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Les spécialistes de l’aviation ne cessent de développer leur domaine après le premier 

événement qui a eu lieu en 1903, du vol d’ORVILLE WRIGHT sur un engin propulsé par 

un moteur à quatre cylindres, et cela par accroissement de la vitesse de l’avion et 

améliorant le rendement propulsif.Cependant l’acquisition de grandes vitesses, surtout par 

l’aviation militaire, demeure de plus en plus considérable.Ainsi, pour permettre une lutte 

efficace contre les bombardiers modernes, les constructeurs se conquièrent à 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. Parallèlement, un ingénieurallemand, Hans Joachim PABST 

VON OHAIN, inventait le premierturboréacteur allemand. Son premier réacteur HES 1, 

comparable à celui del'anglais Whittle, avait tourné au banc en septembre 1937. En 1939, 

uneversion améliorée, le HES 3B permettait le décollage du premier avion à 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 l’aviation. 

C’est pourquoi, on délaisse ces dernières années les groupes turbopropulseurs ou 

encore plus particulièrement les motopropulseurs qui se révèlent pratiquement inaptes dans 

le domaine des avions rapides, et qui sont abandonnés au profit des moteurs à réaction, 

entre autres le turboréacteur qui permet à l’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 à une meilleure adaptation de fonctionnement. De ce fait, sont 

apparues de nombreuses versions, en l’occurrence, réacteur simple flux, à double corps 

avec postcombustion et réacteur à 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 l’air. Mais pour cela, il faut le lié 

à un dispositif pour le faire tourner. Sur notre turboréacteur, il est couplé à une turbine. 

Cette dernière est elle-même entraînée par les gaz chauds qui sortent d’une « chambre de 

combustion ». Dans cette chambre, l’énergie est fournie par la combustion de kérosène 

avec l’oxygène de l’air disponible dans l’air absorbé (et comprimé). Une fois 



INTRODUCTION 
 

 
3 

prélevée,l’énergie nécessaire à l’entraînement du compresseur, il reste encore suffisamment 

d’énergie provenant de la combustion, donc de pression, pour fournir de l’énergie de 

propulsion requise. La poussée est finalement obtenue au travers d’une « tuyère » destinée 

à accélérer les gaz sortant de la turbine et dont la section d’éjection est réglée de telle sorte 

que la poussée soit optimale. Cette section peut être définie une fois pour toutes ou 

ajustable en vol. 

 

 

 

 

 

                                                                                                                           [5] 

Dans un turboréacteur à double flux (Figure 2),les gaz éjectés sont en général à des 

vitesses très élevées. La poussée est également très élevée mais, en contrepartie, une grande 

partie de l’énergie récupérable est perdue car le rendement est inversement proportionnel à 

la vitesse d’éjection.  

Si on veut utiliser au mieux pour la propulsion l’énergie disponible dans le moteur, la 

solution consiste à en prélever une partie pour faire fonctionner un ou plusieurs étages 

supplémentaires de turbine qui elle-même entraînera 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) à 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 être équipés d’une réchauffe. 
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                                                                                                                     [5] 

Le turboréacteur étudie dans notre projet est à simple flux.Il est conçu pour une pousse 

moyenne d’environ500DAN  au sol et peut être 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. 

- La turbine à gaz. 

- Et la tuyère. 

Pour aboutir à 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.  



 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

CHAPITRE I 

 

ETUDE GENERALE DE 

TURBOREACTEUR  
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I.1. INTRODUCTION : 

 

 Les premiers turboréacteurs, conçus à 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 diamètre nécessaire  une bonne 

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

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

 

I.2 PRINCIPE DE FONCTIONNEMENT (Fig. 1) : 

  

Le turboréacteur est un appareil utilisé dans la propulsion des avions et dans lequel se 

transforme l’énergie thermique contenue dans le combustible en énergie cinetique.il 

comprend, dans l’ordre, en suivant le trajet du fluide, un diffuseur, un compresseur, une 

chambre de combustion, une turbine a gaz et une tuyère 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’accélèrent par une deuxième 

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

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

                                                                                                                                    [4] 
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I.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. 

 

I.2.2.  COMBUSTION : 

  

Le mélange air-combustible brule dans la chambre de combustion et subit une 

augmentation de température due à la chaleur de combustion avec une chute minime de 

pression. 

 

I.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. 

 

I.2.4.  DETENTE DANS LA TUYERE : 

 

Les gaz d’échappement de la turbine sortant à une pression P5, se détendent dans la 

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

 

I.3 ETUDE DE LA PROPULSION :  

I.3.1. Introduction : 

 

L’action d’un corps sur un autre s’accompagne toujours d’une réaction qui lui est 

directement opposée et  égale d’où le  principe de l’égalité de l’action et de la réaction sur 

lequel repose tous système propulsif. Les avions son propulsés par la force résultant de 

l’éjection des gaz de combustion a la sortie de l’appareil de propulsion. Cette force de 

propulsion est appelée « poussée ». 

 

 



Chapitre I                                                ETUDE GENERALE DE TURBOREACTEUR                                 

 
8 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

I.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] 

FN  : Force nette de poussée. 

 

On peut écrire : 

 

   FN  = FP  +  Pa  ∗  Aa  –  P5  ∗  A5  = m *  C5 –   Ca                                   1  

   FP  =  m *  C5 –   Ca  +  P5  ∗  A5  −  Pa  ∗  Aa                                          2   

 

On suppose que : 

    L’écoulement est subsonique.   P1 = Pa  

    On peut donc écrire des équations  1  et  2  : 

 

FN  = FP  + Pa   A5–  Aa  

FN  = m * (C5  −  Ca) + P5  * A5 − Pa   * Aa  +  Pa   * Aa   − Pa  A5   

FN  = m * (C5  −  Ca) + A5 P5–  Pa  

Si la dilatation dans la tuyère est complète. (P5= Pa) on obtient. 

FN= m * (C5  −  Ca) 
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I.3.3. Paramètres influant sur la poussée : 

 

Avant d’entamer  l’influence de certain paramètre sur la poussée, il est important d’avoir 

une idée sur l’influence de l’altitude sur, certain paramètres tel que la température et la 

pression (selon le modèle de l’atmosphère standard OACI) 
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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=   γRT5 
1/2  

 

 

 

b- Influence de l’air a l’entrée : 

FN  = m * (C5  −  Ca) + A5 P5–  Pa  

    D’après la relation qui lie FN  et Ca on peut dire que la poussée est inversement 

proportionnelle a la vitesse de l’air a l’entrée. (Plus Ca      , FN     )  
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c- Influence du débit : 

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

diminue, donc la poussée  FN  diminue aussi. 

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

augmente, donc la poussée FN  augmente aussi. 

 

 

  

d- Influence de l’altitude : 

Lorsque l’altitude H augmente, la pression atmosphérique diminue, la densité (ρ) 

diminue donc FN  diminue. 

Lorsque l’altitude H augmente, la température T diminue densité (ρ) augmente, donc 

FN  augmente. 

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

diminue. 

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

que de la pression P. 
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I.4. Calcul du turboréacteur : 

I.4.1. But : 

    Le but de ce calcul est la détermination du débit nécessaire pour une poussée imposée 

(FN =  500±30daN) 

I.4.2. Cycle thermodynamique. (Voir fig.9) : 

 

 

 

0→1s (diffuseur) : Augmentation de pression de P0 à P1 dans le diffuseur supposée sans 

pertes.  

0→1 (diffuseur) : Augmentation de pression de P0 à P1 dans le diffuseur avec pertes.  

1→2s (compresseur) : compression isentropique de l’air dans le compresseur.  

1→ 2 compression réelle de l’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 l’énergie  

Calorifique en énergie mécanique pour entraîner le compresseur.  

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

4→5 : (tuyère) : 2eme phase de détente (isentropique) dans la tuyère (conversion de  

L’énergie de pression en énergie cinétique ou poussée). 

 

 

P0 
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I.4.3. Analyse du cycle thermodynamique : 

 

Pour analyser le cycle thermodynamique on suppose que ; les rendements 

isentropiques sont : 

Pour le compresseur                             ηisc  =0,80 

Pour la turbine                                      ηist  =0,96 

Pour la tuyère                                         ηity  =0,96 

Le rendement de la chambre de combustion : ηcac  =0,99 

La chute de pression dans la chambre de combustion : δpcac  = 0,002 mPa 

Le rendement mécanique : ηm =0,99 

La vitesse absolue à l’entrée du compresseur : C1 =100 m/s 

La vitesse absolue à la sortie du compresseur : C2=100 m/s 

La vitesse absolue à l’entrée de la turbine : C2=100 m/s 

Le pouvoir calorifique inferieur pour le kérosène :      Pci  =41900 kJ/kg 

La masse d’air nécessaire pour la combustion complète de 1kg  

De combustible : ε = (m a/m c)λ=1 =14,68 

 

I.4.3.1.  Calcul thermodynamique du compresseur : 

- conditions totales à l’entrée : 

 

      T1t = Tat  = 293 °K 

      P1t = Pat  = 0.1 MPa 

   

 Conditions totales de sortie : 

      P2t =  τc* P1t  ;  τc  = 4 

T2t  = T1t* (τc  (γ-1) /( γ)-1)* ηic * T1t                          1.1  

  AN :                          P2t = 0.4 MPa 

                                   T2t  = 471 °K 
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- détermination de la chaleur spécifique 𝐜𝐩 : 

Remarque :  

 

Pour les gaz réels les valeurs de cp et cv varient légèrement, en particulier pour les 

basses températures. Donc pour certains intervalles de température  on peut les admettre 

invariables. pour l’air et à basses températures on a : (D’après le diagramme fig. : 4) P12 

      CV= 0.716 ± 1 % KJ/Kg°K 

      CP= 0.716 + 0.287 ± 1 % KJ/Kg°K 

      CP  = 1.004 KJ/Kg°K 

- travail du compresseur : 

       

Wc  = CP* T2t −  T1t  

 

A.N :                                                      Wc  = 178.712 KJ/Kg  

Conditions statiques à l’entrée, et à la sortie : 

      T1= T1t − C1
2 /  2 − CP  

      T2= T2t − C2
2 /  2 − CP  

A.N :                                               T1= 288.01 °K ; T2= 466.02 °K 

 

 

I.4.3.2. Calcul de la chambre de combustion : 

 

Paramètres d’entrée : (les mêmes que ceux de sortie du compresseur) 

      T2= 466.02 °K 

      T2t= 471.00 °K 

      P2t= 0.40 MPa  

Paramètres de sortie : (les mêmes que ceux d’entrée de la turbine) 

     T3= 1173 °K 

     P3t= P2t − ∆Pcàc  = 0.398 MPa 

     T3= T3t ± C3
2 /  2 − CP g

  qui sera évalué par la suite 
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I.4.3.3. Calcul de la turbine : 

 

On choisir les paramètres de la fumée pour  λ = 3  et on calcul cP  entre les 

températures 1200 et 1000 k. d’après diagramme fig : 4, on évalue CP  λ ,T 
 et γ λ ,T  

 
CP 3,1200 = 1.23

CP 3,1200 = 1.19

  

 
γ 3,1000 = 1.31

γ 3,1000 = 1.34
  

A.N :                                                      C p= 1.21 KJ/Kg °K ; γ  = 1.325 

 

Conditions totales à l’entré :  

T3= T3t + C3
2 /  2 ∗ C P  

A.N :                                  T3t= 1177.13 °K  ;  P3t= 0.398 MPa 

 

Conditions totales à la sortie : 

                      T4t= T3t −   CP/C P  *  T2t − T1t /ηm                         (1.2) 

                      T4ts = T3t −   T3t/T4t  /ηist                                           (1.3) 

                       P4t= P3t ∗  T4ts /T3ts 
γ/(γ−1) 

A.N :             T4t  = 1027.94 °K ; T4ts = 1021.73 °K ; P4t= 0.2219 MPa 

                              

 

I.4.3.4. Calcul de la tuyère :        

Pour la tuyère on choisit C p  et  γ  entre les températures 1050 et 850 °k. d’après le 

diagramme (fig. 4), on trouve :  

  

C p =  1.155 KJ/Kg °K  et   γ =  1.333 

Remarque :  

Pour les gaz dérivés du pétrole, la constante des gaz R = 288.5 J/Kg °K 

Conditions génératrices :  

P4t= 0.2219 MPa  ; T4t= 1027.94 °K 
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Température théorique à la sortie : (température critique) 

T5s= Tca = T4t ∗ 2/  γ + 1  puisque     Mc= Mc=1 

T5= T4t − ηity ∗   T4t  −  T5s  

A.N :                                         T5s= 882.35 °K   ;    T5= 888.18°K   

         

Pression et vitesse à la sortie : 

P5 =  P4t ∗   Tcs / T4t 
γ / γ −1        ;    P5 = 0.1199 MPa 

C5 =   γ ∗ R ∗ T5 
1/2                   ;    C5 = 583.78 m/s 

 

Volume massique : 

 ρ5 =  P5/ R ∗ T5                         ;    ρ5 = 0.468 m3/Kg 

 

I.4.3.5. Calcul du débit massique : 

- Calcul du rapport A5/𝐦  : 

 

m =  ρ5 ∗ A5 ∗ C5   ;   A5/m =  1/ ρ5 ∗ C5  ; 

A.N :                                     A5/m = 3.66 ∗ 10−3 m2. s/Kg 

- Calcul du débit d’air : 

FN /m =   C5 − Ca +   A5/m  ∗  P5 − Pa  

                   A.N:                 FN /m = 656.658 m/s 

                   On a: m = FN / FN /m   ;      m = 7.6143 Kg/s 

 

- Calcul du débit de combustible :  

 m ∗ Cp ∗ ∆Tcàc =  m c ∗ Pci ∗ ηcàc  

 m ∗ Cp ∗  T3t − T2t =  m c ∗ Pci ∗                                                                                  

D’où :  m c = m ∗  Cpa  ∗  T3t − T2t / Pci ∗ ηcàc   

                    A.N :    =  0.1301 Kg/s 

 

I.4.3.6. Détermination du coefficient d’excès d’air : 

 

      λ =  m /m c /ε      ;      A.N : λ = 3.9868 
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 إهداء
بعد حمد الله علٙ ٍاتُ اليعن٘ ّالضلاٗ ّالضلاو علٙ خير الأىاو محند بً عبد الله علُٔ أفضل الضلاٗ ّأتم 

التضلٔه ّبعد جد ّاجتَاد ّبعد مغْار طْٓل مدتُ خمط صيْات لأصل إلى المحط٘ التي أفتدز بَا ّأعكز كل 

مً صاىدىٕ لأكٌْ في ٍذا المضتْٚ فبادٜا ببدٛ أٍدٖ ٍذا الانجاس ٍّذا التدزج لحبٔب٘ قلبي ّتاجُ التي 

كاىت ّماسالت فدز لٕ رغه أىٕ تمئت تْاجدٍا جيبي  في كل أفزاحٕ ّأحشاىٕ لتْاصٔني ّتغد مً 

 الحبٔب، كنا ّجب علٕ أٌ أقف جدٖ إبزأٍه، إلى رّح جدتٕ الغالٔ٘ رحمَا اللهأسرٖ إلى رّح 

ّقف٘ إجلال ّإكبار ّأقدو عكزٖ ّّفاٜٕ إلى مً ربٔاىٕ صغيرا كاىا ّماسالا الْتد الذٖ أصتيد إلُٔ 

ّٖ الغالٔين  أبٕ الخلادٖ ّأمٕ طْال مغْارٖ في الحٔاٗ ّمَنا قدمت لً أّفَٔنا حكَنا علٕ ّالد

لأبٕ الغٔذ ، إلى مً كاىا صيدا لٕ ّلعاٜلتي في كل عٕٛ لأبْآا اللذاٌ لم ٓيجباىٕ ّربٔاىٕ جمٔل٘

أعنامٕ ّعناتٕ أخْالٕ ، إلى أبٕ الحاج عٔضٙ ّسّجتُ، إلى أب العاٜل٘ ّمزبَٔا ّأمٕ عزٓف٘

، إلى صيدٖ الكتكْت٘ رجاٛ كل باسمُ ّمكامُ، إلى حبٔبتي ّقزٗ عٔني ّفاكَ٘ البٔت ّخالاتٕ بأبياَٜه ّبياتَه

 ّلدٖ أْٓب، إلى رفٔل دربٕ ّصدٓكٕ الضغير (حمام٘)محند ّصدٓكٕ ّأخٕ الغالٕ 

  عبد اللطٔف – أصام٘ –حمشٗ : إلٔكه أتكدو بَاتُ الفزح٘ أىته إخْتٕ

  حضٔب٘– ٍاجز – حفض٘ – خيرٗ –فاطن٘ سٍزاٛ : ّكذا أخْاتٕ

  أمٔي٘–ىفٔض٘ : إلى سّجات أخْتٕ

جْاد رحمُ  كنا لا ٓفْتني أٌ أٍدٖ ٍذا التدزج لطير مً طْٔر الجي٘ سف إلى ربُ الطير البغْش المبتضه 

  الله

-  أىط  – أرٓج –إبزأٍه الخلٔل -  أمير– إدرٓط –لؤٖ -  أىفال – أماىٕ –ٍب٘ الزحماٌ : ّأٓضا الكتاكٔت

 أصٔل - إحضاٌ  

 .  محند بً مَيرٓش– عبد الضلاو جعٔجع –مزاد بلخْت :  كنا أٍدٖ ٍذا الانجاس لأسّاج أخْاتٕ
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Résumé  

Dans ce travail, on s’intéresse particulièrement au calcul thermodynamique, 

cinématique et aérodynamique d’un turboréacteur simple flux à 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 tuyère. L’étude paramétrique est basée sur le 

comportement de la poussée en variant quelques paramètres influant comme : La 

pression atmosphérique, le taux de compression, la consommation spécifique, la 

vitesse d’entrée V0 ainsi que l’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, V0 input speed as well as 

attitude. 
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: ٍيخص

 (تاسٍىدٌْاٍٍل)فً اىبحج، سمضّا خصىصا عيى اىحساب اىذٌْاٍٍنا اىحشاسٌت 

واىحساب اىحشمً ومزا اىذٌْاٍٍنا اىهىائٍت ىيْفاث اىهىائً رو اىجسٌ اىىحٍذ ٍِ أجو اىىصىه اىى 

. اىتحجٌٍ وإٌجاد الأبعاد اىحقٍقٍت ىجٍَع أجضاء وفشوع اىجهاص

وعيٍه فقذ قَْا بتطىٌش بشّاٍج إعلاً آىً بيغت اىفىس تشوُ ٍِ أجو اىحساب اىىسٍطً 

 اىعْفت وأخٍشا – حجشة أو غشفت الاحتشاق –اىضاغظ : ىَختيف أجضاء هزا اىْفاث اىهىائً ٍْها

. الأّبىب اىْهائً

إُ اىذساست اىىسٍطٍت تشتنض عيى طبٍعت  قىة اىذفع وهزا بتغٍٍش بعض اىىسائو اىَؤحشة 

. ومزا الاستفاع V0 الاستهلاك اىْىعً وسشعت اىذخىه – ّسبت اىضغظ –اىضغظ اىجىي : ٍخو
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II.1. Introduction : 

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

fluide à l’état gazeux. Pour comprimer un fluide, on peut précéder de deux manières : 

 soit diminuer le volume d’une enceinte a une certaine quantité de fluide (cas des 

compresseurs volumétriques.) 

 soit communiquer au fluide une grande vitesse, l’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 : 

 le canal d’aspiration. 

 le rotor (ou roue), qui fourni de l’énergie cinétique au fluide. 

 une partie fixe (ou stator) qui transforme l’énergie cinétique du fluide en énergie de 

pression. 

 

II.2. Rôle  du compresseur : 

Le mélange air-kérosène ne peut s’enflammer dans certaines conditions de pression et de 

température, pour cela les constructeurs de moteurs font appel à des compresseurs ayant la 

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

Son rôle est d’assurer, avec un bon rendement, un débit d’air suffisant et une pression élevée à 

l’entrée de la chambre de combustion. Il est constitué d’un ou plusieurs étages, chaque étage 

comprenant une grille d’aubes mobiles (le rotor) qui communiquent le mouvement et l’énergie 

cinétique à la masse d’air et une grille d’aubes fixes (le stator) transformant cette énergie en 

pression et redressant l’écoulement. Il existe deux principaux types de compresseurs : 

Le compresseur axial et le compresseur centrifuge. 

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

contente d’une simple comparaison entre les deux genres de compresseur illustrée dans le tableau 1 
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II.3. Comparaison entre les compresseurs (centrifuge et axial) 

 Avantages Inconvénients 

Compresseur centrifuge. 

- moins fragile aux chocs 

- meilleure accélération (moine 

d’inertie) 

- usinage plus facile donc moins 

onéreux. 

- rendement médiocre en altitude. 

- taux de compression limite 

(jusqu’à4). 

- maitre couple important. 

 

Compresseur axial 

- rendement supérieur à celui du 

compresseur centrifuge lui donnant 

une meilleure performance en 

altitude. 

- le débit est environ le double de 

celui du compresseur centrifuge, et 

de même pour la poussée car elle 

est proportionnelle au débit d’air. 

- fragile aux chocs 

- usinage délicat, donc onéreux. 

 

 

 

 

 

 

Tableau1 : comparaison entre les compresseurs (centrifuge et axial) 

 

II.4. Principe  de fonctionnement d’un compresseur centrifuge : (voir fig.10)  
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Les compresseurs centrifuges comme les compresseurs axiaux sont des turbo-compresseurs 

ou l’accroissement des pression est obtenu à l’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 à 

comprimer qui, a son tour ,sera transformée en énergie de pression, d’après Bernoulli on a ;entre les 

points (a) et (1), l’équations suivante : 

Ca
2/2 + Pa/ρ = C4

2/2 + P4/ρ 

II.4.1.  Dans le canal d’aspiration : 

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

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

C1 > Ca        ;       P1 > Pa  

 

II.4.2. Dans la roue : 

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

comprimé, ce qui se traduit par les inégalités suivantes : 

         C2 > C1       ;       W2 > W1      ;        P2 > P1  (Les canaux du rotor sont divergents) 

                    (C    )        ;         (W    )        ;          (P    ) 

II.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 

 

 

 

 

 

C  augmente P  diminue 
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II.4.4 Tableau récapitulatif des transformations dans l’étage : 

 Dans le canal d’aspiration Dans la roue Dans le diffuseur 

Vitesse Augmente C : Augmente 

    W : Diminue 

Diminue 

Pression Diminue Augment Augmente 

Tableau2 : récapitulation des transformations dans l’étage 

 

II.5. Calcul du compresseur : (Fig .11) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

II.5.1. Désignations : 

- a : entrée du canal d’aspiration. 

- 1 : entrée de la roue. 

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

- 4 : sortie du diffuseur. 

 

 

 

S(KJ/Kg) 

P1-2 

C1
2/2 

1 

a 

C2
2/2 

C3
2/2 

C4
2/2 

2 

3 

2s 

3s 

4s 
4 

P2-3 

P3-4 

3t 2t 

∆𝒆𝒖 

Fig.11 : Cycle thermodynamique du compresseur 

H(KJ/Kg) 
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II.5.2. Triangles de vitesses :(Voir Fig.12) 

 

 

 

 

Fig.12 : Triangles de vitesses  

 

II.5.3. Méthode de calcul : 

II.5.3.1. Choix des paramétrés cinématiques : 

      On choisie le rotor à aubes radiales (β2t=90°) 

- U2= (300-600) m/s                                                                       (1) 

- α1= 90° (écoulement sans pré rotation) 

- φ1= C1r/U2= C1/U2= (0.3 - 0.35) on prend  φ1= 0.34                (2) 

- φ2= C2r/U2= (0.8 - 0.92) * φ1 on prend  φ2= 0.9 * φ1              (3) 

- V4= C4/U2= (0.5 - 0.9) * φ1 on prend  φ2= 0.7 * φ1                  (4) 

- V1= φ1   car     C1u= 0 

 

- le diamètre extérieur toujours voisin de  2 * D1                            (5) 

D2/D1 =  U1/ U2 =  0.5 

- b1/D1 =   0.04 − 0.06  pour les bonnes roues on prend             (6) 

 

-  la vitesse relative 𝑊2 à la sortie de la roue est déviée en arrière par rapport à la 

direction théorique déterminée par l’angle (β2t = 90°) donc l’angle (β2 > β2t) d’où la 

vitesse 𝐶2𝑢  est diminuée par rapport àC2ut , cette diminution est déterminée le 

coefficient de glissement : 

μu  = C2u /C2ut  , en pratique on prend  μu= 0.88 

 

 

C1 

U1 

W1 C2 

 

C2u 
U2 

W2t C2r 

W2 

α2 β2 
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- composante périphérique théorique réduite : 

Ct2 =  C2ut /U2 = 1 ;  car 𝛽2𝑡   = 90°  

- composante périphérique réelle réduite : 

 

Cr2 =  C2u /U2 = Ct2μu  = 0.88  

 

II.5.3.2. Choix des rendements partiels : 

    On suppose les valeurs des rendements partiels suivants : 

- ηSA 1 = 0.94 (pour le canal d’aspiration) 

- ηS12 = 0.91 (pour la roue) 

- ηS24 = 0.60 (pour le diffuseur) 

 

II.5.3.3. Calcul des degrés réaction : 

- pour le canal d’aspiration : 

RA1= ∆h/∆eu = (h1 − hA)/(U2*C2u) 

   D’après l’équation d’énergie on a : 

h1 + C1
2/2 = hA + CA

2 /2      or     CA = 0 

  D’où                                       h1 − hA = − C1
2/2 

 

  Donc                               RA1 = (− C1
2/2)/(U2 ∗ U2u) = −φ1

2/(2 ∗ Cr2) 

- pour le diffuseur : 

R24 = (φ2
2 + τpr 2

2 + V4
2)/(2 ∗ Cpr 2) 
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- pour l’énergie cinétique à la sortie : onde finie le rapport : 

R4 =  (énergie cinetitique à en "4")/(∆eu ) 

R4 = V4
2/(2 ∗ Cpr 2) 

II.5.3.4. Première approximation du rendement isentropique : 

ηSA 4 = (h45 − ha)/(h4 − ha) = 

ηSA 4 = ( (h4 − hA ) −  pertes de A à 4)/(h4 − hA ) 

 

ηSA 4 =  (∆eu + (Ca
2 − C4

2)/2  pertes)/(∆eu + (Ca
2 − C4

2)/2) 

- Perte d’enthalpie dans le canal d’aspiration : pA1 

Pa1 = h1 − h1s =  (h1 − ha) = (h1s − ha) 

Pa1 = (−(h1s − ha)/ (h1 − ha) + 1) ∗ (h1 − ha) 

Pa1 = (1/ηS24 − 1) ∗ ( C1
2/2) 

- perte d’enthalpie dans le diffuseur : P24 

                En suivant les même démarches que précédemment on obtient ; 

P24 = (1 − ηS24) ∗ (Ca
2 − C4

2)/2 

- perte d’enthalpie dans le rotor : P12 

P12 = (∆eu + C1
2/2) ∗ (C2

1 − ηS12) 

              on obtient ; 

ηSa 4 =
η12s ∗ (1 − Ra1) + Ra1/ηSa 1 − (1 − ηS24) ∗ R24 − R4

1 − R4
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II.5.3.5. Vitesse périphérique du rotor U2 : 

ηSA 4 = (h4S − hA )/(h4 − hA ) =
h4S − hA

∆eu + (CA
2 − C4

2)/2
 

       Avec :                  ∆eu = C2u ∗ U2 =   Cpr 2 ∗ U2
2           ;    (équation d’Euler) 

       Donc :              ηSA 4 = (h4S − hA )/(Cpr 2 − U2
2 − C4

2/2)              (CA = 0) 

      On peut donc avoir : 

                      U2 =  (((h4S − hA )/(Cpr 2 ∗ ηS14)) + C4
2/(2 ∗ Cpr 2))1/2 

      Or,          h4S − hA = CP ∗ (T4S − TA ) = CP ∗ TA ((T4S/TA ) − 1) 

      Avec :     T4S/TA =  P4/PA 
(γ−1)/γ  

      D’où :      U2 =  
 CP∗TA ((P4/PA  (γ−1)/γ−1)

Cpr 2∗ηS 14

  + 
C4

2

2∗Cpr 2
 

II.5.3.6. Les paramétrés thermodynamiques a l’entrée du rotor : 

- l’énergie massique échangée Δeu  : 

                      ∆eu = μu*Cpt 2*U2
2                                                          (1) 

- La pression à l’entrée de la roue P1 : 

                      P1 = PA ∗ (T1S/TA )γ/(γ−1)                                             (2) 

             Or : T1S = (h1S − hA )/CP + TA  

                     T1S = (h1 − hA )/(CP ∗ ηSA 1) + TA = (CA
2 − C1

2)/(2 ∗ ηSA 1 ∗ CP ) + TA  

              On remplace T15 par sa valeur dans (2) on obtient donc : 

P1 = PA ∗ (1 + ∆eu )/(TA ∗ ηSA 1 ∗ CP))γ/(γ−1) 
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- Température du fluide à l’entrée de la roue T1 : 

h1 − hA = CP*(T1 − TA )          ;       T1 =  (h1 − hA )/CP + TA    

  Or :                           h1 − hA = (CA
2 − C1

2)/2 =  − C1
2 = RA1 ∗ ∆eu  

                  D’où :                       T1 =  RA1 ∗ ∆eu /CP  + TA  

 

- densité du fluide à l’entrée de la roue : 

ρ1 = P1/(R ∗ T1) 

 

II.5.3.7. Paramétrés cinématiques du fluide a l’entrée et a la sortie de la roue. (et 

entrée du diffuseur) 

C1 = C1r = φ1 ∗ U2      ;        C2U = μu ∗ U2 

C2r = φ1 ∗ U2      ;        C2 =  C2U
2 + C2r

2  1/2 

        α2 = Arctg(C2r/C2U ) 

II.5.3.8. Calcul des paramétrés thermodynamiques a la sortie de la roue : 

- pression du fluide à la sortie de la roue : P2 

P2 = P1 ∗ (T2S/T1)γ/(γ−1)      Avec :      T2S = T1 + (h2S − h1)/CP  

                Or ;              ηS12 = ((h2S − h1) + C2
2/2(h2 − h1 + C2

2/2) 

                Donc :          h2S = ηS12((∆eu + C1
2/2) − C2

2/2) 

                D’où :          P2 = PA ∗ (1 + (ηS12 ∗ (∆eu + C1
2/2 − C2

2/2)/(CP ∗ T1))γ/(γ−1) 

- température à la sortie de la roue T2 : 

h2 − h1 = CP ∗ (T2 − T1)         T2 = T1 + (h2 − h1)/CP  
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        D’après l’équation de l’énergie on a : 

h1 + (C1
2/2) + ∆eu = h2 + (C2

2/2) 

 

       Donc :                          

h2 − h1 =(C1
2 − C2

2)/2 + ∆eu  

   D’où : 

T2 = T1 + (∆eu + (C1
2 − C2

2)/2)/CP  

- densité du fluide à la sortie de la roue ρ2  : 

ρ2 = P2/(R ∗ T2) 

 

II.5.3.9. Largeur de la roue a la sortie b2: 

       D’après l’équation de continuité on a : 

qm = b2 ∗ D2 ∗ π ∗ C2r ∗ ρ2        ;         b2 = qm /(D2 ∗ π ∗ C2r ∗ ρ2) 

        Or :        b2 = 0.05 ∗ D2                 

        Donc :   b2 = ((0.05 ∗ qm )/(π ∗ C2r ∗ ρ2))1/2 

     On peut donc déduire les paramétrés qui suivant : 

- diamètres extérieur et intérieur de la roue : 

D2 = b2/0.05 

D1 = D2 ∗ 0.05 

- vitesse de rotation (N) : 

N = U2/π ∗ D2 
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- Vitesse périphérique à l’entrée U1 : 

U1= 0.05*U2 

- Nombre d’aubes du rotor  Zr : 

     Zr = 10 ∗ π ∗ D2                                (3) 

- Le pas (écartement des aubes)  P : 

P = π ∗ D1/Zr  

- Expression de l’angle β1 :          β1 = 180 – Arctg (C1/U1) 

 

- Vitesses relatives à l’entrée et à la sortie de la roue : 

W1 =  C1
2 − U1

2  ;     W2 =  C2
2 − U2

2 

 

- Nombres de Mach à l’entrée de la roue :  

M1 = W1/ γ ∗ R ∗ T1 

M2 = W2/ γ ∗ R ∗ T2 

II.5.3.10. Calcul du diffuseur a flasques lisses : 

- choix du diamètre et de la largeur à l’entrée : 

      D3 = D2 ∗ (1.07 − 1.2)                   (2)         on prend :   D3 = 1.1 ∗ D2 

    b3 = b2 ∗ (0.8 − 1.0)                    (3)          on prend b3 = 0.9 ∗ b2 

- choix du coefficient de frottement et calcul de : 

On choisi :                                                         f = 0.04 

                On a :                                       tg (α3) = (f/ (4*b3)*((D3 − D2)/2)) + tg(α2)                         (1) 

 

                D’où : α3 = Arctg((f ∗ (D3 − D2)/(8 ∗ b3)) + tg(α2)) 
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- Calcule la vitesse absolue du fluide C3 : 

    On suppose que :  ρ3 = ρ2  ,   et on a :  

C3r = qm /(ρ3 ∗ D3 ∗ b3 ∗ π) ;  (b)  et   C3r = C3r/tg(α3) 

    D’où :                           C33=(C3
2 + C3U

2 )1/2 

- perte d’enthalpie dans le diffuseur P23 : 

                                                     P23 =
f∗(D3−D2)∗(C3

2+C2
2)

16∗b3∗sin ((α2+α3)/2)
                                                             (2) 

- Rendement isentropique du diffuseur ηS23: 

ηS23 = ((C2
2 − C3

2) − 2 ∗ P23)/(C2
2 − C3

2) 

-  Paramètres thermodynamiques du fluide à la sortie du diffuseur : 

 pression : 

𝑃3 = 𝑃2 ∗ (1 + ηS23 ∗ (C2
2 − C3

2)/(2 ∗ T2 ∗ CP))𝛾/(𝛾−1) 

 

 température : 

T3 = T2 + (C2
2 − C3

2)/ (2 ∗ CP) 

 

 densité : 

ρ3 = ρ3/ R ∗ T3  

Si  ρ3 calculée est différente de  ρ3 supposée on revient à (b),en prenant comme 

deuxième valeur de   ρ3 supposée, la valeur de ρ3 calculée. L’itération s’achève lorsque  ρ3 

supposée converge vers  ρ3 calculée. 
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II.5.3.11. Calcul du diffuseur a ailettes : 

 

- choix de la largeur : 

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

donc : 

b4  =b3 

- calcul des paramètres thermodynamiques à la sortie du diffuseur à ailettes : 

 Pression : 

P4 = P2 ∗ (T2 + ηS24 ∗ (C4
2 − C2

2)/(2 ∗ CP ))γ(γ−1) 

 Température réelle : 

T4 = T2 + (C2
2 − C4

2)/(2 ∗ CP) 

 Température isentropique : 

T4S = ηS24 ∗ (T4 − T2) + T2 

- rendement isentropique du compresseur : 

ηA4C = (T4S − TA )/(T4 − T1) 

Si  ηA4C   calculé est différent de  ηA4C   on refait le calcul à partir de (U2) en prenant comme 

valeur supposé de    la valeur de  ηA4C  calculée. L’itération s’achève lorsque ηA4C   supposé 

converge vers  ηA4C   calculé. 
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III.1. But de la chambre de combustion : 

     Une chambre de combustion doit pouvoir assurer une chambusition complète du mélange 

kerozéne et oxygène contenu dans l’air et permettre une transformation totale de l’énergie chimique 

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

III.2. Description de la chambre de combustion : 

      Une chambre de combustion comprend généralement un diffuseur d’entrée dont le rôle est de 

ralentir l’écoulement gazeux, un dispositif d’injection, une chambre de combustion présentant des 

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

orifices. 

Parmi les chambres de combustions on distingue : 

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

 

 

 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 à flammes (anneau) se présente également sous la forme de deux tôles cylindriques et 

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

 

 

 

 

 

    

                                         14 

 

 

 

 

 

 

 

Ce type de chambres résulte d’un compromi effectué entre les deux types précédents. Cette 

chambre est constituée par des tubes à 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 à flammes ont une enveloppe 

externe et interne et externe commune. 
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III.3. Tableau comparatif :        

tube de chambres 

 Avantages Inconvénients 

Séparées 

 facilité de mise au point 

 facilité d’entretient 

 

 lourdes. 

 maitre couple important. 

 pertes de charge 

importante 

Annulaires 

 Légères 

 Maitre couple faible 

 peu de petes de charge 

 puissance/volume  important  

 Difficulté de mise au point 

 Intervention difficile 

Mixte 
 Facilitée de mise au point 

 Maitre couple faible. 

 Plus lourde que l’annulaire 

 Plus de pertes de charges 

Tableau 3 : comparaison entre les différentes chambres de combustion 

 

III.4. Calcul de la chambre de combustion : (voir fig.15)  
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Remarque :     (2) : représente l’entrée de la chambre. 

                         (3) : représente la sortie de la chambre. 

 

III.4.1. Méthode de calcul : 

- détermination du coefficient d’excès d’air : 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

                 Fig.15a : diagramme coefficient d’excès d’air   

 

 



CHAPITRE III                                                          LA CHAMBRE DE COMBUSTION 
 

 

36 

 

 température à la l’entée : (T2=T4 celle de sortie du compresseur) T2=530.3271°k 

 température à la sortie : est donnée et est égale : à : 

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

 Choix de la chaleur spécifique des gaz : 

  On prend :  

                    CPg  (λ, T3) = CPa  

 Calcul du rapport des débits : 

(qm /qc)λ =
Pci ∗ ηcàc − CPg ∗ (λ ∗ T3) ∗ T3

CPg ∗ (λ ∗ T3) ∗ T3 − CPg ∗ T2
 

 Calcul de(λ) : 

λ = (qm /qc)λ/(qm /qc)λ=1 

 Richesse massique : 

α = m c/m a = m c/m a = 1/(λ ∗ ((qm /qc)λ) 

 détermination de CPg  (λ ∗ T3) on utilise le diagramme de la figure (fig.15a)  

Avec Cp = F(λ, T)   

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

valeur supposée approche de la valeur calculée. 

 

- Détermination des paramètres énergétiques : 

 températures total 

T3t = T3 + C3
2/(2 ∗ CPg ) 

Avec : CPg (λ ∗ T3) = 1/(1 − R/CPg (λ ∗ T3)) 

γ = (γa + γg)/2                  et             C P = γ ∗ (R)/((γ − 1)) 
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 Nombre de mach à la sortie : 

M3 = C3/(γg(λ ∗ T3) ∗ R ∗ T3)1/2 

 Pressions statique et totale 

P3 = P2 ∗ (1 + ((γg + 1)/2) ∗ M3
2)γg /(γg−1)                          (1) 

P3t = P3 ∗ (1 + ((γg + 1)/2 ∗ M3
2)γg /(γg−1)                          (2) 

 Densité des gaz a la sortie  

ρ3 = P3/(R ∗ T3) 

 Pertes des pressions dans la chambre de combustion  

Pcàc = (P2t − P3t) ∗ 100/P2t  

Avec :                                         P2t = P2 ∗ (1 + ((γa + 1) ∗ M2
2)γa /(γa−1) 

- Dimensionnement de la chambre da combustion  

 Choix à faire  

 On choisi la vitesse moyenne de combustion 

Vc=50 m/s 

On choisi un temps de combustion : 

          tC  = 0.1 s 

Pour obtenir une combustion complète du combustible, la longueur totale de la trajectoire 

serait alors de : 

         L = Vc. tc 

 Section nécessaire pour l’entrée de l’air dans la chambre : 

D’après l’équation de continuité on peut écrire : 

S2. C2 = m/ρ2      ;   S2 = m/ (ρ2 .C2) 
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 Epaisseur de la section de passage : 

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

du compresseur : 

      Dcac = Dexc 

Donc on peut écrire :    e = S2/ (Л. Dcac) 

III.4.2. Résultats du calcul de la chambre a combustion : 

Les donnes : 

P2 = 4142413.10 

M2 = 0.2166 

T2 = 530.3271 °K 

T3 = 1173 °K 

CPa = 1.004 KJ/Kg °K 

ε = (Qm /Qc)λ=1 = 14.68 

Pci = 41900 KJ/Kg 

C2 = C2 =100 m/s 

1ere . Itteration : 

          CPg = CPa = 1004 J/Kg °K 

          (Qm /Qc)λ = 62.4626 

          λ = (Qm /Qc)λ/(Qm /Qc)λ=1 = 4.25 

          α =  100/(λ ∗ 14.68) = 1.603 % 
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D’après me diagramme (fig.15a) : on tire : 

          CP(λ; T3) = CP(1.603; 1173) = 1.19 KJ/Kg °K 

2eme . Itteration : 

          CPg = 1.19 KJ/Kg °K = 1190 J/Kg °K 

          (Qm /Qc)λ = 46.4259 

          λ = (Qm /Qc)λ/(Qm /Qc)λ=1 = 3.1625 

          𝛼 =  100/(𝜆 ∗ 14.68) = 2.154 % 

D’après me diagramme (fig.15a) : on tire : 

          CP(λ; T3) = CP(1.154; 1173) = 1.225 KJ/Kg °K 

     3eme . Itteration : 

          CPg = 1.255 J/Kg °K = 1225 J/Kg °K 

          (Qm /Qc)λ = 44.2732 

          λ = (Qm /Qc)λ/(Qm /Qc)λ=1 = 3.0159 

          α =  100/(λ ∗ 14.68) = 2.2587 % 

D’après me diagramme (fig.15a) : on tire :   

        CP(λ; T3) = CP(2.2587; 1173) = 1.226 KJ/Kg °K 

4eme . Itteration : 

          CPg = 1.256 J/Kg °K = 1226 J/Kg °K 

          (Qm /Qc)λ = 44.2945 

          λ = 3.0119                      (Converge donc) 
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 on prend   λ =  3.0119 

                        CP(λ; T3) = 1226 J/Kg °K 

Le débit du combustible : 

                        Qc = Qm = 14.2145 = 7.6143/44.2145 = 0.1722 Kg/s 

Qc = 0.1722 Kg/s 

Les paramètres énergétiques :  

                       CP = ( ; T3) = 1226 J/Kg °K 

                       S = ( ; T3) = 1.301                   (D’après le diagramme de la fig.15a)        

                       S = (1.4 + 1.301)/2 = 1.3505 

                      C P = S ∗ R/(S − 1) = 1.3505 ∗ 288.5/(1.3505 − 1) 

                      C P = 1111.609 J/Kg °K 

La température totale :         T3t = 1177.498 

Nombre de Mach à la sortie :       M3 = 0.1479 

La pression statique et la pression totale : 

P3 = 429204.76 Pa        ;         P3t = 477882.14 Pa        ;     P2t = 501738.48 Pa 

La densité :       ρ3 = 1.2683 Kg/m3 

Les pertes de pression dans la chambre de combustion : 

                         ∆Pcàc = 4.75% 

La longueur totale de la trajectoire : 

                         L = VC ∗ tC = 0.5 m                                                   L = 0.5 m 
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Section nécessaire pour l’entrée de l’air dans la chambre : 

                         S2 = 0.028 m2 

Epaisseur de la section de passage : 

                         Dcàc = Dex = 0.3976 m     ;     ε = 0.0224 m 
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IV.1. Introduction : 
La turbine est une partie du turboréacteur responsable de la rotation du rotor tout entier. Elle 

assure l’entrainement du compresseur en prélevant une partie de l’énergie des gaz sortant de la 

chambre de combustion. Ce processus se traduit par une détente des gaz dans l’étage de la turbine 

transformant ainsi l’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 l’écoulement on distingue : 

 Les turbines radiales, ou l’écoulement se fait suivant le rayon de la turbine et est 

perpendiculaire à son axe. 

 Les turbines axiales, l’écoulement y est dirigé parallèlement à l’axe de la turbine. 

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

 

 

 

 

 

                                                                 16 : 

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. 

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

l’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 α1 Pa rapport à la vitesse périphérique. Le fluide 

sera donc prêta communiquer l’énergie au rotor. 

 Dans le rotor : L’énergie du fluide est transformée en énergie mécanique servant à la 

rotation da la roue, le fluide se détend et sa vitesse relative augmente. La direction du  
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fluide est déviée dans les canneaux du rotor provoquant ainsi une différence de pression entre 

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

IV.3. Types de turbines : 

   Dans la turbine, le fluide peut se détendre dans l’aubage fixe ou dan l’aubage mobile ou dans 

les deux en même temps, ce fait appel aux processus d’action et de réaction dans les turbines, on 

distingue donc : 

IV.3.1. La turbine a action : 

    Dans ce genre de turbines le fluide se détend entièrement dans l’aubage fixe et l’énergie 

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

     Le rapport de la chute d’enthalpie dans le rotor a celle produite dans l’étage entier(ou degré 

de réaction) est pratiquement nul, et la pression a l’entrée et a la sortie du rotor est pratiquement 

la même. 

IV.3.2. La turbine a réaction : 

    Dans ce cas, une partie de la détente se fait dans le rotor et l’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 

l’étage complet. 

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

                  σ= ΔH (rotor) /  ΔH (étage) =1/2 

IV.4. Calcul de la turbine: 

IV.4.1. Designations: 

 

 0 : Entrée de la turbine        

 1 : Sortie de distributeur 

  2: Sortie de la turbine        
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IV.4.2. Paramètres d’entrée du distributeur : 

                                             P0 = P3 = 429204.79 Mpa. 

                                             T0 = T3 = 1173 
0
K . 

                                             qm =7.6143 kg/s. 

                                             C0 = C3 = 100 m/s. 

                                             qm t = q m c + qc . 

IV.4.3. Méthode de calcul : 

 Choix à faire : 

- Degré de réaction(σ) : Définit comme étant le rapport de la différence d’enthalpie dans le 

distributeur a celle dans l’étage tout entier, on prent  σ = 0.3. 

- Coefficients d’obstruction : 

 K1 = (0.92 – 0.96), on prend  K1 = 0.94      4 − 1  

 K2 = (0.88 – 0.96), on prend  K2 = 0.90      4 − 2  

 Coefficient d’écoulement : 

  Ф =1/C1 .U = (0.6 – 1) , on prend  Ф =0.8      4 − 3  

 Le rendement énergétique : 

              ηe =(0.84 – 0.92 ) ;  on prend  ηe =0.88       4 − 4  

 L’angle de vitesse absolue : 

              α1= ( 20 – 24) ; on prend  α1=20
0            

         4 − 5  

 Le rapport : 

                topt =pas entre les aubes/corde de l’aube 

               topt=t/b=(0.74 –0.76); on prend topt =0.75     4 − 6   
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 Coefficient de frottement : 

             Cf =(2.10
-2

 -1,1.10
-3

); on prend  Cf =0.0006    4 − 7  

 Paramètres de la fumée : 

On fait un choix pour un coefficient  λ = 3. 

On calcul 𝐂𝐩     dans la plage de température (1200 
0
K – 1000 

0
K). 

D’après le diagramme(fig.15a chap3) on evalu les valeurs de  𝐂𝐩     et 𝛄 ,on trouve : 

Cp(3 , 1200) = 1.23 

Cp(3 , 1000) = 1.19 

D’où Cpmoy=1.21 KJ/KG 
0
K 

γ (3 , 1000) =1.31 

γ (3 , 1200) =1.34 

D’où 𝛄  =1.325 KJ/KG 
0
K. 

On peut donc calculer la valeur moyenne de R : 

R = 𝐂𝐩    .( (𝛄 ,– 1)/ 𝛄 ,) ; AN : R  = 297 KJ/KG 
0
K 

IV.4.4. Paramètres de sortie du distributeur : 

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

écrire : 

ηe=(C1
2
 /2)/(( C0

2
 /2)+h0 – h1s). 

h0 – h1s =( h0 – h2s’).(1-σ) 

h0 – h1s =Cp .Ta(1- (τD
(𝛄 -1)/ 𝛄 )

)).(1-σ)  

d’ou      C1=( ηe.(2(h0 – h1s)+C0
2
))

1/2
  …………(4-8) 
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 Température statique a la sortie : 

h0t=h1t cad que h0 + C0
2 

/2= h1+ C1
2
/2 . 

h0  - h1 = ( C1
2
 - C0

2 
) /2 

d’où      T1 = T0 - ( C1
2
 - C0

2 
) /2 * C P) 

 

 Nombre de mach a la sortie : 

  M1=C1/(γR .T1)
1/2

. 

 Température isentropique a la sortie : 

  T1s=T0- C1
2
/(2. ηe. Cp    )+ C0

2
/ (2.Cp    ). 

 Pression statique : 

  P1=P0. ( T1s /T0) γ −1 γ                

 Densité des gaz a la sortie du distributeur :    ρ1= P1/ R .T1. 

 Chute d’enthalpie isentropique dans l’etage : 

  H1 – h2s’= (h0 – h1s)/(1-σ) = Cp    .( T0-T1s)/( 1-σ). 

 Perte d’enthalpie p01 dans le distributeur: 

   p01 = C1s
2
/2 - C1

2
/2   avec  C1= ηe

1/2
 . C1s 

d’ou   p01= C1
2
/2 ηe - C1

2
/2  
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IV.4.5. Triangles de vitesses a la sortie du distributeur : 
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  C1a = C1. Sin (α1)      ;     C1u = C1 .Cos (α1). 

 Vitesse de rotation : 

U = C1 .Ф 

 Diamètre moyen de l’étage de la turbine : 

Dt =U/π.N. 

 Angle de vitess relative β1 

tg(β1) = C1a/( C1u-U)    ; β1= Arctg(C1a/( C1u-U)). 

 Hauteur des aubes L1: 

qmt= π. Dt.K1.C1.L1. Sin(α1).ρ1 . 

   d’ou       L1 = qmt/π. Dt.K1.C1. Sin(α1).ρ1 

 

IV.5. Calcul de la roue : 

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

C2

C2u U

α2 =86°

W2C2a

 

fig.19a : triangle de vitesse de la roue 

 A l’entrée : du triangle de vitesses fig. 3 on déduit. 

Vitesse relative : W= (C1
2
 +U

2
-2.U. C1 Cos (α1))

1/2 
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 Chute isentropique d’enthalpie dans la roue : 

h1-h2s = cp.T1(1-(p2/p1)
γ-1/γ

) 

 A la sortie de la roue :(fig 4) 

w2u=(w2
2
 –C1a

2
)
1/2

. 

C2a=C1a ; C2u = U-w2u. 

 Vitesse absolue : 

C2 =( C2u
2
 + C2a

2
)
1/2 

 Angles de vitesses absolue α2et relative β2 : 

tg(α2)= C1a / C2u  ; α2 = arctg(C1a / C2u). 

tg(β2)= C1a / w2u  ; β2 = arctg(C1a / w2u). 

 Vitesse relative isentropique : 

On calcule le coefficient de ralentissement suivant la relation suivante : 

Ψ=η
+

e12=w2
2
/ w2s

2
   ; w2s= w2/( η

+
e12)

1/2
   ; η

+
e12= ηe12 =0.88. 

 Hauteur des aubes : 

D’après l’équation de continuité on peut écrire: 

qmt= π. Dt.K2.C2a.L2. ρ2 d’où  L2 = qmt/ π. Dt.K2.C2a.ρ2 

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

 Perte d’enthalpie dans le rotor : 

P12= h2-h2s=( w2s
2
- w2

2
)/2. 

P12=( w2
2
/ 2η

+
e12)).(1- η

+
e12). 

 Temperature statique (T2) : 

T2= T1-( w2
2
- w1

2
)/2. cpmoy 
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 Temperature théorique (T2s) : 

T2s= T1-(w2
2
/ (2ηe12)- w1

2
/2)/ cpmoy 

 Densité du fluide : 

ρ2=P2/Rmoy.T2. 

 Nombre de mach : 

M2 =w2/(γ. Rmoy.T2)
1/2

. 

 

- Rendement périphérique de la turbine (ηu) : 

 L’énergie massique communiquée au rotor : 

            calculée a partir des triangles de vitesses. Cela donne : 

h1u =U.(C1u- C2u). 

 L’énergie massique calculée a partir du bilan de pertes : 

h2ut= h0- h2s’ – (P01 + P12 +C2
2
/2) 

h2ut=cp.T0.(1-(P2/P0)
 γmoy-1/γmoy

)-( P01 + P12 +C2
2
/2). 

D’ou    ηu = hu1/(h0 - h2s+C0
2
/2). 

ηu = hu1/(( cp.T0.(1-(P2/P0)
 γmoy-1/γmoy

) +C0
2
/2). 

 Puissance périphérique de la turbine : 

Pu = hu1. qmt 
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IV.5.3. Paramètres aérodynamiques (fig.20) : 

 

 Détermination du Pas entre les aubes : 

On désigne par : b=corde de l’aube ; 

et par  t = le pas  

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

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

D’où : t = topt .b 

 Nombre d’aubes du rotor (roue) : 

ZD = ZR  = (π.d)/t    ;  [D : Distributeur ; R : Rotor]. 

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

pfi = f (ρm ,Uex , rex , Cf ). 

- Cf : coefficient de frottement  (connu). 

- ρm : densité moyenne ; ρm =2.( ρ1 .ρ2 )/(ρ1 +ρ2 ) 

- rex : rayon exterieur du disque. (fig..20) 

   rex = r+L2/2 =D/2+ L2/2 = (D+ L2)/2 
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- Uex :Vitesse périphérique du disque. 

   Uex = 2.π. rex .n. 

   pfi=ppf(puissance totale perdue)/qmt 

          ppf : puissance totale perdue. 

          Avec : ppf =4. ρm . Uex 
3
. rex 

2
. Cf . 

D’où : pfi=4. ρm . Uex 
3
. rex 

2
. Cf / qmt 

 

IV.5.5. Perte par le jeu au dessus des aubes mobiles (voir fig.21)  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Le but de la prévision du jeu δ est de limiter les fuites entre les pièces mobiles et les pièces 

fixes du turboréacteur. 
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La valeur du jeu δ doit assurer le fonctionnement du rotor avec son corps. Le jeu n δ est 

donné par la formule suivante : 

                δ =E + F.Dex              [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’où :  δ =0.00025 + 0.00085Dex 

On définit le coefficient de perte d’enthalpie par : 

         Ω = Pfuite /(C2a
2
/2). 

La valeur de Ω sera prise graphiquement de la courbe représentative de la fonction : 

θ= Ω.L2/b ;et  θ=f(δ/b).                 (Voir fig.21) 

o n déduit   Ω et  o n calcule Pfuite (Pfuite =Ω . C2a
2
/2 ;) 

Puissance perdue : 

Ppf =Pf. qmt   

        Energie interne échangée : 

hi=hu - pertes = hu-(Pfi+Pfj)  

Puissance interne de la turbine : 

Pit=hi. qmt  

Rendement interne       

    η
it

=energie interne échangée/chutte d’enthalpie isentropique dans l’etage 

   η
it

= hi/(h0 − h2s′) 
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V.1. Introduction : 
 

     La tuyère est l’organe placé a la sortie du turboréacteur, servant a l’accélération de 

l’écoulement des gaz provenant de la turbine, transformant ainsi l’énergie des gaz (fonction 

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

 

 

 

 

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

V.1.1.  La tuyère convergente : 
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      On utilise ce genre de tuyère lorsque le régime de l’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 tuyère Convergente Divergente  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Ce genre de tuyère est utilisé pour un écoulement supersonique des gaz (M>1). Selon 

la forme et la symétrie des tuyères on distingue : 

 

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

 

Tuyère totalement symétrique (fig.23) 

 

Tuyère dissymétrique. (fig.24) 
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V.2. Discutions de la forme des tuyères : 

         La nature d’une tuyère est régie par l’équation traduisant la variation de la section en 

fonction de la pression et de la vitesse de l’écoulement, qui s’écrit : 

dA/A = vdp (1/c2 -1/a2 ) 

   Avec : a2 =-v2. (dp/dv) s. 

 

               - A:section de la tuyère. 

               - v : volume spécifique des gaz. 

              - p : pression des gaz. 

              - c : vitesse du fluide. 
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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<0 cad la section diminue. 

Donc la conduite doit converger. 
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V.3. CALCUL DE LA TUYERE 

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

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

V.3.2.  Paramètres d’entrée de la tuyère : 

Pression statique :    P2 =214602.4 Pa 

Température statique : T2 =1013,8100  °K. 

ρ2=0.717  kg/m3 

M2=0.6378. 

C2 =181,1232 m/s 

Le rendement est pris égal a : ηT=0.96 

 

V.3.3.  Paramètres génératrices : 

 

P2t=P2 (1+ ((γmoy-1)/2). M22) γ/ (γ-1). 

T2t= T2 (1+ ((γ-1)/2). M22). 
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            Remarque : pour la tuyère on choisit Cpmoy  et γmoy entre les temperatures 1050 et 

850 °K, d’après le diagramme (fig. 5) On a relevé les valeurs suivantes : 

Cpmoy =1.155 KJ/Kg°K    ;     γmoy=1.333   ;      R=288.5 KJ/Kg°K. 

 

V.3.4.  Paramètres de sortie de la tuyère : 

Hypothèse : 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= (γ.R.T3)1/2. 

 

 la température théorique à la sortie (température critique) : 

T2t/T3s=(1+(( γ-1)/2). M32). 

M3=Mc=1. 

D’où : 

        T2t/T3s= T2t/Tcs=( γ-1)/2  . 

        T3s=Tcs=(2/( γ-1) ).T2t   . 

 la temperature réelle à la sortie :  

 ηT=(T2t-T3)/( T2t-T3s). 

 T3=T2t - ηT(T2t – T3s). 

 la pression à la sortie : 

 P3=P3t (T3s*T4t) γmoy/ γmoy-1 

 le volume massique : 

ρ3=P3 /(R.T3) 

 la vitesse à la sortie : 

C3 = γ.R.T3 

 la section de dortie de la tuyère : 

qmt= π. ρ3. C3.A3. 

D’où: 

A3= qmt/ π. ρ3. C3 

 diametre à la sortie : 

A3 = π.D32 /4   D3=(4.A3 / π)1/2 
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VI.1. Etude Paramétrique : 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

                                                       26 

- 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 

 Exposant isentropique (γ = Cp /CV ) de l’air             γ = 1.4 

 Constante de l’air                                                           R = 287 J/Kg°K 

 Exposant isentropique (γ = Cp /CV ) des gaz de combustion            γ = 1.4  

 Constante des gaz de combustion                               R = 287 J/Kg°K 

 Température totale absolue à la sortie de la chambre de combustion   TC3= 1200 °C 

 Rapport de pression au compresseur                         
pc 2

pc 1
 = 20 

 Rendement du compresseur                                        ηc  = 0.80 

 Rendement de la turbine                                              ηT  = 0.96 

 Rendement du diffuseur atmosphériques                 ηdif  = 0.96 
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 Température                                                                    Tatm = 20°C 

 Pression                                                                             Patm = 1 bar 

 Vitesse de l’air à l’entrée                                                V0 = 0 m/s 

 

 a : TC3 = 800 °C b : TC2 = 1200 °C 

TC1    (°C) 20 20 

TC4    (°C) 408.6 808.6 

V1     (m/s) 572.5 901.4 

T5     (°C) 267 457.4 

a5     (m/s) 454 528 

MV1   1.26 1.71 

eK     (KJ/Kg) 452.697 452.697 

eU     (KJ/Kg) 163.86 406.274 

ηTh 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 

 Exposant isentropique (γ = Cp /CV )              γ = 1.4 

 Constante de l’air                                              R = 287 J/Kg°K 

 Exposant isentropique (γ = Cp /CV ) des gaz de combustion            γ = 1.4  

 Constante des gaz de combustion                  R = 287 J/Kg°K 

 Température totale absolue à la sortie de la chambre de combustion   TC3= 1200 °C 

 Rapport de pression au compresseur             
pc 2

pc 1
 = 20 
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 Rendement du compresseur                            ηc  = 0.80 

 Rendement de la turbine                                  ηT  = 0.96 

 Rendement du diffuseur atmosphériques     ηdif  = 0.96 

 Température                                                        Tatm = 20°C 

 Pression                                                                 Patm = 1 bar 

 

 a : V0 =0,00 b : V0 =100 c : V0 =200 d : V0 =300 
V1   (m/s) 901.4 905.6 915.7 925.7 

eu 406.274 410.030 419.229 428.503 

ηth 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 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig.27 : Cycle thermodynamique pour différentes V0  
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 Analyse et interprétation : Le travail du turboréacteur est d’autant plus fourni que 

la vitesse V0 est grande la pente est plus accentuée au de la vitesse 300 m/s.  

Données : 

Soit un turboréacteur d’avion 

 Exposant isentropique (γ = Cp /CV )              γ = 1.4 

 Constante de l’air                                              R = 287 J/Kg°K 

 Exposant isotrope (γ = Cp /CV ) des gaz de combustion            γ = 1.4  

 Constante des gaz de combustion                  R = 287 J/Kg°K 

 Température totale absolue à la sortie de la chambre de combustion   TC3= 1200 °C 

 Rapport de pression au compresseur             
pc 2

pc 1
 = 20 

 

 Rendement du compresseur                            ηc  = 0.80 

 Rendement de la turbine                                  ηT  = 0.96 

 Rendement du diffuseur atmosphériques     ηdif  = 0.96 

 Vitesse de l’air à l’entrée                                    V0 = 240 m/s 
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 Analyse et interprétation : On voit que la vitesse de peut influant d’une façon très 

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

paramètres qui influant sur V0     

 

 Analyse et interprétation : La vitesse d’éjection croit avec V0 sursoit au débit d’une 

certain valeur (>300 m/s) ce qui peur influer sur l’amélioration de la poussée. 
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Tableau 6 : influence de l’altitude de vol sur la poussée d’un turboréacteur  

 

 Analyse et interprétation : L’augmentation de l’altitude a pour effet d’accroitre 

la poussée (et de diminuer par conséquent la consommation) de l’engin, ce 

comportement n’est pas toujours vrai, a cause du changement des propriétés 

de l’atmosphère (température plus exactement) et ou la consommation 

devient une fonction croissante de l’altitude. 
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Fig.31 : influence de l'altitude sur la poussé

Altitude(m)

Altitude(m) Poussée (daN) 

5000 300 

7500 425 

9500 530 

10200 720 

20500 720 

20700 675 

30000 350 
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- Influence des conditions atmosphériques sur le travail et le rendement 

d’un turboréacteur  

Données : 

Soit un turboréacteur d’avion 

 Exposant isentropique (γ = Cp /CV )              γ = 1.4 

 Constante de l’air                                              R = 287 J/Kg°K 

 Exposant isentropique (γ = Cp /CV ) des gaz de combustion            γ = 1.4  

 Constante des gaz de combustion                  R = 287 J/Kg°K 

 Température totale absolue à la sortie de la chambre de combustion   TC3= 1200 °C 

 Rapport de pression au compresseur             
pc 2

pc 1
 = 20 

 Rendement du compresseur                            ηc  = 0.80 

 Rendement de la turbine                                  ηT  = 0.96 

 Rendement du diffuseur atmosphériques     ηdif  = 0.96 

 Température                                                        Tatm = 20°C 

  Vitesse de l’air à l’entrée                                    V0 = 240 m/s 

 a : sol b : 10000 

TC1    (°C) 48.7 -21.3 

TC4    (°C) 707.3 808.6 

V1     (m/s) 920.1 1053.5 

T5     (°C) 404.4 384.1 

eK     (KJ/Kg) 496.995 388.842 

eU     (KJ/Kg) 423.293 554.945 

ηTh 0.479 0.522 

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

turboréacteur 
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Fig.32 : Conditions au sol et à 10000 m d’altitude 
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Conclusion Générale 

Dans notre étude on a vu l’importance de l’insertion de la technologie de l’information 

et de la communication dans l’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 dernière, réside dans le fait qu’elle permet aux concepteurs dans 

le domaine de l’aéronautique d’optimiser le rendement général de leur conception et laisse un 

impact sur la sécurité de la construction aéronautique et même sur l’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 tuyère. 

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’être enrichi par l’amélioration de l’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’avère  indispensable du point de 

vue technologique.                


