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Wright avaient effectué une
tournée de démonstration.
Il 'y avait en France beau-
coup d’enthousiasme pour

La spectaculaire
croissance du trafic
aérien

—
[}
O
c
[}
(&)
[=
(7]
=
(1)
©
2
‘o
(2]

ILy a environ cent ans, le 25
juillet 1909, Louis Blériot
traversait la Manche - une
grande premiére de l'aviation
(Figure 1). La relation entre
les Etats-Unis et la France
était a cette époque trés
intense dans le domaine de
l'aéronautique. Les freres

la conquéte de l'air, beau-
coup d'ingéniosité et de pas-
sion. En quelques années,
la France s’était hissée au
premier rang des pionniers
de laviation. Le succés de
Blériot était d(, d’aprés Fred
Culick, au fait que la France
possédait a cette époque
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Louis Blériot (1872-1936] [A)
et son Blériot XI [B).

Source :
(B) Licence CC-BY-SA-3.0, Kogo.

Moteur Anzani trois cylindres
de 25 ch, choisi par Blériot pour
sa traversée de la Manche.
Photo : Xavier Cotton.
Musée Régional de lAir-Aéroport
d’Angers.

les meilleurs moteurs au
monde', des moteurs qui
avaient une puissance volu-
mique deux fois supérieure
a celles des moteurs de la
méme période. Blériot avait
pu choisir un moteur suf-
fisamment fiable pour Llui
permettre de réaliser les
trente-trois minutes de vol
au-dessus de la Manche
(Figure 2), gagnant ainsi le
prix du Daily Mail et entrant
dans l'histoire comme le
premier a avoir traversé la
Manche en avion.

En seulement une centaine
d'années, l'aéronautique a
progressé d'une facon re-
marquable. Les avions sont
devenus un moyen de trans-
port de masse. Le nombre
de passagers x le nombre
de kilometres transportés
(PKT) atteint au niveau mon-
dial le chiffre considérable
de quatre mille milliards par
an. Le trafic annuel pourrait
étre multiplié par un fac-
teur quatre entre 2000 et
2050. C’est tout au moins la
tendance que l'on juge au-
jourd’hui probable (Figure 3).
Il ne sera évidemment pas
possible de multiplier le

1. F.E.C. Culick, Aeronautics,
1898-1909 : The French-American
Connection, American Society for
the History of Technology meeting,
1987.

trafic en augmentant les
nuisances (bruit, pollution,
émissions de gaz a effet de
serre). Cela exige un effort de
recherche et développement
considérable pour définir des
technologies toujours plus
performantes, plus efficaces
et moins polluantes, de nou-
velles configurations, des
matériaux nouveaux et des
architectures optimisées.

Les principes
techniques
de la propulsion

Il est utile de comprendre les
grands principes de la pro-
pulsion, en commencant par
un peu de mécanique, avant
d'aborder la combustion,
qui fait intervenir la chimie
et qui est directement impli-
quée dans le processus de
conversion de l'énergie dans
les moteurs. Pour que l'avion
vole, il faut compenser son
poids par une force que l'on
appelle portance? ou susten-
tation, force aérodynamique
qui évolue comme la vitesse
au carré et qui est donc nulle
si l'avion a une vitesse nulle.

2. La portance aérodynamique est
la composante de la force subie
par un corps en mouvement dans
un fluide qui s’exerce perpendicu-
lairement a la direction du mou-
vement.


http://fr.wikipedia.org/wiki/Force_(physique)
http://fr.wikipedia.org/wiki/Fluide_(mati%C3%A8re)
http://fr.wikipedia.org/wiki/Perpendiculaire
http://fr.wikipedia.org/wiki/Perpendiculaire
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Mais l'avancement de l'avion
dans l'atmospheére crée une
résistance a l'avancement,
une force qu'on appelle la trai-
née® (Figure 4), qu'il faut com-
penser par la poussée fournie
par les moteurs. On cherche
évidemment a augmenter la
portance en réduisant la trai-
née, c'est-a-dire a améliorer
le rendement aérodynamique
du véhicule, la finesse aéro-
dynamique définie comme le
rapport L/D.

A la base de tout mouvement,
ily a la loi de Newton, qui
pose que le taux de variation
de la quantité de mouvement
d'un systeme est équivalent
a une force selon l'égalité :

F:%[mv], oum est lamasse

du systéme et v sa vitesse.
L'avion avancant a une vitesse
v,, les moteurs absorbent de
lair dont la vitesse est v, et le
débitentrantestappelé m . Le

3. La trainée et la portance aéro-
dynamique des avions sont étu-
diées notamment par Gustave
Eiffel qui, a partir de ses 70 ans,
développe des recherches re-
marquables en aérodynamique
expérimentale. Pour ses travaux
sur la résistance a l'avancement
des avions et sur leur portance,
Eiffel recoit la seconde médaille
Langley, une distinction améri-
caine prestigieuse.

débit sortant sera le méme*

puisqu’iln’y a pas d'accumula-
tion. Cependant, les gaz éjec-
tésacquierent une vitesse su-
périeure, v, au cours de leur
passage dans le moteur. En
appliquant la loi de Newton,
on voit donc que la poussée
résultant de cette variation
de quantité de mouvement
est égale au produit du débit
masse mpar la différence de
vitesse (v, - v J. Pour obtenir
une poussée donnée, on peut
soit augmenter la différence
de vitesse, soit augmenter
le débit masse entrant dans
le moteur. Pour les moteurs

4. En toute rigueur, le débit masse
de gaz en sortie du moteur est un
peu supérieur au débit entrant. Le
supplément correspond au débit
masse de kérosene injecté dans la
chambre de combustion. Comme
le kéroséne est trés énergétique,
on en brile une quantité relative-
ment faible, quelques pourcents du
débit d'air, ce qui fait que l'on peut
considérer que le débit sortant est
égal au débit entrant.

Nombre de passagers transportés
par kilométre et par an (trafic
mondial).
Source : d’apres G. Ville
(cours a U'ECP 2009).

Forces s'exercant sur un avion.
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qui équipent les avions sub-
soniques actuels, c’est cette
derniére solution qui est choi-
sie. Elle permet d'augmenter
le rendement de propulsion et
de réduire la consommation
spécifique. Comme la vitesse
d’éjection est réduite, le bruit
rayonné est aussi diminué (le
bruit associé au mélange du
jet turbulent évolue comme
la vitesse a la puissance 8, et
le gain sur cette composante
du bruit peut étre substantiel).

Pour réduire la différence de
vitesse entre la sortie et l'en-
trée d'air du moteur tout en
maintenant un certain niveau
de poussée, il fallait changer
U'architecture générale. Dans
les moteurs a simple flux des
débuts de l'aviation a réac-
tion, le débit entrant passe
en totalité dans le cceur du
moteur et ce débit est éjecté a
une vitesse relativement éle-
vée. Pour obtenir un flux sor-
tant a basse vitesse, il fallait

Fonctionnement moteurs simple/

double flux. adopter une nouvelle confi-
) Voilure Eléments de propulsion
Moteur simple flux
Tho Vo == . WO
T~ mo (Ue - 'UO)
Moteur double flux Voilure

?’i’LO 00|:>
R

Soufflante

T ~ mc(ve — vo) + 1hr(vF — o)
Taux de dilution & = mp/mc

guration a double flux dans
laquelle une partie du débit
masse d’air entrant ne passe
plus dans le coeur du moteur
mais est simplement com-
primé par une soufflante®,
c'est-a-dire essentiellement
une hélice carénée. Ce flux
secondaire est éjecté a une
vitesse légérement supé-
rieure a la vitesse d'entrée
(Figure 5). La soufflante est
elle-méme entrainée par la
turbine située dans le coeur
chaud du moteur.

Dans les moteurs a double
flux actuels, la partie princi-
pale de la poussée est obte-
nue par ce débit détourné.
L'énergie dégagée dans le flux
primaire est essentiellement
destinée a faire tourner cette
soufflante.

Aux caractéristiques qui
viennent d'étre introduites, a
savoir la poussée qui va com-
penser la trainée et le débit
masse de kérosene par unité
de temps, on peut déja ajouter
les deux rapports suivants :

- la consommation spécifique,
c’est-a-dire le rapport des
deux quantités précédentes ;

- le taux de dilution, c’est-a-
dire le rapport du débit masse
qui passe par la soufflante au
débit masse qui passe dans le
cceur du moteur.

On a déja indiqué qu’il était
intéressant d'augmenter le
taux de dilution.

5. Une soufflante est un élément
constitutif d'un turboréacteur a
double flux. Elle est constituée
d'un rotor muni d'aubes. Située
en amont du compresseur, elle est
entrainée par la turbine et brasse
l'air ambiant pour le comprimer.
L'éjection du débit brassé par la
soufflante au travers d’une tuyere
crée la poussée.


http://fr.wikipedia.org/wiki/Turbor%C3%A9acteur#Simple_et_double_flux
http://fr.wikipedia.org/wiki/Turbor%C3%A9acteur#Simple_et_double_flux
http://fr.wikipedia.org/wiki/Aube_(m%C3%A9canique)
http://fr.wikipedia.org/wiki/Compresseur
http://fr.wikipedia.org/wiki/Turbine
http://fr.wikipedia.org/wiki/Pouss%C3%A9e

...et les réalisations
de moteurs

Dans les premiers turboréac-
teurs et dans les moteurs des
avions militaires, les taux de
dilution sont faibles. C'est le
cas par exemple du moteur
M88 (Figure é) du Rafale
(Figure 7). On trouve successi-
vement un étage de soufflante,
un compresseur basse pres-
sion, un compresseur haute
pression, le foyer annulaire ou

"énergie est dégagée par la
combustion, la turbine haute
pression puis basse pression.
Deux arbres concentriques
relient les étages de com-
pression et les étages de tur-
bine. Les gaz passent ensuite
dans un foyer de réchauffe.
L'injection de kérosene dans
cet élément permet d'aug-
menter la poussée mais au
prix d'une consommation plus
élevée. L'éjection s'effectue
par une tuyere a géométrie

Moteur M88 du Rafale.
Source : www.snecma.com.

Le Rafale équipé de deux moteurs
M88 Snecma.
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Compresseur —___!
—_—
Entrée
dair

Schéma du turboréacteur dans

le brevet original de Frank Whittle
(1932). On trouve dans ce brevet
les cing éléments principaux

des turboréacteurs : l'entrée dair,
le compresseur, le foyer, la turbine
et la tuyére d'éjection.

Un MD80 d’American Airlines.
Licence CC-BY-3.0, Braves fan.

variable dont la section est
ajustée en fonction des condi-
tions de pression et tempéra-
ture des gaz.

On retrouve tous les compo-
sants décrits plus haut dans le
brevetinitial déposé par Frank
Whittle en 1932 (Figure 8) : une
entrée d'air, un compresseur,
le foyer, la turbine et la tuyére
d'éjection. Le compresseur
et la turbine sont dans ce cas
centrifuges et le foyer est
replié. Le premier avion a
réaction construit sur la base
des brevets de Whittle vole
en 1941.

On voit apparaitre vers la fin
des années 60 des moteurs
a taux de dilution modéré, de
l'ordre de 1,8 pour le JT8D de
Pratt et Whitney qui équipait
une bonne partie des la flotte
aérienne et notamment les
B727 et MD8O0 (Figure 9).

Les moteurs a grand taux
de dilution apparaissent sur
le B747. A la méme période,
c'est-a-dire au début des an-
nées 70, Airbus lance ['A300
(Figure 10) et fait le choix de
moteurs a grand taux de dilu-
tion. Cet avion gros porteur a
deux couloirs et deux moteurs
a grand taux de dilution sur-
classe les autres avions dans
sa catégorie sans toutefois
remporter le succés commer-
cial qu'il mérite.

Le succes vient avec la sé-
rie des A320, construite
autour de moteurs a grand
taux de dilution (de lordre
de cing) comme le moteur
CFM 56 (Figure 11) produit par
Snecma et General Electric.
Le flux primaire est indiqué
enrouge et le flux secondaire
apparaiten bleu (Figure 11C).
Plus de vingt mille moteurs
de cette série ont été pro-
duits.




LAirbus A300.

Taux de dilution
a = T.RF/T-TLC

Taux de compression T

annulaire

Température
d'entrée turbine (TET)

Sur les A380 (Figure 12), le
plus gros porteur actuel, les
moteurs sont particuliere-
ment imposants avec un dia-
meétre d’'entrée d'air égal a
trois metres (le diamétre du

moteurs est égal au diameétre
du fuselage d'un A320]. Le
taux de dilution atteint une
valeur de neuf, le flux secon-
daire est ainsi neuf fois plus
important que le flux primaire

L'A320 avec son moteur CFM 56.
Source : (A) Licence CC-BY-2.0,
Mark Harkin.
(B) www.snecma.com.
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A380 d’Airbus.

Licence CC-BY-SA-2.0,
rdesoras.

Moteur GP 7270 équipant 'A380
d’Airbus. Ce moteur est produit par
une alliance entre General Electric
et Pratt et Whitney.

(Figure 13). Le moteur
consomme 10 kg de kérosene
par seconde au régime plein
gaz.

On peut caractériser le rende-
ment global de ces moteurs en
considérant le rapport de la
puissance disponible a la puis-
sance dégagée par la combus-

Puissance disponible

tionmn = - - —.
Puissance dégagée

Ce rendement est lui-méme
constitué par le produit du
rendement de propulsion par
le rendement thermique. On

PTT LI

peut montrer que le rende-

ment de propulsion est égal

au double de la vitesse en-

trante divisé par la somme

des vitesses entrante et sor-
2v,

tanten, =——-.
PV +Y,

Nous avons déja indiqué
que pour maximiser ce ren-
dement, il fallait que v et v,_
soient a peu pres identiques
- mais pas tout a fait car
une différence de vitesse DV
égale a 0 demanderait un débit
masse infini. Pour augmenter

Rotor
Soufflante

Stator
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Rendement global n

JTurboréacteurs

04 05 06

oufflante
rénée

0 0,2 0,4

Rendement de propulsionn,,

ce rendement, on utilise des
taux de dilution de plus en
plus élevés, ce qui explique
l"évolution observée depuis
les turboréacteurs jusqu'aux
doubles flux a grand taux de
dilution (Figure 14).

Pour augmenter le rendement
thermique, il faut augmen-
ter la température en sortie
de la chambre et utiliser des
taux de compression plus
élevés. Loptimisation globale
demande donc d’augmenter
d'une part le taux de dilution

etd'autre part la température
et le taux de compression. Au
prix de technologies de plus
en plus complexes on est
arrivé a l'objectif de réduire
la consommation spécifique
(C,) d’un facteur supérieur a
deux par rapport aux années
50 (Figure 15).

L'évolution des taux de com-
pression est montrée sur la
Figure 16. Lorsque ce taux de
compression augmente, la
taille des aubages des der-
niers étages de compression

C, en croisiére
1,057

M Pratt & Whitney
4 General Electric
® Rolls Royce
#de Havilland

» Ghost
1,00
0,95 )
0,90 Turbojet Turboréacteurs
0,85 JT3
0,80 Turbofan
0,75+

Faibles taux
de dilution

T
1945 50 55 60 65 70 75 80

0,70

0,65 Grands taux
0,60 de dilution

0,55

0,50 Trés grands
0,45 taux

040 Advanced ducted propulsor de dilution
0,35 T T T T T T T

Date de certification

T T T
85 90 95 2000

B

Rendement et taux de dilution.
En jaune : systéme avancé
d’hélices carénées.
Source : Adapté de B.L. Koff
(2004). Journal of Propulsion
and Power, 20 : 577-595.

Evolution de la consommation
spécifique.
Adapté de B.L. Koff (2004).
Journal of Propulsion and Power,
20 :577-595.
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Evolution du taux de compression.

Adapté de B.L. Koff (2004).
Journal of Propulsion and Power,
20 : 577-595.

Niveau de la mer
Conditions standard

20+

Taux de compression

o
1

0

J57
Whittle
. 79
0‘/--Von Ohain JT3D

T T T T
1930 1940 1950 1960 1970
Année

T T T 1
1980 1990 2000 2010

Formule de Breguet Leduc. R est la distance accessible a l'avion

(C, la consommation spécifique, W, la masse initiale du véhicule incluant
le carburant, W, la masse finale du véhicule, g la constante de gravité,
L/D la finesse aérodynamique [ou L est la portance, et D désigne

la trainée] et v la vitesse).

devient plus faible, et les jeux
en bouts d'aubages sont plus
difficiles a régler - des diffi-
cultés techniques que l'on a
appris a maitriser. On vient de
voir comment U"évolution des
moteurs a permis des gains
substantiels de consommation
spécifique. Il est maintenant
utile de voir ce qui détermine
lefficacité de l'avion dans son
ensemble. On utilise a cet effet
la formule de Breguet Leduc
(Figure 17) qui donne la dis-
tance qui peut étre franchie
par un avion. Cette formule
fait apparaitre la finesse ou
rendement aérodynamique,
c'est-a-dire le rapport entre
la portance et la trainée (L/D).
La consommation spécifique
apparait au dénominateur de
cette expression. La masse
initiale divisée par la masse
finale intervient au travers du
logarithme. Pour augmenter le
rendement structural, il faut

_viLD), Wi

R
9l W,

que la masse a vide du véhi-
cule soit la plus faible possible,
ce qui explique que les avions
soient construits en matériaux
légers et que leurs structures
soient concues pour étre
les plus légeéres possibles®.
Augmenter les performances
de l'avion nécessite l'amélio-
ration de la finesse aérody-
namique, la réduction de la
consommation spécifique et
l'allégement des structures.

4 La combustion

Depuis la conquéte du feu, la
combustion a accompagné
la civilisation. Les premiers

6. Les impératifs de l'allégement
des structures sont expliqués dans
le chapitre de B. Dubost (Chimie
et transports, coordonné par M.-T.
Dinh-Audouin, D. Olivier et P. Rigny,
EDP Sciences, 2013.



LES OPTIONS DE CARBURANTS POUR LES AVIONS

On atteint actuellement des consommations énergétiques de l'ordre de 1,5 mégajoules par siege et
par kilomeétre. Transformés en volume de kéroséne par cent kilometres et par siege, cela conduit
aenviron 4 litres aux cent kilometres par passager, valeur comparable a celle du transport auto-
mobile (sous 'hypothese d'une pleine occupation de l'avion). Or, on se déplace ici a 900 km/h... !
Cependant la question énergétique reste une question dominante pour l'avenir de nos sociétés,
ainsi qu'il est développé dans l'ouvrage Chimie et enjeux énergétiques (EDP Sciences, 2013) et
résumé sur la Figure 18, et 'on peut prévoir une pénurie de kéroséne & moyen terme (Figure 19).

Croissance +2 %

Nucléaire

Charbon

Fossiles 35 %
Fossiles 85 % Peak oil Figure 18

Pétrole 5 % Consommation d'énergie
en fonction du temps.
Source : d'apres G. Ville,
cours ECP, 2009.

Pétrole 40 %

2025 2050 2075 2100

3000

300 )

MTEP
w
<}
o

/ Pénurie de kéroséne ?
30077 Figure 19

Consommation et
disponibilité du kéroséne :
une pénurie est prévue.
Ttep=42GJ.

0,300 v
1950 1970 1990 2010 2030 2050
Année

Une possibilité envisagée par l'industrie aéronautique dans ce domaine est d'avoir recours au
kérosene de synthése, qui est proche du kérosene issu des puits de pétrole, posséde la méme
énergie spécifique (environ 40 megajoules par kilo) et la méme température de fusion, ce qui
estimportant car l'avion vole a haute altitude et son carburant ne doit pas geler dans ses réser-
voirs. Incidemment, ces considérations excluent l'utilisation du bioéthanol ou du biodiester,
U'hydrogéne posant quant a lui des problémes technologiques dans sa manipulation (Tableau 7).

Alternatives au kéroséne. Source : d'aprés G. Ville (cours a 'ECP 2009).
specmque lMJ/kg] (kg-m-3) de fusion [°Cl
Kérosene 800
Kérosene de synthése 40 750 -50
Bioéthanol 27 800 -110
Bio-diester 38 900 -20

Hydrogene 120 70 -250
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-500 000 ans Le feu

Combustion
prémélangée
Ernest Mallard &

Henry Le Chatelier (1883)
1870

Zeldovich 1940
Frank-Kamenetski
Von Neumann

1970

1990

2013

Chronologie de la science
de la combustion.

La combustion, une science
essentiellement pluridisciplinaire.

« allumages » datent peut-
étre de 30000 ans. La science
de la combustion est bien plus
récente et l'on peut situer son
origine dans les travaux de
Lavoisier (Figure 20). La pre-
miere théorie des flammes
prémélangées est due a
Mallard et Le Chatelier. La
théorie progresse avec
les travaux de Zeldovich et
Frank-Kamenetski, et beau-

Transport

Cinétique chimique

Combustion{ = BIE

Thermodynamique

Mécanique

fluides

coup d'autres savants. Dans
les années récentes, des
progrés considérables sont
réalisés par la combinaison
de nouvelles méthodes d'ex-
périmentation et de diagnos-
tic (fondées sur les lasers et
U'imagerie numérique), de
nouveaux moyens de simula-
tion et de nouveaux modeéles.
La science de la combustion
estalacroiséed’'unensemble
de sciences qui interviennent
de facon conjointe (Figure 21) :
thermodynamique, méca-
nique des fluides, phéno-
meénes de transport, concer-
nant la diffusion des especes,
celle de la chaleur... et ciné-
tique chimique, qui détermine
les taux de réactions et joue
un réle évidemment central.

Le traitement de cette der-
niére est ici particuliere-
ment difficile : les réactions
a considérer sont multi-es-
peces, comme illustré sur le
Tableau 2, quirassemble a titre
d’exemple les réactions et les
constantes de réactions pour
la combustion d’hydrogene



Exemple de 'ensemble de réactions a traiter simultanément, de leurs
constantes d’équilibre, de vitesse et de leurs énergies dactivation E.

ol meaction | 5 | E_|

1 H,+0,+~20H

2 OH+H,=HO+H

3 H+0,=0H+0

4 0+H,=O0OH+H

5 H+0,+M<=HO,+M
6 H+0,+0,=HO,+0,
7 H+0,+N,=HO,+N,
8 OH+HO,=H,0+0,
9 H+HO,~ 20H

10 0+HO,=0,+0H

11 20H =0+H,0

12 H,+M=H+H+M

13 0,+M=0+0+M

14 H+OH+M=H0+M
15 H+HO,=H,+0,

16 HO,+HO,=~H,0,+0,
17 H,0,+ M= 0H + OH +M
18 H,0,+H=H,0+H

19 H,0,+ OH=H,0+HO,

et d’air. Les vitesses de réac-
tion sont déterminées par la
loi d’Arrhenius (Figure 22) :
. = BT expl-E/RT], ol k, est
la constante de vitesse, E
l"énergie d'activation, B le
facteur préexponentiel, T la
température, B l'exposant de
température et R la constante
universelle des gaz parfaits.
La dépendance exponentielle
par rapport a la température
induit des difficultés mathé-
matiques, qu'on désigne sous
le nom de « raideur mathé-
matique ». Par ailleurs, la
combustion donne lieu a des
phénomeénes « critiques »,
sensibles aux valeurs des
parametres comme l'allu-
mage ou U'extinction. Dans les
configurations pratiques, la
combustion s'effectue dans un

1,70E+13 47780
1,17E+09 3626
2,00E+14 16800
1,80E+10 8826

2,10E+18 0
6,70E+19 0
6,70E+19 0

5,00E+13 1000
2,50E+14 1900
4,80E+13 1000

6,00E+18 0
2,23E+12 92600
1,85E+11 95560
7,50E+23 0
2,50E+13 700
2,00E+12 0

1,30E+17 45500
1,60E+12 3800
1,00E+13 1800

écoulement turbulent car la

turbulence permetd'augmen-
ter les taux de réaction et per-
met d'atteindre les puissances
volumiques nécessaires. Or
on sait que la turbulence pose
des difficultés sérieuses. Elle
a méme été qualifiée, dans

Sven August Arrhénius
(1859-1927).
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Richard Phillipps Feynmann
[1918-1988), prix Nobel
de physique en 1965.

Reactions d’initiation (chain initiation)
Hy+M-—H+H+M

Reéactions de ramification (chain branching)
O+Hy — H+OH

Réactions de rupture de chaine (chain termination)

H+0Oy+M — HO;+ M

Quelques réactions élémentaires
intervenant dans le mécansisme
réaction d’oxydation

de ['hydrogene.

Mécanisme de formation

des oxydes d'azote. Ce mécanisme,

dd a Zeldovich, décrit la formation
de l'oxyde d’azote (NO) thermique.

les années 70, de « grand
probléme non résolu de la
physique classique » par le
prix Nobel Richard Feynmann
(Figure 23). La combustion
turbulente est encore plus
complexe car elle fait inter-
venir la turbulence et son
interaction avec un ensemble
de réactions fortement exo-
thermiques.

Pour donner une idée de cette
complexité, on peut considérer
la «simple » réaction d'oxyda-
tion de U'hydrogene par l'oxy-
gene H, + 2 0, — H,0. Pour
décrire cette réaction il faut
considérer trente-huit réac-
tions élémentaires entre neuf
especes avec des cinétiques

No+O — NO+ N
Oy+N — NO+O
N+OH — NO+H

représentées par des lois
d’Arrhenius. Bien entendu
cette complexité est main-
tenant gérable grace aux
progrés de l'informatique.
Dans les mécanismes réac-
tionnels de la combustion, on
reconnait des réactions d’ini-
tiation (Figure 24), comme
celuiouune molécule d"hydro-
géne produit deux radicaux
H® : on identifie des réactions
de ramification comme celle
ol un radical H® réagit avec
de l'oxygéne pour donner deux
nouveaux radicaux, initiant des
ramifications de réactions. Ily
a aussi des réactions de rup-
ture de chaines, et c’est tout
cet ensemble qui finalement
intervient pour déterminer les
taux de réaction effectifs.

En plus des réactions d'oxy-
dation, il faut aussi considérer
les cinétiques de production
et destruction des polluants.
On doit par exemple consi-
dérer les mécanismes qui
conduisent a la formation des
oxydes d’'azote. Ces espéces
sont notamment formées a
haute température suivant un
schéma proposé par Zeldovich
(Figure 25). Il faut toute l'ingé-
niosité des concepteurs pour
réussir a augmenter la tem-
pérature pour augmenter les
rendements, tout en évitant
une croissance exponentielle
de la production des oxydes
d'azote.

Il faut pour cela réussir a sta-
biliser la flamme dans tous le
domaine de fonctionnement,
éviter de créer des régions a
trés haute température, obte-
nir un profil de température
le plus homogéne possible
en sortie du foyer, assurer la
tenue des parois par un re-
froidissement adapté, réduire
la production des polluants.



Il sagit d’'un probléeme d'op-
timisation particulierement
complexe (voir UEncart : « La
recherche sur la combus-
tion est en pleine efferves-
cence ! »). Il s'agit de réduire
les émissions de CO,, donc la
consommation de carburant,
mais pour réduire la consom-
mation il faut augmenter la
pression et la température,
ce qui conduit a augmenter la
production d'oxydes d’azote...
qu’il faut aussi éliminer ! La
Figure 26 résume le double
défi qu'il faut relever pour le
développement de la combus-
tion dans les foyers aéronau-
tiques pour répondre aux de-
mandes du transport aérien :
réduire la consommation tout
en réduisant les émissions
d’oxydes d'azote.

Les méthodes et les moyens
de larecherche moderne per-
mettent d'aborder des ques-
tions de grande complexité
comme celles qu'on vient de

décrire. De facon schéma-
tique, l'analyse s’appuie sur
une combinaison entre la
modélisation, la simulation
numérique et l'expérimenta-
tion. La simulation numérique
utilise des méthodes de calcul
de plus en plus performantes
et elle profite des progrées
extraordinaires de l'infor-
matique scientifique et mo-
dernes. Au niveau expérimen-
tal, les progrés sont associés
a l'utilisation des diagnostics
lasers etde l'imagerie numé-
rique extrémement perfor-
mants. Ces progrés contri-
buent largement aux études
liées a la combustion.

La Figure 27A montre a titre
d'exemple une configuration
expérimentale « flamme swir-
lée », un mode de combustion
dans lequel la flamme est for-
mée par injection des réactifs
au travers d'une vrille (swir-
ler] qui met U'écoulement en
rotation. Ce type d’injection

EFFERVESCENCE !

LA RECHERCHE SUR LA COMBUSTION EST EN PLEINE

<
@
-~
1]
Q.
(%)
-~
Q
()
S
o
—
>
@©
S
o
QO
(]
=
S
@
=)
S
o
Q
K
()
o]
@
N
)
o
"
<
-~
Q
<
o
-
(9]
=)
g
o
(€]
©
-

Quoique breve, la présentation des problématiques de
recherche du domaine de la combustion pour le transport
aérien et spatial de ce chapitre suffit probablement a faire
saisir la dimension des défis posés aux scientifiques et
aux ingénieurs.

Leur intérét, aussi bien scientifique que pratique, motive
aujourd’hui des groupes de recherche dynamiques : il
existe une initiative de recherche sur la combustion avan-
cée (INCA), qui s’est formé entre les industriels du groupe
Safran (donc Snecma et Turbomeca), l'Office National
d’Etudes et de Recherches Aérospatiales (ONERA) et les
laboratoires du CNRS. Les recherches dans domaine
automobile sont quant a elles réalisées par l'Institut fran-
cais du pétrole et des énergies nouvelles (IFPEN] et des
laboratoires du CNRS.

Un message pour les jeunes : n'hésitez pas a aller dans
ces domaines, ils mobilisent les méthodes et les moyens
les plus modernes. Ils ont beaucoup a vous offrir !
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1¢re génération
A Chambre
simple téte

Chambre
) double téte
Consommation

Injection
multipoint

Réduction des
emissions de NO,

spécifique, CO,

.-(

Réduction )
des colts
d’exploitation

NOx

en préseryant
les performances

Pression et température

(4] (o )
(1] 2

est utilisé pour stabiliser la
combustion dans les foyers
de turbines a gaz ou de mo-
teurs d'avions. En paralléle, on
construit des modeéles pour si-
muler la flamme, ce qu'on sait
faire de facon de plus en plus
performante. La Figure 27B
donne a titre d'exemple un
calcul de flamme swirlée réa-
lisé au moyen de la simulation
desgrandes échelles. Un foyer
annulaire aux parois transpa-
rentes permet l'observation de
l'allumage de la flamme et de
son développement.

Le double défi, énergétique
et environnemental, du transport
aérien.

Dans un travail récent, il a
été possible d'utiliser un foyer
comportant seize injecteurs et
deux bougies (Figure 27C) dans
une chambre munie de parois
en quartz. Lallumage et le dé-
veloppement de la flamme se
font en moins d'une centaine
de millisecondes. Lensemble

du mécanisme d'allumage
peut étre étudié expérimen-
talement ou au moyen de
la simulation des grandes
échelles une échelle de temps
que les outils modernes per-
mettent de bien explorer. Les
calculs simulant les phéno-
menes ont nécessité plusieurs
millions d’heures au Centre
Européen de Recherche et de
Formation Avancée en Calcul
Scientifique (CERFACS) sur
une batterie d'ordinateurs
travaillant en parallele. Par
cette double approche, expé-
rimentale et théorique, il est
possible d'atteindre une réelle
compréhension de l'allumage.

De nouveaux moteurs, dont
la Figure 28 donne quelques
exemples, sont en développe-
ment a partir de ces nouvelles
connaissances, déclenchant
une compétition industrielle.



A) Flamme swirlée turbulente ; B] Simulation d’une flamme swirlée turbulente ; C] Foyer annulaire multi-
injecteurs. Chaque injecteur établit une flamme swirlée. Les parois latérales en quartz permettent un accés

optique a la zone de flamme.

Architectures en compétition pour moteurs d'avions : A] Le LEAP de GE-Snecma ; B] Le Geared Turbofan de Pratt

and Whitney.

5 La propulsion spatiale

Mettre des satellites dans
l'espace est devenu indis-
pensable a nos modes de vie :
le GPS, la météo, l'observa-
tion de la Terre, tout ce que
l'on sait sur l'environnement
dans son ensemble vient des
informationsissues des satel-
lites d’'observation.

Le lancement des satellites
nécessite des systémes de
propulsion a haute perfor-
mance. Limpulsion spécifique
la plus élevée est obtenue avec
des moteurs alimentés en er-
gols cryotechniques d’oxygéne
et hydrogene stockés dans les
réservoirs sous forme liquide.
La pression dans la chambre
de combustion du moteur
dépasse les 100 bars, et la

Source : EM2C, CNRS.

Geared turbofan (GTF)

Source : (A) www.snecma.com.
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Moteur Vulcain.
Source : www.snecma.com.

La structure de la flamme
formée par injection d’ergols
cryotechniques. L'oxygéne est
injecté sous forme liquide.
L'’hydrogéne est introduit sous
forme d’un gaz est sa vitesse
est trés élevée. On voit ici une
coupe de la structure de flamme
moyenne obtenue a partir de
l'émission de lumiére de radicaux
OH*® et d’images de retro-éclairage
moyennées. La pression d’essai
dépasse les 60 bars et elle est
supérieure a la pression critique
de l'oxygeéne.

Source : EM2C, CNRS.

puissance dégagée est consi-
dérable. Ainsi, dans le moteur
Vulcain (Figure 29), cette puis-
sance atteint 2,5 Gigawatts
(par comparaison, une tranche
de centrale nucléaire corres-
pond a 1 GW électrique !). Des
turbopompes alimentent le
systéeme en hydrogéne et en
oxygene, et le fond de chambre
est constitué de plus de 500 in-
jecteurs coaxiaux. Lhydrogene
est introduit dans la chambre
atrés grande vitesse (plus de
200 meétres par seconde), et
l'oxygeéne est injecté a basse
température sous une forme
trés dense, et a une dizaine de
metres par seconde.

Avant les études réalisées
au cours des vingt dernieres
années, on ne savait pas com-
ment la flamme était stabi-
lisée dans un écoulement a
vitesse élevée. Cela n'a pas
empéché la conception des
moteurs. Il était cependant
nécessaire de mieux com-
prendre le mécanisme de
stabilisation et d’avoir des
informations sur la structure
de flamme. On a donc pro-
cédé ades expériences surun
foyer de laboratoire désigné
sous le nom de banc Mascotte
(ONERA]. Les études réali-

sées sur un injecteur unique
alimenté en oxygeéne liquide
et hydrogéne, ou oxygeéene
liguide et méthane, sur une
large gamme de pressions et
notamment a des pressions
supercritiques, ont fourni
les données manquantes
(Figure 31).

Les expériences ont permis
de voir que la flamme était
stabilisée au voisinage immé-
diat des levres de Uinjecteur,
etilaété possible de déduire
un critéere pour cette stabili-
sation. La Figure 32 reproduit
une simulation d’une flamme
oxygéne liquide-méthane
gazeux dans des conditions
transcritiques. Il y a un bon
accord entre l'observation
expérimentale et les résul-
tats de la simulation. Ce bon
accord est la marque des
progrés considérables réa-
lisés dans la compréhension
et la maitrise de la combus-
tion au cours de la derniére
décennie : ces progres ne
profitent pas seulement a
Uindustrie spatiale, mais tout
autanta l'industrie aéronau-
tique et méme a l'industrie
automobile. Toutes profitent
des mémes recherches de
base.

GH2 I::>

200 m/s

Oxygene

4m/s




Figure 31
Diagramme

pT O, Diagramme thermodynamique

de l'oxygéne. Les moteurs

de fusées comme Vulcain
fonctionnent a une pression

de plus 100 bars, trés supérieure
@ Inu——— a la pression critique de ['oxygéne
(50,4 bars). Les essais sur le

banc Mascotte sont effectués a
une pression supérieure a 60 bars.

Banc Mascotte supercritique

Point critique

Liquide
Solide p(0,) = 5,04 MPa
T.(0,) =154K
Gaz
0, <1 ! 0,=T/T,
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A) Visualisation directe d’une flamme formée par de ['oxygéne liquide
et du méthane gazeux. B) Résultat d’'une simulation aux grandes échelles
pour la méme configuration.
Source : Schmitt T., Méry Y., Boileau M., Candel S. (2011). Large eddy
simulation of oxygen/methane vflames under transcritical conditions,
Proceedings of the Combustion Institute, 33 : 1383-1390.

La chimie, au cceur de la propulsion
aéronautique et spatiale

Nous avons voulu, dans ce chapitre, donner
un apercu des défis technologiques rencontrés
dans le développement de la propulsion aéro-
nautique : on veut augmenter les performances
pour réduire la consommation, et en méme
temps les émissions polluantes et le bruit.
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On a aussi brievement évoqué les questions de
propulsion spatiale et décrit a titre d’illustra-
tion la structure des flammes cryotechniques
a haute pression transcritique. On a aussi indi-
qué que dans ces deux domaines, des progres
significatifs avaient été faits, en combinant la
modélisation, la simulation numérique a haute
performance et l'expérimentation au moyen de
diagnostics avancés s'appuyant sur les lasers
et limagerie numérique.

[l est clair que la chimie est au cceur des
phénomenes de combustion. Elle fait interve-
nir un grand nombre d’especes et de réactions
élémentaires suivant une cinétique définie par
la loi d’Arrhenius. Linteraction de la chimie et
de la turbulence définit les taux de réaction
dans l'écoulement, et la représentation de ce
processus constitue une question clé.

Les recherches dans le secteur de la propulsion
réalisées dans le cadre de collaborations actives
entre tous les acteurs (industriels, organismes
de recherche et laboratoires du CNRS] consti-
tuent un atout important dans lintense compé-
tition industrielle qui caractérise ce domaine au
niveau mondial.
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