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(57) Abstract : The mnvention relates to a turbine
engine combustion chamber (1), such as an
airplane jet engine or turboprop, comprising
mner and outer annular rotationally symmetrical
walls (3, 4) that are connected by means of an
annular bottom wall (5) of the chamber. The
internal wall (3) 1s formed of a single thickness
ol material, the thickness and/or nature of which
varies along the longitudinal axis and/or
circumierential direction of said wall (3).

(57) Abrégé : L'invention concerne une chambre
de combustion (1) pour turbomachine telle qu'un
turboréacteur ou un turbopropulseur d'avion,
comportant des parois annulaires mterne et
externe (3, 4) de révolution, reliées par une paroi
annulaire de fond de chambre (5). La paroi
mterne (3) est constituce d'une seule ¢paisseur de
materiau dont I'épaisseur et/ou la nature varie le
long de l'axe longitudinal et/ou de la direction
circonterentielle de ladite paroi (3).
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Chambre de combustion pour turbomachine

La presente invention concerne une chambre de combustion pour
une turbomachine telle qu'un turboreacteur ou un turbopropulseur d'avion.

Une telle chambre de combustion comprend des parois de
revolution coaxiales qui s'etendent I'une a l'intérieur de 'autre et qui sont
reliees a leurs extremites amont par une parol annulaire de fond de
chambre comportant des ouvertures d'alimentation en air et des moyens
d’amenee de carburant comportant notamment des injecteurs.

Les parois interne et externe de la chambre comportent des orifices
d’'entrée d’air primaire et d'air de dilution, et des zones présentant des
multiperforations pour le passage d'air de refroidissement.

Afin de mieux resister aux temperatures extremes, Il est connu de
monter des barrieres thermiques sur les parois de la chambre de
combustion, ces barrieres se présentant sous la forme d'épaisseurs de
materiau supplementaires apposees contre les parois concernees.

Le document JP 6167245 decrit une chambre de combustion dont
la parol Interne presente une epaisseur constante et est recouverte d'une
barriere thermique d'épaisseur variable.

L'utilisation d’'une barriere thermique augmente la résistance de la
chambre aux tempeératures elevees, mais augmente son poids.

Afin de repondre aux exigences du marche, Il est necessaire de
reduire le poids de la chambre de combustion. Toutefois, |la durée de vie de
la chambre de combustion ne doit pas étre diminuee. En particulier, les
parois doivent étre dimensionnées de facon a resister a 'endommagement
en fluage. On rappelle que le fluage est la deformation irreversible d'un
materiau soumis a une contrainte constante pendant une durée suffisante.
Cette deformation est accentueée par les temperatures elevees auxquelles

sont soumises les parois de la chambre de combustion.
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L'invention a notamment pour but d'apporter une solution simple,
efficace et economique a ce probleme.

A cet effet, elle propose une chambre de combustion pour
turbomachine telle qu'un turboreacteur ou un turbopropulseur d'avion,
comportant des parois annulaires interne et externe de revolution, reliees
par une parol annulaire de fond de chambre, caracterisee en ce que sa
parol Interne est constituee d'une seule épaisseur de materiau dont
I'épaisseur et/ou la nature varie le long de I'axe longitudinal de la direction
circonferentielle de ladite paroi tandis que sa paroi annulaire externe
presente une epaisseur sensiblement constante.

L'invention permet d'augmenter la resistance de la chambre de
combustion aux tempeératures extrémes sans utiliser de barrieres
thermiques et sans augmenter la masse, en modiflant localement
I'eépaisseur et/ou la nature du materiau des parois de la chambre.

La parol annulaire externe est generalement moins chaude que la
paroi annulaire interne et ne necessite donc pas d'adaptation particuliere
de sa structure.

Selon une forme de realisation de l'invention, la paroi interne de la
chambre de combustion, constituee d'une seule epaisseur de materiau,
comporte au moins une zone dite chaude a fort gradient thermique, de plus
forte epaisseur, et au moins une zone dite froide a plus faible gradient
thermique, de plus faible epaisseur.

Les zones « chaudes » étant les zones soumises aux plus forts
gradients thermiques, il est avantageux d'augmenter leur epaisseur.

Selon une autre caracteristique de l'invention, la paroil interne de
la chambre de combustion, constituee d'une seule epaisseur de materiau,
presente au moins deux zones adjacentes constituees de materiaux
differents.

Comme Indique précedemment, II est ainsi possible d'utiliser
localement un matériau plus resistant, dans les zones les plus chaudes ou

les zones soumises aux gradients thermiques les plus eleves, et un
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materiau moins resistant et plus leger, dans les zones les plus froides ou
les zones soumises aux gradients thermiques les plus faibles.

De facon preferee, la paroi interne de la chambre de combustion,
d'epaisseur variable, est realisée par usinage.

L'usinage permet d'obtenir des tolerances dimensionnelles plus
faibles que celles du formage de tOles classiqguement utilise pour la
realisation de chambres de combustion.

D autre part, 'usinage permet de faire varier I'épaisseur de la paroi
interne, a la foils suivant |'axe longitudinal et suivant une direction
circonferentielle.

En variante, la parol interne de la chambre de combustion,
d'epaisseur variable, est realisee par etirage et formage de tole.

Cette methode est plus simple et moins couteuse que l'usinage.

Les zones d’'épaisseur et/ou de nature variable de la parol interne
de |la chambre de combustion comprennent au moins l'une des zones
faisant partie du groupe comprenant les zones situées entre les injecteurs,
les zones comprenant des trous d’air primaire et d’air de dilution, les zones
comportant des brides annulaires de fixation, et les zones comportant des
mutiperforations.

L'invention concerne en outre une turbomachine, telle qu'un
turboreacteur ou un turbopropulseur d'avion, comportant une chambre de
combustion du type décrit ci-dessus.

L'invention sera mieux comprise et dautres detaills,
caracteristiques et avantages de lI'invention apparaitront a la lecture de la
description suivante faite a titre d'exemple non limitatif en réference aux
dessins annexes, dans lesquels :

- la figure 1 est une demi-vue schematique en coupe axiale d'une

chambre annulaire de combustion d'une turbomachine ;

- la figure 2 est une vue en perspective, d'un secteur de la

chambre de combustion de la figure 1 ;
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- la figure 3 est une vue de detail de I'invention, representant une
section de la parol annulaire interne de la chambre de
combustion de la figure 1.

Comme cela est represente aux figures 1 et 2, une chambre
annulaire de combustion de turbomachine 1 est agencee en sortie d'un
diffuseur 2, lui-méme situe en sortie d'un compresseur (non represente) et
comprend des parois annulaires de revolution interne et externe 3, 4 reliees
en amont a une parol annulaire de fond de chambre 5 et fixees en aval par
des brides annulaire interne et externe 6, 7 respectivement sur un voile
tronconique interne 8 du diffuseur 2 et sur une extremite d'un carter externe
9 de la chambre 1, I'extremité amont de ce carter 9 étant reliee par un voile
tronconique externe 10 au diffuseur 2.

La paroi annulaire de fond de chambre 5 comporte des ouvertures
11 (figure 2) a travers lesquelles passe de l'air provenant du diffuseur 2 et
qui servent au montage des injecteurs de carburant 12 fixés sur le carter
externe 9 et regulierement repartis sur une circonference autour de l'axe
longitudinal de la chambre. Chaque Injecteur 12 comprend une téte
d’injection de carburant 13 centree dans une ouverture 11 de la parol
annulaire 5 et orientée dans I'axe de cette ouverture 11.

Une partie du débit d’'air fourni par le compresseur et sortant par le
diffuseur 2 passe par les ouvertures 11 et alimente la chambre de
combustion, |'autre partie du déebit d’air alimentant des canaux annulaires
interne et externe 14, 15 de contournement de la chambre de combustion.

Le canal interne 14 est forme entre le volile interne 8 du diffuseur 2
et la parol interne 3 de la chambre, et l'air qui passe dans ce canal se
partage en un debit qui péenetre dans la chambre par des orifices 16, 17
d'air primaire et d'air de dilution (figure 2) de la paroi interne 3 et en un
debit qui passe a travers des trous de la bride interne 6 de la chambre 1
pour aller refroidir des composants, non representes, situes en aval de

cette chambre 1.
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Le canal externe 15 est forme entre le carter externe 9 et la paroi
externe 4 de la chambre 1, et I'air qui passe dans ce canal se partage en
un debit qui pénetre dans la chambre par des orifices 18, 19 d'air primaire
et d'air de dilution (figure 2) de la paroi externe 4 et en un debit qui passe a
travers des trous de |la bride externe 7 pour aller refroidir des composants
en aval.

Les orifices 16, 18 d'entree d'air primaire sont regulierement
repartis sur des circonféerences des parois Iinterne et externe 3, 4,
respectivement, centrees sur ['axe de la chambre 1, et les orifices 17, 19
d'entree d'air de dilution sont regulierement repartis sur des circonferences
des parois interne et externe 3, 4, respectivement, centrees sur I'axe de la
chambre 1 en aval des orifices 160, 18.

Les parois annulaires interne et externe 3, 4 comportent en outre
des microperforations (non visibles) pour le passage dair de
refroidissement.

En fonctionnement, les parois annulaires externe et interne 3, 4
presentent des zones ayant des temperatures differentes, cette
heterogeneite des temperatures etant representee schematiquement en
figure 2 sous la forme de zones 20, 21, 22, 23, distinctes les unes des
autres.

Ce phénomene concerne en particulier la parol annulaire interne 3.
Les zones de temperatures sont numeérotees par valeurs croissantes de
temperature. Ainsi, les zones 20 sont les zones relativement les plus
« froides » soumises aux gradients thermiques les plus faibles et |la zone 23
est la zone |la plus « chaude », soumise aux gradients thermiques les plus
eleves. Cette repartition des zones n'est donnee qu'a titre d'exemple et
resulte notamment de la structure particuliere de la chambre de combustion
1.

La presence et |la localisation des differentes zones 20 a 23
peuvent étre mises en evidence par simulation par le calcul ou par

I'application d'une peinture reagissant a la température et dont la teinte,
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apres fonctionnement de la chambre de combustion, varie localement en
fonction de la température.

Selon l'invention, la paroi interne 3 est constituée d'une seule
epaisseur de matériau dont I'epaisseur et/ou |la nature varie le long de l'axe
longitudinal et/ou de la direction circonferentielle de ladite paroil.

Dans I'exemple de realisation représenté aux figures, on fait varier
localement |'épaisseur de la paroi interne, celle-ci comprenant des zones
20 a 23 de temperatures differentes.

Ainsi, comme lllustre a la figure 3, la parol annulaire interne 3 est
constituee d’'une seule épaisseur de materiau et comporte des zones de
plus forte epaisseur e1 (voir figure 3), par exemple les zones 22 et 23, et
des zones de plus faible epaisseur e2, par exemple les zones 20 et 21.

Les zones de plus forte epaisseur sont celles qui, en
fonctionnement, sont soumises aux tempeératures les plus élevees, par
exemple de l'ordre de 1000 °C. Ces zones ont une épaisseur e1 comprise
entre 1 et 2 mm, de preférence de lI'ordre de 1,5 mm. A l'inverse, les zones
de plus faible epaisseur sont celles qui, en fonctionnement, sont soumises
aux temperatures les plus faibles. Ces zones ont une epaisseur eZ2
comprise entre 0,5 et 1 mm, de preference de l'ordre de 1 mm.

La paroi annulaire externe 4 presente quant a elle une epaisseur
sensiblement constante, comprise entre 1 et 1,5 mm, de preférence de
I'ordre de 1,2 mm.

On peut ainsi, par exemple, en partant d'une chambre de
combustion connue dont les parois de revolution ont une épaisseur
constante de 1,5 mm, realiser une chambre de combustion plus legere,
ayant une paroi externe de revolution d'epaisseur 1,2 mm et une paroi
interne de revolution ayant une epaisseur de 1,5 mm dans les zones
chaudes et de 1 mm dans les zones plus froides, la masse de cette
chambre etant celle d'une chambre ayant des parois d'une epaisseur

constante egale a 1,2 mm.
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La chambre de combustion, selon l'invention en particulier, la parol
iInterne 3 d’'eépaisseur variable, est realisee par usinage.

De maniere alternative, la paroi interne 3 d’épaisseur variable est
realisee par etirage et formage de tole.

Selon une forme de realisation non repréesentée aux dessins, les
zones d’'epaisseur variables pourraient étre remplacees par ou pourraient
comporter des zones de natures differentes, de maniere a comporter des
zones constituees d'un matéeriau a haute resistance thermique dans les
zones les plus chaudes, et des zones constituées d'un matériau a plus
faible resistance thermique mais plus leger dans les zones les plus froides.

De méme, les zones de natures differentes peuvent permettre
d'éviter la formation de criques, le matériau pouvant étre change
localement afin que les zones Initialement sollicitees en traction, dans
lesquelles peuvent s'initier les criques, soient sollicitées en compression du
falt du comportement des zones limitrophes.

Chacune de ces formes de realisation permet de diminuer le poids
de la chambre de combustion tout en ameéliorant sa resistance thermique
et, ainsi, sa duree de vie.

Les zones d'epaisseur et/ou de nature variable de la paroi
interne 3 sont notamment les zones situees entre les Injecteurs 12, les
zones comprenant des trous d'air primaire 16 et d’air de dilution 17, les
zones comportant des brides annulaires de fixation o6, et les zones

comportant des mutiperforations.
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REVENDICATIONS

1. Chambre de combustion pour turbomachine, comprenant :
. des parois annulaires interne et externe de révolution, reliées
par une parol annulaire de fond de chambre ; dans laquelle :

lagite parol annulaire interne est constitueée d’'une seule
epaisseur de materiau dont I'épaisseur varie le long d’'un axe longitudinal et
d'une direction circonférentielle de ladite paroi annulaire interne ;

ladite paroi annulaire externe présente une épaisseur
sensiblement constante :

'epaisseur de ladite paroi annulaire interne varie localement
selon une zone d’'un groupe de zones, lesdites zones étant définies par des
gradients de température relative auxquels sont soumises les zones par
combustion dans la chambre de combustion ;

ladite parol annulaire Interne inclut au moins une zone
relativement chaude soumise a un premier gradient de température et
ayant une premiere e€paisseur

ladite parol annulaire Interne inclut au moins une zone
relativement froide soumise a un second gradient de température plus
faible que le premier gradient de température et ayant une seconde

epaisseur inférieure a la premiere epaisseur.

2. Chambre de combustion selon la revendication 1, dans

laquelle ladite paroi annulaire interne présente au moins deux zones

adjacentes constituées de matériaux differents.

3. Chambre de combustion selon lune quelconque des

revendications 1 et 2, dans laquelle ladite paroi annulaire interne est

realisée par usinage.



10

15

20

CA 02782661 2016-12-09

4. Chambre de combustion selon lune quelconque des
revendications 1 a 3, dans laquelle ladite paroi annulaire interne est

realisée par étirage et formage de tbie.

5. Chambre de combustion selon lune quelconque des

revendications 1 a 4, dans laquelle 'épaisseur de ladite paroi annulaire

iInterne augmente localement selon une augmentation de température de la

zone respective du groupe de zones.

6. Chambre de combustion selon l'une quelconque des
revendications 1 a 5, dans laquelle ia turbomachine est un turboréacteur ou

un turbopropuiseur d'avion.

7. Turbomachine comportant une chambre de combustion selon

'une quelconque des revendications 1 a 6.

8. Turbomachine selon la revendication 7, la turbomachine étant

un turboreacteur ou un turbopropulseur d’avion turboréacteur.
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