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INTRODUCTION

Les spécialistes de 1’aviation ne cessent de développer leur domaine apres le premier
événement qui a eu lieu en 1903, du vol d’ORVILLE WRIGHT sur un engin propulsé par
un moteur a quatre cylindres, et cela par accroissement de la vitesse de 1’avion et
améliorant le rendement propulsif.Cependant I’acquisition de grandes vitesses, surtout par
I’aviation militaire, demeure de plus en plus considérable.Ainsi, pour permettre une lutte
efficace contre les bombardiers modernes, les constructeurs se conquiérent a réaliser des

chasseurs de plus en plus rapides.

L'idée du turboréacteur est née, en 1928 (Frank Whittle), brevetée en1930 ettestée sur
banc d’essai enAvril 1937. Parallelement, un ingénieurallemand, Hans Joachim PABST
VON OHAIN, inventait le premierturboréacteur allemand. Son premier réacteur HES 1,
comparable a celui del'anglais Whittle, avait tourné au banc en septembre 1937. En 1939,
uneversion améliorée, le HES 3B permettait le décollage du premier avion a turboréacteur
du monde : le Heinkel He-178.

D’autre part, le rendement propulsif devient de plus en plus élevé pour les
turboréacteurs. Il représente une caractéristique qui a été toujours le but de toute étude dans

le domaine de ’aviation.

C’est pourquoi, on délaisse ces derniéres années les groupes turbopropulseurs ou
encore plus particulierement les motopropulseurs qui se révelent pratiquement inaptes dans
le domaine des avions rapides, et qui sont abandonnés au profit des moteurs a réaction,

entre autres le turboréacteur qui permet & I’avion de disposer d’une large gamme de vol.

Les études de performances de ces moteurs sont toujours en cours afin d’optimiser les
caractéristiques et aboutir a une meilleure adaptation de fonctionnement. De ce fait, sont
apparues de nombreuses versions, en 1’occurrence, réacteur simple flux, a double corps

avec postcombustion et réacteur a double flux.

Le cas du turboréacteur « mono-flux » et « simple-corps », (Figure 1) représente le cas
le plus simple. Un compresseur assure la compression de 1’air. Mais pour cela, il faut le lié
a un dispositif pour le faire tourner. Sur notre turboréacteur, il est couplé a une turbine.
Cette derniére est elle-méme entrainée par les gaz chauds qui sortent d’une « chambre de
combustion ». Dans cette chambre, I’énergie est fournie par la combustion de kéroseéne
avec l’oxygéne de 1’air disponible dans I’air absorbé (et comprimé). Une fois
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INTRODUCTION

prélevée,l’énergie nécessaire a I’entrainement du compresseur, il reste encore suffisamment
d’énergie provenant de la combustion, donc de pression, pour fournir de 1’énergie de
propulsion requise. La poussée est finalement obtenue au travers d’une « tuyére » destinée
a accélérer les gaz sortant de la turbine et dont la section d’¢jection est réglée de telle sorte
que la poussée soit optimale. Cette section peut étre définie une fois pour toutes ou
ajustable en vol.

Niiticdin Chambre de
; s Compressaur combustion Turbine
d'entree d'air Tuyére
————
= I-"""-\-..___‘_‘_ h‘--
F % e
==

<] T >

— —— o

Figure 1: Principaux constituants d'un turboréacteur mono-flux et simple-corps [5]

Dans un turboréacteur a double flux (Figure 2),les gaz éjectés sont en général a des
vitesses tres elevées. La poussée est également trés élevée mais, en contrepartie, une grande
partie de I’énergie récupérable est perdue car le rendement est inversement proportionnel a

la vitesse d’¢jection.

Si on veut utiliser au mieux pour la propulsion I’énergie disponible dans le moteur, la
solution consiste a en prélever une partie pour faire fonctionner un ou plusieurs étages
supplémentaires de turbine qui elle-méme entrainera un compresseur basse-pression. Ce
dernier créera donc une poussée supplémentaire en accélérant un flux d’air secondaire (qui
ne passera pas par la chambre de combustion) a une vitesse modérée, mais avec un débit
significatif.Le schéma ci-dessous en illustre ce principe. Tout comme les turboréacteurs

mono-flux, ces derniers peuvent étre équipés d’une réchauffe.
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INTRODUCTION

Compresseur BP
(ou soufflante)

Compressaur HP

Fliux Secendaire

Flux Primaire

=

[
2

Fig 2 Turboreacteur double fhux simple corps [5] |

Le turboréacteur étudie dans notre projet est a simple flux.1l est congu pour une pousse
moyenne d’environ500DAN au sol et peut étre monté sur des avions de bombardiers tels
que (FOUGA, ZEPHIR,....).

Notre étude sera basée sur le calcul thermodynamique, cinématique et aérodynamique
pour enfin aboutir au dimensionnement des principaux organes du turboréacteur et qui

sont :

- Le compresseur.
- La chambre de combustion.
- Laturbine a gaz.

- Etlatuyere.

Pour aboutir a des résultats exacts, on a adoptéune méthode de calcul itérativese basant
sur les lois de thermodynamique et de dynamique des gaz. Des programmes informatiques

en Fortran sont développés pour le calcul de chaque composant du turboréacteur.
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Chapitre I ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

1.1. INTRODUCTION::

Les premiers turboréacteurs, congus a partir des prototypes mis au point par Whittle et
Von Ohain, sont munis d'un compresseur centrifuge mu par la turbine. Ils ont le mérite de la
simplicité, étant donne qu'un seul étage d'aubes réalise la compression et qu'un seul arbre relie

la turbine au compresseur.
Mais leur faible longueur s'accompagne d'un fort diametre nécessaire une bonne

compression. L'air atteint en effet sa compression maximale a I'extrémité du compresseur

puisque 1’est d’autant plus grand que son point d'application est éloigne de I'axe de rotation.

1.2 PRINCIPE DE FONCTIONNEMENT (Fig. 1) :

Le turboréacteur est un appareil utilisé dans la propulsion des avions et dans lequel se
transforme 1’énergie thermique contenue dans le combustible en énergie cinetique.il
comprend, dans I’ordre, en suivant le trajet du fluide, un diffuseur, un compresseur, une
chambre de combustion, une turbine a gaz et une tuyére propulsive.

Une partie de la chute du potentiel calorifique est utilise par la turbine pour entrainer le
turbocompresseur. Les gaz d’échappement de la turbine s’accélérent par une deuxiéme

détente dans la tuyére d’éjection et provoquent la poussée.

Entrén dair CHamores ge Combusinn T r Dine:

Secton roide Secton chaude

Figl schema de decoupage de I'ecoulement le long de I'engin  [4]



Chapitre I ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

1.2.1. COMPRESSION:

L’air ambiant est aspiré aux conditions de pression P1 et de température T1 par le
compresseur et sort comprimé a la de pression P2 et de température T2 pour enfin répondre

aux conditions de combustion.

1.2.2. COMBUSTION:

Le mélange air-combustible brule dans la chambre de combustion et subit une
augmentation de température due a la chaleur de combustion avec une chute minime de

pression.

1.2.3. DETENTE DANS LA TURBINE A GAZ :

Les gaz brules sortant de la chambre de combustion passent dans la distributeur de la
turbine et se détendent en entrainant le rotor de celle-ci que, de sa part, fait actionner le

compresseur et d’autres accessoires du turboréacteur.

1.2.4. DETENTE DANS LA TUYERE:

Les gaz d’échappement de la turbine sortant a une pression PS5, se détendent dans la

tuyere qui fait augmenter la vitesse d’éjection des gaz brulés en provoquant la poussée.

1.3 ETUDE DE LA PROPULSION :

1.3.1. Introduction :

L’action d’un corps sur un autre s’accompagne toujours d’une réaction qui lui est
directement opposee et égale d’ou le principe de 1’égalité de 1’action et de la réaction sur
lequel repose tous systéme propulsif. Les avions son propulsés par la force résultant de
I’¢jection des gaz de combustion a la sortie de I’appareil de propulsion. Cette force de

propulsion est appelée « poussee ».
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Chapitre I ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

P,

Fig.2:1 Phonomene de propulsion

1.3.2. Détermination de la poussée :

La force de poussée est calculée par la relation qui suit :
Poussée = (Débit massique de gaz éjectés) * (accélération).[Kg/s][m/s2]

Fy : Force nette de pousseée.

On peut écrire :

Fy=Fp+ (P, * A))—(Ps * As) =m™* (Cs - C,) (D
Fp=m=*(Cs- C,)+(Ps * As) — (P, * A,) (2)

On suppose que :
L’écoulement est subsonique. P; =P,

On peut donc écrire des équations (1) et (2) :

Fy =Fp + P, (As- A,)

FN:m*(C5 — Ca)+P5 *AS _Pa *Aa+ Pa *Aa _PaAS
Fy=m*(Cs — C,) +As(Ps- P,)

Si la dilatation dans la tuyere est complete. (P5= Pa) on obtient.
Fy=m>*(Cs — C)



Chapitre I ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

1.3.3. Parametres influant sur la poussée :

Avant d’entamer 1’influence de certain parametre sur la pousseée, il est important d’avoir
une idée sur I’influence de I’altitude sur, certain parameétres tel que la température et la
pression (selon le modéle de I’atmosphére standard OACT)
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Fig.3: variation de la pression en fonction de I'altitude

2(Km)

33
30

25 —
20

Ly
10—
5 c—

v

T I | [ | =
200 220 220 280 280 300 K
Fig.4:variation de la temperature en fonction de 'altitude




Chapitre I ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

a- Influence de la vitesse d’éjection des gaz :

A un régime élevé, la vitesse du jet approche de celle du son et, puisqu’elle dépend
de la température et de la pression des gaz a la sortie de la buse, devient presque constante.
On peut écrire :  C5= (yRTs)!/?

FN

(N)
600
500 —

400 ——e

-]
cs
50 80 120 200 225 230 (m/s)

Fig.5: Variation de la poussée en fonction de la vitesse d’ejection

b- Influence de ’air a Pentrée :

l:N =m* (CS - Ca) + AS(PS_ Pa)
D’aprés la relation qui lie Fy et Ca on peut dire que la poussée est inversement

proportionnelle a la vitesse de 1’air a I’entrée. (Plus C, f FN\)

FN

(N)
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400 =
300 s

200
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Fig.6: Variation de la poussée en fonction la vitesse d’entrée de I'air
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ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

Influence du débit :

Lorsque la température augmente, la densité diminue et le débit massique (m)

diminue, donc la poussée Fy diminue aussi.

Lorsque la pression augmente, la densité augmente et le débit massique ()

augmente, donc la poussée Fy augmente aussi.

-
»

0,2 93 04 05 o6 07 08 05 1 m

Fig.7: Variation de la poussée en fonction du debit

d- Influence de I’altitude :

Lorsque I’altitude H augmente, la pression atmosphérique diminue, la densité (p)

diminue donc Fy diminue.

Lorsque I’altitude H augmente, la température T diminue densité (p) augmente, donc

Fy augmente.

Cependant, la pression diminue beaucoup plus vite que la température, donc FN

diminue.

Apres une certaine altitude, la température T reste constante, et donc FN ne dépend

que de la pression P.

5 ey
Altitude m

Fig.8: Variation de la poussée en fonction de lalttitude
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Chapitre I ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

1.4. Calcul du turboreéacteur :
1.4.1. But:

Le but de ce calcul est la détermination du débit nécessaire pour une poussée imposée
(FN = 500%3%daN)

1.4.2. Cycle thermodynamique. (\oir fig.9) :

(Kj/Ke)

S (Kj/KgV}
Fig.9: Cycle thermodynamique du Turboréacteur

0—1s (diffuseur) : Augmentation de pression de Py a P1 dans le diffuseur supposée sans
pertes.

0—1 (diffuseur) : Augmentation de pression de Py a Py dans le diffuseur avec pertes.
1—2s (compresseur) : compression isentropique de I’air dans le compresseur.

1— 2 compression réelle de I’air dans le compresseur.

2—3 (chambre de combustion) : combustion isobare dans la chambre de combustion.
3—4s (turbine) : détente isentropique du gaz dans la turbine (conversion de 1’énergie
Calorifique en énergie mécanique pour entrainer le compresseur.

3—4: détente réelle du gaz dans la turbine.

4—5 : (tuyére) : 2eme phase de détente (isentropique) dans la tuyére (conversion de

L’énergie de pression en énergie cinétique ou poussée).
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Chapitre I ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

1.4.3. Analyse du cycle thermodynamique :

Pour analyser le cycle thermodynamique on suppose que ; les rendements

isentropiques sont :

Pour le compresseur Nisc =0,80
Pour la turbine Nist =0,96
Pour la tuyere Niy =0,96

Le rendement de la chambre de combustion : n.,. =0,99
La chute de pression dans la chambre de combustion : 6p.,. = 0,002 mPa
Le rendement mécanique : 1,,,=0,99
La vitesse absolue a I’entrée du compresseur : C; =100 m/s
La vitesse absolue a la sortie du compresseur : C,=100 m/s
La vitesse absolue a I’entrée de la turbine : C2=100 m/s
Le pouvoir calorifique inferieur pour le kérosene : P, =41900 kJ/kg
La masse d’air nécessaire pour la combustion compléte de 1kg
De combustible : & = (m, /m.); -1 =14,68

1.4.3.1. Calcul thermodynamique du compresseur :

- conditions totales a ’entrée :

Tlt = Tat = 293 OK
Plt = Pat = 0.1 Mpa

Conditions totales de sortie :

PZt: Tc* lDlt ; Te =4

Tor = Tye™ (te (v-1) /(v)-1)* mie™ Ty (1.1)
AN : P,, = 0.4 MP,
T, =471 °K
SNy,
=, 13 \g..
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Chapitre I ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

- détermination de la chaleur spécifique Cp:

Remargue :

Pour les gaz réels les valeurs de cp et cv varient légérement, en particulier pour les
basses températures. Donc pour certains intervalles de température on peut les admettre
invariables. pour I’air et a basses températures on a : (D’apres le diagramme fig. : 4) P12

Cy=0.716 + 1 % KJ/Kg°K
Cp=0.716 + 0.287 + 1 % KJ/Kg°K
Cp = 1.004 KJ/Kg°K

- travail du compresseur :

W, = Cp* (T — Typ)

AN: W, = 178.712 KJ/Kg
Conditions statiques a I’entrée, et a la sortie :

Ti=Ty —C3/(2—Cp)

T,=Tpe — C5 /(2 — Cp)
AN : T;=288.01 °K ; T,= 466.02 °K

1.4.3.2. Calcul de la chambre de combustion :

Parametres d’entrée : (les mémes que ceux de sortie du compresseur)
T,= 466.02 °K

T,.= 471.00 °K

P,,= 0.40 MP,

Parametres de sortie : (les mémes que ceux d’entrée de la turbine)
Ty= 1173 °K

P;,= P,y — AP, = 0.398 MP,

Ty=Ts, + C3/ (2 - Cpg) qui sera évalué par la suite
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Chapitre I ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

1.4.3.3. Calcul de la turbine :

On choisir les parametres de la fumée pour (A = 3) et on calcul cp entre les

températures 1200 et 1000 k. d’aprés diagramme fig : 4, on évalue Cram €t YOT)

{CP(3,1200)= 1.23
CP(3,1200)= 1.19

{Y(3,1000)= 1.31
Y (3,1000)=1.34

AN Cp= 121 KJ/Kg °K ; ¥ = 1.325

Conditions totales a entré :

T3=Ty + C3 /(2 % Cp)
AN : Tse= 1177.13 °K ; P;,= 0.398 MP,

Conditions totales a la sortie :

Tye= T3 — (Cp/Cp) * (Toe — T1e) /Mim (1.2)
Tars= Tt — (T3¢/Tar) /Mist (1.3)
Pye= Py # (Taes /Taes)Y/ 07D

AN: Ty = 1027.94 °K ; Tys= 1021.73 °K ; Py= 0.2219 MP,

1.4.3.4. Calcul de la tuyeére :

Pour la tuyere on choisit Cp et y entre les températures 1050 et 850 °k. d’apres le

diagramme (fig. 4), on trouve :

C, = 1.155KJ/Kg°K et y = 1.333

Remargue :
Pour les gaz dérivés du pétrole, la constante des gaz R = 288.5 J/Kg °K
Conditions génératrices :
Py.= 0.2219 MP, ; Ty,= 1027.94 °K
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Chapitre I ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR

Température théorique a la sortie : (température critique)

Tss= T, = Tye * 2/ (Y + 1) puisque M.=M_.=1

Ts=Tyr — Nity * (Tge — Tss)

AN: T;,=882.35°K ; Ts=888.18°K

Pression et vitesse a la sortie :
P = Py * (To/Tu)V/YD ;P =0.1199 MP,
Cs = (y*R*T:)/? : Cs = 583.78 m/s

Volume massigue :
ps = Ps/(R+Ts) . ps = 0.468 m3/Kg

1.4.3.5. Calcul du débit massique :

- Calcul du rapport A5/m :

m= ps*xA; xCs ; As/mmh = 1/(ps*Cs) ;
AN: As/mh = 3.66 * 1073 m?.s/Kg
- Calcul du débit d’air :
Fy/m = (C5 — Cy) + (As/m) * (Ps — P,)
AN: Fy/th = 656.658 m/s
Ona:mh = Fy/(Fy/m); 1h=7.6143 Kg/s

- Calcul du débit de combustible :

m * Cy % ATge = T * Py * Neac

m * C, * (Tge — Type) = M = Py =

Dol : tie = th * (Cpy ) * (T3p — Tor) /(P * Neac)
AN: = 0.1301Kg/s

1.4.3.6. Détermination du coefficient d’exces d’air :

%= (m/m.)/e ; AN:L=3.9868
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Nomenclature

Indice :

C : vitesse absolue du fluide

W : vitesse relative du fluide

U : vitesse periphérique de la roue
g OU M : débit massique de ’air
q. OuU m, : débit massique du combustible
T : Température.

P : Pression.

D : Diametre.

p : Densité.

N : Vitesse de rotation.

n : Rendement.

t : Pas entre les aubes.

A : Coefficient d’excés d’air.

P, : pouvoir calorifique inferieur.
| : Impulsion spécifique.

R : Degré de réaction.

—

. état générateur ou total du fluide.

-

: pour les composantes radiales.

c

: pour les composantes tangentielles.

a : pour les composantes axiales.

(7]

- pour les transformations isentropiques.

m/s
m/s
m/s
Kals
Kgls
°K
MP,

Kg/m®
Hz.

KJ/Kg.
N/Kg.
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DONNEES DE CONSTRUCTION.

e Compresseur centrifuge a roue unique.
e Turbine axiale a un seul étage.

e Turboréacteur a simple flux.

PARAMETRES POUR LE POINT FIXE.

e Poussee Fn =500 £30 DAN
e Pression a ’entrée. P,.=0.1 MP,

e Température de I’air a I’entée. T, =293°K

e Température des gaz avant turbine. T3 =1173°K

e Taux de compression. =4

Vil



POINT CONCERNANT LE CYCLE THERMODYNAMIQUE

Chapitre I

Chapitre II

g A W0 N D

A
1:
2
4

Chapitre III :

ChapitrelIV:

Chapitre V:

N O

2:

3

: entrée de la manche d’admission.

: entrée du compresseur.

. entrée de la chambre de combustion.
. entrée de la turbine.

: entrée de la tuyere.

: sortie de la tuyeére.

: entrée du canal d’aspiration.

entrée de la roue.

: sortie de la roue (roue du diffuseur).

: sortie du diffuseur.

: entrée de la chambre de combustion.

: sortie de la chambre de combustion.

: entrée du distributeur.
: sortie du distributeur.

: sortie de la roue.

entrée de la tuyere.

: sortie de la tuyere.



Résumé

Dans ce travail, on s’intéresse particuliécrement au calcul thermodynamique,
cinématique et aérodynamique d’un turboréacteur simple flux a corps unique, pour

enfin aboutir au dimensionnement des principaux organes.

On a développé un programme informatique pour un calcul paramétrique des
différents éléments du turboréacteur ; enoccurence ; le compresseur, la chambre de
combustion et la turbine puis la tuyere. L’étude paramétrique est basée sur le
comportement de la poussée en variant quelques paramétres influant comme : La
pression atmosphérique, le taux de compression, la consommation spécifique, la

vitesse d’entrée V; ainsi que 1’altitude.

Mots clés : Turboréacteur — Simple flux — Propulsion

Abstract:

In this work, one is particularly interested in the thermodynamic, kinematic
and aerodynamic calculation of a single-body flux turbojet, finally leading to the

sizing of the main organs.

A computer program was developed for a parametric calculation of the
various elements of the turbojet; In the The compressor, the combustion chamber
and the turbine and the nozzle. The parametric study is based on the behavior of
the thrust by varying some parameters influencing such as: atmospheric
pressure,compression rate, specific consumption, Vo input speed as well as
attitude.
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CHAPITRE II LE COMPRESSEUR

11.1. Introduction :

Les compresseurs sont des appareils destinés a produire un accroissement de pression d’un

fluide a I’état gazeux. Pour comprimer un fluide, on peut précéder de deux maniéres :

e soit diminuer le volume d’une enceinte a une certaine quantité de fluide (cas des
compresseurs volumetriques.)
e soit communiquer au fluide une grande vitesse, 1’énergie cinétique étant ensuite

transformée en énergie de pression (cas des turbo-compresseurs).

L’étage d’un compresseur se compose de trois organes traversés successivement par le fluide et

qui sont :

e le canal d’aspiration.
e le rotor (ou roue), qui fourni de 1’énergie cinétique au fluide.
e une partie fixe (ou stator) qui transforme 1’énergie cinétique du fluide en énergie de

pression.

11.2. R6le du compresseur :

Le melange air-kérosene ne peut s’enflammer dans certaines conditions de pression et de
température, pour cela les constructeurs de moteurs font appel a des compresseurs ayant la

possibilité d’amener le fluide dans des conditions minimes d’inflammation.

Son rdle est d’assurer, avec un bon rendement, un débit d’air suffisant et une pression élevée a
I’entrée de la chambre de combustion. Il est constitué d’un ou plusieurs étages, chaque ¢tage
comprenant une grille d’aubes mobiles (le rotor) qui communiquent le mouvement et 1’énergie
cinétique a la masse d’air et une grille d’aubes fixes (le stator) transformant cette énergie en

pression et redressant 1’écoulement. Il existe deux principaux types de compresseurs :
Le compresseur axial et le compresseur centrifuge.

Dans notre projet, on s’est penché sur 1’étude du compresseur centrifuge, pour cela on se

contente d’une simple comparaison entre les deux genres de compresseur illustrée dans le tableau 1

4
= 18 £
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CHAPITRE 11 LE COMPRESSEUR

11.3. Comparaison entre les compresseurs (centrifuge et axial)

Avantages Inconvénients
- moins fragile aux chocs - rendement médiocre en altitude.
- meilleure accélération (moine - taux de compression limite
Compresseur centrifuge. | d’inertie) (jusqu’ad).
- usinage plus facile donc moins - maitre couple important.
ONereux.
- rendement supérieur a celui du - fragile aux chocs

compresseur centrifuge lui donnant | - usinage délicat, donc onéreux.
une meilleure performance en
) altitude.

Compresseur axial . )
- le débit est environ le double de
celui du compresseur centrifuge, et
de méme pour la poussee car elle

est proportionnelle au débit d’air.

Tableaul : comparaison entre les compresseurs (centrifuge et axial)

I1.4. Principe de fonctionnement d’un compresseur centrifuge : (voir fig.10)

1--2:Rotor
2--4:Diffusenr

4 r“i ( Q N 0--1 Canal d'aspiration

Fig.10:scheras dun etage du corapressewr centnfuge

- \\" A ‘/‘ -
ST =z
= ~
=, 19 =
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CHAPITRE II LE COMPRESSEUR

Les compresseurs centrifuges comme les compresseurs axiaux sont des turbo-compresseurs
ou 1’accroissement des pression est obtenu a 1’aide d’une action sur la vitesse du fluide, le travail
fourni par la turbine entrainant le compresseur est donc transformé en énergie cinétique des gaz a
comprimer qui, a son tour ,sera transformée en énergie de pression, d’apres Bernoulli on a ;entre les

points (a) et (1), I’équations suivante :
Ci/2+P,/p=C§/2 +Py/p

11.4.1. Dans le canal d’aspiration :

Le fluide entre dans 1’étage par le canal d’aspiration, ou il sera accélérer puis diriger vers

I’entrée de la roue ce qui se traduit par les inégalités suivantes ;

c;>C, ; P >P

C augmente P diminue

11.4.2. Danslaroue:

Le fluide est accéléré dans le systeme absolu et décéléré dans le systeme mobile, il sera donc

comprimé, ce qui se traduit par les inégalités suivantes :
C,>(C ; W, >W; ; P, > P; (Les canaux du rotor sont divergents)

Ccr 5 W\ (P1)

11.4.3. Dans les canaux du diffuseur :

Les canaux étant divergents on aura une diminution de la vitesse absolue et une

augmentation de la pression :

C4<C2 ; P4,<P2

L ~)
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CHAPITRE II

11.4.4 Tableau récapitulatif des transformations dans I’étage :

LE COMPRESSEUR

Dans le canal d’aspiration Dans la roue Dans le diffuseur
Vitesse Augmente C : Augmente Diminue
W : Diminue
Pression Diminue Augment Augmente

Tableau?2 : récapitulation des transformations dans I’étage

11.5. Calcul du compresseur : (Fig .11)

H(KJ/Kg) A 2t 3t
4s

Ci2/2

C2/2

Aeu

N

Fig.11 : Cycle thermodynamique du compresseur

11.5.1. Designations :
- a:entrée du canal d’aspiration.

- 1:entrée de laroue.
- 2:sortie de la roue (entrée du diffuseur).

- 4 : sortie du diffuseur.

L ~)
ARV EY
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CHAPITRE 11 LE COMPRESSEUR

11.5.2.  Triangles de vitesses :(\Voir Fig.12)

)

C2u

Fig.12 : Triangles de vitesses

11.5.3. Meéthode de calcul :

11.5.3.1. Choix des paramétrés cinématigues :

On choisie le rotor a aubes radiales (,,=90°)

- U,=(300-600) m/s (1)
- ay=90° (écoulement sans pré rotation)

- @1=C4,/Uy,=C;/U,=(0.3-0.35) on prend ¢;=0.34 2
- @;=Cy./U;=(0.8-0.92) * ¢p; on prend @,=0.9* 3)
- V,=C4/U,=(0.5-0.9) * @, on prend @,=0.7 * ¢ 4)

- V1: @, Car Clu: 0

- le diametre extérieur toujours voisin de 2 * D; (5)
DZ/Dl = Ul/UZ = 05

- by/D; = (0.04 — 0.06) pour les bonnes roues on prend (6)

- lavitesse relative W, a la sortie de la roue est déviée en arriére par rapport a la
direction théorique déterminée par I’angle (B, = 90°) donc I’angle (B, > B,;) d’ou la
vitesse C,,, est diminuée par rapport aC,,, cette diminution est déterminee le

coefficient de glissement :

U, =Cy,/Cyyu , en pratique on prend p,=0.88

- \\" A 1/‘ -
2" %
- ~
=, 22 =
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CHAPITRE 11 LE COMPRESSEUR
- composante périphérique théorique réduite :
Ciz = Cou/Uz =1 car fp, =90°

- composante périphérique réelle réduite :

Cr2 = Cyy /Uy =Ciop, =0.88

11.5.3.2.  Choix des rendements partiels :

On suppose les valeurs des rendements partiels suivants :

- TNsa1 = 0.94 (pour le canal d’aspiration)
- Ms12 = 0.91 (pour la roue)

- Ms24 = 0.60 (pour le diffuseur)

11.5.3.3.  Calcul des degrés réaction :

pour le canal d’aspiration :

Ra1= Ah/Ae, = (hy — hp)/(U2*Cyy)
D’apreés 1’équation d’énergieon a:
h; +C?/2=h, +C%/2 or Ca=0

D’ou hy —h, =—-C%/2

Donc Ra1 = (= C£/2)/(Uy * Upy) = =97 /(2 % Cy)

- pour le diffuseur :

R24 = ((P% + sz)rZ + V42)/(2 * CprZ)

RS
L ~)
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CHAPITRE II LE COMPRESSEUR
- pour I’énergie cinétique a la sortie : onde finie le rapport :
R, = (énergie cinetitique 3 en "4")/(Agy)
Ry = V§/(2 % Cpr2)

11.5.3.4. Premiére approximation du rendement isentropique :

Nsasa = (hys —hy)/(hy —h,) =

sns = ((hy —hy) = ) pertes de A2 4)/(hy — hy)

sas = (Bey + (C2 = CH/2 ) pertes)/(Be, + (CE = C1)/2)

- Perte d’enthalpie dans le canal d’aspiration : pa1
P,y =hy —hyy = (hy —hy) = (hys —hy)
P,y = (=(hys —hy)/ (hy —hy) + 1) * (hy —h,)
Par = (1/Ms24 — 1) * (C{/2)
- perte d’enthalpie dans le diffuseur : P4
En suivant les méme démarches que précédemment on obtient ;
Py = (1 —ng24) * (C5 — C§)/2
perte d’enthalpie dans le rotor : P12
Pz = (Aey + C{/2) * (C3 — Ms12)
on obtient ;

~ Mias * (L= Ry1) + Ryg/Msar = (1 —Msze) *Rpg — Ry

RN
L ~)
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CHAPITRE II LE COMPRESSEUR

11.5.3.5.  Vitesse périphérique du rotor U,:

Nsas4 = (hys —hy)/(hy —hy) = hys —hy
Aey + (C —CD/2

Avec : Aey=Cay * Uy = (Cprp) * U3 ; (équation d’Euler)
Donc: Nsas = (hys —hy)/(Cprp — U5 — C5/2) (Ca=0)
On peut donc avoir :

Uy = (((hgs —ha)/(Cprz * Ms14)) + C5/(2 % Cprp)) /2
Or, hys —hy = Cp * (Tys = Tp) = Cp * Ta((Tys/Ta) — 1)
Avec: Tus/Ty = (Py/Py)0~D/Y

Cp*Ta((Pa/Pp)0~D/1—1 o
Dot - U2=(P A((P4/Pp) ) 4G4
Z*CprZ

Cpr2*Mg 4

11.5.3.6. Les paramétrés thermodynamiques a I’entrée du rotor :

- I’énergie massique échangée A, :
Aeu= py*Cpi2*U3 (1)
- Lapression a I’entrée de la roue P :
Py = Py * (Tys/Ty)Y/07D (2)
Or:Tis = (hys —hp)/Cp + Ty
Tis = (hy —ha)/(Cp *nsa1) + Ta = (C§ — CF)/(2* nsa1 *Cp) + Ty
On remplace T;s par sa valeur dans (2) on obtient donc :

Py =Py % (1 + Aey)/(Ty % Msaq * Cp))Y/O~D

RN
L ~)
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CHAPITRE II LE COMPRESSEUR

- Température du fluide a I’entrée de la roue Ty :

hy —hy = Cp*(Ty — Ty) ;0 Ti=(hy —hy)/Cp+ Ty
Or: hl—hA:(szx—C%)ﬂ:—C%=RA1*Aeu

D’ou : Tl = RAl * Aeu/CP + TA

- densité du fluide a I’entrée de la roue :

p1 =P /(R*Ty)

11.5.3.7.  Paramétreés cinématiques du fluide a ’entrée et a la sortie de la roue. (et

entrée du diffuseur)
Ci=Cr=@1*xU; Cou =y ¥ Up
Cor =1 U | Cy = (Cy + C3)'/?
ap = Arctg(Cz./Cay)

11.5.3.8.  Calcul des paramétrés thermodynamiques a la sortie de la roue :

- pression du fluide a la sortie de la roue : P,
P, = P+ (Tps/T)Y/O™D  Avec: Tog =Ty + (hys —hy)/Cp

Or; Ns12 = ((hps —hy) + C5/2(h, —hy + C5/2)
Donc : hys = Ns12((Aew + CE/2) — C5/2)
D’ou : P, = Py * (1 + (Ns12 * (Aey + C£/2 — C5/2)/(Cp * Ty))Y/ 0D

- température a la sortie de la roue T,

hy —h; =Cp * (T, — Ty) T, =T; + (h, —hy)/Cp

RS
L ~)
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CHAPITRE 11 LE COMPRESSEUR
D’aprés 1’équation de 1’énergie on a :

hy + (C§/2) 4+ Aey=h; + (C5/2)

Donc :
h; —hy =(Cf = C5)/2 + Ay
D’ou:
T, = Ty + (Aeu + (Cf = C3)/2)/Cp

- densité du fluide a la sortie de la roue p5 :

p; =P /(R Ty)

11.5.3.9. Largeur de la roue a la sortie b,:

D’aprés 1’équation de continuité on a :
Am = by * Dy * 1w * Cyp * py ; by = qm/(Dz * T * Cpp * p2)
Or: b, =0.05*D,
Donc: by = ((0.05 * qp,) /(T * Car * p2))*/?
On peut donc déduire les paramétrés qui suivant :

- diamétres extérieur et intérieur de la roue :

D, = b,/0.05
D; = D, % 0.05
- vitesse de rotation (N) :
N=U,/m*D,
AN
X7 &
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CHAPITRE 11 LE COMPRESSEUR
Vitesse périphérique a I’entrée Uy :
U;=0.05*U,
Nombre d’aubes du rotor Zr:
Z.=10*m=D, (3)
- Le pas (écartement des aubes) P :
P=mnx*D{/Z

- Expression de I’angle B : B1 =180 - Arctg (C;/Uq)

- Vitesses relatives a ’entrée et a la sortie de la roue :

W= [T W, =

- Nombres de Mach a I’entrée de la roue :
M; =W, /Jy*R*Ty
M; = W, /{JY * R+ T,

11.5.3.10. Calcul du diffuseur a flasques lisses :

- choix du diamétre et de la largeur a ’entrée :
D; =D, * (1.07 — 1.2) 2 onprend: D; =1.1%D,
b; = b, * (0.8 — 1.0) (3) on prend b; = 0.9 * b,

- choix du coefficient de frottement et calcul de :

On choisi : f=0.04
Ona: tg (az) = (f/ (4*b3)*((D3s — D3)/2)) + tg(ay) (1)
D’ou: az = Arctg((f* (D3 — D;)/(8 * b3)) + tg(az))

Z 28 &
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CHAPITRE II LE COMPRESSEUR

- Calcule la vitesse absolue du fluide Cs :

On suppose que: p; =p, , etona:
C3r = qm/(p3 * D3 xbg xm); (b) et C3. = C3,./tg(a3)
Dol : C33=(C3 + C4)HY/?

- perte d’enthalpie dans le diffuseur Py3:

_ _fx(D3-Dy)«(C5+CH)
P23 = Teubywsin (0 t03)/2) )

- Rendement isentropique du diffuseur ng;s:

Ns23 = ((C% - C:%) — 2% P23)/(C% - C?%)
- Paramétres thermodynamiques du fluide a la sortie du diffuseur :

e pression :

Py =P, % (1 +1gp3 * (C2 —C2)/(2* T, * Cp))r/¥—1

e température :
Tz = T, + (C5 — C5)/ (2% Cp)

e (densité :

p3 = p3/(R=*Ty)

Si p3 calculée est différente de p3 supposée on revient a (b),en prenant comme
deuxiéme valeur de p3 supposée, la valeur de p5 calculée. L’itération s’achéve lorsque p;

supposée converge vers ps calculée.
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CHAPITRE II LE COMPRESSEUR

11.5.3.11. Calcul du diffuseur a ailettes :

- choix de la largeur :

On a admis la largeur du diffuseur a ailettes égale a celle du diffuseur a flasques lisses,

donc :
b4 :b3

- calcul des paramétres thermodynamiques a la sortie du diffuseur a ailettes :

e Pression :
Py = P, % (T, + Ngaq * (CZ — C5)/(2 % Cp))Y~D

e Température réelle :

Ty =T, +(C5 —C§)/(2 % Cp)

e Température isentropique :

Tys =Ms24 * (T4 —T) + T,
- rendement isentropique du compresseur :
Naac = (Tys = Ta) /(T4 — T1)

Si nasc calculé est différent de na4c oOn refait le calcul a partir de (Uy) en prenant comme
valeur supposé de la valeur de may4c calculée. L’itération s’achéve lorsque nasc SUPPOSE

converge vers ma4c calculé.
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CHAPITRE 111 LA CHAMBRE DE COMBUSTION

111.1. But de la chambre de combustion :

Une chambre de combustion doit pouvoir assurer une chambusition compléte du mélange
kerozéne et oxygene contenu dans I’air et permettre une transformation totale de 1’énergie chimique

du mélange e en énergie calorifique, et cela dans toute la gamme de vol.

111.2. Description de la chambre de combustion :

Une chambre de combustion comprend généralement un diffuseur d’entrée dont le rdle est de
ralentir 1’écoulement gazeux, un dispositif d’injection, une chambre de combustion présentant des

orifices et une enveloppe appelée carter. L’air circule dans 1’espace annulaire puis pénétre par les

orifices.
Parmi les chambres de combustions on distingue :

I11.2.1. Chambres annulaires :(voir fig.13)

|\i) (5) EB\TLF’Q ererne
| 7‘_?/'— —_— Inpetany
W - '\: 4F._\\ ~~
_: : b‘}"\ \ Algoew
.:- = '/{1 "’\O \“.
Coarter mtermachaios | RS — .*r\. \8" \ F"\
T I ‘ﬂ: Esveboppe sterne \._\ o ‘\‘ "\
A : \
) e @ IE )
H I B et et e
. (] HIn)
- J )
'
'

'
| '
'
1

' H 4 . L / /
;——-“"\/' —— }_/"“\\‘\' Tube & Dasvome fL/ Q)/"."
; e .‘_- ;;:‘.v(_
AT~ —:y'\—-y/ ‘LJZ‘/
:n..rFig 13 Chambre de combustion anhulaise

] Annular

Ce type de chambres ne comporte qu’une seule enveloppe extérieure et une enveloppe

intérieure, les deux enveloppes se présentent sous forme de deux cylindres concentriques ayant

leurs axes confondus avec celui du réacteur.

Le tube a flammes (anneau) se presente egalement sous la forme de deux tdles cylindriques et

concentriques.
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CHAPITRE 111 LA CHAMBRE DE COMBUSTION

I11.2.2. Chambres tubo-annulaires (mixtes) : (voir fig.14)

O COUPE SUIVANT 53 - Emveleppe extorne

Fig 14 Chambre tubo-annulaire ’

Arrivée du Cloison pare feu

carburant Chambre de
o combustion

Entrée d’air
dans la chambre

Passage de
I'arbre de liaison
Compresseur/turbine

Interconnection
entre les chambres

Dessin réalisé d’aprés un dessin from the jet engine by Rolls-Royce

Ce type de chambres résulte d’un compromi effectué entre les deux types précédents. Cette
chambre est constituée par des tubes a flammes réunis entre eux par des tubes
d’intercommunication enfermés dans deux enveloppes concentriques externe et interne. Ce type de
chambres se distingue de la chambre individuelle car tous les tubes a flammes ont une enveloppe

externe et interne et externe commune.
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CHAPITRE 111

111.3. Tableau comparatif :

LA CHAMBRE DE COMBUSTION

tube de chambres

Avantages Inconvénients

o facilité de mise au point e |ourdes.

o e facilité d’entretient e maitre couple important.
Séparees
e pertes de charge
importante
e | égeres e Difficulté de mise au point
_ e Maitre couple faible e Intervention difficile
Annulaires

® peu de petes de charge

e puissance/volume important
Mist e Facilitée de mise au point ® Plus lourde que I’annulaire

ixte
e Maitre couple faible. e Plus de pertes de charges

Tableau 3 : comparaison entre les différentes chambres de combustion

I11.4. Calcul de la chambre de combustion : (voir fig.15)

Coupe suivant X X’

: Injecteur

Drainage

Enveloppe
externe

Allumeur

Rampe.
N d‘infercommuni-
X cation

Fig.15: schema d'une chambre mixte
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CHAPITRE 111 LA CHAMBRE DE COMBUSTION

Remarque : (2) : représente I’entrée de la chambre.

(3) : représente la sortie de la chambre.

1.4.1. Méthode de calcul :

- détermination du coefficient d’exces d’air :

ARG K)
(K] 1
==
13
o {l
=
e BRI
Lias
uy'.‘iT/
P
- Frgyash
—ri
[ ——— ”‘,.'f 73
e, 15 2‘&,_".’;‘
¥y 1A+ Ena
L L4 - +
=Sig s
R
| = 0 d ;l'f 1881
0 500

<Chaleur masaique c des produits de combuation
du kéroséne et de l'air pur [1]

Richesse mansique OC=(n i et M 100
commast’ Cair
100
Coefficient d'exciéa d'air \ = ~—e——
11,68
e
_:_JQ.{‘Q
— 0%
=SS
:;“_'*‘\,\\\\\ &
SRl & % 48 1
{11
ffll
LR B 4231!
1
;:Hf
— o4t
1;:%}.
]
1,25 1111’ 1 e
o 500 2000

Loefiicient isentropique T pour les produits de

combustion du kérootne ot 1'air pur [I!.

Fig.15a : diagramme coefficient d’exceés d’air
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CHAPITRE II1 LA CHAMBRE DE COMBUSTION

e température a la I’entée : (T,=T4celle de sortie du compresseur) T,=530.3271°k

e température a la sortie : est donnée et est égale : a:

T3=1173°k (elle est aussi celle d’entrée de la turbine)

e Choix de la chaleur spécifique des gaz :
On prend :

CPg (7"1 T3) = CPa

e Calcul du rapport des débits :

l:)ci *Neae — CPg * ()‘* T3) * T3
Cpg * (A% T3) * T3 —Cpg * T

Am/da =

e Calcul de(}) :

A= (Am/qn/(Am/d)r=1
® Richesse massique :
a =/, =1 /m, =1/ * ((qm/qcn)
e détermination de Cpg (A * T3) on utilise le diagramme de la figure (fig.15a)
Avec Cp=F(A, T)

e si la valeur de A supposée est différente de celle A calculs a partir de (q) Jusqu’a ce que la

valeur supposée approche de la valeur calculée.

- Détermination des parametres énergétiques :

e températures total
Tse = T3 + C5/(2 * Cpg)
Avec : Cpg (}\ * T3) = 1/(1 - R/Cpg ()\ * T3))

Y= (Ya+Yg)/2 et Cp =y *(R)/((F- 1)
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CHAPITRE II1 LA CHAMBRE DE COMBUSTION

e Nombre de mach a la sortie :
M3 = C3/(yg(A* T3) * R * T3)1/2

® Pressions statique et totale
Py = Py * (1+ ((yg + 1)/2) * M3)"s/0s™D 1)
Pye = Py (1 + ((vg + 1)/2 * M§)Ye/0e™ )

e Densité des gaz a la sortie
p3 = P3/(R*T3)

e Pertes des pressions dans la chambre de combustion
Paac = (P2r — P3) * 100/Py,
Avec : Py =Py x (1 + ((ya + 1) x MZ)va/0a=D
- Dimensionnement de la chambre da combustion
e Choix a faire
¢ On choisi la vitesse moyenne de combustion
V=50 m/s

On choisi un temps de combustion :
tc =0.1s

Pour obtenir une combustion compléte du combustible, la longueur totale de la trajectoire
serait alors de :

L=V.t
e Section nécessaire pour 1’entrée de 1’air dans la chambre :
D’aprés 1’équation de continuité on peut écrire :

S,.Co = l’l’l/p2 S, = m/ (p2 Cz)
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CHAPITRE II1 LA CHAMBRE DE COMBUSTION

e Epaisseur de la section de passage :

On suppose que le diametre de la chambre de combustion est égal au diameétre extérieur

du compresseur :
Dcac = Dexc
Donc on peut écrire : € = Sy/ (JI. Deye)

111.4.2. Résultats du calcul de la chambre a combustion :

Les donnes :
P, = 4142413.10
M, = 0.2166
T, = 530.3271 °K
T; = 1173 °K
Cp, = 1.004 KJ/Kg °K
€= (Qm/Qc)a=1 = 14.68
P; = 41900 KJ/Kg
C, = C, =100 m/s

1°¢ ., Itteration :

Cpg = Cp, = 1004 J/Kg °K
(Qum/Qc)a = 62.4626

A=(Qm/Q)r/(Qm/Qc)a=1 =4.25

a= 100/(A * 14.68) = 1.603 %
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CHAPITRE II1 LA CHAMBRE DE COMBUSTION

D’aprés me diagramme (fig.15a) : on tire :
Cp(A; Ts) = Cp(1.603;1173) = 1.19 KJ/Kg °K

2°M€ Itteration :

Cpg = 1.19 KJ/Kg °K = 1190 ] /Kg °K
(Qm/Q)) = 46.4259
A= (Qm/Qc)r/(Qm/Qc)r=1 =3.1625
a = 100/(1* 14.68) = 2.154 %
D’aprés me diagramme (fig.15a) : on tire :
Cp(A; Ts) = Cp(1.154;1173) = 1.225 K] /Kg °K

3¢M€ Itteration :

Cpy = 1.255]/Kg °K = 1225 J/Kg °K
(Qm/Q) = 44.2732
A= (Qm/Qc)r/(Qm/Qc)r=1 = 3.0159
a= 100/(A* 14.68) = 2.2587 %
D’aprés me diagramme (fig.15a) : on tire :
Cp(A; T3) = Cp(2.2587;1173) = 1.226 K] /Kg °K

4°™M€ [tteration :

Cpy = 1.256 /Kg °K = 1226 ] /Kg °K
(Qun/Qc)r = 44.2945

A=3.0119 (Converge donc)
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CHAPITRE II1 LA CHAMBRE DE COMBUSTION

onprend A= 3.0119
Cp(A; T3) = 1226 J/Kg °K

Le débit du combustible :

Q. = Q,, = 14.2145 = 7.6143/44.2145 = 0.1722 Kg/s
Q. = 0.1722 Kg/s

Les paramétres énergétiques :

Cp = (GT3) = 1226 ]/Kg °K

S=(;Tz) =1.301 (D’apres le diagramme de la fig.15a)
S=(1.4+1.301)/2 = 1.3505

Cp =S*R/(S—1) = 1.3505 * 288.5/(1.3505 — 1)

Cp = 1111.609 J/Kg °K

La température totale : T; = 1177.498

Nombre de Mach a la sortie: Mz = 0.1479

La pression statique et la pression totale :

P, = 429204.76 P,  ; P;, = 477882.14P, ; P, =501738.48P,
Ladensité:  p; = 1.2683 Kg/m3

Les pertes de pression dans la chambre de combustion :

AP, = 4.75%

La lonqueur totale de la trajectoire :

L:VC*tc:O.Sm L=05m
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CHAPITRE II1 LA CHAMBRE DE COMBUSTION

Section nécessaire pour I’entrée de ’air dans la chambre :

S, = 0.028 m?

Epaisseur de la section de passage :

Dye = Doy =0.3976m  ; &=0.0224m
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Calcul de la turbine



Chapitre IV Calcul de la turbine

IV.1. Introduction :
La turbine est une partie du turboréacteur responsable de la rotation du rotor tout entier. Elle

assure |’entrainement du compresseur en prélevant une partie de 1’énergie des gaz sortant de la
chambre de combustion. Ce processus se traduit par une détente des gaz dans 1’étage de la turbine
transformant ainsi 1’énergie potentielle de la chute d’enthalpie en énergie cinétique et communique

le mouvement de rotation a la partie mobile de la turbine qui entraine a son tour le compresseur.
Suivant le sens de I’écoulement on distingue :

e Les turbines radiales, ou I’écoulement se fait suivant le rayon de la turbine et est
perpendiculaire a son axe.

e Les turbines axiales, I’écoulement y est dirigé parallelement a 1’axe de la turbine.

IV.2. Description de I’étage d’une turbine axiale (voir fig.16)

. = F ‘le )

Aubes mobile

Abesfixes

FIG]16 :Etage d'une turbine axiale I

L’étage d’une turbine axiale se compose d’un certain nombre d’éléments qui
comprennent une couronne de canaux fixes formant le distributeur et une couronne de canaux

mobiles qui représentent la roue.

e Dans le distributeur : Le fluide se détend et sa vitesse absolue augmente. Une partie de

I’énergie potentielle (résultant des chutes d’enthalpie, de la température et de la
pression) est transformée en énergie cinétique. A la sortie du distributeur, la vitesse
absolue est dirigée suivant un angle ay Pa rapport a la vitesse périphérique. Le fluide
sera donc préta communiquer 1’énergie au rotor.

e Dans le rotor : L’énergie du fluide est transformée en énergie mécanique servant a la

rotation da la roue, le fluide se détend et sa vitesse relative augmente. La direction du
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Chapitre IV Calcul de la turbine

fluide est déviée dans les canneaux du rotor provoquant ainsi une différence de pression entre

I’extrados et I’intrados et entrainant le rotor.

IV.3. Types de turbines :

Dans la turbine, le fluide peut se détendre dans 1’aubage fixe ou dan I’aubage mobile ou dans
les deux en méme temps, ce fait appel aux processus d’action et de réaction dans les turbines, on

distingue donc :

IV.3.1. Laturbine a action :

Dans ce genre de turbines le fluide se détend enti¢rement dans I’aubage fixe et 1’énergie

engendrée se transforme dans I’aubage mobile en énergie mécanique du mouvement rotatif.

Le rapport de la chute d’enthalpie dans le rotor a celle produite dans 1’étage entier(ou degré
de réaction) est pratiqguement nul, et la pression a 1’entrée et a la sortie du rotor est pratiquement

la méme.

IVV.3.2. Laturbine a réaction :

Dans ce cas, une partie de la détente se fait dans le rotor et I’autre dans le stator. Le degré de
réaction est définit par le rapport de la chute d’enthalpie dans le rotor a celle produite dans

’étage complet.
Si les chutes dans le stator et rotor sont identique, le degré de réaction serait égal a :

o= AH (rotor) / AH (étage) =1/2

IV.4. Calcul de la turbine:
IV.4.1. Designations:

v' 0 : Entrée de la turbine
v" 1 : Sortie de distributeur
v' 2: Sortie de la turbine

etage de tarbine axiale
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Chapitre IV Calcul de la turbine

IV.4.2. Paramétres d’entrée du distributeur :
Po = P53 = 429204.79 Mpa.
To=Ts=1173°K.
Om =7.6143 kg/s.
Co = C3 =100 m/s.

Omt=Qmct+Jc.

IV.4.3. Méthode de calcul :
e Choix a faire :
- Degré de réaction(o) : Définit comme étant le rapport de la différence d’enthalpie dans le
distributeur a celle dans 1’étage tout entier, on prent ¢ =0.3.
- Coefficients d’obstruction :
e K;=(0.92-0.96),onprend K; =094 [4—1]
e K,=(0.88-0.96),onprend K, =0.90 [4— 2]

e Coefficient d’écoulement :
®=1/C;.U=(0.6-1),onprend ®=0.8 [4— 3]

e Le rendement énergétique :

Ne =(0.84-0.92); onprend n.=0.88 [4 —4]

e L’angle de vitesse absolue :

1= (20— 24) ; on prend 0;=20° [4 — 5]

e Lerapport:

topt =pas entre les aubes/corde de 1I’aube

topt=t/b=(0.74 —0.76); on prend top =0.75 [4 — 6]
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Chapitre IV Calcul de la turbine

o Coefficient de frottement :
Cr=(2.102-1,1.10%); on prend C;=0.0006 [4 — 7]
e Parametres de la fumée :
On fait un choix pour un coefficient A = 3.
On calcul Cp dans la plage de température (1200 °K — 1000 °K).
D’aprés le diagramme(fig.15a chap3) on evalu les valeurs de Cp et ¥ on trouve :
Cp(3,1200) =1.23
Cp(3,1000) =1.19
Dot Cpmoy=1.21 KJ/KG °K
v (3, 1000) =1.31
v (3, 1200) =1.34
D’ou y =1.325 KJ/KG °K.
On peut donc calculer la valeur moyenne de R :
R=Cp.((¥—1)/¥) ; AN : R =297 KJ/KG °K

IVV.4.4. Parameétres de sortie du distributeur :

e Vitesse absolue a la sortie : D’aprés le diagramme (H-S) de la figure -2- , on peut

écrire :
ne=(C12 12)/(( Co? 12)+ho — hys).
ho — h1s =( ho — hag).(1-6)
ho —has =Cp To(1- (7™ ¥)).(1-0)

d’ou  Ci=(Me.2(ho — hy)+C?)¥2 ool (4-8)
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Chapitre IV Calcul de la turbine

e Température statique a la sortie :
ho=hyt cad que ho + Co? /2= hy+ C,%/2 .
ho -hi=(Ci?-C?) /2

d’ou T1=To- (C12 - COZ)IZ*(_IP)

e Nombre de mach a la sortie :
M;=C4/(yR.T1)"2.

e Température isentropique a la sortie :
T1s=To- C1%/(2. M. Cp)+ Co/ (2.Cp).

e Pression statique :

P1=Po. ( Tys /To) 77177

e Densité des gaz a la sortie du distributeur :  p;=P1/ R.T1.

e Chute d’enthalpie isentropique dans 1’etage :
Hi — hae= (ho — his)/(1-6) = Cp.( To-T1s)/( 1-0).

e Perte d’enthalpie po; dans le distributeur:
Po1= C1/2 - C1%2 avec Ci=ne'?. Cys

d’ou po1= Ci%2 Ne - C/2
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Chapitre IV

Calcul de la turbine

ry
H
(Kji/Kg) ot 1t ——
Cco-
2 "
A 5
L 2|3
Po : o4
' <
' =
' —
- <
' =
' 0]
' =
1 -
1s ' =t
P ]
' Dt 24
Py
25
Pz /25
- -
S (Kj/Kg)
Fig 18 Cycle thermodynamigue du fluide dans |a turbine

IV.4.5. Triangles de vitesses a la sortie du distributeur :

C1u

C1a

Fig.19:Triangle de vitesses a |la sortie du distributeur
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Chapitre IV Calcul de la turbine

Cia=0Cy. Sin ((11) ; Cw=C;q .Cos ((11).

e Vitesse de rotation :

Uu=_C,.®@

e Diametre moyen de I’étage de la turbine :

D: =U/n.N.

e Angle de vitess relative 1

tg(B1) = C1a/( Cau-U) ; Ba= Arctg(Cra/( Cry-U)).
e Hauteur des aubes L1:

Omt= . Dt.K1.C1.L;. Sin(ay).ps1 -

d’ou L= qmt/TIZ. D:.K1.Cy. Sin((xl).pl

IvV.5. Calcul de la roue :

IV.5.1. Parametres cinématiques de la roue : (voir fig. 19)

C2

Cfu U ”

fig.19a : triangle de vitesse de la roue
e A l’entrée : du triangle de vitesses fig. 3 on déduit.

Vitesse relative : W= (C,*> +U%-2.U. C; Cos (o))
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e Chute isentropique d’enthalpie dans la roue :
hi-hzs = ¢ Ta(1-(p2/p)" ™)

e A lasortie de laroue :(fig 4)
Wau=(W,2 ~C1,2)Y2,
C2a=Ci1a ; Cou = U-wyy,

e Vitesse absolue :

C2 :( C2u2 + C2a2)1/2

e Angles de vitesses absolue ayet relative 3 :
tg(o)= C1a/ Coy ; ap = arctg(Cia / Coy).
t9(B2)= C1a/ Way ; B2 = arctg(Cura / Way).

e Vitesse relative isentropique :

On calcule le coefficient de ralentissement suivant la relation suivante :
— _ 2 2 . — 172 . — —_
W=n"e1=Wo/ Was™ 5 Was= Wo/( ' e12)” 5 M e12= Me12 =0.88.

e Hauteur des aubes :

D’aprés 1’équation de continuité on peut écrire:
Omt= T. Dt.Kz.Cza.Lz. p2 d’ou L2 = th/ . Dt-KZ-CZa-pZ

IV.5.2. Parameétres thermodynamiques a la sortie de la roue :

e Perte d’enthalpie dans le rotor :

P15= ha-ho=( Was’- Wo2)/2.
P1o=( Wo%/ 21" e12)).(1- 0" en2).

e Temperature statique (T,) :

To= T1-( W22- W12)/2. Cpmoy
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Chapitre IV Calcul de la turbine

e Temperature théorique (T»s) :

Tos= T1-(Wo"/ (20e12)- W1/2)/ Cpmoy

e Densité du fluide :

e Nombre de mach :

Mz =Wa/(y. Rinoy. T2) Y2

- Rendement périphérique de la turbine () :

e [’énergie massigue communiguée au rotor :

calculée a partir des triangles de vitesses. Cela donne :
h1y =U.(Cy- Cou).

e [’énergie massiqgue calculée a partir du bilan de pertes :

hau= ho- hag — (Po1 + P12 +C,7/2)

hau=Cp. To.(1-(P2/Pg) "™ M) Pyy + Pyy +Co%2).
D’ou My = hu/(ho - hastCo?/2).

Mo = hua/(( Cp.To.(1-(P2/Pg) "™V H1MYY +C?/2).

e Puissance périphérique de la turbine :

Py = hu. Qmt
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IVV.5.3. Parameétres aérodynamiques (fig.20) :

FIG 20 . SCHEMA D'UN ETAGE DE TURBINE AXIALE

e Détermination du Pas entre les aubes :

On désigne par : b=corde de I’aube ;

et par t = le pas

Le pas relatif optimum est donné par : top: =t/b.

Avec le choix : topt =0.75 et b=45 mm.

D’0ul : t =ty .b

e Nombre d’aubes du rotor (roue) :

Zp=Zgr =(nd)/t ; [D: Distributeur ; R : Rotor].

IV.5.4. Pertes par frottements du disque tournant (Ps) :

pfl = f(pm 1Uex ] rIEX ] Cf)

Cs : coefficient de frottement (connu).
pm . densité moyenne ; pm =2.( p1 .p2 )/(p1 tp2)
lex . rayon exterieur du disque. (fig..20)

o= [+L/2 =D/2+ L,/2 = (D+ Ly)/2
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Chapitre IV Calcul de la turbine

- U :Vitesse périphérique du disque.
Uex = 2.7. Iex .N.
Pri=ppr(puissance totale perdue)/gmt
Ppr : puissance totale perdue.
AVEC : Ppr=4. pm . Uex . Tex > Cs..

D’Ol‘l . pf|:4. pm . Uexs. rex 2. Cf/ qmt

IV.5.5. Perte par le jeu au dessus des aubes mobiles (voir fig.21)
—
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FIG 21
GRAPHE DONNANT © EN FONCTION

DE % [ ]

- jeu

b :longueur de la corde de laube

Le but de la prévision du jeu 6 est de limiter les fuites entre les piéces mobiles et les piéces

fixes du turboréacteur.
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Chapitre IV Calcul de la turbine

La valeur du jeu & doit assurer le fonctionnement du rotor avec son Corps. Le jeu n d est

donné par la formule suivante :
& =E + F.Dey [1]
E=0.00025
F=0.00085 (pour les turbines a matériaux ferritiques).
F=0.00130 (pour les turbines a matériaux austénitiques).
La turbine en étude est considérée construite avec des matériaux ferritiques.
D’ou: 6=0.00025 + 0.00085D¢x
On définit le coefficient de perte d’enthalpie par :
Q = Pyite /(C2212).
La valeur de Q sera prise graphiquement de la courbe représentative de la fonction :
0= Q.L,/b ;et 6=f(5/b). (Voir fig.21)
o ndéduit Qet on calcule Prite (Pruite =Q . C2a2/2 ;)
Puissance perdue :
Por=Pr. Qe
Energie interne échangée :
hj=hu -} pertes = hu-(P;+Py)
Puissance interne de la turbine :
P..=hi. q¢

Rendement interne

n, ~energie interne échangée/chutte d’enthalpie isentropique dans I’etage

n,.=hi/(hy — hyy)
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Chapitre V TUYERE

V.1. Introduction:

La tuyére est I’organe placé a la sortie du turboréacteur, servant a 1’accélération de
I’écoulement des gaz provenant de la turbine, transformant ainsi I’énergie des gaz (fonction

de la pression et de la température)en énergie cinétique utile a la propulsion.

Photo dane tusere

Selon la conception et le régime de 1’écoulement on distingue :

V.1.1. Latuyére convergente :

o
Eclatement
oo W du jet
- et
LLLTETT
(TRTRTY 3
.
.-
T
o
Vitesze
d'ejection A
Vitesse Croissante Vitesse Croissante J’
Vitesse
Frassion ] d'éjection
ambiante —_____""'\.___. i
Pression Décroissante Pression Decroissante 1

r o - Pression
- . ambiante
Cas d'une tuyere convergente avec Cas d'une tuyere convergente avec
jet subsonigue

jet supersonigue




Chapitre V TUYERE

On utilise ce genre de tuyére lorsque le régime de 1’écoulement est subsonique (M<1) le
long de la conduite. La diminution progressive de la section engendre une augmentation de la

vitesse qui atteint sa valeur maximale a la sortie.

V.1.2. La tuyére Convergente Divergente

— llllllllllllllllhl
. T I IERRRRTTTR RN ™
—_ {:"D] 'de'la \I:__ - . IITTITTRTITRRR TN =
’[L.I'_u"éFE — IIITITTRTITRRR TN 2
S
. I o — IITTITTRTITRRR TN 2
__——___________—___ IELRREEETRTTTRLTY =
e e llllllllllllllllr
A Vitesse Croissante R'fvuesse R
d'é&jection
——
Pression Decroissante Pression
ambiante
—N E—
T
-

Cas d'une tuyére convergente-divergente pour jet supersonigue

Ce genre de tuyére est utilisé pour un écoulement supersonique des gaz (M>1). Selon
la forme et la symétrie des tuyéres on distingue :

Tuyére a section d’entrée et de sortie égales (fig.22)

Tuyere totalement symétrique (fig.23)

Tuyere dissymétrique. (fig.24)



Chapitre V TUYERE

Fig.22: Tuyere a section dentree
et de sortie egales

Fig.23: Tuyer totalement symetrique

Fig.24: Tuyere asymetrique

V.2. Discutions de la forme des tuyeres :

La nature d’une tuyere est régie par 1’équation traduisant la variation de la section en
fonction de la pression et de la vitesse de 1I’écoulement, qui s’écrit :
dA/A =vdp (1/c2 -1/a2)
Avec : a2 =-v2. (dp/dv) s.

- A:section de la tuyeére.
- v : volume spécifique des gaz.
- p : pression des gaz.

- ¢ : vitesse du fluide.
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Chapitre V TUYERE

V.2.1. Discutions :

- pour un écoulement accéléré :

La pression diminue, cad : dp<0

- Ecoulement subsonique :
C<a;cad: 1/c2 -1/a2 >0 ; donc : vdp (1/c2 -1/a2) <0 = dA/A<0

Donc la conduite doit converger

- Ecoulement supersonique :
C>a;cad: 1/c2-1/a2 <0 ; donc : vdp (1/c2 -1/a2)>0 = dA/A>0

Donc la conduite doit diverger.

- pour un écoulement décéléré :

La pression augmente = dp >0.

- Ecoulement subsonique :
C<a;cad: 1/c2 -1/a2 >0 ; donc : vdp (1/c2 -1/a2)>0 = dA/A>0
Donc la conduite doit diverger.

- Ecoulement supersonique :
C>a;cad: 1/c2-1/a2 <0 ; donc : vdp (1/c2 -1/a2) <0 =» dA/A<O0 cad la section diminue.
Donc la conduite doit converger.
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Chapitre V

V3. CALCUL DE LATUYERE

V.3.1 Cycle thermodynamique (h-s) (fig.25):

E )

H

(Ki/Ke)

S (Ki/Kg)

Fig,25'Cvcle thermodynamigue de 13 tuyére.

V.3.2. Parameétres d’entrée de la tuyére :
Pression statique : P2 =214602.4 Pa
Température statique : T2 =1013,8100 °K.
p2=0.717 kg/m3
M2=0.6378.

C2=181,1232 m/s

Le rendement est pris égal a : n'T=0.96

V.3.3. Parametres génératrices :

P2t=P2 (1+ ((ymoy-1)/2). M22) y/ (y-1).
T2t=T2 (1+ ((y-1)/2). M22).

i,
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Chapitre V TUYERE

Remargue : pour la tuyere on choisit Cpp,,, et ymoy entre les temperatures 1050 et
850 °K, d’apres le diagramme (fig. 5) On a relevé les valeurs suivantes :
Cpmoy =1.155 KJ/Kg°K ;  ymoy=1.333 ;  R=288.5 KJ/Kg°K.

V.3.4. Parameétres de sortie de la tuyeére :

Hypothése : A un régime élevé la vitesse du jet approche celle du son et puisqu’ elle
dépend de la sortie de la buse, elle devient presque constante.
C3=(y.R.T3)1/2.

o latempérature théorigue a la sortie (température critique) :
T2t/T3s=(1+(( y-1)/2). M32).
M3=Mc=1.
D’ou:
T2t/T3s= T2t/Tes=( y-1)/2 .
T3s=Tecs=(2/( y-1) ). T2t .

e |atemperature réelle a la sortie :
NT=(T2t-T3)/( T2t-T3s).
T3=T2t - nT(T2t — T3s).

e lapression a la sortie :
P3=P3t (T3s*T4t) ymoy/ ymoy-1

e le volume massique :
p3=P3 /(R.T3)

e lavitesse a la sortie :
C3=v.R.T3

e lasection de dortie de la tuyere :
gme= . p3. C3.A3.
D’ou:
A3= Qmi/ m. p3. C3
e diametre a la sortie :
A3 =n.D32/4 = D3=(4.A3/m)1/2
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Chapitre VI Etude Paramétrique

VI.1. Etude Paramétrique :
0

VO

fig. 26 : les diffrérents plans du turboréacteur

- Influence de la température de sortie de la chambre de combustion sur

le travail et le rendement d’un turboréacteur au décollage

Données :

Soit un turboréacteur d’avion

e Exposant isentropique (y = C,/Cy) de I'air y=1.4

e Constante de l'air R =287 J/Kg°K

e Exposant isentropique (y = C,/Cy) des gaz de combustion y=1.4
e Constante des gaz de combustion R =287 J/Kg°K

e Température totale absolue a la sortie de la chambre de combustion Tg3=1200 °C

e Rapport de pression au compresseur Eﬁ =20

cl
e Rendement du compresseur n. =0.80
e Rendement de la turbine nr =0.96
¢ Rendement du diffuseur atmosphériques Nair =0.96
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Chapitre VI

e Température

e Pression

e Vitesse de I'air a I'entrée

Etude Paramétrique

Tam = 20°C
Patm= 1 bar
Vo=0m/s

a:Tcs=800°C b : Te;=1200 °C

Ta (°C) 20 20

T (°C) 408.6 808.6

Vi (m/s) 572.5 901.4

Ts (°C) 267 457.4

as (m/s) 454 528

My, 1.26 1.71

ex (KJ/Kg) 452.697 452.697

ey (KJ/Kg) 163.86 406.274
N 0.332 0.425

Tableau 4 : influence de la température de sortie de la chambre de combustion sur le travail et le

rendement d’un turboréacteur au décollage

- Influence de la vitesse de vol sur le travail et le rendement d’un

turboréacteur

Données :

Soit un turboréacteur d’avion

e Exposantisentropique (y = C,/Cy)

e Constante de I'air

e Exposant isentropique (y = C,/Cy) des gaz de combustion

e Constante des gaz de combustion

y=14

R =287 J/Kg°K

Yy=14

R = 287 J/Kg°K

e Température totale absolue a la sortie de la chambre de combustion T3=1200 °C

e Rapport de pression au compresseur

Pc1
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Chapitre VI Etude Paramétrique
e Rendement du compresseur n. =0.80
e Rendement de la turbine nr =0.96
e Rendement du diffuseur atmosphériques Mgy = 0.96
e Température Tatm = 20°C
e Pression Patm=1 bar
a:V,=0,00 b:V,=100 c:V,=200 d:V,=300
V; (m/s) 901.4 905.6 915.7 925.7
ey 406.274 410.030 419.229 428.503
Nth 0.425 0.434 0.463 0.509

Tableau 5 : influence de la vitesse de vol sur le travail et le rendement d’un turboréacteur

100 50 22012 86 4

: 3d 3¢'3b.3a / /

1600

1200

4 p=0.2bar

200 0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600

s [J/kg]
Fig.27 : Cycle thermodynamique pour différentes V,
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Chapitre VI Etude Paramétrique

435
430 /.
425
S 420
K
= 415
>
©
E 410 ./I/
405
400
395
0,00 100 200 300
Vitesse de vol (VO) m/s
fig.28: influence de la Vitesse de vol sur le Travail

e Analyse et interprétation : Le travail du turboréacteur est d’autant plus fourni que

la vitesse Vp est grande la pente est plus accentuée au de la vitesse 300 m/s.
Données:

Soit un turboréacteur d’avion

e Exposant isentropique (y = C,/Cy) y=14

e Constante de l'air R =287 J/Kg°K

e Exposantisotrope (y = C,/Cy) des gaz de combustion y=1.4
e Constante des gaz de combustion R =287 J/Kg°K

e Température totale absolue a la sortie de la chambre de combustion Tc3=1200 °C

e Rapport de pression au compresseur gﬁ =20
cl

e Rendement du compresseur n. =0.80

e Rendement de la turbine nr =0.96

e Rendement du diffuseur atmosphériques ngir = 0.96

o Vitesse de I'air a I'entrée Vo =240 m/s
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Etude Paramétrique

0,52

0,5

0,48

yd

pd

0,46

0,44

/

Rendement (nth)

./l’

0,42

0,4

0,38

0,00

fig.29: influence de VO sur le rendement

100 200

Vitesse de vol (VO) m/s

300

Analyse et interprétation : On voit que la vitesse de peut influant d’une fagon tres

apparente sur le rendement (proportionnelle) ce que méne a maitrisé les

parameétres qui influant sur Vg

930
925
920
915
910
905
900

Vitess de sortie (V1)

895
890
885

~

0,00

fig.30: influence de VO sur V1

100 200
Vitesse de vol (VO) m/s

300

Analyse et interprétation : La vitesse d’éjection croit avec Vg sursoit au débit d’une

certain valeur (>300 m/s) ce qui peur influer sur 'amélioration de la poussée.
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Chapitre VI Etude Paramétrique

Altitude(m) Poussée (daN)
5000 300
7500 425
9500 530
10200 720

20500 720
20700 675
30000 350

Tableau 6 : influence de I'altitude de vol sur la poussée d’un turboréacteur

800
700 ~

\\
600
s \

w | \
300 / :

200
100
0 T T T T T T 1

O & & O O © ;
S O X O (& O Altitude(m
R IR U QR (m)

Fig.31 : influence de I'altitude sur la poussé

e Analyse et interprétation : L'augmentation de I'altitude a pour effet d’accroitre

la poussée (et de diminuer par conséquent la consommation) de I'engin, ce
comportement n’est pas toujours vrai, a cause du changement des propriétés
de I'atmosphere (température plus exactement) et ou la consommation

devient une fonction croissante de I’altitude.



Chapitre VI Etude Paramétrique

Influence des conditions atmosphériques sur le travail et le rendement

d’un turboréacteur

Données :

Soit un turboréacteur d’avion

Exposant isentropique (y = C,/Cy) y=14

Constante de l'air R =287 J/Kg°K

Exposant isentropique (y = C,/Cy) des gaz de combustion y=1.4
Constante des gaz de combustion R =287 J/Kg°K

Température totale absolue a la sortie de la chambre de combustion Tc3= 1200 °C

Rapport de pression au compresseur iﬁ =20
cl

Rendement du compresseur n. =0.80

Rendement de la turbine nr =0.96

Rendement du diffuseur atmosphériques 14 = 0.96

e Température Tatm = 20°C
e \Vitesse de I'air a I'entrée Vo=240m/s
a:sol b : 10000

Ta (°C) 48.7 -21.3
T (°C) 707.3 808.6
Vi (m/s) 920.1 1053.5
Ts (°C) 404.4 384.1
ex (KI/Kg) 496.995 388.842
ev (KI/Kg) 423.293 554.945
Nth 0.479 0.522

Tableau 7 : Influence des conditions atmosphériques sur le travail et le rendement d’un

turboréacteur
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Chapitre VI Etude Paramétrique

1600 100 50 2?201/6l2 8’6 4
s’ /10000 m /3
_ > oot 2. o |
" 1200 ?/;é 95 )S/?‘ e&
kJ g 4 1
[@] 1000 bl ,/ Z..1.47]
/e{: - ..é.;l.'.
p=0.2bar
AP
H "‘
Pt O

s [J/kg]
Fig.32 : Conditions au sol et a 10000 m d’altitude



Conclusion Générale

Dans notre étude on a vu I’importance de I’insertion de la technologie de 1’information
et de la communication dans I’enseignement, ce qui nous a mené a traiter le sujet sur le
turboréacteur en utilisant la programmation par le langage fortran ainsi que le langage matlab

ce qui nous a permis de varier voir diversifier notre étude paramétrique.

L’importance de cette derniére, réside dans le fait qu’elle permet aux concepteurs dans
le domaine de I’aéronautique d’optimiser le rendement général de leur conception et laisse un

impact sur la securité de la construction aéronautique et méme sur I’environnement.

En effet, on a pu développer quatre programmes de calcul énergétique traitant
respectivement la compression, la combustion, la détente dans la turbine ainsi que la détente

dans la tuyeére.

On a pu montrer que la poussée du turboréacteur est influencée par les conditions

d’entrée (pression, température et débit) ainsi que les conditions (Altitude, vitesse de vol).

Cependant notre étude a besoin d’étre enrichi par I’amélioration de 1’étude des

performances du turboréacteur en se basant sur une méthode de programmation plus détaillée.

La prise en compte d’une conception double flux s’avere indispensable du point de

vue technologique.
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