Office de la Proprieté Canadian CA 2576700 C 2014/07/08

Intellectuelle Intellectual Property
du Canada Office (11)(21) 2 576 700
o Gmsca oy Conac 1 BREVET CANADIEN
CANADIAN PATENT
13) C
(22) Date de depot/Filing Date: 2007/01/25 (51) Cl.Int./Int.Cl. FO2C 7/045(2006.01),
(41) Mise a la disp. pub./Open to Public Insp.: 2007/07/27 FO2C 7704 (2006.01)
- . (72) Inventeurs/Inventors:
(45) Date de délivrance/lssue Date: 2014/0//08 CHANEZ PHILIPPE GERARD. FR:
(30) Priorité/Priority: 2006/01/27 (FR0O6 50297) LOHEAC, PIERRE PHILIPPE MARIE, FR
(73) Proprietaire/Owner:
SNECMA, FR

(74) Agent: GOUDREAU GAGE DUBUC

(54) Titre : ENTREE D'AIR DE TURBOREACTEUR A DOUBLE FLUX
(54) Title: BYPASS ENGINE AIR INLET

110

115

1158{ 111

(57) Abréegée/Abstract:

La presente invention porte sur une entrée d'air pour nacelle de turboréacteur a soufflante avant comportant une partie superieure
(115S), une partie inférieure (1151), une partie laterale intérieure (115int) et une partie laterale extérieure (115Ext), definissant un
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turboréacteur. Selon linvention elle est caractérisée par le fait gue le bord d'attague de la partie latérale exterieure (115ext) est en
arriere par rapport au bord d'attague de la partie [atérale intérieure (115int). De préeference, le bord d'attague de la partie supérieure
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Abrégé
ENTREE D’AIR DE TURBOREACTEUR A DOUBLE FLUX

La présente invention porte sur une entrée d’air pour nacelle de turboréacteur
a soufflante avant comportant une partie sup€rieure (115S), une partie
inférieure (115I), une partie latérale intérieure (115int) et une partie latérale
extérieure (115Ext), définissant un bord d’attaque (115) entre une paroi
externe (111) de la nacelle et une paroi interne (113) formant le canal
d’alimentation en air du turboréacteur. Selon I’invention elle est caractérisée
par le fait que le bord d’attaque de la partie latérale extérieure (115ext) est en
arricre par rapport au bord d’attaque de la partie latérale intérieure (11351nt).

De préférence, le bord d’attaque de la partie supérieure (1155) est €galement
en arri€re par rapport au bord d’attaque de la partie inférieure (11351).
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La présente invention concerne le domaine des acéronefs propulsés par au
moins un turboréacteur fixé a proximité de leur fuselage, notamment sous

une aile, et vise un moyen pour atténuer le bruit €émis par le moteur.

[Les eémissions sonores des moteurs civils a turbosoufflante ont deux

origines principales : le jet en sortie de tuyere et le bruit de la soufflante a
[’avant. La présente invention concerne le bruit émis vers [’avant de

[’appareil par le moteur.

Ce bruit est constitué par la superposition d’un spectre de raies et d’un
spectre a large bande : Le spectre de raies est compose des fréquences
multiples du passage des aubes (FPA) d’une part et des fréquences
multiples de la rotation (FMR) d’autre part, par ailleurs le spectre a large
bande est associ€ aux €coulements turbulents dans le moteur.

Le bruit de type FPA amnsi que celur a large bande, ci-dessus, concernent
essentiellement les zones au sol entourant les a€roports lors des opérations

de decollage et d’atterrissage.

Le bruit de type FMR est associ€ aux cellules de chocs geénérées en régime
transsonique au niveau du bord d’attaque de 1’aube de soufflante et est
présent sur toute la phase de decollage jusqu’au regime de croisiére. Ce
type de bruit contribue a la fois au bruit pergu au sol et en cabine. En effet
pour une entrée d’air conventionnelle, les FMR rayonnent a basse
fréquence et en amont du moteur avec un maximum de directivité compris
entre les angles 60° et 80° par rapport a 1’axe du moteur. Le bruit est donc
peu atténué par la paro1 du fuselage et est transmis dans la partie avant de la

cabine.

Le turbor€acteur est logé dans une nacelle comprenant une manche
d’entrée d’air orientée dans 1’axe de celui-ci, avec un bord d’attaque

globalement annulaire a 1’avant, au profil a€érodynamique pour assurer le
guidage de ’air aspir€ par le moteur. Afin de limiter les effets du bruit émis

vers [’avant par le moteur en direction du sol, on a proposé d’utiliser des
nacelles ayant un profil d’entrée en forme de biseau. Le plan d’entrée du
moteur, dit aussi plan hilite, est ainsi incliné vers I’arriere par allongement
de la partie inférieure de la manche d’entrée d’air. La lévre inférieure
s’etend vers 1’avant du plan d’entrée conventionnel. Cette forme permet a
une plus grande partie du bruit €mis vers ’avant d’étre réfléchie et déviée
vers le haut. Pour parvenir a ce but, la forme du profil d’entrée peut aussi
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étre en écope. Quelle qu’elle soit, la forme est déterminée de maniere a ne
pas avoir d’influence négative sur les performances du moteur pendant les
différentes phases de vol. On modifie ainsi ’enveloppe du cone de bruit.
Le demi angle au sommet, dans le plan vertical, de la partie inf€rieure, est

plus faible que le demi angle au sommet, dans ce méme plan, de la partie
supérieure. Il s’ensuit que la zone masquée par la manche d’entree d’air est
plus étendue dans la partie inférieure. Des entrées d’air convenablement
conformées pour atténuer le bruit au sol lors des phases d’atterrissage ou de
décollage, sont décrites par exemple dans les brevets EP 823 547, EP

1308387, EP 1071608 ou US3946830.

Ce mode d’atténuation du bruit ne permet pas cependant de produire un
effet favorable sur le bruit percu dans la cabine.

La demanderesse s’est dont fixé I’objectif de trouver un moyen simple
d’atténuer le bruit percu en cabine a [’avant du moteur.

L’invention concerne donc une entrée d’air pour nacelle de turbor€acteur a

soufflante avant comportant une partie supérieure, une partie ntérieure,
une partie latérale intérieure et une partie lat€rale extérieure. Les dites
parties définissent entre elles un bord d’attaque entre une paro1 externe de
la nacelle et une paroi interne formant le canal d’alimentation en air du
turboréacteur. L’entrée d’air de la nacelle est caractérisée par le fait que le
bord d’attaque de la partie lat€rale exterieure est en arriere par rapport au

bord d’attaque de la partie latérale interieure.

On définit le coté intérieur et le cote€ exterieur par rapport a la position de la
nacelle sur ’aéronef ; le coté inté€rieur est celui situ€ pres du fuselage et le
cOté extérieur est celul qui en est €loigne. L’avant et ’arriere sont définis

par rapport a la direction de déplacement du moteur.

L’invention permet donc de maniere simple de réduire le bruit percu dans
la cabine de I’aéronef par le décalage du cone de bruit vers I’extérieur.

De préférence, le bord d’attaque de la partie supérieure est en arriere par
rapport au bord d’attaque de la partie inf€rieure. On assure ainsi €également
|’atténuation du bruit vers le sol dans les phases de vol a proximité de

[’aeroport.
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Selon le mode de réalisation préféré le bord d’attaque reliant les différentes
parties de |’entrée torme un plan, le plan étant incliné par rapport a I’axe du

moteur.

On décrit un mode de réalisation non lIimitatif de ’'invention en référence
aux dessins sur lesquels

La figure 1 montre vue de cdté la partie avant d’une nacelle de

turboréacteur ;
La figure 2 montre, vue de c6te, coteé exterieur, la partie avant d’une

nacelle de turboréacteur conforme a ’invention ;
La figure 3 montre, vue de dessus la nacelle de la figure 2 montée

sous une aile d’avion.
La figure 4 montre, vue de cote, coté exteérieur, la partie avant d’une
nacelle de turboréacteur conforme a I’invention dont le bord d’attaque n’est

pas plan.

La nacelle 1 que I’on a représentée schématiquement forme 1’enveloppe
d’un turboréacteur a double flux, non visible, avec une soufflante avant.
L’avant est vers la droite, sur la figure 1. Dans les avions civils un tel
moteur est le plus souvent accroché sous [’aile par I’intermédiaire d’un
pylone non visible 1ci. La nacelle est conformée avec un profil
aérodynamique de maniere a produire une trainée sur les surfaces
extérieures et intérieures aussi faible que possible et pour ce qui est de
[’entrée d’air a assurer un €coulement sans turbulence dans les différentes
phases du vol, notamment au décollage. On distingue la surface externe 11
de la nacelle, la surface interne 13, représent€e en traits pointillés, et une
levre 15 formant la surface de jonction entre les deux premieres. Cette levre
définit le bord d’attaque. Le canal d’admission d’air défini par la surface
interne 13 forme un col en arriere du bord d’attaque. On distingue une
partie supérieure 15S de la levre 15 et une partie inférieure 151 par rapport
a un plan horizontal passant par ’axe XX du moteur, lui-méme horizontal

1C1.

La nacelle de la figure 1 présente selon 1’art antérieur un bord d’attaque
incliné vers Parriere. Comme on le voit, la partie supérieure 15S est en
arriere par rapport a la partie inférieure 151. De préférence, le bord
d’attaque est situ€¢ dans un seul plan comme cela est illustré mais il peut
auss1 presenter un profil non rectiligne. La partie inférieure comporte ainsi
une plus grande surface de réflexion des ondes sonores vers le haut lorsque
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I’avion est en vol. La valeur de I’angle A1, défini entre le plan formé par la
levre 15 et la direction verticale est limitée par les risques de décollement
des filets d’air pénétrant dans la manche d’entrée d’air, notamment sur la
partie supérieure. On considere en général que 1’angle Al ne doit pas étre

superieur a 15°.

En se reportant a la figure 2, on voit une nacelle 110 conforme a
I’invention, vue du cOte€ exterieur par rapport a 1’avion sur lequel elle est
montée. Celui-ci n’est pas représenté, Sur la figure 3 la nacelle 110 est vue
de dessus, accrochée sous une aile Al, ic1 I’aille gauche de I’avion, par

I’ intermédiaire d’un pyldne P .

Cette nacelle 110 présente les mémes caractéristiques qu’une nacelle de
|’art antérieur a I’exception de la manche d’entrée d’air. On distingue les
surfaces externes 111 et internes 113, ainsi que la lévre 115 formant le bord
d’attaque de la nacelle 110. Comme dans le cas précédent, pour ce mode de
realisation, le bord d’attaque de la partie inférieure 1151 de la lévre 115 est

en avant par rapport au bord d’attaque de la partie supérieure 115S.

La nacelle présente un bord d’attaque latéral extérieur 115Ext et un bord
d’attaque latéral intérieur 1151int, qui se situent d’un c6té et de ’autre d’un
plan vertical passant par [’axe du moteur. On définit les bords extérieur et
int€rieur par rapport a la position de la nacelle sur I’aéronef. Par exemple
pour une nacelle montee sur le coté droit de 1’aéronef, le bord d’attaque
extérieur est le bord d’attaque latéral droit de la nacelle et le bord d’attaque

latéral intérieur en est le bord d’attaque gauche.

Conformément a I’invention, le bord latéral extérieur 115ext est en arriére
par rapport au bord latéral intérieur 115int. Cette disposition permet de
menager une plus grande surface de réflexion sur la face interne 113 de la
partie latérale intérieure de la manche d’entrée d’air. Ici le bord d’attaque
115 est dans un seul plan. Ce plan est donc a la fois incliné d’un angle A1
par rapport a une droite verticale Oz passant par 1’axe du moteur, figure 2,
et d’un angle A2 par rapport a une droite horizontale Oy perpendiculaire a
’axe du moteur, figure 3. L’angle peut étre le méme dans les deux cas ou
différent. L’invention couvre également le cas ou l’angle Al est nul.
L’angle Al est compris de préférence entre 0° et 15° et 1’angle A2 est

compris, de préférence, entre 0 et 15°, O° non compris.-
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Par ailleurs, le mode de réalisation des figures 1 a 3 se rapporte a une
entrée ou le bord d’attaque est dans un seul plan. Cependant I’invention
couvre également le cas ou le bord d’attaque présente une forme en ecope
ou est au moins dans deux plans différents ou encore a profil du bord

d’attaque plus complexe. On a représenté sur la figure 4 un tel exemple de
réalisation. Les éléments portent la méme référence avec [’'indication

prime.

La surface interne 113 ou 113° de la manche d’entree est de preférence
traitée avec un matériau destiné a absorber les ondes sonores comme cela
est connu. De méme, le profil de la manche d’entrée en particulier au
niveau du bord d’attaque est conformé aérodynamiquement de maniere a
éviter les décollements des filets d’air entrant dans le canal d’admission.
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Revendications

1. Une entrée d'air pour nacelle d'un moteur a réaction pour un avion,
ledit moteur a réaction ayant une soufflante avant et ayant un axe
longitudinal X-X, ladite entrée d'air étant fixe et formé€e de fagon
monolithique avec ladite nacelle, et comprenant: une partie supérieure,
une partie inférieure , une partie latérale intérieure et une partie latérale
extérieure, définissant ensemble un bord d'attaque entre une paroi
externe de la nacelle et une paroi interne formant la manche d’entrée
d'air du moteur , dans lequel une partie extérieure du bord d'attaque situ€
a la partie latérale extérieure est en arriere par rapport a une partie
interne du bord d'attaque situé dans la partie latérale intérieure de telle
sorte que lesdites parties externe et interne du bord d'attaque sont alignés
le long d'une direction horizontale, qui forme un angle non nul A2
rapport a4 un axe horizontal perpendiculaire audit axe longitudinal dudit
moteur,

dans lequel lesdites parties latérales intérieures et extérieures sont
définies par rapport a la position du bord d'attaque de I'entrée d'air par
rapport & un fuselage de l'aéronef, la partie latérale interne étant
relativement plus prés du fuselage et la partie latérale externe €tant plus
¢loignée du fuselage, et

dans lequel ledit bord d'attaque de l'entrée d'air est configur€¢ pour
déplacer un cone de bruit de la soufflante avant vers l'extérieur par
rapport au fuselage,

dans lequel une partie supérieure du bord d'attaque située a la partie
supérieure est en arriére par rapport a une partie inférieure du bord
d'attaque situé a la partie inférieure de telle sorte que lesdites parties
inféricure et supérieure du bord d'attaque sont alignés le long d'une
direction qui forme un angle non nul par rapport a un axe vertical
perpendiculaire audit axe longitudinal dudit moteur.

2. Entrée d'air selon la revendication 1, dans laquelle le bord d'attaque
forme un plan, ledit plan étant incliné par rapport a I'axe du moteur.

3. Entrée d'air selon la revendication 2, dans laquelle ledit plan est
incliné d'un angle par rapport a la verticale compris entre 0° et 15°.

4. Entrée d'air selon I’'une quelconque des revendications 2 et 3, dans
laquelle ledit plan est incliné d'un angle par rapport a une droite
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horizontale perpendiculaire a I'axe XX du moteur, compris entre 0° et
15°, 0° non compris.

5. Entrée d'air selon la revendication 1, dans laquelle le bord d'attaque
forme une surface en écope ou de forme complexe.

6. Turboréacteur a double flux dont l'entrée d'air de la nacelle est
conformée selon l'une quelconque des revendications 1 a 5.
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