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(57) Abréegée/Abstract:

L'invention concerne un aeronef propulse par un turboreacteur (10) a soufflantes contrarotatives, le turboreacteur etant integre a
l'arriere d'un fuselage (2) de I'aeronef dans le prolongement de celui-ci et comprenant deux generateurs de gaz (12a, 12b) qui
alimentent une turbine de travail (14) ayant deux rotors de turbine (14a, 14b) contrarotatifs pour entrainer deux soufflantes (20a,
20b) disposees en aval des generateurs de gaz, et des entrees d'air (18a, 18b) distinctes pour alimenter chaque génerateur de
gaz, lesdites entrees d'air etant reliees au fuselage de 'aeronef pour absorber une partie au moins de la couche limite formee
autour du fuselage de l'aéronef.
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(57) Abstract : The invention relates to an aircraft propelled by a turbojet engine (10) with contrarotating fans, the turbojet engine
being incorporated into the rear of a fuselage (2) of the aircraft in the continuation thereotf and comprising two gas generators (12a,
12b) powering a working turbine (14) having two contrarotating turbine rotors (14a, 14b) for driving two fans (20a, 20b) positioned
downstream of the gas generators, and separate air inlets (18a, 18b) to feed each gas generator, said air mlets being connected to the
fuselage of the aircraft in order to absorb at least part of the boundary layer formed around the aircraft fuselage.
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L'invention concerne un ac¢ronet propulsé par un turboreacteur (10) a souttlantes contrarotatives, le turboréacteur ¢tant intégre a
l'arriere d'un fuselage (2) de l'acronet dans le prolongement de celui-ci et comprenant deux génerateurs de gaz (12a, 12b) qui ali-
mentent une turbine de travail (14) ayant deux rotors de turbine (14a, 14b) contrarotatits pour entrainer deux souttlantes (20a,
20b) disposées en aval des générateurs de gaz, et des entrées d'air (18a, 18b) distinctes pour alimenter chaque générateur de gaz,
lesdites entrées d'air etant relices au fuselage de 1'ac¢ronet pour absorber une partie au moins de la couche limite formee autour du
tuselage de l'acronet.
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Titre de l'invention
Aeronef propulsé par un turboréacteur a soufflantes contrarotatives

Arriere-plan de l'invention

La présente invention se rapporte au domaine général des
aeronefs, et hotamment des avions civils, propulsés par un turboréacteur
a double flux partiellement intégré au fuselage de I'aéronef.

Les avions civils sont généeralement équipés de turboréacteurs
montes sous les ailes ou en position arriere sur le fuselage et y sont fixés
par l'intermeédiaire de pylones.

Du fait du renchérissement du colt des carburants dans les
années a venir, les motoristes cherchent a réduire la consommation de
carburant des avions civils. L'une des facons qui est envisagée pour vy
parvenir est d'encastrer au moins partiellement les moteurs a l'intérieur du
fuselage de lavion pour supprimer les pylones et les carénages des
moteurs, ce qui diminue la masse de l'ensemble propulsif et réduit sa
trainee. Les nuisances sonores de I'avion s’en trouvent également limitées.

Par ailleurs, en vol, une couche limite se forme autour du
fuselage de l'avion et génere une trainée aérodynamique. Si, par le passé,
il a eté considéré que les moteurs ne devaient pas ingérer cette couche
limite pour eviter une importante distorsion au niveau de la soufflante et
des vibrations au niveau des arbres des moteurs, il est a présent considéré
que l|‘absorption d'une partie de cette couche limite par les moteurs
permettait de reduire la trainée aérodynamique de |'avion et d’abaisser la
vitesse d'admission de l'air dans les moteurs avec un important gain de
rendement propulsif.

On connait ainsi le document WO 2010/049610 qui décrit une
architecture d‘avion équipé de moteurs dont les nacelles sont

partiellement encastrées dans le fuselage de I'avion pour absorber une
partie de la couche limite.

Objet et réesumé de l'invention

La presente invention a objet de proposer une autre
architecture d’aeronef permettant de réduire les nuisances sonores et |a
consommation de carburant de |'aéronef en limitant la trainée
aerodynamique par absorption de la couche limite.
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Ce but est atteint grace a un aéronef propulsé par un
turboreacteur a soufflantes contrarotatives, le turboréacteur étant intégré
a l'arriere d'un fuselage de I'aéronef dans le prolongement de celui-ci et
comprenant deux générateurs de gaz qui alimentent une turbine de travail
ayant deux rotors de turbine contrarotatifs pour entrainer deux soufflantes
disposees en aval des générateurs de gaz, et des entrées d'air distinctes
pour alimenter chaque générateur de gaz, lesdites entrées d‘air étant
reliees au fuselage de I'aéronef pour absorber une partie au moins de Ia
couche limite formée autour du fuselage de I'aéronef.

Le turboreacteur de I'aéronef conforme a l'invention est intégré
a l'arriere du fuselage dans le prolongement de celui-ci sans recours a un
pylone. Ainsi, la trainée aérodynamique induite par ce turboréacteur est
reduite. De plus, ce turboréacteur ingére une partie de la couche limite
formée autour du fuselage de l'aéronef par l'intermédiaire des entrées
dair, la partie restante de cette couche limite étant ingérée par les
soufflantes. La vitesse de la couche limite étant faible, la vitesse
d’admission et donc d’éjection du flux gazeux traversant le moteur le sera
egalement. Il en résulte un rendement propulsif élevé et de faibles
nuisances acoustiques.

Par ailleurs, la turbine de travail est alimentée par deux
generateurs de gaz. Ainsi, en cas de défaillance de I'un des générateurs
de gaz, l'autre pourra toujours assurer cette fonction. De méme, les
soufflantes etant montées en série, en cas de défaillance de I'une d’entre
elles, I'autre soufflante prendra le relai.

De preference, les soufflantes présentent un diamétre externe
sensiblement identique au diametre le plus élevé du fuselage de I'aéronef,
ce qui permet d'obtenir un taux de dilution élevé pour un meilleur
rendement propulsif. En outre, le fuselage de I'aéronef a tendance 3
masquer I'entrée d'air des soufflantes, ce qui les protége de I'ingestion de
corps etrangers et ce qui limite le bruit rayonné par les soufflantes.

De préference également, les générateurs de gaz sont disposés
dans des veines d’ecoulement primaire formant un V entre elles. Ainsi, en
cas d'eclatement d'un disque de I'un des générateurs de gaz, aucun débris
ne pourra venir impacter l'autre genérateur de gaz et les soufflantes.

Les veines d’ecoulement primaire peuvent former un angle
compris entre 80° et 120° par rapport a un axe longitudinal du fuselage
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de I'aéronef. La turbine de travail et les soufflantes sont avantageusement
centrées sur un axe longitudinal du fuselage de I'aéronef.

De preference encore, les soufflantes sont carénées par une
nacelle fixée sur un empennage vertical de I'aéronef.

Breve description des dessins

D’autres caractéristiques et avantages de la présente invention
ressortiront de la description faite ci-dessous, en référence aux dessins
annexés qui en illustrent un exemple de réalisation dépourvu de tout
caractere limitatif. Sur les figures :

- la figure 1 est une vue schématique et en perspective d'un
avion civil conforme a l'invention ; et

- la figure 2 represente le turboréacteur de I'avion de la figure 1
en coupe longitudinale selon II-II.

Description détaillée de l'invention
Linvention s‘applique a tout aéronef, civil ou militaire, par
exemple aux drones et aux avions civils tels que celui représenté sur la

figure 1.

La figure 1 represente ainsi un avion civil 1 conforme l'invention.
Cet avion est equipe d’'un turboréacteur 10 qui est intégré a l'arriére du
fuselage 2 de I'avion dans le prolongement de celui-ci.

Comme representé plus précisément sur la figure 2, le
turboreacteur 10 est centré sur un axe longitudinal X-X du fuselage 2 de
I'avion. Ce turboreacteur comprend notamment, d’amont en aval dans le
sens d’ecoulement des gaz, deux générateurs de gaz distincts 12a, 12b
montes en parallele qui alimentent une unique turbine de travail 14.

De fagon connue en soi, chaque générateur de gaz 12a, 12b
comprend un compresseur basse-pression, un compresseur haute-
pression, une chambre de combustion, une turbine basse-pression et une
turbine haute-pression (non représentés sur les figures).

De plus, chaque genérateur de gaz 12a, 12b est logé 3
interieur d'une veine d'écoulement primaire 16a, 16b. De préférence, ces
deux veines d'écoulement primaire forment entre elles un V ouvert vers
'amont et convergeant sur I'axe longitudinal X-X.
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De preference également, les veines d'écoulement primaire 16a,
16b dans lesquelles sont loges les générateurs de gaz forment un angle
compris entre 80° et 120° par rapport a un axe longitudinal du fuselage
de ["avion.

Un mélangeur (non représenté sur les figures) est positionné au
niveau de la zone de convergence des deux veines d'écoulement primaire
16a, 16b. Ce melangeur a pour fonction de mélanger les flux gazeux issus
des deux genérateurs de gaz pour créer un flux gazeux unique homogéne
a destiné a alimenter la turbine de travail 14.

Des entrées d‘air distinctes 18a, 18b poUr alimenter chaque
génerateur de gaz sont également prévues. Ces entrées d‘air sont reliées
au fuselage 2 de l'avion de facon a absorber une partie au moins de la
couche limite formee autour du fuselage de I'avion. Plus précisément, leur
paroi interne est directement intégrée au fuselage de I'avion.

La turbine de travail 14 qui est alimentée par les deux
genérateurs de gaz est munie de deux rotors de turbine 14a, 14b
contrarotatifs pour entrainer en rotation de facon contrarotative deux
soufflantes 20a, 20b disposées a l'arriere du turboréacteur et montées en
serie dans une veine d'écoulement secondaire 22. Ces rotors de turbine
sont coaxiaux et centrés sur |'axe longitudinal X-X. La turbine de travail 14
est quant a elle logée a l'intérieur d'un structure (non représentée sur les
figures) situee a l'intérieur du fuselage, ce dernier supportant également
un corps central 24 annulaire centre sur I'axe longitudinal X-X.

Les deux soufflantes 20a, 20b sont carénées par une nacelle 26
fixée directement sur 'empennage vertical 4 de l'avion. Ces soufflantes
présentent un diametre externe D qui correspond sensiblement au
diametre E le plus élevé du fuselage 2 de I'avion.

La position arriere des soufflantes et leur important diameétre
externe leur permet ainsi d’étre alimentées en air par la partie de la
couche limite qui n‘a pas ete absorbée par les générateurs de gaz.

De la sorte, la vitesse d’écoulement de la couche limite étant
relativement faible, la vitesse de rotation des soufflantes restera
egalement peu élevée, ce qui permet d’augmenter le rendement propulsif
du turboreacteur et d’abaisser ses émissions acoustiques.

De plus, comme la couche Ilimite est aspirée (par les
genérateurs de gaz et les soufflantes du turboreéacteur) et la section
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frontale de l'avion est faible (le turboréacteur est caché derriére le
fuselage de I'avion), la trainée aérodynamique de I'avion est limitée.

On notera que les equipements du turboréacteur (non
representes sur les figures) peuvent étre montés autour des générateurs
de gaz ou de la place est disponible.

On notera egalement que les principaux problémes de
defaillance du turboréacteur peuvent étre évités. En particulier, en cas de
defaillance d’'un générateur de gaz, l'autre générateur de gaz pourra
toujours alimenter la turbine de travail pour produire la poussée
necessaire. De méme, en cas d’éclatement d’un disque d'un générateur de
gaz, la disposition en V des générateurs de gaz permet d’éviter qu’un
debris ne vienne impacter l'autre générateur de gaz ou l'une des
soufflantes.
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REVENDICATIONS

1. Aeronef (1) propulsé par un turboréacteur (10) a soufflantes
contrarotatives, le turboreacteur étant intégré a I'arriere d’un fuselage (2)
de l'aeronef dans le prolongement de celui-ci et comprenant deux
generateurs de gaz (12a, 12b) qui alimentent une turbine de travail (14)
ayant deux rotors de turbine (14a, 14b) contrarotatifs pour entrainer deux
soufflantes (20a, 20b) disposées en aval des générateurs de gaz, et des
entrées d‘air (18a, 18b) distinctes pour alimenter chaque générateur de
gaz, lesdites entrees d'air etant reliées au fuselage de I'aéronef pour
absorber une partie au moins de la couche limite formée autour du
fuselage de I'aéronef.

2. Aeronef selon la revendication 1, dans lequel les soufflantes
présentent un diametre externe (D) sensiblement identique au diameétre
(E) le plus éleve du fuselage de |'aéronef.

3. Aéronef selon I'une des revendications 1 et 2, dans lequel les
genérateurs de gaz sont disposés dans des veines d'écoulement primaire
(16a, 16b) formant un V entre elles.

4. Aeronef selon la revendication 3, dans lequel les veines
d'ecoulement primaire forment un angle compris entre 80° et 120° par
rapport a un axe longitudinal (X-X) du fuselage de I'aéronef.

5. Aeronef selon l'une quelconque des revendications 1 3 4
dans lequel la turbine de travail et les soufflantes sont centrées sur un axe
longitudinal (X-X) du fuselage de I'aéronef.

6. Aeronef selon l'une quelconque des revendications 1 a 5,
dans lequel les soufflantes sont carénées par une nacelle (26) fixée sur un
empennage vertical (4) de |'aéronef.
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