresseur centrifuge est monté sur le méme arbre, les compresseurs tournent dans
le méme sens et a la méme vitesse, en les combinant, le constructeur tire le meilleur parti des
avantages de la petite surface frontale des deux compresseurs, cela augmente le taux de
compression et réduit la longueur totale du moteur.

L'utilisation du compresseur a flux centrifuge augmente la compression et augmente

I'efficacité du moteur a turbine. , il réduit également la longueur du moteur.

5
\\"!l

AT

e

Figure 1. 22 : Compresseur mixte axial-centrifuge d’un Turbopropulseur [22].

b. Compresseur axial :
Le compresseur a flux axial comporte deux éléments principaux : un rotor et un stator.

Le rotor a des pales fixées sur un axe qui tournent a grande vitesse, aspire l'air a I'entrée du
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compresseur et le propulse a travers une série d'étages, de I'entrée a la sortie, l'air circule le
long d'un trajet axial et est comprimé a un rapport d'environ 1,25:1 par étage.

L'action du rotor augmente la compression de l'air a chaque étage et I'accélére vers l'arriere a
travers plusieurs étages. A cette vitesse accrue, I'énergie est transférée du compresseur a l'air
sous forme d'énergie cinétique.

Les aubes de stator agissent comme des diffuseurs a chaque étage, provoquant la conversion
de la vitesse élevée en pression. Chaque paire consécutive d'aubes de rotor et de stator
constitue un étage de pression. le nombre d'étages est déterminé par la quantité dair et
l'augmentation de pression totale requise. le rapport de pression du compresseur augmente a
mesure que le nombre d'étages de compression augmente. la plupart des Turbopropulseurs

utilisent jusqu'a 4 étapes et plus.[20]

—
E—

entrée d'air

arbre a turbine

' Stator

Rotor

Figure 1. 23 : Coupe longitudinale d’un compresseur axial[24] .

Pression

Vitesse

-

Figure 1. 24 : Changements de pression et de vitesse a travers un compresseur axial[24].
c. Compresseur centrifuge :
Un compresseur centrifuge est une Machine a fluide rotodynamique a flux radial qui utilise

principalement de I'air comme fluide de travail et utilise I'énergie mécanique transmise a la
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Machine de I'extérieur pour augmenter I'énergie interne totale du fluide principalement sous la
forme d'une augmentation de la pression statique, les avantages du compresseur centrifuge
sont qu'il est plus facile a concevoir et a fabriquer, et il peut souvent augmenter la pression
suffisamment pour une combustion efficace avec un seul étage. Cependant, le débit d'air d'un

compresseur centrifuge est beaucoup plus faible que celui d'un compresseur axial [22].

Coudes
_— annulaires

Rouet piffuseur o J ] ! B
aubages

Figure 1. 25 : Coupe longitudinale d’un compresseur centrifuge[19].

1.8.3 Chambre de combustion
La fonction du systeme de combustion est de produire un flux de gaz chaud pour les turbines
et pour la tuyere, il produit ce flux de gaz chaud par la combustion continue d’un mélange
combustible-air.
Pour un fonctionnement efficace du moteur :

— La combustion doit étre complete.

— La combustion doit se produire avec un minimum de perte de pression pour augmenter

le rendement du moteur [17].
— La chambre de combustion doit étre aussi petite et 1égére que possible pour gagner du

poids et elle doit avoir un systeme de refroidissement fiable
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aubes de tourbillon tube a flamme
frous d'air secondaireV carterdair . i de dilution

buse de pulvérisation

de carburant L
zone primaire

interconnecteur anneau d'étanchéité

joint

Figure 1. 26 : chambre de combustion séparée d'un réacteur Rolls-Royce[6].

Il existe trois types de chambres de combustion illustrées dans la figure suivante

e i—— | \“

ool ]

I
il

Tubulairs Tubo-annulaire Annulaire

Figure 1. 27 : types de chambre de combustion [21].
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La majorité des Turbopropulseurs modernes contiennent une chambre de combustion

annulaire

A boitier extérieur de
Tube a flamme .
chambre de combustion aubes directrices de
tuyére de turbine

aubes directrices de
sortie de compresseur HP

boitier intérieure de
chambre combustion

collecteur de
carburant Trous d'air de dilution

Figure 1. 28 : chambre de combustion annulaire[6].

1.8.4 Turbine:

La fonction de la turbine est d'extraire I'énergie des gaz de combustion et de fournir de
I'énergie pour entrainer le compresseur et les accessoires, I'ensemble turbine est constitué de
deux éléments de base, le stator et le rotor, ainsi que le groupe compresseur.

Dans le cas d'un turbopropulseur, la section turbine doit extraire une trés grande partie de
I'énergie des gaz d'échappement pour entrainer I'hélice en plus du compresseur et des
accessoires.

La plupart des Turbopropulseur ont deux turbines, une turbine de compresseur et une turbine
de puissance. Cette derniére n'est pas reliée mécaniquement aux turbines qui entrainent les
compresseurs, d'ou le terme « libre » car il permet a I'hélice de tourner librement,

indépendamment de la vitesse du compresseur.
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un ¢tage de turbine

aube directrice haute
pression de tuyére

Turbine haute
pression

-
HIGH
PRESSURE
TURBINE )
SHAFT @

————

Systeme de combustion Turbine basse pression a
trois etages

Figure 1.29 : Turbine[6]

1.8.5 Tuyeére:

Dans la plupart des Turbopropulseurs la section d'échappement est située directement derriere
la section de turbine et se termine lorsque les gaz sont éjectés a I'arriere sous la forme d'un gaz
d'échappement a grande vitesse. il dirige les flux de gaz chauds vers l'arriére de facon a éviter
les turbulences, et il transporte les gaz a une vitesse de sortie élevée.

Les tuyéres d'échappement des turbopropulseurs fournissent de petites quantités de poussée,

mais sont principalement utilisées pour évacuer les gaz d'échappement de I'aéronef.
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Figure 1. 30 : Tuyére [27]

1.8.6 Réducteur :
Le réducteur convertit la vitesse de rotation élevée/faible couple en bas régime/couple élevé.

Les réducteurs sont aussi utilisés pour faire fonctionner certains systemes de l'avion. Il est
utilisé pour faire fonctionner les générateurs électriques, les unités de commande des hélices,
les régulateurs de survitesse, et dans certains avions, il alimente également les pompes
hydrauliques.

Si un réducteur n'est pas installé, I'nélice tournera a haut régime et le moteur consommera une
tres grande quantité de carburant, par conséquent, une boite de vitesses de réduction de vitesse

permet d'améliorer le rendement énergétique du moteur.

Satellites

Figure 1. 31 : réducteur du turbopropulseur [28]
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1.8.7 Heélice :

Les hélices sont des profils aérodynamiques, de forme similaire aux ailes. Au lieu de produire
une portance dans une direction verticale, les hélices produisent une portance dans une
direction vers l'avant que nous appelons la poussée. C'est la partie la plus importante du
turbopropulseur , il est lié a la boite de vitesses , lorsque la turbine tourne, envoie une énergie
de rotation au réducteur [29].

La boite de vitesses ajuste la vitesse de rotation de I'hélice. Lorsque I'hélice est alimentée, elle
génére une poussée en poussant l'air environnant vers l'arriére, en raison de cette poussée
produite, I'avion avance, il est plus efficace et silencieux lorsqu'ils tournent a une vitesse juste
en dessous de la vitesse supersonique, de plus, aucune hélice n'est capable de résister aux

forces générées lorsqu'elle tourne a la méme vitesse que la turbine.

4

Figure 1. 32 : Hélice du turbopropulseur

1.9 Conclusion
Nous avons vu dans ce chapitre un bref historique du développement des turbopropulseurs
ainsi que la classification et la composition de ces derniers, ainsi que la classification des

moteurs a réaction et leur principe de fonctionnement.
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Chapitre Il : Etude descriptive du turbopropulseur

1.1  Introduction :

Le turboréacteur a été congu pour avoir des performances efficaces et supérieures a des
vitesses et des altitudes élevees. Bien que ses performances initiales en montée et en décollage
n'aient pas été exemplaires, L’utilisation de I’hélice améliorer de facon remarquable les
performances initiales de montée et de décollage tout en assurant le fonctionnement du
moteur reste simple. En général, le moteur a turbine combine les caractéristiques de
performance du moteur a turbine a réaction et du moteur a hélice. Cela le rend compatible
avec les restrictions environnementales, et les restrictions sur les avions bruyants.

Dans ce deuxiéme chapitre, nous discutons de la partie mathématique et thermodynamique

des différentes variables influencant les performances du turbopropulseur.

11.2  Théorie de Rankine-Froude (1865) :

La théorie du disque actionneur remplace I'nélice par un disque "actionneur™ plan infiniment
mince, qui donne une certaine quantité de mouvement au fluide qui le traverse, produit ainsi
une augmentation de la vitesse axiale et de la quantité de mouvement axiale (Fig. 11.1). Cette
théorie fournit une premiére idée concernant les performances d'une hélice (par exemple,

I'efficacité) mais ne fournit pas les données de conception requises pour les pales de I'hélice.

3

1
!——_\‘_\I Tube de flux
[

2

v
W
L
a

| 2 V(1+b)
. V(1+a)
V I V

Fa
N

Figure I1. 1 : Disque actionneur - Distribution de la pression et de la vitesse.
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p~ const.

P1

Figure I1. 2: disque actionneur et sa distribution de pression et de vitesse.
Apres application la deuxiéme loi du mouvement de Newton (le principe de la conservation
de la quantité de mouvement) dans la direction de I'écoulement axial a la région de controle
entre les stations 1 et 4 (fig. 11.2). La poussée (F) est simplement le taux d'augmentation de la
guantité de mouvement du flux d'air dans la direction aval
F=mV,—-V) (11. 1)

11.2.1 Schéma d’installation :

Un diagramme schématique d'un moteur a deux corps ayant une turbine de puissance libre
ainsi que son diagramme température-entropie sont représentés sur les Fig. 11.2 Et Fig. Il. 2.
Le corps basse pression est composé de I'hélice et de la turbine de puissance libre, tandis que

le corps haut pression est compose du compresseur et de la turbine haute pression.

Figure I1. 3: Schéma d’installation du turbopropulseur.
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Turbine a haute pression

hélice Turbine BP

Figure 11. 4 : Coupe longitudinale d’installation du turbopropulseur

11.2.2 Eléments principaux :

C : Compresseur centrifuge ou axial

Dans la plupart des cas, il est utilisé compresseur axial-centrifuge pour augmenter le taux de
compression et le débit.

CC : la Chambre de combustion annulaire

Thp : la Turbine a haute pression

Tp : la Turbine de puissance

Tyr : Tuyere

»
L o

S

Figure 11. 5: Diagramme température-entropie d'un turbopropulseur a double corps.

(1-2) : Admission de I’air : compression cinétique supposée isentropique
(2-3) : compression isentropique de I’air
(3-4) : combustion isobare

(4-5): détente polytropique TH
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(5-6) : détente polytropique TP

(6-7) : détente polytropique Tuy

1.3  Thermodynamique du turbopropulseur :
11.3.1 Nombre de Mach :

M= (1. 2)

a

Si M =1: on dit que I’écoulement est sonique.

Si M >1: on dit que I’écoulement est super sonique.
Si M < 1: on dit que I’écoulement est subsonique.
11.3.2 Vitesse du son :

a=.y RT (11. 3)
L’entrée d’air au diffuseur (0-2) :
Le rble du diffuseur est de réduire la vitesse de I'air et d'augmenter sa pression, afin d'avoir
des conditions adéquates a l'entrée du compresseur méme a des vitesses de vol élevées
(M>0,6).
Le point 1 est caractérisé par les conditions ambiantes extéerieures : T1, P1 et Mo. Comme
aucun travail ni chaleur ne sont ajoutés/soustraits dans le diffuseur, I'enthalpie totale est
conservee.

ho1= ho2 = Cp. To1=Cp. Toz = To1= To (11.4)

Le débit d'entrée peut étre considéré comme adiabatique, c'est-a-dire : hg; — hgq

S1 Sz S

Figure I1. 6: Diagramme (T-S) de diffuseur.
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11.3.3 Rendement adiabatique du diffuseur :

On définit le rendement adiabatique du diffuseur par :

— hozs—h1 _ (VZZ/Z)ideal
e = St = T (11.5)

La forme pratique de la définition ci-dessus est dérivée lorsque nous divisons le numérateur et

le dénominateur par hO pour obtenir

M _ T 1.6
Na %_1 %_1 (11.6)
Nous avons :
]/_—1
Tozs _ (Poz) v
e (Pl) (11.7)
—1 Ye/Ve—1
11.3.4 Rapport de pression :
Ty = 2 (I1. 10)
1
b XL
(ﬂ Y _q
= r) .11
Devient alors :
)4
_ (et 1. 12
Ta =\ e (1. 12)

Le flux d'entrée est toujours irréversible, c'est-a-dire Py,, < Py, avec la dissipation visqueuse

dans la couche limite et dans un choc comme sources d'irréversibilité.

1.4 Compresseur (2-3) :
Le compresseur fonctionne pour augmenter la pression de l'air afin de fournir des conditions

favorables a la combustion et a la détente des gaz chauds a travers la turbine.
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— [ JUMUCO =
— Moo

!

figure 11. 7 : Schéma d’un compresseur axial-centrifuge.

Aube directrice Pale de rotor Aube de stator

Pression

entrée | i ! i

| | Witesse

Figure 11. 8 : Pression et vitesse dans un compresseur axial a plusieurs étages.
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S1 S2 S

Figure I1. 9: Diagramme (T-S) du compresseur.

11.4.1 Travail du compresseur :
Ahe = Cpc(Toz — Toz) (1. 13)
11.4.2 Rendement isentropique du compresseur :
Le rendement adiabatique du compresseur est le rapport entre la puissance idéale requise et la

puissance consommeée par le compresseur, c'est-a-dire

(T03,is_ )
Nise = Weis _ Tozis—Toz _ \ Toz _ Tl (” 14)
= = =~ = .
ts.c we To3—Toz (T—g;—l) Tc—1
Ou:
)4
. y-1
Tos3,is _ (Po3\r-1 _ —
- =5 = Ty = (M) 7 (1. 15)
02 02

Teis est le rapport de température totale dans le cas isentropique et Tt le rapport de pression

du compresseur.
11.4.3 Pression en sortie du compresseur :
Poz = (Po)(m,) (11. 16)

11.4.4 Température en sortie du compresseur :

Yc—1_,
Yc
T03 = TOZ 1 + iz " (” 17)
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11.4.5 Puissance a I'arbre requise au niveau de I'accouplement du compresseur est :

$c = mocp(Toz — Toz) (11.18)
. T y—-1
Pe = 10cy 2 (por == — 1) I1. 19)

Nt :Rendement adiabatique total a total

1.5 Chambre de combustion (34) :

Dans la chambre de combustion, I'air est mélangé au combustible et il s'ensuit une réaction
chimique exothermique. Dans ce cas, la pression totale reste conservée. Dans la chambre de
combustion, en raison du frottement des parois, du melange turbulent et de la réaction

chimique a un nombre de Mach fini, la pression totale chute, c'est-a-dire :

Moo = Pot < 1" combustion réelle” (11. 20
bos3

.. = 1"chambre de combustion idéale" (1. 21)

4 pOS H]-!

Température limite
L e S ,

AT, brileur

Processus de
combustion réel

APy brileur

isobar

>
S

Figure I1. 10 : Diagramme (T-S) du Chambre de combustion .
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Mearburant m¢Q, ny,

. . . moh (my + hy)hy,
Mg —»[ Brileur %» Mgie + Meagt 0403,[ Brileur }_ﬂ, 4
® s

bilan énergétique

(a) bilan massique

Figure I1. 11: Schéma fonctionnel d'un brdleur avec bilan massique et énergétique.

f Est le rapport carburant-air : = %
0
Mohos + McPeinee = (Mg + me)hos = Mo(1 + fhoa (11. 23)

11.5.1 Rendement thermique de chambre de combustion :

Dans une chambre de combustion réelle, principalement en raison des limitations de volume,
I'intégralite du QR ne peut pas étre réalisée. La fraction qui peut étre realisee est appelée
efficacité du brdleur et regoit le symbole ncc :

puissance réelle produite
~ puissance calorifique

T’CC

Les pertes par frottement sur les parois et le mélange turbulent sont identifiés comme les

sources d'irréversibilité, c'est-a-dire de pertes, dans un Brileur

Donc :
hoz + f.Peifee = (1 + f)hg, (11. 24)
On exprimer le paramétre f comme
f= % (11. 25)
f = CeecTos—CecTos (1. 26)

NeePci—CpcecToa

Qr = Pci : c’est le pouvoir calorifique inférieur du fuel

11.5.2 Rapport carburant-air en termesde 7Zr ,cet 7.7

hosa_hos
— _h1 ho2 _ TA~TrTc
f T Pgillcc_hoa T Pgillec (“ 27)
hi hy hi

Ou nous reconnaissons les rapports suivant comme :
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T, e . T,
, Te = % Et T2 comme paramétre limite thermique du cycle T, = %
1

Ty 02

T
7, =

Le rapport air/combustible f et la température de sortie du braleur Ty, sont les paramétres de
commande de poussée/conception du moteur.

11.5.3 Dosage (rapport de mélange dth) :

C’est le rapport de la masse carburant/air I'un des paramétres les plus important dans la

combustion.

dep, = Z—; (I1. 28)

11.5.4 Reéaction chimique steechiométrique :
Dans les turbopropulseurs nous utilisons le kérosene comme combustible de la formule
chimique C8H18.
2CHyq + 25 (0 + 2N, ) = 16C0, + 18H,0 + 25 (2) (I1. 29)
11.5.5 Richesse :
C’est le rapport entre le dosage théorique et le dosage réel :
Si r>1: mélange riche.
Si r=1: mélange steechiométrique.

Si r<1:meélange pauvre.

Carburant

air primaire

Injecteur de
carbuurant

Zone primaire Tuyére de decharge

Figure 11. 12: Coupe longitudinale d'une chambre de combustion

1.6 Turbine:

Les gaz a haute pression et température sortant de la chambre de combustion sont dirigés vers
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la turbine, ce qui permet une récupération d'énergie pour fournir du travail pour le

compresseur et d'autres accessoires.
Dans cette partie, nous allons étudier deux types de turbine (Turbine a haute pression et

Turbine de puissance)

4

b = LN

-———n.'\.]

6

I I

i |
i [T

1

L

# THP - — —-
\

figure I1. 13 : Turbine a haute pression et Turbine de puissance (libre)

11.7.1 Rendement isentropique de la turbine :

travailreel de la turbine pour 7, donné
Mist = Yravail isentropique de la turbine pour 7, donné

11.7.2 Turbine a haute pression (4-----5) :

e —

Puissance réelle  Puissance idéale

Figure 1. 14 : Diagramme (T-S) du Turbine a haute pression
11.7.3 Bilan énergétique entre le compresseur et la turbine haute pression :

Ahg

(11. 30)

= Nmedht

Nmc N
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11.7.4 Rendement isentropique de la turbine a haute pression :

h04—h05 _ Aht, réel (” 31)

nthp hos—hoss Aht,isentropique

11.7.5 Travail de la turbine a haute pression :

Le travail développé par la turbine & haute pression par unité de masse induite dans le moteur

est :
Ahthp = Cp¢(Tos — Tos)(1 + f) (1. 32)
11.7.6 Puissance de la turbine a haute pression :
Pthp= Mo (1 + f)(hos — hos) (11. 33)
#c
Pthp= e (1. 34)

11.7.7 Rendement 7], En fonction de Tp, Et Tepy, :

1_
Nenp = —o& (I1. 35)
1—1Tﬂ]l/p
Tehp = Tos/To4 (11. 36)
Tthp = Pos/Poa (11. 37)
Yt
Dos — h (Vt_l)ethp
Pos (Tos) (”' 38)

emp EtI’efficacité polytropique de la turbine HP
£c = NMmthpPthp (11. 39)

OU My enp st le rendement meécanique

Donc :
NmtnpTo (1 + f)(hos — hos) = mg(hoz — hoy) (11. 40)
Cpc(Toz — To2) = Nmenp (1 + £)CPe(Tos — Tos) (11.41)

I1.7  Turbine de puissance (libre) et tuyere (5-7)

Il est utile de mettre la turbine de puissance et la tuyere, car les deux sont responsables de la
production de poussee, La turbine de puissance n'est pas reliée mécaniquement aux turbines
qui entrainent les compresseurs, d'ou le terme « libre » car il permet a I'hélice de tourner
librement, indépendamment de la vitesse du compresseur.

Nous utiliserons ce diagramme (T-S) pour définir les rendements des composants ainsi que le

choix de partage de puissance.
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P
T 4 @

Tos [——— T *************
<Pt
Tos ——— —l ————————————————— P.=P,
T\
) |
S s 71 :
() |
1 »

—hl Astp +ASTy:4— S

Figure I1. 15 : Diagramme (T-S) du Turbine de la puissance

Stator Rotor

1 2 3

Figure 11. 16 : Performances de turbine a flux axial
Le réle de la turbine de puissance est de fournir la puissance nécessaire a I'hélice, qui fournit
la majorité de la poussée.
Afin de calculer les propriétés du gaz a la sortie de la turbine et le débit massique dair, la
valeur de la puissance propulsive totale est imposée. La puissance propulsive totale est définie

comme la somme des puissances propulsives du jet et de I'hélice :

8 total = 8nélice T Pruyere (11. 42)
11.7.1 Rendement isentropique de la turbine de puissance libre :
_ hos—hos Ahg rgel
= = : Il. 43
ntp hos—hoss Ahyg, Isentropique ( )
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Le travail de la turbine de puissance libre :

Le travail développé par la turbine de puissance libre par unité de masse induite dans le

moteur est :
Ahtp = Cp¢(Tos — Toe) (1 + f) (11. 44)
11.7.2 La puissance de la turbine libre :
Pep="1o(1 + f)(hos — hos) (11.45)
hos(1— 1-
Nep = os( g =—2 (I1. 46)
hos[l—rrtgt l 1—nt;’f
Yt
Ty = T (11.47)
1.8  Tuyere
11.8.1 Le rendement isentropique de la tuyere :
hoe—h
My = 5 (11. 48)

En supposant qu'une expansion compléte a la pression ambiante est supposée dans la tuyere
P9 = PO, est calculé comme :

Py

AR = Cp,Tos [1 - (—)yt_lm] (I1. 49)

© &

Tuyére < TP ::b

Figure 11. 17 : Expansion dans la turbine et la tuyére.

11.8.2 La puissance idéale totale disponible par unité de débit massique :

p —_— —
iy = os — hs (1. 50)
y-1
Protar/Mg = hos ll - (%) i l (11.51)

Supposons maintenant que la puissance partagee entre la turbine libre et la tuyere est, disons,
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a Et (1 - a), respectivement, comme le montre la fig. 11.17

P

05

T &
TOS _______ T _____
oC (D 70
(1 -a) @i
R Foos |
|
|

[
wn
|
o
+
[
wn
—
<
nY

Figure 11. 18: le partage de puissance a dans un turbopropulseur
11.8.3 Puissance partagée :
On peut définir le partage de puissance comme :

hos—h
a = 25065 (11. 52)
hos—h7s
Ptp/my
=T .53
Protal /Th7 ( . )

11.8.4 Puissance de la turbine libre en fonction de O -

Ye=1
Pep = M7y - @ - hgs l1 -(&) l (Il 54)

Ou i, = 1y(1 + f)
11.8.5 Vitesse d’éjection de la tuyeére :

En raison de la détente supplémentaire dans le systéme de turbine, I'énergie résiduelle dans le
jet d'‘échappement est faible.

V7/2 = (hog — hy) = Ney (1 — @)Protar/ M7 (11. 55)
La vitesse d'échappement est liée par le paramétre de partage de puissance a et la puissance

idéale totale disponible aprés le générateur de gaz
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Pos

V, ~ \/2(1 — @) Neyhos l1 - (ﬂ);_fll (11.56)

11.9  Performances du turbopropulseur

11.9.1 Poussée totale :
L’hélice et le noyau du moteur contribuent tous deux a la production de poussée.
Fiotal = Fratice + Fruyere (11. 57)
11.9.2 Poussée de la tuyére :
Fryyere = (Mg +m)V; —moV; (11. 58)
11.9.3 Poussée de I'hélice :
Fhétice * V1 = Nnélice * Nov * Nmep * Pep (11. 59)
Fogtice * V1 = Nhnetice * Tow (@), (11. 60)

Y

t—1
Fogtice - V1 = Mo (1 + F)[@NepNmepNpoTiniice |hos ll - (%) & l (11. 61)

OU Nmep est le rendement mécanique de turbine libre.

11.9.4 Rendement de la boite de vitesses Npy -

Npy = Johélice/(z@tp)bv (11. 62
§hélice - La puissance fournie a I'hélice.
(gotp)bv : La puissance a l'arbre fournie par la turbine de puissance a la boite de vitesses.
11.9.5 Rendement de I'hélice :

Mhetice = Fhatice * V1/@Phelice (11.63)
11.9.6 Consommation spécifique de combustible a la puissance :

m f
Csp = L = ‘ 1. 64
p Phelice TPtuyere (—50 helice | Ptuyere ) ( )
mo mo

11.9.7 Puissance propulsive de I'hélice :
Fnelice = NMpvmetp&Ptp (11. 65)

Yi-1
Prnelice = MNpplmepNep * & * Nes [1 - (:;:5) & l (11. 66)

11.9.8 Puissance propulsive du tuyeére :
Pruysre =2 [(1+ FIVE = V] (11. 67)
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11.9.9 Consommation spécifique de combustible :

La consommation spécifique de carburant par unité de poussée est calculée comme suit :
Cs = mf/(Fhélice + Ftuyére) (”- 68)

11.9.10 Consommation massique horaire :
La consommation horaire de combustible.
C, = m, .3600 (11. 69)

m; Correspond au débit massique de carburant (en kg/s)

11.9.11 Rendement thermique du turbopropulseur :
N ‘ Phelice | Sjet
N = Phellc;l‘:itjyere — ( m;.PCimo) (“ 70)
11.9.12 Rendement de propulsion :

Le rendement de propulsion d'un turbopropulseur est déefini comme la fraction de puissance
mécanique qui est convertie en puissance de poussee totale (c'est-a-dire la somme de la
poussee de I'hélice et de la tuyére du moteur) :

— Fiotal V1

npr - Phelice TRtuyere (“ 71)
11.9.13 Rendement global :

Nglobat = Ntn-Mpr (1. 72)
11.9.14 Partage optimal de la puissance :

n c—1 MZ
Aopt =1 — 7 —z" ! 2 =Y (1. 73)
(ntpnmtpnbvnhéllce ) 2 / E78
TthpTa 1_(”r”d;77zcszc”thp>

< . . . . P
ol 7y, est le rendement isentropique de la turbine de puissance, Et : , = —=
tp T P,

Si tous les rendements étaient de 100 % et la tuyere d'échappement est complétement dilatée,
c'est-a-dire P, =P,
Yc_—lM%

Qopt (idéal) = 1 — ——= (11. 74)

Tthp™A " rre
N hes
ou Ty = h_tl
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11.10 Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons vu les composants du turbopropulseur, nous avons discuté de la
thermodynamique de chaque composant, et nous avons expliqué le processus théorique de

Chague composant.
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Chapitre 11l : Etude Thermodynamique du turbopropulseur

I11.1  Introduction :

Aprés une étude descriptive du turbopropulseur ainsi que la présentation de toutes les
équations permettant de suivre I'évolution thermodynamique des gaz a travers les différentes
stations, nous étudierons l'effet du nombre de Mach de vol Mo, ainsi que l'effet du taux de
pression du compresseur a différentes températures de sortie de la chambre de combustion sur
la consommation specifique de carburant, la poussée de I'nélice et le rendement de propulsion,
ainsi que le rendement global, ce qui aide a déterminer les conditions optimales du
fonctionnement du moteur.

Immédiatement apres, l'influence du partage de puissance entre I'hélice et la tuyére a
différentes vitesses de vol sur la performance du moteur est examinée a un débit d'air, un
rapport de compression du compresseur et des rendements des composants internes donnés. A
la fin de cette étude, on verra l'effet de la vitesse de vol (nombre de Mach) sur le partage de
puissance, et ce dans I’objectif de déterminer la valeur du partage de puissance optimal qui
permettra au moteur de fonctionner le plus efficacement.

Dans cette étude, le programme EES (Engineering Equation Solver) a éeté utilisé pour mener
une étude thermodynamique des performances d'un turbopropulseur. Le modéle détaillé au
chapitre précédent est transcrit sous environnement EES avec I’exploitation des bases des
propriétés thermophysiques de I’air. Les résultats de cette étude paramétrique sont présentés

en utilisant le package Origin Pro pour la représentation des évolutions.

I11.2  Description du logiciel EES :

Les calculs des paramétres thermodynamiques internes du turbopropulseur, ainsi que les
études paramétriques ont été menées sous I’environnement du logiciel « EES ».

EES (prononcé EASE, littéralement facilité) est I’abréviation de Engineering Equation Solver
ou Solveur d’équations pour I’ingénierie. EES est un programme général de résolution
d'équations capable de résoudre des centaines d'équations algébriques et différentielles non
linéaires. EES a des fonctions intégrees pour les propriétés thermodynamiques et de transport
de nombreuses substances et permet d'ajouter facilement des fonctions utilisateur (UDF, User
Defined Functions). EES permet a l'utilisateur d'insérer des fonctions suivant plusieurs

méthodes.
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I11.3  Description du moteur a étudier :
Le moteur que nous allons étudier est un turbopropulseur double corps a compresseur axial-
centrifuge avec deux turbines (haute et basse pression (libre)).
111.3.1 Décomposition du turbopropulseur :
Le turbopropulseur a été déecomposé en six parties distinctes et interconnectées pour faciliter
la modélisation :

e Latraversee de I'nélice et du diffuseur entre les états 1 et 2

e Lacompression dans le compresseur entre les états 2 et 3

e La combustion entre les états 3 et 4

e Ladétente la turbine HP entre les états 4 et 5

e Ladétente dans la turbine BP entre les états 5 et 6

e L’expansion des gaz dans la tuyere entre les états 6 et 7

%’f/.f/.a _____

Turbine de puissance

Figure I11. 1: Schéma d’installation du turbopropulseur double-corps

I11.4 Différentes caractéristiques de chaque composant :

L’evolution des gaz est retracée a travers tous les eléments du turbopropulseur.

I11.4.1 Diffuseur :

Selon le modele d’atmosphere standard (ISA, International Standard Atmosphere), pendant
une croisiéere a un Mach Mo = 0.6 a une hauteur 12 km, l'air ambiant possede les

caractéristiques suivantes :
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— Température d’entrée : T,= 225 K

— Pression a I’entrée : P,=16 kPa = 2.3206 PSI

— Constante des gaz parfaits : r =287.15 J /Kg. K

— Coefficient isentropique : y = 1.4

— Débitdair:  my=20 kg/s
Dans le diffuseur, I’enthalpie totale se conserve : Tt2=Tt1
[11.4.1.1 Données d'entrée :

Les efficacités de I'hélice, du diffuseur et de la boite de vitesses sont réunies dans le tableau
1.1

My 0.98
Nhélice 0.8
Npv 0.99
C, [kI/kg.k] 1.004
my [kg/s] 20
Tableau Il1l. 1: Données d'entrée
.4.1.2 Reésultats Diffuseur :

Parameétres Entree (1) Sortie (02)
T: [K] 225 225
T, [K] 238.4 238.4

P [Kipa] 20.19 19.79
ht [kJ/kg] 238.6 238.6
U; [m/s] 180.5
a; [m/s] 300.8

Tableau I11. 2: Résultats du diffuseur

l.4.2 Compresseur :
Dans cette étude, le turbopropulseur est composé d’un seul compresseur axial-centrifuge.

l1.4.2.1 Données de compresseur :

N 0.92

T, 30

Ye 14
Cpc[kI/kg.K] 1.004
ec 0.92

Tableau I11. 3: Données du compresseur
111.4.2.2 Résultats de Compresseur :

Paramétres

Entrée (02)

Sortie (03)

Ti[K]
Tss [K]

238.4
238.4

724.4
685.5
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Pi[Kpa] 19.79 593.6

h[Kj/kg] 238.6 727.3

hts[kj/kg] 238.6 688.2
Tableau I11. 4: Résultats de Compresseur

.4.3 Chambre de Combustion :
Le brlleur est n'est pas idéal c'est-a-dire irréversible, ce qui dans le cadre d'une combustion

signifie une combustion rapide, Mcc # 0, et avec frottement agissant sur ses parois. Dans ce

__ bta

cas, la pression totale n'est pas conservée T. = e <1
t3
I1.4.3.1 Données de chambre de combustion :
Nee 0.99
M., 0.96
Copc [Ki/kg.K] 1.004
P, [Kj/kg] 43000
Tableau Il11. 5: Données de la chambre de combustion
1.4.3.2 Reésultats chambre de Combustion :
Parametres Entrée (03) Sortie (04)
T[K] 124.4 1600
P.[Kpa] 593.6 569.8
hi[Kkj/kg] 727.3 1758
Tableau Il1l. 6: Résultats de chambre de Combustion

.4.4 Turbine HP :

Pour la turbine HP on a besoin de connaitre le rendement mécanique nmmp de turbine et
I’efficacité polytropique de la turbine ey,

I.4.4.1 Données de la turbine HP :

nmthp 099
ethp 0.82
Ye 1.33
Cplkdrkg.K] 1.156
Tableau Il11. 7: Données de la turbine HP

I.4.4.2 Reésultats de la turbine HP :

Parametres Entrée (04) Sortie (05)
T K] 1600 1104
P Kpa] 569.8 55.2
hKkj/kg] 1758 1276
Tableau I11. 8: Résultats de la turbine HP
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.45 Turbine de puissance :
Dans cette partie, nous supposons la valeur du facteur de partage de la puissance a, Afin de
terminer I'étude de cycle.

111.4.5.1 Données de la turbine de puissance

Nmthp 0:99
€p 0.88
Ye 1.33
Cpi[kd/kg.K] 1.156
o 0.8
Tableau I11. 9: Données de la Turbine de puissance
l1.4.5.2 Reésultats de la turbine de puissance :
Parametres Entrée (05) Sortie (06)
T, [K] 1104 898.4
Te [K] 995.1 870.3
P:[Kpa] 55.2 21.17
he[Kij/kg] 1276 1039
Tableau I11. 10: Resultats de la turbine de puissance
111.4.6 Tuyere :

Dance cette partie, nous avons calculé la vitesse de sortie du gaz Vg et le nombre de Mach
Mo, car il contribue a la poussée.

111.4.6.1 Données de Tuyeére :

Nty 0.96
Yey 1.33
Cpt[kI/kg.K] 1.156
Py[Kpa] 16
Tableau I11. 11: Données de Tuyéere
111.4.6.2 Résultats de la tuyére :

Parameétres Entrée (06) Sortie (9)
TiK] 898.4 840.5
T[K] 870.3 810

P«[Kpa] 21.17 16
h¢[Kkj/kg] 1039 866.9
U, [m/s] 360.1
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M 0.6359
m; [kg/s] 20.5
Tableau I11. 12: Resultats de la tuyere

I11.5 Résultats et interprétations :

I11.5.1 Paramétres énergétiques du turbopropulseur en vol :

Le modele adopté dans cette étude a éteé inspire des exemples de la référence [30] a quelques
modifications prés qui refletent les performances typiques des organes du moteur,
(compresseur, boite de vitesses, chambre de combustion, turbines et tuyere). Les allures des
évolutions des rendements entre les résultats obtenus et ceux publiés sont parfaitements
similaires. Les figures I11.2. et I11.3 illustrent ces évolutions. La sous-estimation des
rendements par le présent modele résulte de considérer des performances réalistes des organes
de la machine.

Ainsi, le modele transcrit sous EES est exploité en premier lieu pour étudier le moteur dans un
régime établi pour un facteur de partage de puissance, a = 0.8. Les performances sont
classées dans le tableau I11.13. La puissance propulsive de I'hélice est supérieure a la

puissance propulsive de la tuyére qui ne représente que 20% de la poussée globale.

Parameétres énergétiques Résultat
Puissance de la turbine a haute pression 9774 [KW]
Puissance de la turbine libre 4874 [KW]
Puissance propulsive du tuyere 1004 [KW]
Puissance propulsive de I'nélice 4777 [KW]
Puissance totale 5781 [KW]
Poussée de la tuyere 3.774 [KN]
Poussée de I'hélice 21.18 [KN]
Pousseée totale 24.98 [KN]
Débit de carburant 0.5049 [Kg/s]
Rapport de débit carburant-air 0.02424 [Kg/s]
Consommation specifique 0.02024 [Kg/s.KN]
Consommation massique horaire 1818 [Kg/h]
Rendement thermique 0.2662
Rendement de propulsion 0.7789
Rendement global 0.2074

Tableau I11. 13: Parametres énergétiques du turbopropulseur en vol
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Figure 111. 2 : Rendements de moteur en fonction du facteur du partage de puissance (@)
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Figure 111. 3: Rendements de moteur en fonction du facteur du partage de puissance (a)

Comme le montre sur la figure 111.2, le rendement global (ngobar) €t le rendement de

propulsion (n,)augmentent de facon tres légere, jusqu'a ce qu’ils atteignent une certaine

valeur maximale au niveau de laquelle ils ont tendance a diminuer, il convient également de

noter que le rendement thermique (1) diminue linéairement avec I’augmentation du

coefficient du partage de puissance («).
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I11.5.2 Cycle thermodynamique :
Le cycle thermodynamique est tracé sous EES. Les figures I11.4 et I11.5 I’illustrent sur les

dagrammes h-s et T-s.

h [kd/kg]

2500

2000}

1500

1000}

500

P3=593.6 kPa 03

P,=569.8 kPa

P,=P,=16 kPa

! ! !

55

6.0 6.5 7.0 75
s [kd/kg-K]

Figure I11. 4: Diagramme [h-S] du turbopropulseur

2500
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Figure I11. 5: Diagramme [T-S] du turbopropulseur
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I11.5.3 Influence du nombre de Mach de vol et du taux de compression

La figure 111.6 montre I'influence du nombre de Mach sur la consommation spécifique (Cs), le
rendement de propulsion (n,.) et la poussée de I'hélice ( Fpgice) , ON note que la
consommation spécifique (Cs) augmente rapidement de fagon linéaire avec I'augmentation du
nombre de Mach (Mo), alors que la poussée de I'hélice diminue avec l'augmentation du
nombre de Mach. Cette figure démontre clairement que grace a la poussée de I’hélice le
moteur offre la possibilité d’effectuer des croisiéres a basse vitesse ce qui les rend maniables
et bien adaptés aux missions spéciales (incendies de forét, reconnaissance, géodésie, etc.). On

remarque aussi une augmentation significative du rendement de propulsion avec

I'augmentation du nombre de Mach, Cela est dii & I’augmentation de la vitesse de vol (Uy).

0.035 70 082
—=— Cs [Kg/s-KN] - L

—— Fhélice [KN] o

o L 0.80
0.030 i L 60
Tpr /L/—’/" L
o~ e - 0.78

— 30

— 20

Figure I11. 6: Variation de la consommation spécifique, du rendement de propulsion et de la poussée
de I'hélice en fonction du nombre de Mach.
La figure 1.7 montre I'influence du taux de compression du compresseur sur les mémes

parametres, i.e. Cs, Fpgjice €t npr . On note que la poussée de I’hélice, Frgjice décroit
rapidement de fagon linéaire avec le taux de compression, Ti.. Dans le cas d’un taux de

compression élevé la puissance de la turbine I’emporte sur celle de I’hélice et remarquons que
ce méme taux conduit a des rendements mediocres et des consommations spécifiques élevees.

Le moteur fonctionne optimalement a taux de compression aux alentours de 25 correspondant
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a une consommation spécifique minime et une puissance d’hélice modérée.

0.027 24 ~0.215

t 0= Cs [kg/s-KN] M
Freli - - 0.210

0.026 4 === Fhélice [KN] i
e T global 22 -0.205
0.025 — - I~ 0.200
~20  0.195

0.024 4 -
- I~ 0.190
0.023 o 18 [-0.185
F I~ 0.180

0.022 4 L
F16 (0.175
0.021 4 r - 0.170
14 -0.165

0.020 -
M- I~ 0.160
0.019 — T T T T T T T 12 L o155

20 30 40 50 60

Figure I11. 7: Variation de la consommation spécifique, de la poussée de I'hélice et
rendement global en fonction du taux de compression du compresseur.

I11.5.4 Influence du nombre de Mach de vol et du taux de compression pour plusieurs
températures d'entrée de turbine HP :

La comparaison des parametres du moteur en fonction du nombre de Mach et du taux de
compression, on a obtenu des résultats tres satisfaisants qui nous ont permis de mieux
comprendre le fonctionnement du moteur. Afin d'approfondir notre étude et d'ajouter une
autre variable (la température d'entrée de turbine haute pression ou communément dite
température maximale ou de fin de combustion) et étudier son influence sur la performance et
enfin contribuer a la compréhension plus complete.

Comme le montre la figure 111.8, la consommation spécifique (Cs) augmente rapidement de
facon linéaire avec I'augmentation du nombre de Mach de vol (Mg). Pour un nombre de Mach
de vol donné, la consommation spécifique diminue avec I’augmentation de la température
maximale du cycle et ce en raison de I’écart de températures extrémes du cycle ce qui conduit

a un rendement thermique meilleur et donc & une dépense de travail moindre.
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Figure I11. 8: Variation de la consommation spécifique en fonction du nombre de Mach pour
plusieurs tempeératures d'entrée de turbine HP.
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Figure I11. 9: Variation de la poussée de I'hélice en fonction du nombre de Mach (MO) pour plusieurs
températures d'entrée de turbine HP.
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La figure 111.9 illustre la variation de la pousséee de I'hélice avec I'augmentation du nombre de
Mach a des températures maximales différentes. La poussée de I’hélice diminue avec
I’augmentation du nombre de Mach de vol car I’hélice fonctionne inefficacement a des
nombres de Mach relativement éleves a cause des effets aérodynamiques sur I'hélice et influe
négativement sur ses performances. Ces nombres de Mach de vol sont efficement réalisés
grace a I’éjection des gaz a travers la tuyére. Pour un nombre de Mach donné, la poussée de
I’hélice varie proprtionnellement avec I’écart entre la température maximale et minimale du
cycle.

La figure 111.10 montre la variation du rendement propulsif en fonction du nombre de Mach
de vol. A I’encontre de la poussée de I’hélice, le rendement propulsif augmente avec le
nombre de Mach et diminue avec la température maximale. La température 1400 K réalise les

meilleurs rendements atteignant un maximum pour un Mach=0.7.

0.85

—o—T04=1700 K
—o—T04=1600 K
—o—T04=1400 K

0.65

o4+
0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

Figure I11. 10: Variation du rendement de propulsion en fonction du nombre de Mach (MO)
pour plusieurs températures d'entrée de turbine HP.

I11.5.5 Influence du partage de puissance pour plusieurs nombres de Mach :

Comme le montre la figure 111.11 la puissance de la turbine de puissance (§#,) augmente de
facon linéaire avec le facteur du partage de puissance («) , ce qui est une relation directe, on
remarque sur la méme figure une augmentation linéaire de la puissance (g¢.,) avec

I’augmentation le nombre de Mach de vol (Mo).
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Figure I11. 11: Variation de la puissance de la turbine de puissance en fonction du facteur
du partage de puissance (ex) pour plusieurs valeurs de nombre de Mach.

| |
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La puissance du [I’hélice (@paiice)augmente lorsque le facteur du partage de
puissance (a) augmente d’une facon linéaire rapide. C’est parce que la puissance générée par
la turbine de puissance (g¢,) augmente, on remarque aussi la puissance de I’hélice augmente

linéairement avec I’augmentation du nombre de Mach de vol (Mo).

57|Page



Chapitre 111 Etude thermodynamique du turbopropulseur

351 ——Mo=0.8

40 . i i i i i
| | ——Mo=04| 1 1 1 |
—o—M0=0.6 § § § § 3

Fhélice [KN]

T T

T T T

I I I I I I
0.56 0.63 0.70 0.77 0.84 0.91 0.98

a

Figure 111. 12: Variation de la poussée de I’hélice en fonction du facteur du partage de
puissance (a) pour plusieurs valeurs de nombre de Mach.

Comme le montre la figure 111.12 la poussee du I’hélice (Fjgice) augmente lorsque le
coefficient du partage de puissance («) augmente d’une fagon linéaire, Cette augmentation est
causée par I'augmentation du puissance genérée par la turbine de puissance () et donc la
puissance de I'nélice(nerice) » ON remarque aussi un diminution de la poussée de I’hélice
avec I’augmentation de nombre de Mach cette diminution s'explique par les différents effets

aérodynamiques sur I'hélice.
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Figure I11. 13: Variation de la vitesse de sortie des gaz de la tuyere en fonction du facteur du
partage de puissance (&) pour plusieurs valeurs de nombre de Mach.

Comme le montre la figure 111.13 quand le coefficient du partage de puissance (a) augmente,
la vitesse de sortie des gaz de la tuyere (U,) diminue d’une facon presque exponentielle, les
courbes convergent, surtout a haute vitesse de vol proche de Mo=1, cela signifie que la vitesse
de vol n'exerce pas une influence considérable sur la vitesse de sortie (U7).

La poussée totale (Fiota1) augmente lorsque le coefficient du partage de
puissance () augmente pour atteindre un maximum pour une valeur dite optimale. Cette
valeur optimale diminue ave le nombre de Mach. Il est a noter que la poussée totale est
meilleure pour des vitesses de vol réduite, d’ou I’intérét de ces moteurs, Figure 111.14.

La figure 111.15 La consommation spécifique (Cs) diminue lorsque le coefficient du partage
de puissance (a) augmente, mais a partir d'une certaine valeur minimale correspondant au
maximum de la poussée totale. On peut conclure que le turbopropulseur réalise ses meilleures
performances a des vitesses de vol modérées a des coefficients de partages optimaux pour

chaque vitesse de vol.
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Figure 111. 14: Variation de la poussée totale en fonction du facteur du partage de
puissance (ea) pour plusieurs valeurs de nombre de Mach
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Figure I11. 15: Variation de la consommation spécifique (Cs) en fonction du facteur du
partage de puissance (a) pour plusieurs valeurs de nombre de Mach.

60|Page



Chapitre 111 Etude thermodynamique du turbopropulseur

0.85

Ner

0.55 ; , ; , ; , ; , ; , : , :
0.56 0.63 0.70 0.77 0.84 0.91 0.98

Figure I11. 16: Variation du rendement de propulsion en fonction du facteur du partage de
puissance (a) pour plusieurs valeurs de nombre de Mach.

Les variations du rendement de propulsion (n,,) vont suivent celles de la poussee totale mais
avec une cadence plus rapide en fonction de («) . Par contre, le rendement propulsif
s’ameliore avec le nombre de Mach de vol. Il est a noter les valeurs maximales (np,) sont

comparables mais ils sont réalisés a des coefficients de partage différents, Figure 111.16.
Par contre, le rendement global se démarque dans ses valeurs maximales par rapport du

rendement propulsif et méme par rapport aux facteurs de partage de puissance, Figure I11.17.
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Figure I11. 17: Variation du rendement global en fonction du facteur du partage de la

0975

095

0.925

Clopt

09

0875

085

17 ] MUV SR SR S U U
01 017 024 031 038 045 052 059 066 073  0Of

Figure I11. 18: Partage de partage optimal «a en fonction du nombre de Mach
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Comme il a été déja evoqué, la figure 111.17 illustre I'influence de la vitesse de vol (nombre de
Mach) sur le partage de la puissance optimal, on remarque que quand le nombre de Mach

(Mo) augmente, le partage de puissance optimal & .. diminue conformément a I’équation

opt
I1.73. Un facteur proche de I’unité pour des mach de vol modérés.

I11.5.6 Partage de la puissance optimal QA -

I11.5.6.1 Graphiquement :

Le partage de puissance optimal a nombre de Mach Mo=0.6 comme le montre la figure
suivante , apres projection sur l'axe ‘x’, la valeur du partage de puissance optimal est

d’environ g, =0.8882.
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Figure I11. 19 : Partage de la puissance optimal
111.5.6.2 Analytiquement :

Pour trouver la valeur exacte du partage de la puissance optimale, nous utilisons I'équation
(1. 73) :
Mn Ye — 1 Mg

- 2’ 2 Ye—1
(ntpnmtpnbvnhélice ) T . p7/P1 Yt
thp *2 TyrTdfTcTecTthp

Aprés remplacer les donnees dans I'équation, on obtient la valeur de partage de puissance

aopt =1

optimale ap,; =0.8882.
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A partir de I'équation (11.75) on a obtenu la valeur de partage de puissance optimal idéal

Qopt (idéal) » C'est-a-dire si tous les rendements sont de 100 %.

Yc—1 2
1 Mo
Qopt (idéal) = 1 — P

thp

TyTc
La valeur du facteur de partage de puissance optimal idéal est : aqp (jggary = 0.9733.
Les parametres energétiques du turbopropulseur pour cette valeur (ogp €t Qopt (igeaty) SONt

présentés dans le tableau suivant :

(24 (CS) (Ftytére) (F hélice) (nth) (‘1 pr) (‘1 global)
Qopt(reel =0-8882 0.01986 | 1.911 2418 | 0.2635 | 0.8019 | 0.2113

Qopt 06y =0.9733 | 002032 | -0.9114 | 2576 | 0.2608 | 0.7919 | 0.2065

Tableau I11. 14: Parameétres énergétiques a partage de la puissance optimale réel et idéal

La valeur de la poussée de la tuyere a aqp (igealy =0.9733 est négative, car la vitesse de vol

devient supérieure a la vitesse de sortie du gaz de tuyere.

I11.6 Conclusion :

Dans ce chapitre on a présenté une étude énergétique d'un turbopropulseur en vol, ou nous
avons étudié I'effet du nombre de Mach My, ainsi que l'effet du taux de compression du
compresseur et pour trouver les bonnes conditions pour que le moteur fonctionne plus
efficacement. Ensuite, nous avons étudié l'influence du partage de puissance de I'hélice et de
la tuyere sur les performances. Les résultats ont été analysés et tracés dans le programme
EES.
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Conclusion générale :

Dans un premier chapitre qui retrace I’évolution des moteurs a réaction en genéral et les
turbopropulseurs en particulier, le second chapitre détaille un modeéle thermodynamique de
turbopropulseurs les plus utilisés dans l'industrie aéronautique, que ce soit pour les avions
militaires, civils ou commerciaux et qui volent a des vitesses subsoniques a été détaillé tenant
en compte tous les parametres et facteurs de performances a l'intérieur de ce moteur.

Ce mémoire présente une étude paramétrique thermodynamique d'un turbopropulseur.
L’influence du partage de puissance entre I'hélice et la tuyere est également examinée.

Pour cela, on a considére l'influence du nombre de Mach de vol et du taux de compression sur
la performance du moteur. Cela a permis de déterminer les conditions optimales pour que le
moteur fonctionne de maniere plus efficace, sans tenir compte le partage de puissance entre
I”*hélice et la tuyére. L'effet du partage de puissance entre I'nélice et la tuyere sur tous les
parametres et les facteurs de performance du moteur a été ensuite considéré.

Les calculs ont été menés sous environnement EES pour simuler calculer les variations de
performances du moteur, telles que la poussée de I’hélice et de la tuyére, la consommation
spécifique de carburant en fonction du rapport de compression, du nombre de Mach de vol et
du facteur du partage de puissance.

Les résultats obtenus sont satisfaisants au vu de la littérature spécialisée. L’étude montre que
ce moteur efficacement a des vitesses de vol ne dépassant pas un Mach unité, que la poussée
de I’hélice diminue avec I’augmentation de la vitesse de vol en raison des effets
aérodynamiques sur 1’hélice pour qui le taux de compression dans le compresseur ne doit pas
dépasser une certaine valeur. Ceci entraine une diminution des performances du moteur et une
augmentation de la consommation de carburant. En plus, le moteur fonctionne aussi
efficacement que possible avec un partage de puissance optimal aboutissant a des forces de
poussée maximales et une consommation de carburant minime. Cela confirme que ce type de
moteur est le plus économe en carburant, le moins polluant, et ses performances sont tres

acceptables, surtout a bas régime.
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Turbopropulseur a turbine libre PT 6
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