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RESUM

Lesfluxd'airmisen oeuvrepar lesréacteursmoder-
nessentdevenussi importantsqu'iln'estplumpossi-
bledésormaisde négligerlesinteractionsentre
écoulementsinterneet externs.

On evoquerad'abordbrievementlesproblbmesassez
bienconnusdes perturbationsquela prised'airpeut
apporterh l'dcoulementexterns.

L'exposéporteraensuiteprincipalementour les
effeteaérodynamiquesdes jets,dontl'dtudereste
encoretrbsfragmentaire.

Lesconnaissancesfondamentalessur lespropriétés
des jetset de leurconfluenceserontrappeléeset
discutées(effetede puits,effeted'obstacle,
mélange,recollementde.deuxnappesfluides).

On passeraen revueensuitequelquesapplications
typiques pressionsinduitessur lesarribrescorps,
au pointfixeet en vol ; comportementde jetsour-
ou sous-détendus: actiond'unjetpropulsifou
sustentateurau voisinaged'unesurfaceportante;
effetsde soufflage.

L'ensemblede cetexposéseraillustrdparun film
de visualisationdesprincipauxphdnomenespasses
en revue.

1 -INTRODUCTION

Danslespremieresapplicationsdo la propulsionpar
jets auxavions,lesproblbmesd'interaction
entreécoulementsinterneset externesont dté
frdquemmentsous-estimCsou mdmenegligisen ce qui
concerneleseffetedynamiques.

Cecikeit d d'aborda un ddfautde cooperation
entre"motoristes"et "avionneurs"; ii fautdire
auzsi cettedpoqueii n'étaitgubrepossible

d6celeravecuns precisionauffieanteni parle
calcul,ni parlesmesuresen soufflerio(eta
fortiorien vol),lesrepercussionssurles perfor-
mancesd'uneadaptationincorrectedu moteuret de
la cellule.On se contentaitdoncd'ajouteralebri-
quementla pounseenetteddterminéeau pointfire
parle motoriste,h la trainéede l'avionnonmoto-
rise,mesureeensouffleriepar le constructeurde
l'avion.

On considdraitdonecommendgligeableslesterms
correctifssur la poussde.Quantauxeffeteeur la
pertanceet la stabilitd,on lescorrigeaitaux
mieux,empiriquement,loredes eseaisen vol.

Pourtant,des la finde la deuxiemeguorremormelo,
cesproblemesavaientcommencea retenirl'attention
desspecialistes: c'estainsiparexemplequedes
1950,H.B.SQUIRE,dansun memoireremarquable[1],
faisaitle pointdes connaissancesacquiseset posait
la plupartdes questionsimportantesqui prdoccupent
aujourd'huiaussibienlesorganismesde recherche
que lesbureauxd'Etudes.Cesmgmesproblemeset/U.:ant
évoqudsdgalementdansle livre,maintenantclassique,
de KUCHEMAANet WEBER[2]paruen 1953.

En 1957,lesTmulisateursdes premieresjournées
internationalesdessciencesadronautiques- en fait,
la premierereunionICAS- avaientsur la propo-
sitionde M. MauriceROY,choisicommethememajeur
desdiscussionsla compatibilitddes ecoulementsinter-
neset externes.amaish cetteoccasionétécharge
d'examinerle problemede la confluencede deuxécou-
lamentssupersoniquesh la sortied'unreacteur[3].

Depuislors,l'intérgtportéh cesquestionsn'a fait
quocreitre,accentuéd'abordpar lesdifficultdsde
EiBeau pointdesavionsa ddcollagevertical,puis
par lestreesevbresconditionsde rentabilitéimpo-
seesaux projetsmodernesdo grandsavionscommerciaux
a jets(Transportsupersonique,Airbus): on no peut
plusddsormaisse contenterd'evaluera quelquespour
centprbsla valourde la poussée,c'est-a-direde la
consoamationspécifique; une precisionde quelques
milliemesest le plussouventrequisepourchoisirla
configurationoptimale.

J'essaieraidoncde donnericiun apergud'ensemble
desprogresrealiséspendantcesdix derrieresanndes,
et des problemesqui restentencoremal elucidés,ape-
cialementen ce qui concernslesquestionsfondamen-
talesde la confluenceet du mélangede deuxdcoule-
ments.

En fait,pourgtrecomplet,il faudraitaussidiscutor
les problemsd'interactionlidsau fonctionnementdes
prisesd'air; maisnousevensda y renoncerpour
eviterde tropalourdircet exposé.Pourlesavions
classiquesces problemessontd'ailleursmaintenant
biendelimiteset convenablementcomprispourla
plupart: ilsse posentaurtoutdans lescamde
fonctionnementtransitoire,oilla prised'airdoit
capterun tubedo couranttreedtendu(fig.4 )
(casdu ddcollage),soitau contrairerejetorun
excddentde debit(traineeadditive).Cettedernibre
questionestassezbiencompriseen vol supersonique,
dansle casde prisesd'airplanesou de revolution
[4].Maisdansbiendes cas l'écoulementetanttridi-
mensionnel,des approximationssentndcessaires:
nousciteronsseulomentdeuxpublicationsrecentes
oii ces questionssentdiscutées[5, 6]. La determi-
nationde la resistanceadditiveen vol subsonique
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est domieh par le probleme de la suasion au bord
d'ottaque, question également essentielle pour le
choix des profils d'aile adaptés nu vol subsonique
rt qui fait l'objet,de be point de vuo, de recher-
chcs tres soutenues [7].

Dann leo prises d'air compression supersonique
interne, des problemes d'interaction tres severes
pouvent nussi se poser dans le cas do desamorgage.
On en trouvera une discussion detainee dans un can
pnrticulier, dans la reference [8].

Four les nylons a déconage vertical, la prise d'air
en vol stationnaire ou de transition peut jouer sui-
vant sn place et ea configuration un rOle asses im-
portant sur la stabilité ce probleme est discute
dans un memoir° de synthese recent de J. WILLIAMS
[9].

Apres ces breves indications, nous limiterons done
notre sujet aux questions concernant l'interaction
des jets et de l'ecoulement extérieur.

Nais au préalable, pour situer du point de vue pra-
tique les elements de la question, il est interes-
sant d'indiquer les ordres de grandeur de quelques
caractéristiques aerodynamiques des moteurs modernes
existents au en cours de mise au point.

La figure 1 appelle l'attention sur l'accroissement
considerable des dimensions relatives de la section
totale de captation et de la surface de l'aile,
depuis que s'accentue la tendance l'augmentation
du taux de dilution des moteurs deux flux. Il est
evident qu'un tube de courant interne dont la surface
frontale est du memeordre de grandeur que celle du
fuselage, qui est capte au voisinage du bord d'atta-
que de l'aile et éjecté a hauteur de la demi corde
pout jouer un r8le aerodynamique non négligeable.

La figure 2 donne des valeurs typiques du rapport

-01/761(1 sdes ressions cinetiques des deux ecoule-
uit-Goco -

men s, dont le r8le est essentiel, surtout dans le
cas oale jet est incline. Comae on le volt, c'est
surtout aux vitesses subsoniques que ce parametre
de "raideur" du jet est le plus éleve.

La figure 3 indique de mAmel'ordre de grandeur du
rapport des sressions generatrices du jet (pia)et
de l'écoulement externe (pico) pour quelques moteurs
modernes ; ce rapport évidemment lie au precedent
joue un r8le direct tres important dans la determi-
nation des conditions de confluence. Sur cette :same
figure sent aussi representées les valeurs de
Tia/Tico, rapport des temperatures d'arrat, qui
intervient dans l'étude du melange turbulent des
deux écoulements.

Dans la preciere partie de cet exposé nous examine-
rons les principaux problemes fondamentaux qui se
posent a propos de l'interaction d'un jet et de
l'ecoulement extérieur considérés d'abord comma
fluides parfaits, puis compte tenu des phenomenes
reels de mélange turbulent qui se développent de part
et d'autre de la frontiere ideale perturbée parfois
considérablement par un decollement. Nous traiterons
d'abord le cas lo plus simple, celui du jet axial,
puis le cas du jet incline beaucoup plus difficile
et loin encore d'Otre bien compris et schematise.
Nous passerons ensuite en revue les divers effets
aerodynamiques de ces phénomehes (action sur la
pouesée et lee forces de portance).

Nous donneronn aussi avant de conclure quelques indi-
cations stir les problemes de simulation de cee divers
effets en soufflerie.

2 - MISNOMERS FONDAMENTAUX

L'emission d'un jet dans un ecoulement extericur
comporte un phenomena de confluence suivi d'un pheno-
mene de mélange.

Au point de confluence, les deux écoulements njustent
d'abord leur pression et leur direction, provoquant
ainsi, en general, dans chacun d'eux une certain°
perturbation. Dans le cas du jet axial un rdglage
convenable de la forme et des conditions d'alimenta-
tion de la tuyere permet en principe d'éviter toute
perturbation due a la confluence : on dit alors que
les deux ecoulements sent adaptés.

Mais mtme dans ce cas simple, cette adaptation &ant
en pratique realisée a partir de considerations trop
grossieres (U.:eerie monodimensionnelle du fluide par-
fait)et pour le seul regjsoe de val de craisiere, a's:ft
jamais correctement realise(' ; il arrive mOme,dans
certains cas, que la confluence s'accompagne de decol-
lements.

La presence de couches limites toujours turbulentes
dans les applications l'échelle du vol reel, compli-
que aussi le phenomena de confluence.

De plus les discontinuités inévitables de temperature
et de vitesse provoquent un phenomena d'échanges de
quantités de mouvement et d'énergie, appele gO,gnge.

L'analyse de ces divers effets est indispensable pour
la comprehension du r8le qu'ils jouent dans l'inter-
action des deux ecoulements.

Nous discuterons d'abord le cas relativement simple
du jet propulsif emis axialement par rapport l'écou-
lement amont, puis le cas des jets portents inclines.

2.1. - Propriétés fondamentales des  jets nrepulsifs

Les jets propulsifs sent dans la pratique actuelle,
toujoure émis par des b.:Ares de revolution, dont les
axes sont approximativement diriges dans le sens de
la vitesse amont V.

Nous examinerons d'abord leur effet d'obstacle vis
vis de l'écoulement extérieur, qui résulte de la forme
geométrique prise par leur frontier° en aval du point
de confluence. Ce problems est traité en premiere
approximation dans l'hypothese du fluide parfait.

L'étude du phenomena de mélange turbulent interviept
ensuite pour corriger cette approximation et deter-
miner les effets reels de déplacement.

Snfin une etude des problemes de décollement est
parfois nécessaire pour detertsinerave•ecision la
settle de confluence.

2.1.1. - Effet d'obstacle -

L'etude theorique de cet effet dans lthypothese d'écou-
lements de fluide parfait repose Bur une regle simple s
la compatibilité do deux écoulemente stipares par une
surface fluide (IC) impose t
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1"/ que la pression Boit continue a travers (E )r

26/ qualm vitesses externes et internos soient
tangentes h (E).Si le phenomena est bidimen-
sionnel (plan ou de revolution) les vitesses
doivent done etre paralleles. Nous noun Amite-
rons ce cas Simple, car la mise en oeuvre pra-
tique de la theorie dans le cm general tridi-
mensionnel est pour le moment hors de porter:.

Si les deux écoulements sont eupersonilues, une
etude locale de la cqnfluence est, generalement suffi-
sante. Le calcul numerique est couramment pratique .
par la méthode des caracteristiques devenue mainte-
nant tout h tait classique.

Ii faut toutefois sigmaler que si l'on devait
exceptionnellement determiner le jet sur une longueur
considerable en aval de la zone de confluence, ce
mode de calcul pourrait devenir inextricable dans le
cm d'un jet non adapté h sa sortie, en raison de la
formation de chocs trop nombreux.

Ii serait alors avantageux de substituer a la méthode
des caractéristiques, la methode des differences
finies avec "viscosité artificielle" [10] : on salt
que dans ce procédé les ondes de choc sent partout
remplacees pat des ondes continues de compression ;
on peut done, en principe, prolongetindéfiniment le
calcul vers l'aval sans difficulté.

Ii n'existe pas encore h notre connaissance, de
methode de calcul reellement éprouvée pour traiter
le probleme du jet plan ou de revolution, dans un
ecoulement exterieur subsonique ou transsonique.

Dans une recherche en cours h cet effet h l'ONERA,
on utilise le systeme de coordonndes curvilignes
forme par les lignes de courant Y = cte et leurs
trajectoires orthogonales X = cte (qui deviennent
des equipotentielles dans le domains irrotationnel).
Le plan transform' (X , Y) est en effet particuliere-
ment avantageux, pour le calcul numerique par diffe-
rences finies, car, d'une patt les condition:: aux
limites y sont représentees sur des ligmes X = cte
(infinies) et des lignes Y = cte (carkages et lignes
de jet), (fig. 5 ), d'autre part, les equations
génerales conservent une forme tres simple dans ces
axes intrinseques.

Les iterations peuvent etre conduites suivant deux
variantes :

soit en regime permanent par une technique de
balayage soumise a des difficultés de convergence

soit en regime instationnaire [11], par la methode
des caracteristiques (X , Y , t) : on part alors
d'une solution connuo (par exemple ecoulements
internes et externes uniformes, les corkages
etaat supposes d'abord sans épaisseur et de pente

puis l'on fait tendre progressivement en
fonction du temps les conditions aux limites vers
lours valeurs définitives pour atteindre asympto-
tiquement la solution stationnaire.

Les details de mise en oeuvre de cette méthode gene-
rale sent précisee dans la ref. [12]. Nous resumerons
seulement aur un exemple relativement simple la
discussion des conditions aux limites, en raison des
remarques-de caractere general qui en découlent.

Conniacrons a cet effet, fig. 5 , un turbofan schema-
tiquement representé par un carenageaeb,afg b'
et par un rotor f f' g g' reduit h un plan ; pour
simplifier, le corps central etle genérateur do.gaz no
sont pas représentes ici,

Pour des conditions de vol (yap, pco, I'm) et pour un
régime donne du moteur, on connait.. a priori lo nom-
bre de Mach N (f fo) suppose uniformo sur la faco
amont ff' du compresseur, on en deduit immediatement
la pression pffi et le debit capte qc, puis le rayon
h h' dans le plan physique du tule de courant capté
et son homologue H H' dans le plan transformé.

Sur toute ligne de courant interne telle que m n
l'enthalpie totale hi et l'entropie s subissent h la
traverse:: q r du compresseur des accroissements domes
Shi , cSs ( 55 serait nul dans un compresseur ideal);
ces accroissements varient generalement depuis le
centre jusqu'h la périphérie, 4;hi &tent
maximal en bout de pale.

Le domaine aval cesse donc d'etre isonergenetique et
isentropique dans son ensemble, mais come hi et
et par consequent la pression d'arret pi restent
constants sur. cheque ligne de courant Y cte, ;ewe
nouvelles velours sont connues et affiehées en r(Y) ;
ii n'en résulte donc aucune complication significative,
sauf bien entendu'que la condition d'irrotationnalite
disparait alors dans le jet.

La pression p sur la face de sortie du compresseur
est supposée iforme et donne:, par le regime du
compresseur : on en déduit en particulier le nombre de
Mach Mr h l'origine de toute ligne de courant Y = cte
du jet. •

Ii reste alors pour completer les conditions aux
limites,h determiner les pentes Q de la vitesse sur
la coupure, image du carer:age h cet effet, on
choisit arbitrairement en premiere approximation un
point d'arret t; sur le care:rage de l'entree d'air
de forme donnée ; on en deduit la distribution de 9
dans le plan physique en fonction de l'arc x; compté
h partir deciet commeon montre que la correspondence
x1(X) sur le contour du corkage et la frontiere du
jet peut etre choisie arbitrairement on en deduit la
distribution 4)(X) a afficher sur la coupure
A E B , A' F G B' du plan transformé.

La position exacte de a doit etre ensuite determinée
par approximations successives au cours de l'intégra-
tion pour etre compatible avec la donnée du nombre de
Mach d'entree Mfg du compresaeur et avec uns condition
de JOUKOWSKIau point de confluence b.

Gotta derniere condition résulte d'une discussion des
divers cas de confluence, resumée dans la figure 6
et basde sur le théoremo bien connu suivant
si la frontiere d'un ecoulement subsoniquo subit en B
une deviation brusque dirigie :rem l'interieur de
l'ecoulement incident, il en resulte nkessairement
que B est un point d'arret.

La pression :Verret exterieure pia) :Stant toujours

inferieure a la pression d'arret locale du jet pij

s'ensuit qu'h la confluence (b , b') deux cas
mulement sent possibles en vol subsonique avec une
tuyere convergente
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ou 'Dionii n'ya pandeviationet.lesdeuxpoints
VOTE3' sontdespointsréguliers(pheb,).!lads
comaela pressionminimaledu jeten II"est
0,528pij,cecine peutse produirequesi

0,528pij .c: Pim

Ii fautaussibienentenduque lesparoisexternes
et internessoienttangentesen b

ou biensi cesdeuxconditionsne sontpasremplies,
l'ecoulementextérieurpossedeun pointd'arrAt
en b, ce quiimposelespressions

PIP Pb = Pic)

Le jetinterieursubitalorsune detentesuper-
soniquede PRANDTL-MEYERjusqu'ecettepressionsi
0,528pij 7. pia,I sinonl'écoulementdu jeten
b' restesubsoniqueet régulier(sansdeviation).

Si la tuyereestconvergente-divergente,ce qui
imposepratiquementdes paroissecantes,on verifie
immédiatementquela conditionde copfluenceest
toujours = pb =P ; on peutprévoirsuivant

le Machd'adaptationde la tuyereet lesvaleurs
relativesde Picost pijdiversesconfigurations
de sortiede jet,dontcertainescomportentun choc
suiviou nond'undecollement(§2.1.3.).

Ces conclusions,rigoureuhesdansle casdu fluide
parfait,concernentexclusivement,bienentendu,
le pointde confluenceB proprementdit il est
clairquedans le caaA,bzin,:41„,lesdeuxdcoulemente
s'accelarentfresrapidemmit,ismédiatementen aval
ds H.

De plus,en fluidereelcommedansle casdu bord
de fuited'uneaile,la presencede la couchelimite
doitetalerla deviationsubieparl'écoulementexté-
rieur,de sortequela pressioneffectivede conflu-
enceseratoujoursplusfaibleque pia,.

REMARQUES-

Dansle casdu regimesubsoniquesousfaible
rapportde compression(pij4c:pi00/0,528),on
peutsimplifierconsidérablementle problemsen
traitantl'écoulementdansle jetparla methode
des trenchesplanes,c'est-e,direen supposant
que la pressionestuniformea chequeabscissa.
On voitalorsimmediatementque l'applicationde
la methodedesdifferencesfiniesest limitéeau
seuldomaineirrotationnelet quela condition
aux limitessur la frontiereB J de l'écoulement
extérieurs'écritdirectementsousla forme(Pune
relationlocaleentrel'anglet9de la vitesse,
la pressionp et la derivee d loor

d
Pourun jetde revolutionisentropiqueon trouve

parexempla
'm-

!!(,16,61)11.t(X)

M et r étantlesvjeurs loalgtlu nombrede
Machdansle jetet du rayondu jet,fonctions
connuesde p/pij xl(x)représentela fonction
arbitrairechoisiepourpassersurB J du plan
physiqueau planX Y. Il fautalorsverifier'
a posteriorique 0 et- -de restenteffectivementix
assezfaibleapourjustifierl'approximation.

La méthodedesdifferencesfiniesquivientd'Otre
brievementdécritepermeten principedanssa
varianteinstationnairede traiterlo problbmedu
fonctionnementsubcritiqued'uneprised'airpar

, generalisationd'uneméthoded'etudedu chocdeta-
ch('base('Bur le memeprincipede calcul).

Nousevensinsist('assezlonguementaur le problem)
de l'effetd'obstacleen subsoniquopourbion
mettreen evidenceque le comportmentthCoriquo
de l'écoulementsur l'enEembledu moteurof.,tdemind
par la conditionde JOUKOWSKIau pointde confluence.

2.1.2.- Mélang_turbulent-

Le phenomenede melangequi se developpeen avalde la
confluencede partet d'autrede la surfacede sepa-
rationidéalede deuxecoulementsanimesde vitesses
différentesa faitl'objetde trbsnombreusesrecher-
chestheoriqueset experimentales,en raisonde son
importancepratique.

Pourlesapplicationsenvisageesici,seulle cas du
mélangeturbulentet de ses effetsdynamiquessera
considere.

La figure7 [2 ] rappellele schemabienconnudu
casle plussimple,celuidu développementd'un jet
subsoniqueen aircalme(mélangeisobare).

Dansla regionI, le mélangese developpeentrele
noyaucentralnonvisqueux,de vitessesensiblement
uniformeet le milieuextérieur,a vitessenulle.

En avaldu pointd'abscissex1 oilles deuxfrontieres
du melangese rejoignent,la vitessasur l'axecom-
mencea diminueret le jetestentierementturbulent:
on distinguela zoneditede transition,danslaquelle
desprofilsde vitessessuccessifsse defermentpro-
gressivementpouratteindredansla zoneIIIune forme
invariantea une dilatationpresdansle senstrans-
versal(expansiondu jet)et dansle senslongitudinal
(décroissancede la vitesseaxiale44(:).

Si l'écoulementextérieurest en mouvement,le pheno-
menase compliquetressensiblementdu fait :

de la preSencea l'originedu melange,d'unecoudhe
limitedansl'écoulementextérieur,

desvariationslongitudinalesde pression,liées
la deformationdes frontibresdu jet.

Lesconnaissancesde basesur ces problbmestrbs
difficiles[13], [14], [3] découlentdes travaux
originauxde PRANDTL 1925)et de ses elbves,
TOLLMIEN(1926),SCHLICHTING(1930),repriset ame-
lioresparG.I.TAYLOR(1932)et parPRANDTLlui-mdme
et GORTLER(1942),tousrelatifsa des ecoulements
turtrulentsincompressiblesdansum atmosphereau
reposou 4 faiblevitesse.

Danslesapplicationsmodernesenvisageesici,
convientde préciserspecialement

l'effetde compressibilitede jetschaudset
d'écoulementsexterieurstranssoniqueset super-
soniques,

l'effetdescoucheslimitesinitialesdans le jet
et dansl'ecoulementextérieur,

o) l'effetde gradientsde pressionlongitudinaux.

Dansco but, Jes auteurscherchenten generalitse
ramonerauxresultatsconnusde l'incompressible,

soiten appliquantaux equationsla transformation
d'HOWARTH,DORODNITSYNou une transformationana-
logue: c'estle cae parexemplede CRANE[15j

4



atdo TING et LIBBY [16] pour l'etude des effete
de compressibilite.

- noit en linearisant lesequationn gendralen, qui
so remanent alors aux equations de la chaleur
[S.I. PAI 17].

- soit en utilisant une methode intégrale, a partir

de profils analytiques de vitesse et de tempera-
ture inspires des resultats thdoriques conmun dans
des cas simples et ajustes pas a pas pour satisfai-
re globalement aux theoremes de conservation.

Cen dernieres methodes se pretent le mieux aux appli-
cations pratiques comae l'ont montre notamment
R.H. KORSTet al [30], ou encore G.N. AMAMI/ITCH [19].

Main les methodes analytiques ont Pinter& de mettre
en evidence les proprietes generales des solutions
ainsi que les parametres physiques essenti•ls.

Vest ainsi, par exemple que suivant P. LIBBY [17]
on introduit pour l'étude du melange compressible
de revolution, la fonction de courant 91 defilade .
par

	

rwr. Pea ) et". -(0.44.*

soit r a =bp' 2 fic,;.re,.1 ycry

0 . x•cit.

et une abscisse reduite

çr Z(2s4rx
fe'e

oil $1 represente le coefficient de debit du jet
de r on initial a

j 3 -6111-
et 4:10le coefficient de viscosite turbulent
incompressible.

On suppose alors que le coefficient de viscosite
effectif 6 est reliepar

F22 6 (x) j4 2 ft
(Cette hypothese introduite par commodite mathema-
tique a ete ulterieurement verifide par l'expérience
dansquelques cas).

On aboutit alms (en suppose:at le nombre de MAN=

turbulent egal a um) pour cheque fonction inconnue

kme relation de la forme

aw) =* 4 (a.T)

4-.1ei-ri-

avec

Lidz 4,-; ) Cr I.
(

in -7"

	

1J 7e-rj
dont la solution generale dans le cas de deux jets
uniformes (4(v ) sans couche limit() initiale
s'écrit expliditement pour u par exemple :

,4,[-- '''-'u/ rlynidiz.g ""s -4, 0 2
oi 4 0


ou Io est 1 fpnction de BESSEL modifiée de premiere
espece et

CI 


On trouve urn exprounion analogue pour T

La figure 8 extraito de la reference [20] reprdnont,.
le resultat noun la forme

42g LP)4,ie - 4.fj

Elle met en evidence qug la zone de melange atteint
l'axe pour la valeur Zi 0,05 de l'abscisse

transformée, ce qui det6rmine la longueur ,Z1 de
la r4gion I.

On voit en outre en faisant 0 dans la formule

Cdc decroit suivant UMBloi de la forme
explicite que, en aval de ce koint, la vitenne axiale

41 C - 4, a 


Pour passer au plan physique, il suffit ensuite de
calculer dans cheque cas particulierip0Geli5 tf9
Main il est necessaire h cet effet de
preciser la forme de F. , qui a fait l'objet de

nombreuses hypotheses empiriques ; on peu4 par crimple,

prendrd la forme proposée par FRANDTL

X. (iIj..4d)

on encore la forme voisine adoptde par Alatuunrum •
(voir ci-aprea)

pe+e; (4.1.1-41e) 2

2 re'e 4-eiA-1)A

On trouve aihsi pour la longueur de la region I, avec
l'hypothesee.45p et en adoptant la valeur clansique
iCyd= 10 pour l'incompressible avec 44 . O.

xr . to 

a 'lie (1-A)

OU, avec =EA

22;= 147412-(-1a
a 717Ayoff(2)

en posant



- 6 7:ip "
1" L.

_
Tef-C ee

designant le nombre de CROCCOm 40.44.1irn.

et Ti la temperature d'arrIlt adiabatique.

En aval de la rdgion I, on trouve ensuite que'la
vitesse axiale decrott dans les deux cas suivant la
loi

41c("1 -
4.

-
i• 44e -

Noun comparerons plus loin cea resultate avec ceux
de la reference [19]. Notons immediatement les tendan-
ces generales qu'ils expriment.

- la region I s'allonge indefiniment lorsque
tends vers l'unite,

- l'effet de compressibilite suro:rs'exprime dans
lea deux cas par le parametree qui d/d/pend du
rapport des tenrdratures vinare rices7S et des

1)p



nombres de Mach des deux écoulements. Pour une tem-
perature To donne., de l'écoulement exterieur, xi
diminue quand le jet deyient plus chaud h la sortie.

Lavitesse axiale décroit enY/Xen aval de la
region I.

On notera que la transition entre region I et regian
IU est continue, dans la theorie de TingetLibby:

Cette methode dont l'interet theorique est certain,
est peu pratique h manipuler dans les applications
cnvisagees ici, notammentei l'on vent tenir
compte de facteurs perturbateurs resultant de la non
uniformite de l'écoulement exteriour (couche limits
initiale par exempla ou gradient de pression longi-
tudinal).

En outre, l'iddalisation du phenomena de melange
turbulent considere comma s'étendant latéralement
h l'infini n'est pas conforme h l'observation phYsi-
que. C'est pourquoi nous discuterons maintenant les
methodes integrales les plus usuelles.

ABRAMOVITCHexpose dans son ouvrage ref. [19] une
méthode coherente complete basee sur les hypotheses
suivantes :

Al) Existence d'un profil universel de vitesses de
melange entre deux écoulementsALVI et t./ 2 sous
la forme etablie par SCHISCHTINGpour le sillage
turbulent incompressible. (Fg. 9 )

a 2VI --CI


411- (42

= 	
Y2 - >If

oh y = 0 represente la ligne de separation
ideale des deux milieux.

A2) La largeur b = 2 -.Y1 de la zone de mélange est
finie et son accroissement determine par une loi
universelle inspiree de la nouvelle theorie de
PRANDTL(1942).

db c 4.11 4.12 

Zia ]r #

11
2

c =constante empirique ohoisie par l'auteur
dams l'intervalle 0,22 4:704:70,30.

On remarquera quo l'effet d'héterogeneite des
deux écoulements est caracterisi ici come claw
la theorie de TING et LIM'par le parametre f
rapport des densités aux frontieres du mélange.

Cette hypothese revient alors h prendre pour
coefficient de viscosité turbulente une expres-
sion de la forme 2

EA'•- 6 (4-,1-4.,2) ••• 14±1+-1-):1x
Ladistribution des temperatures d'arret Ti est
décrite par une loi de la forme

7Z,-77:Cy.) f(2)
7Z1-7Z2

f( étant choisi au mieux en fonction du pro-
bleme considere. 


A4) On admet enfin quo dans cheque tranche x ate du
melange, la pression est uniforme.

On peut done h l'aido de Al) et 5) determiner

-7-7" A-91 et par consequent les fonctions Ile 17
719) 2puipu,ptir qui interviennent h cha,

que abscidse ans-lbs conditions integralos de
conservation de debit, de quantites de mouvement
et d'energie.

Considerons par exemple la region I) d'un jet do
revolution (Loa tit ) dans un écoulement exterieur
((le ).

Dans le cam le plus eimple out/dr et4.4e sont uni-
formes, l'hypothese A2) donne immédiatement b 'en
fonction lineaire de x.

Si au contraire la pression p est variable sur la
frontiere ideale (2:),suivant une fonction p(x)
connue ( 2.1.1.) on en deduit immediatement"C#)

et par consequent b(x) qui cease toutefois
d'atre lineaire.

Le théoreme de conservation des quantites de mouve-
ment axiales appliqué entre l'abscisse x = 0 et
l'abscisse x permet ensuite de determiner

Y2(x) = b(x) +Y1(x).

L'auteur introduit d'ailleurs une inconnue supplémen-
taire, la vitesse normale v2 induite par le jet de
revolution dans l'écoulement extérieur. Cette inconnue
est determinee par la condition de conservation du
debit appliquee h un contour convenable entre
l'origine et la section courante.

Dans cette application h la region I, la loi de dis-
tribution des temperatures d'arzet A3) est prise par
ABRAMOVITCHSOW la forme

f(1) 1- '7
plus ou moins bien justifiée par l'experience.

On Nut remarquer aussi que cette expression ne peut
satisfaire la condition globale de la conservation
de l'inergie si les conditions de debit et de quan-
tite de mouvement sont par ailleurs satisfaites.

Ayant ainsi determine en particulier la frontiere
interne (3/4)du mélange, on en déduit le point ter.
minal de la region x = xi).

La figure ( 10) reproduit les influences deA:-Ue/(.ij

et de f7:77,/re.surX1lacalculées par cette mOthode.
On a reporte sur cette ourbe les calculs effectues
par les formules 1p) et 1A) deduites ci-dessus de la
theorie de TING et LIBBY pour
On remarque quo les trois resultats de calcul font,
h l'échelle de la figure, pratiquement confondus
pour A = O. Pour A . 0,8 (et bien entendu pour
les valeurs de A intermediaires non representees)
les resultats d'ABRAMOVITCH-,et de TING et LIBBY
sont encore pratiquement confondus si l'on choisit
pour 6 la valeur EA adoptée implicitement par
ABRAMOVITCH:

Par contre pour 6. 474.1'écart eat assez conside-
rable.

Ii semblerait donc thhoriquement possible de choisir
entre les deux expressions de g h l'aide de quelques
mesures de x,/ •ffectuéee sur des jete suffisammont
refroidis. "a

=0- 9 0

2
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La figure11 deduitede 19]montre ltinfluence
du nombrede Machdu jetou, ce quirevientau memo
du carreduhombrede CWOCCO)ainsiquedu rapportdes
temperaturesd'arrat.On a reportésurcettefigure
lescalculsquenousavonseffectuds,d'apresTINGet
LIBBY,avecleaformnles14/ et Iv .

On constateiciencorequ'hconditiond'interprater
losresultatsde TINGet LIBBYh l'aidedo
loscourbessenttresvoininosdo cellesdIABRAMOVITCH

oujer
Nei°l'ecartestassezconsi' ablesi l'onprend
l'hypothbnede PRANDTL,p el • Il sembledono
en definitivequeles deux odessoientéquiva-
lentospourl'étudede la regionI, sousreserved'un
choircorrectde L.'

Nousnoteronsau passagepourlesapplicationdprati-
quesquedansle cosd'unaviondu typeAIRBUS, oh
le fluxfroidesttelqueTj "".•TA, c'est-h-dire

1, Pete:loftsde la region(I)passed'une
loligueurde 6,5diametresau decollage(.\ 0,2)
h une longueurde 30 h 35 diametresen vol de croi-
siere(AA.,0,8)

L'étudede la regionIIIesteffectudeparABRAMEIVITCH
dansdeehypotheseset parun procédetouth fait
analogueh ceuxquonousvenonsde décrirepourla
regionI. Simp3-ement4Ja' estremplacepar la vitesseaxiale44: (inconnuea priori)et la nouvellevaria-
ble transversaleadopteeest

9= / 6

Leshypethesessontalors

AP_41.22 	 - 41 19) ze..9 I) 2
.41tie 4/C_4ie

AJ 2 rec fe"e

A3) esten outreremplaceepar :

A'3) rcv 11/457zc-rev 4Ac
Cottedernierehypotheseresultede la theoriedu jet
chaudincompressiblesousla formeproposeepar
TAYLOR.Cetteloiestcommeon le sait,assezbien
vérifiéeparl'experience.

LCSinconnuesprincipalesdu problemesontici
4ic , Tic,b, on disposepourlesdeterminerde
l'équationA13)et desequationsde conservationde
quantitéde mouvementet de fluxd'enthalpie.Les
calculsde resolutioneontd'ailleursaasezpenibles
et conduisentl'auteurh proposerune methodesimpli-
fiée,pourlesapplicationspratiques.

La figure12 reproduith titrede relultattypique
de telscalculsdansle cas simple IDs Ifi
la vAriationde l'écartde vitesse AdtAcsur l'axe
parrapporth l'écartinitialpourtroisvaleuredu
rapportdesvitesseeAtue/44;on a reportéh titre

comparatiflescourbescalculeespar la formulesimple
proposeeparKDCHENATINet WEBER[2]

441c s 12 

AeLd• X (1.. "9

j ar
et quin'estautrequ'uncasparticulier(f=/ )
de la formuletheorique deduitede TIN ot LIBBY.

On voitquelesdeuxrésultatosentcomparables.Les
pointsexperimentauxconnus(nonreportesour la
figure)se situentau voisinagedes courbestheoriques,
saufdansla regioninitiale(*come on doitsty
attendro,la discantinuitéestmoinamarquee(region
de transition).

Cesrésultatsconfirmésexperimentalementdansle cas
particulierdu jetdansl'airau reposmontrenten
definitive,quesi l'onfaitabstractionde la zonede
transition,on poutadmettrequ'enavalde x m II, la

loide variationest

41c Ade ZI:t
44 440 -X—

l'abscissexi etantdonne('parVans des formules
1)Aou Op et contenanta elleseulel'influencede
la compressibilitesur la variationde

On peutsimplifierbeaucoupla methoded'ABRAMOVITCH
si Pon admeta prioricetteloi de variation
il suffiten effetd'appliquerla conditionintegrale
de conservationde l'énergieh partirdes hypotheses
At1)et 10.3)pourdeterminerTic(x)et par consequent

a6V- L'hypothbse
A'2) donnealorsb(z)parinté-

tiond'uneequationdifferentiellee variables
séparees.

L'étudede laregionII de transitionpeutOtreeffec-
tactparun procedeassezarbitraireproposepar
ABRAMOVITCH: on supposeque danscettezoneles lignes
isovitessessontle prolongementlinéairede leurs
homologues( = cte)calculeesdans la regionI, ce

qui permetd'obtenirnotammentla frontiere
y2 = b(x)- rg et la distributionticiA)6r)bilan8.3-a
zoneII. On determineparailleursla variationde
4.4,41e)hpartirde x = xi suivantla methodesimpli-
flee 'queeci-dessuspourla regionIII.La fron,

tiereavalde la regionII estconsidériecommeattain-
te lorsque

(i) = -‘,/C
Effetedes couches'mates initiales-

Si lescoucheslimitesexterneset internessont
d'épaisseurnonnégligeablesh la confluence,la
structurede la regionI du melangeen est considé-
rablementaffectée.

La méthodede P. LIBBY[17]s'appliqueraiten principe
h co probleme,h conditiondo résoudrel'equation
transforméepourdes donnéesinitialesnonuniformes,.
ce quien compliqueraitconsiderablementla solution
explicite,maisseraitprobablementassezaiseh faire
numeriquement.A notreconnaissanceco calculne semble
pasavoiréte effectué.

La methodeintegralepropoodeparABRAMOVICTH[19]
nousparattelleaussitreelourded'emploiet d'ailleurs
peusatisfaisanteen raisondes nombreuseshypotheses
eimplificatricesintroduitespar l'auteur.

La mdthodede KORSTet CHOW[21] fournitau contraire
um solutiontheoriqueassezcorrecteet maniable
pourl'étudede la regionI.

(1 = distancea Vero)

7



Il est fait usage do l'équation des quantités do mou-
vomont lindarisde de S.I. PAI, qui on le salt se
rambno a 1'6quation de la chaleur grAce au dhoix de
variables sans dimensioms convenables la solution
a'exPrime explicitement en fonction des deux profile
initiaux de vitesses

4..1.2 4(4) 4-11 Sj

sous la forme (*)

.1-1 94/(9* 9j, )4• 42-1e4/(9-9PJJ 4.1.14.1 .2
A 2•

# I [
t
?F.c1/43

T.11 9z. s 2

r 95e ( )e-'- ciP 


Dans beaucoup de cas do la pratique, son pourra ouppo-
ser que la couche limite initialo Aj, du jet est
négligeable devant la couche limite 043 do l'écoule-
sent exterieur. On pourra alors generaliser au caa
de 2 ecoulements la methode simplifiee de KIRK[ 23]
qui cpnsiste a décrire le melange commes'il knit
issu d'une origins fictive d'abscisse xo ( CO) et
possédait un profil do vitesaes en fonction d'erretur
(cas particulier 9p J a de la formula

generale)

r 4.1j 	 etir 7]
I. 4...;

avec

x.+X.0

de maniere qu'en x = 0 le profil ideal psente la
m@meépaisseur de suantite de mouvement 6 que
l'écoulement reel L24].

Ce profil simple devra ensuite etre décal6 en y
chaque abscisse x>. 0 commadans la méthode generale
pour respecter la condition globale des quantités de
mouvement.

avec

? =Cr I7p0Jr-07.1Si

oil (Fest une genéralisation du coefricient de melan-
ge turbulent de GORTLER.

Cette solution exacte d'une equation approchée est
ensuite ajustee par simple translation 171„ de la
coordonnée transversale de maniere a satisfaire
globalement a cheque abscissa au theorems des quan-
tités de mouvement.

Ladetermination de la loi de distribution des tempé-
ratures d'arrtt nécessaire pour ce calcul souleve dans
le cas général une difficult4 de principe, car stale
si le nombre de PRANDTLturbulent Prt est égal
l'unité, ii ne peut Otre fait usage de la relation
linéaire P(.L() de CROCCOqui ne contient que deux
parametres, alors que a l'origine on a a priori
qnatre conditions ind4pendantes TIN Tio et les ,

températures de parois Tpo et Tpe 41on-nécessairement
égales).

On supposera dans la pratique que les deux profils
initiaux Ti(y) sont uniformes ; Von montre alors
aisement par resolution de l'equation linéariede de
l'energie que lion a [22]

709 /1 # -k—ae

avec
171 9 Ii547

(*) Signalons que nous avons en fait légarement
simplifid pour la clarté cette solution explicite,
la solution complete proposee par les auteure
comportant la poasibilité de raccorder continuement
le parametre de m4lange cr entre sa valeur initiale

l'origine de la couche limiteetsa valeur asympto-
tique finale seule prise ici en consideration.

On notera qu'en principe, la méthode de KORST,
ne peut donner de limite laterale pr6cise

la zone de melange ni par
consequent l'abscisse .2;i de la fin de la region I.

En fait, pour 17 'No 2, atfrldevient pratiquement
égal a l'unité et l'on définira par exemple l'absciese
xi par la condition

2 . r Xi-Xo

Etude du coefficient de melange turbulent 


Pour appliquer pratiquement la methode de KORSTou
ceiles qui en derivent il est indispensable de deter- a

miner numeriquement (5• • A cet effet on peut utili-
ser la relation entre 5 et 45 , parametre de
PRANDTL.

Rappalons que le coefficient de viscosite turbu-
lente s'écrit d'apres PRANDTL

6p s 4: . (i1 ALI2)
et que le coefficient 457 de mélange introduit per
GORTLERest tel que

6 c — Cal 4.12)
40-2

On a donc la relation generale, valable en-milieu
idobare •

es2 X 4.1-i 	 - _Pe A
b -‘41 -442 he - A

soit al4la valeur de 45-mesuree dans un jet iso-
therme incompressible dansil'air au repos et c* la
valeur correspondante de SL

Si l'on admet l'hypothese A2) d'ABRAMOVITCH,sans
toutefois condiderer c comae tine constante universelle
on trouve imm6diatement que, 


A 24 . 	 #A)C1-fr15X) •6* ci.. p 1 -



Pour un jet (Mj , Ti) dans Pair au repos = 0
h la temperature Te, cette expression s'ecrit

11— 	 , - 1}1

	

CrA.o C

Co tii fl;-1 J
Te

Or la fonctionaokr* a fait l'objet de plusieurs
etudes experimentales, notamment par MAYDEWet
REED[25] et h l'O.N.E.R.A. par SIRIEIX et
SOLIGNAC[24]. La figure 13 rappelle les résultats
ainsi obtenus junqu'h M = 4 et montre que si Pon
admottait, commele sugghre ABRAMOVITCHque c eat
tine constante universelle (c = c*), la relation
ci-dessus serait loin de représenter la variation
experimentale. Sur cette figure est rappelee massl
la variation de Crokrooprevue par la theorie de
CHAUNAPRAGADA[26, base., notamment sur l'hypothese
do TINGet LIBBY 16] et la notion d'enthalpie de
reference d'ECKERT : on voit que cette theorie donne
l'allure de la variation experimentale de CTokr,
mais s'en écarte encore notablement.

Par contre, lea rdsultats d'AIBER et LEES[27]
combinant l'hypothèse de TINGet LIBBYet une loi de
mélange incompressible beset, sur l'épaisseur de ports
de quantite de mouvemsat du jet conduisent dans le
cas adiabatique h une prevision assez satisfaisante.

L'influence de X. ILZ n'a été étudide h notre

Connaissance qu'en incompressible dans le cap = 1.

La variation de CT déduite de A2), qui se rd uit
alors h i = est bien vdrifiee par des

	

Cr* -
experiences de LIEHMI et LOPER.

Ii semble done cawspratiquement le ',Coefficient cr
de GURTLERpuisse etre mis sous la forme generale
suivante

(  a 


oh la fonction (-I.) est prise d'après les valeurs

expérimentales et C7' = 12,

REMARQUE-

Ii exiate bien d'autres variantes des mdthodes inte-
gralea, proposdes pour les etudes de melange,'Citana
par exempla cello de BRADBURYand WOOD[28] qui sera
&rogue', au § 3.2. et qui cansiste h adopter pour la
region (I) d'un jet de revolution incompressible
dans l'air au repos les hypothèses suivantea

La distribution des viteases eat de la forme

16% ' exp (-0,6932 112 )
= J1=—LIL

00.5

r est la distance h l'axe.

11 (0-t)ddfinit la frontihre intdrieure du melange.

80,5= 0.125.X est la valour do pour

	

laquelle = 0.5. 


2.1.3. - Zones décol16e9 -

Cheque fois qu'un écoulement le long d'une paroi doit
-surmontor un gradient de pression antagoniato, ii y
a tendance au décollement. Si ce phenomena so produit
dans la region de confluence de doux ecoulemonts, ii

est suivi h une distance plus au moins grando par le
phenomena inverse du recollement des deux nappes
fluides. Le point de recollement R se confond alors
avec le point de confluence. La zone d4collée liritée
par les deux nappes intéresse parfois una portion
asset grande du cardnage, et les pressions qui s'y
etablissent, interviennent d'une maniere non negligee-
ble dans le bilan propulsif.

En sunersonique il est maintenant pratiquement possi-
ble de prevoir avec une bonne precision les conditions
de l'apparition d'un décollement ainsi que.ses consé-
quences aerodyeamiques. Par contre, en suboonieue,

la question est encore tres peu avancée, mgmedans les
cas les plus eimples.

La figure (14 a) represente le schema maintenant alas-
sique d'une zone decollée en supersonique : on y recon,
nett autour du point D, la zone de décollement oh la
pression s'eleve fres rapidement, de D h C la zone
decollée quasi isobare dans laquelle le fluide est
anime de tres faibles vitesses et en oval de C la zone
de recompression qui s'étend de part et d'autre du
point de recollement R.

Rolandle decollement est impose par um discontimuité
de la paroi dana la region de confluence, figure (14 b)
la zone de dOcollement est enéralement remplacee
soit par une detente centre., du type de PRANDTL-KEYER
(point D), soit par une onde de choc oblique (point DI).

Nous rappellerons seulement quelques resultats acquis
recemment et qui ont permis d'ameliorer beaucoup la
precision du calcul pratique de ces phenomenes.

On sait que la méthode generalament appliqué's
repose essentiellement sur les travaux originaux de
D. CHAPMAN,KUEHNet LARSON[29] pour ce qui concern"
le decollement Libre turbulent et de H. KORSTet ses
Cleves pour l'étude du melange et du recollement tur-
bulents [30].Les idées de base de cetto derniere
methode sont resumées dans la reference [2].

En ce qui concerne le decollement, les tram= d'ERDOS
et PALLONE[31]ont permis une premiere generalisnu.i-n
au can des ecoulements de revolution uniforr, o,
lois de similitude du "decollement libre" etup,i
d'abord dans le cas de l'écoulement uniforme et plan
[29].

Une nouvelle extension de ces lois au can des'ecoule-
meats supersoniques, plans ou de revolution non uni-
formes a été proposee ref. [32].Ces résultats sont
recapitulés et précisés dans la ref. [33] i ils
montrent que dans une zone de decollement turbulent
de ce type, il existe une loi universello de develop-
pement de la pression dependant d'un parametro faisant
intervenir notamment le gradient de pression local do
l'ecoulement theorique non decollé : des que le point
de décollement libre D est fixé dans un ecoulement
connu.theoriquement en fluide parfait, on peut donc
determiner a priori la loi d'évolution des pressions
dana la zone de décollementafigure 15 et en deduire
la forme de la nappe décollée.

L'application du critere do recollement quo l'on pout
baser d'apres 134.]eur les angles y de deviation

avec

oi
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theoriquedo chacunedosdeuxnappesdécolleesideales
(1..)ot ) h leurpointdo rencontreR pormetalors

comaeon va le montrerde determinersi le choirde D
estconvenable.Sinon,on procedopartatonnements
stirD jusqu'hce quele criteresoitassure.

Co criterede recollementqui joueainsiun r8lefon-
damentala etc;analyseet discutedansde nombreuses
publications[34 35 , 36].

L'expressionla plumelaboreede ce critbre,h la
suitedesdernierstravauxde l'O.N.E.R.A[37]peut
8tremisesousla formesuivantes

41/1)(S- - .)

cfr.c 1"( # n ea ) 0-9]

Danscetteexpression(voirfigure16 )

le premiertermet.I, (4)representele critereini-
tialde KORSTbasesur l'hypothesed'unarecompres-
sionisentropiquede C en R (fig.16 b) dur la
lignede courant(j0)issuedu pointde decollement
et séparantle fluideexterieurde l'eaumorte.

La theoriedu melangeisohareappliqueele.longde
C fourmitla pressiongéneratricesur (go) au

point(C),quidoitegalerla pressionfinaleen R
supposéepar ltauteuridentiqueh la pressiondans
le fluideparfaitresultantde la deviationtlppar
la reglede PRANDTL-MEYERou par la theoriedu
chocoblique.

le secondtermsproposedansla ref.[34]traduit
leseffetsperturbateurssuivantss

q s debitde fluideexterieur( 0) introduit
dansl'eaumorteau pointde recollement,si
la ligneseparatricepassede la position(jo)
a la position(i;).

i : composantesuivantpa de la quantitede mou-
vementéventuellementintroduitepar l'injec-
tionartificielled'undebitQ de fluidedans
l'eaumorte(airsecondaireparexemple)

0 : épaisseurde quantitede mouvementde la
couchelimiteinitialeh l'originede la zone
de melange.

:5•3C0trepresentehi longueureffectives de la zone
de mélangeisobareaugmentéedu décalagexo
d'originenecessairepourtenircomptede
l'influencede sur la formedu profil

de melange(§2.1.2.,in fine).

sontlesdonneesde l'écoulementexterieur
bordantla zonede melange.

La fonction41)'(11)traduitsuivantle critere
de KORSTlesvariationsde pressiond'arrat
iaentropiqueentrela lignade jetidealeJo
et la lignaeffectivede recollementji•
l'oririmede la zonede recollemant.

- le troisiemetermeintervientpourcorrigerles

hypothesesde BORSTour le premierterme,car

d'unepart,la recompressionde l'ecoulementexte-
rieurau rocollementest continueet dans un

ecoulementdo revolutionn'obeitpan a la reel.)ui

PRANDTL-MEYER,d'o4lo termecorrectif
1 + sin EOR (ro-distancede R h Pare, infi-
nb en ecoulemontplan).

d'autrepart,la pressionau point de redone-
mentR n'estpas la prensionmpximeleatteintopar
le fluideparfaitaptesrecollement,maisuna pros-
sionintermediairecorrespondentau pointcritique
du phénomene[38],d'o4la fonctionempiriqueX(M).

Le critbreainsielaboreestd'uneapplicationtres
simpleen principe; nousen rappelonsiciles grandes
lignes(fig.17 ).

Ayantdhoisiune pressionp(1)d'eaumortepourla
premiereapproximation,on construitpar la methode
depcaracteristiquesles lignesde jetideales(Jo)et
(g, ) des deuxecoulements,quise rencontrentet R
et apresconfluencesupposeeisentropiqueprennentuna
directioncommuneformantl'angleOR avecl'axede
revolution.Onen deduitlesdeviations(41et (Id'
subiesrespectivementparchequenappe,lesnombresde
MachM , M' et leslongueurss , s' des frontibresde
la zonedecollée.

L'étudedescoucheslimitesjusqu'enD et DI permat
de connaltre( )et (8') d'o4resultentles
abscissesd'originafictive JC0 ,3C10

La quantitede mouvementi etantune donneelieeau
debitd'airsecondaireQ eventual,l'applicationdu
critbrede recollementA chequeecoulementdonne
immediatementlesvaleursalgebriquesdesdebitsq
et ql qui,dansles conditionsetudieessontinjectés
respectivementpar chacund'euxdansl'eaumorte,au
pointde recollement.La conditiond'équilibredoit
8treévidemment

Q + q + q' 0

Si cetteconditionn'estpassatisfaite,on procedo
h ue deuxiemeapproximationavecune nouvellevaleur
p(2)de la pressiond'eaumorteet ainside suite
jusqu'hconvergence.

La fig.18 donneun exemplad'applicationde cette
methode.

Des quel'undes écoulementsconfluentsdevient
subsonique,il est actuollementimpossiblede calculer
l'extensionde la zonedécolléeet la pressionquiy
regna,bienqueschematiquementlesphénomenessoient
lesmamasqu'ensupersoniquet en subsoniqueen effet
le couplagepression-devietionk la frontierede la
zonedecolléeet do l'écoulementexterieurn'obeit
pash une reglelocalecommeen supersonique.

Lesseulesdonnéesde porteeassezgeneraledisponibles
actuellementsontdes criteresplusou moinsempiriques
d'apparitiondu décollementturbulents le calculpar
une methodeintegraloclassique,de la douchelimite
supposéenon décolleepourraitpermettre,en principe,
de prevoirle risquede décollementen se basantsur
une valeurcritiqued'unparametrede forme( p ex
Htn, < 2,5) . Maiscommenousltavonsvuau 2.1.1.,
lesmethodesde calculde l'écoulementde fluide
parfaitdontla connaissancepréalableseraitnecespaire
pour we telledeterminationen sontencoreau stade
de la miseau point.
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0/1pcut donc conclure do cette discussion quo l'etude
de2 zones decollees on supersonique eat mnintenant
pratiquement possible avec une precision satisfaisante
pour l'ingenieur.

Par centre, en subeonique, le recours h l'experience
cot indispensable dans cheque cas particulier.

2.2. - Proprietes generales des jets inclines -

Il arrive frequemment dans les applicatione quo l'axe
d'emission du jot est oblique par rapport a VoD.C'eet
lo cas par example des jetp eustentateurs utilises
pour le decollage vertical.

Des recherches assez approfondies ont éte consacrees
cos dernieres annees a ce probleme en raison des
consequences aerodynamiques importantes qui resultent
de l'interaction du jet et de l'écoulement general.

Un resume detaillé des donnaissances actuelles sur la
question vient d'etre publid par J. WILLIAMS[9].

2.2.1. - Description physique des phenomenee -

La description physique du phenomene a 6t6 donne('
initialement par JORDINSON[39],elle a eté precisee
recemment par une analyse de H. WERLEau tunnel hydro-
dyhamique de l'O.R.E.R.A., fig. 19 • Un jet emis par
un orifice circulaire itla paroi d'une soufflerie
par exemple, s'incurve sous l'effet de l'écaulement
transversal ; les effets de melange et de cisaillement
qui se produisent h la frontiere des deux milieux se
traduisent par la formation de deux tourbillons
contrarotatifs dont les axes slincurvent sensiblement
commacelui du jet en mtme temps que leur intensité
augmente et qui induisent sous le jet des depressions
tree intenses.

L',:coulement exterieur subit ainsi, surtout vers
l'aval, des modifications tres differentes de celles
que provoquerait un simple obstacle de mtme forme
Onerale.

Les fig. 20 a) et b)'obtenues par H. WERLEau tunnel
hydrodynamique, montrent t

10) que, du cetti amont, l'effet Olin obstacle solids
fait 6paissir la couche limite de la plaque et
provoque ainsi une surpression et un decollement
asses etendus, alors que dans le cas du jet cet
effet est considerablement attenue, en raison de
l'action d'entrainement. Il peut mtme etre rempla-
ce par une depression due a la predominance de
l'effet d'entralnement.

2°) que, du ate aval, le sillage inerte observe dans
le cos de l'obstacle solide est dans le cas du
jet completement appire par les tourbillons mar-
cinaux. La trace de sillage observes a la paroi
des souffleries par la methods de l'enduit visqueux
fig. 21 correspond en realite a un decollement
do l'd000lement transversal induit par lea tour.-

clairoment mis en evidence par lnfigure
19 et localia6 au voisinage de la para.

L'importance des effete d'entratnement revel& par ces
vieualisatione explique l'insucces total ou partiel
des theories bashes exclusivement Bur l'effet
d'obstacle. 


2.2.2. - Trajectoire moyenno du jet -

De tree hombreux travaux ont &tit conaacrea h in, rocher-
-che experimentale de la frajectoire moyenne du jet :
celle-ci est generalement determinee par le lieu dea
maxima de la pression d'arrtt.

Plusieurs formules de correlation ont 4t6 proposeea,
soit d'une maniere purement empirique yO], soit par
dee considerations dimensionnellee [41 , soit par dcs
considerations theoriques exprimant l'equilibre dyne-
mique du jet assimile h un tube de courant tree dCli6
anime d'une quantite de mouvement axinle J invariable
et soumis en cheque point a une force do trainee pro-
portionnelle h ea dimension transversale. (fig. 22 )
119 , 42 , 43]. Les formules•different suivant les
hypotheses plus au moins arbitraires de leurs auteure
dans les equations obtenues figure un coefficient de
trainee indetermihe CD qui permet de les ajuster it
l'expérience dans un certain domains d'application.
Bien qu'aucune d'elles ne puisse etre consideree comma
totalement satisfaisante, on peut retenir que l'équa-
tion de la trajectoire apparaIt toujours SOUBla forma

ci
e 


ci
- 
(7. , )

'

et que l'experience.confirme bien la validite du pare-
metre de correlationfA %...NAltraduisant a la foie

la raideur du jet et l'effet thermique eventuel par
le rapport eik ee .

Pour le moment il semble qu'on doive se contenter comma
le euggere WILLIAMSde la correlation empirique propo-
see [ref: 40]pour le jet normal, sous la forme

.2 312
-1 11 reJ1/4	. 23

d ¼d / kecov...2/

	

d'ailleurs tree veining pour Z >> de la formula
theorique de CROWEet RIESEBIETER[43]. IVANOV,
mite par ABRAMOPITCH[19], propose aussi une formula
analogue, valable pour un jet incline.

)1.3I z 13
a ke..v....2/ ic-r)

oit 0 represente l'angle de l'axe du jet avec la
normale z a la paroi.

2.2.3. - Expansion laterale et entrainement 


Les observations erOrintintales montrent que l'on peut
schematiser grossièrement la forme exterieure d'un
jet initialement oirculaire par use ellipse dont lea
axes s'accrelesent aveo la distance 1 parcouruo lo
longde la trajeotoire centrale (C) du jet.

WOOLERet al [44], se referent a divers auteurs pro-
posent la regle suivante

1) dans la region initiale

0< 4; 0,3 . 	
Ci Vac

correspondent en gros a la region I du jet axial, le
rapport des axes de l'ellipee varie lineairement de

e.1 : 1/4
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2) Ensuite,pourZ41 > 0,3CI l'ellipsereste
semblableA ello-meme(12.04),saaurfaceAja
varianten fonctiondu debitentrain:S.

ABRAMOVITCH[19] admetune loianalogue,male
choisitpour10/alavaleur De plusil


supposeparanalogieavecle jetaxial quea et b
varientlineairementsuivantla loi

Cl. + 0,221

Le debitentrainéparchequeelementCI du jet,
poutetredéfinih partirde l'équationde conti-
nuiteparle parametreE

E ci(A; Uj)

représenteun coefficientd'entrainementa
determinerempiriquement.

KEIFERet BAINES[41]ontanalyseexpérimentalement
le parametreE qu'ilssupposenta priorietrede
la forme

-

'Stantun coefficientempiriquevariableen

	

fonctionde R 110:0 et de la position
le longdu jet.Quelqes valeursexpérimentales
de ce parametresentindiquées.

Ii semblequecetteetudeen soitrest& au stade
préliminaire.

WOOLERet al [44]reprenantdes ideesanaloguesposent
a priori

E.; Vim a co5 .0 E (lij-V•e ri9)
1+ 1E:3 ypecase

ouC représentele perimetredu jet,et Ei E2
E3 sent3 coefficientsempiriquesh determiner.

SoulE2 estbienconnu,carsi =nr- (jetaxial),
la formulese recluith 2

C E2 (1.1 Voe

et l'ondisposealorsdes donnéesdes jetsaxiaux
pourl'évaluer.

Se referentaux experiencesde RICOUet SPALDINGpour
Vco. 0, WOOLERet al trouventE2= 0.08.(Notons

quacettevaleurde E2 correspondraita un coefficient
de melangecre"..10,5dansla theoriede ORTLER).

Les coefficientsEl et E3 traduioentleseffeteWen-
trainementparobliquitéet sontconsider&comme
paramitresd'ajustementavecl'experienceidesformes
de jetcalculéesa partirde ceshypotheses.Les
valeursainsiretesuesparWOOLERet al sent

El 0,35 E3 0,30

(cocoefficientde traineeCD 1,8aynntpar ailleurs
été admis)..

Aucunetentativen'a6t6nemble-t-ileffectueoplr
lesauteurspourverifiera posterioriui CC3 valcure

permettaientde recouperlesveloursoxperimentalos
.deE de KEFFERet BAINES.

Unetelleconfirmationseraitde natureadonner plus
do poidsh la methodspropos& par ccs auteursot'
quiseraevoqueeau § 3•2:3.ci-apres).

Ii n'existepasnon plus,a notreconnaissance,d'ana-
lyse.quantitativeprecisedes intensitestourbillon-
nairescreeespar le mélangetridimensionnel,ni des
trajectoiresde leurnoyaucentral.

En resume,on voitquosur le planfondamentalle
problemedu jetinclineestnettementmoinsavance
queceluidu jetaxialet qu'ilfaudrase contester
long-tempsencorede schématisationstresgrossibres
et de formulationsempiriquespourle representer.

3 - Ekhbib PRATIWESDE L'INTERACTION  DU JET

ET DE L'ECOULEMENTEXTERNE-

Nous allonsmaintenantexaminerlesméthodesde
calculet lesordresde grandeurexperimentauxdes
effetspratiquesde l'interactiondu jetet de l'd-
coulementexterieur.

On discuteratoutd'abordleseffetssur la poussée
dansle casdu jetaxial,puisles effetsportents
desjetsaxiauxet des jetsinclines.

3.1.- Effetsde l'interactiondu jet et de 
l'écoulementexternssur la poussee-

la pousseeeffectived'unjetaxialne se limitepas
h l'actionqu'ilexercesur lesparoisinternesde
la tuyireen Amontde la tranchede sortie.

L'analysequiprecedemontreque l'actiondu jetpeut
.allasimodifiernotablementl'ecoulementexterns,et
parconsequentdonnerlieuh des termesd'interaction
dansle Ulan propulsif:

Nousdiscuteronssuccessivementde ce pointde vue :

- lespertesde pousseepar inductionquisonteur-
toutsensiblesau pointfixeet h faiblevitesse
(3.1.1.).

- leseffetede l'interaaiondansle domainede
confluencequise produisentaux vitesseede vol
plusélevéeset qui peuventdevenirimportants,malatt
s'ilss'accompagpentde phénomenesde decollement.
(3.1.2.),

3.1.1.- Pertesde pousséepar induction-

Lemélangeturbulentdu jetet de l'atmosphereprovo-
que,autourdu propulseurun entrainementde l'air
ambientet par consequentdesdepressionsdontil
convientdlevaluerleseffets,en fonctionde la
formede l'arriere-corps.

Ce problemea été etudietheoriquementtresen detail
parI.WYGNANSK1[45]dansle cas du jetplan,&is
axialementau bordde fuited'unprofilphl'aidede
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l'hypothese de G.I. TAYLORconsistent a remplaccr le

jot par uno distribution de puits dont l'intensite
,elementaire E x locur le demi-plan y 0 corres-




pond au debit extdrieur entraine effectivement par
lc jot entrn les abscisses X et X 4a sur l'une


den frontieres. Le calcul de E est base sur la theorie
du jot de GORTLERpour 1700. 0, adaptee par l'hypothese
do KUCHEMANNet WEBERau cas oil la vitesse Vca est
non nulle : on trouve ainsi que la vitesse verticale
imluite 15 sur cheque frontiere du jet est


definie par

2. LUL _ k. 3 I.
(-Vs° )




4 a- v el




Lx
dans la region(DI)et




2= 0,064 (

dans la region (1)




-Vac )

La valeur proposée pour 67 dans le can du jet libre
est (5- = 7,7. Noun discuterons ce choix au
§ 3.2.2.

Partant de ces valeurs, l'application de la methode
des singularites de llecoulement incompressible permet

l'auteur de determiner les effets de tratnee sur
des arriere-corps bidimensionnels de formes diverses.
La figure23areprésente, a titre indicatif, un resul-
tat typique montrant une bonne concordance avec des
resuitats de DIMMOCK[46] et confirmant que pour des
rapports de vitesse Vi/V 00 de l'ordre de 10 par
exemple ta . 0,5) la perte de poussde atteint envi-




ron 3 %. Quand VaDdiminue, pour lij donne, la perte
7.1.ative 1),/j de poussée diminue lentement et tend

vein la valeur au point fixe, de l'ordre de 1 % dans
cot exemple. Ii existe en fait, tres peu de mesures
precises pour contrfter ces resultats, en raison des
grandes difficultes experimentales rencontrees pour
dissocier cet effet des pertes internes de la tuyere.

Ii ne semble pas que la mdme discussion ait ete
effectuée avec precision pour le cas du jet de revo-
lution mais on peut presumer que l'effet de perte
de poussee par induction est alors considérablement
attenue. On en trouve une justification theorique
indirecte grace au calcul des pressions induites
sur une plaque normale au jet, effectuti par WYGNANSla

(§ 3.2 4), suivant les memes principes quo ci-dessus
dans le cam du jet plan, la depression est encore
considerable sur la plaque è une distance normsle do
quelques centaines de largeurs de fente, alors que
dans le cas du jet de revolution, l'effet beaucoup
plus faible devient completement negligeable a une
distance normale de qualques diametres.(fig. 35 ).

L'auteur montre que les résultats claseiques de
G.I. TAYLOR[47] relatifs h un jet de pure quantite
de mouvement,

CP'Pp...4f Tt88 pour le jet plan

0,013 2

rirsurestimen c les qepressions induites sur la paroi
norrsle du jet, dans le rapport 2 environ pour le jot
plan et dans le rapport 6 environ pour le jet de
revolution . Compte tenu de cette rcmarque, on peut
calculer a partir dos formulen de TAYLORl'erdre de

grandeur dos trainees D induitcs par un jot d'aire
• et de poussee J sur une plaque d'aire S normaleS3

au jet.

0,025 Log pour le cas planI)
5;

et 0,002 Log S
j

ce qui confirme.bien que dans le second cen l'effet
est gompletement negligeable (un culot droit de

S/Sino2est deja un cas exceptionnel dans la pra-

tique).

Ainei, on Nut admettre, d'apres cette discussion, qua

la perte de poussee par induction n'est A conniderer
que dans le can de jets tres &tales (Jet flap), ou de
formes tres defavorables de la sortie de jet (jot
circulaire entoure'd'un culot droit tree etendu).

3.1.2. - Effets des conditions de confluence sur

12._EnEEZ2

Vol supersonique -

La discussion de ce probleme dans le cas du vol super-
sonique ne souleve aucune difficulté, en l'absence de
décollement h la sortie du jet.

Compte tenu des performances actuelles des prises
d'air et des turboreacteurs, l'eventuslite d'un
decollement interne par surdetente dans une tuyere
d'avion supersonique de la classe Mach 2 est prati-
quement exclue en vol supersonique.

Par centre, l'éventualite d'un decollement art theoricie-
cent envisageable dans le cas des avionn supersoniques

nombre de Mach plus eleve, (par exemple a M = 3);

si l'on a decide en effet de limiter l'aire de sortie
de la tgyere a l'aire du maitre couple du fuseau-moteur,
la tuyere opere en rógime de eoun-detente et um
onde de choc se forme dans l'écoulement exterieur,
la sortie du jet. Toutefois.le calcul effectue pour
les valeurs pratiques du taux de compression et du
taux de rechauffe montre que les rapportsf*.sde

la pression du jet a la sortie et de la pression
ambiante reste inferieur h 3, ce qui elimino tout
risque de decollement externs. Par centre, unn telle
ttwere fonctionnera en regime de surdetente en vol
transitoire faiblement supersonique ; les portes do
poussee qui en résultent soot telles que l'emploi d'une
tuyère a geometric: variable est indispensable
(fig. 24 ).

Dans le cas des avions militaires faiblement.superso-
niques, la tuyere ne comporte géneralement qu'un simple
convergent pour des raisons de simplicite et de compro-
mis ; le raccord de sa sortie avec le
maitre couple sleffectue alors, Boit avec un care:Inge
de pente asses forte, soit avec un simple culot, et
le probleme du decollement se pose. La discunsion do
la pression qui s'établit dans la zone decollée s'ef-
fectue sans difficulte en vol supereonique gallivant la
méthode exposée au § 2.1.3.

Un calcul de ce genre effectué dans un can concret

(Moe ° 1,8 , 8) a montre que l'emploi d'une


tuyere sonique au lieu d'une tuyère adaptee (M3 = 2),
l'une et l'autre convenablement raccordee au maitre
couple par un care:lege continu entraine le bilan
suivant

pour le jet de revolution

p.our le C/13do revolution
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- partede pousséeduea l'inadaptationde la
tuyereproprementdite 5,8%

gainde pousséedd auxwessions sur
l'arriere-corps 3,5%
(comptetenud'undecollementdansle
casM =.1).

Volsubsoniqued'unavionsupersonivemumi 
d'unetgyereconvergente-divergente-

Dansla plupartdescasde la pratique,si desmesures
specialesne sontpasprises,des pertesde poussee
nouventtresconsiderables(del'ordrede 5 a 10%;)
soota redouter.

soitqukuidécollementse produiseourl'arriere-
corpslui-mdmeparsuited'unepentetropforte,
si la tuyereestsimplementconvergente(fig.25 a ).

soitqu'unesurdetentese produisedansla tuyere,
si elleconvergente-divergente(fig.25 b )

La previsiontheoriquede cesphenomenesest encore
inaccessible; quantauxdiversartificesproposes
jusqu'àpresentpoureviterde tellespertesidssont
loind'eltreentierementsatisfaisants1.48],qu'il
s'agissede la geométrievariablede la tuyere,des
blow-indoors,ou du eoufflagede contr8ledelacouche
limiteexterne(figure26 ).

Une dessolutionslespluspromettensee.eat la tuye-
ro h corpscentral[49Jfig.27 dontl'emploise heurte
encorea desdifficultestechnelogiques.

Avionsubsonique-

panslesavionssubsoniques,lesrapportsde compres-
siondesmoteurssonthabituellementassezmoderis
(pii/pcode l'ordrede 2 a 3 et conduisenta rem,
ploide tuyeressimplementconvergentes.

Les carenagescomportentde ce faituneamsezforte
contractionentreleurmaitre-coupleet la sortiedu
jet.Lespressionsquis'établissentsur le retreint
et qui,commeon l'avu,dependentdesconditionede
confluencejouentdoneun rdlenotabledansle bilan
propulsif.

Nousavonsmontreen particulierau § 2.1.1.que la
pressiontheoriqueau pointde confluenceest dansla
plupartdes casla pressiond'arrOtPico.Cette
conditionlaissepressentirqu'hl'approchedu point
de confluence,une forterecompressiondoitse pro-
duiredansl'ecoulementextérieur.SOW l'effetde
cotterecompression,la couchelimitesubitun épedimda-
socent notableet parfoismOmeun décollement.

Lesnethodesactuellesde calculde la couchelimite
pernettantunn bonneprevisionpratiquesi l'on
connet la distributiondes pressions,on voitque
la miseen oeuvred'uneméthodecompletede oalcul
reposeessentiellementsur le succesdesrecherches
evoqudesau § 2.1.1.

Signalonsenemy quedansle casdu vol au voisinagedu
nombrede Machcritique,des ondesde ohm peuvent
apparaltresur l'arriere-corpedu fuseau-moteur.La
positionde cesondesestelleauesien etroite
relationaveclesconditionsde confluence.Lour
interactionavecla couch°limitsposed'ailleureun
problèmetreedifficileet treeimportant.

La figure28 quia etc:obtenuea l'O.N.E.R.A,h
l'occasionde recherchescur des configurationsdo
moteurh doublefluxdu tyToAIRBUS,donneune id6e
deophdnomenesdu mAmegenre,qui se produisentici
entrele fluxfroidextdrieuret le fluxprimaire.
Danscertainsregimes,on observe une vibrationdes
ondestranssoniquestraduisantun couplageentreles
ecoulementsconfluents.

La figure29 extraitede la reference[50]indiquo
desresultatsd'essaisde la SNECMA,effectuesentre
Mco=Q,7 et Ma,.0,9 et avecdes rapportspiijpico
de l'ordrede 2 a 3, en vuede determinerl'anglede
retreintoptimalde l'arriarccorps,pourune tuyare
simplementconvergentedebouchanta l'interieurdu
carenage.

Le problemeest icid'obtenirune bonnerecompression
sur l'arriee corpsjusqu'hsonextremite(e) le
jetrestantcompletementdecolle.Denscesconditions
la pressioninternepc estégaleh la pressiontermi-
nalepe kl'extremitedu volet.Quandpiypisc augmen-
te,le jetdecolles'epanouitet h diminue(fig.29b).

_
Pouruns certainevaleurcritiquede h/L,le jetmoo],
le surla paroiinternedu voletce quientrainsuns
pertede poussées d'unspart,en effet,les precisions
internesen avaldu recollementdeviennentsuperieures
pc, d'autrepart,la confluenceen e du jet recolle

et de l'écoulementextérieurs'accompagned'undécolle-
mentde celui-ci.

3.2. - Effetsportentsdes jets-

Consideronsmaintenentleseffeteportantsresultant
de l'interectiondes jetset de l'écoulementextérieur.

Nous examineronsde ce pointde vue :

leseffetsinduitsparun jetpropulsifourune
surfaceportantesituéedansson voisinage(aile,
empennage,gouverne),

l'effetdoucheen volstationnaire,qui intéresse
leaavionsh decollageverticalet le mdmeeffeten
vol de transition.

NOW evoqueronsbrievementlesapplicationsmaintenant
classiquesdes jetsau contrdlede couchelimiteet
l'hypersustentation,ainsique diversautreseffete

specifiquesayantfaitl'objetde publications
recentes.

3.2.1.- Effetsinduitsen vol par un jetpropulsif 

sur une surfaceportante-

La positiondes moteurssurun avioneunersoniqueest
pratiquementtoujourssituéeassezen arrieropour
que lesjetsn'exorcentaucuneactionsur l'aile
il poutarriverpar contraque suivantle nombrede
Mach,une partiepluscm moinsgrandede l'empennage
ou de la deriveBoitplace('dansleurdomainsd'in-
fluence(fig.30 ).

L'actiondes jetssur cessurfacesportantesest
alorslieeessentiellementaux ondesisises
dansla regionde confluence.

Une evaluationtheoriquede ces effetsseraiten
principerelativementfacile: un calculpar
la methodedes caractéristiquesdu jetsuppose&pie
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dans l'écoulement uniforme amont MOO, détermine le
champ de ddflexiondes vitesses sur les surfaces coml.-
derées : on pout en deduire par une methode approchée
du type choc-détente les charges indUite8 Ap our oes
surfaces.

Les consequences les plus inportantes de ces pertur-
bations risquent d'etre

soit des moments de roulis induits par dissymetrio
dnnm le can de légers derapages de l'avion ou dans
le cas de panne au de baisse de regime de l'un des
moteurs,

soit des décollements de couch° limite a l'impact
du choc éventuel ends dam la region de confluence.

Ii va de soi queoes effeta seront d'autant plus
considerablea que la distance entre sortie de tuyere
et surface intéressée sera faible.

Ii s'agit toujours de cas specifiques pour lesquela
la methode experimentale - guidée si possible par
des calculs simples - slimpose.

Des secures ainsi effectudes au R.A.E. par D.C. MADEY*
dans un can particulier oil le jet etait toujours
sous-detendu a la sortie (Pj/130,de l'ordre de 2) et
oh la configuration bi-moteur dtait du type represent:5
fig. 30 revelent que l'impact du choc de confluence
sur l'empennage ne provoque aucun, decollement et qu'en
can de panne de l'un des moteurs les moments de roulis
induits par dissymetrie correspondraient h des dera-
pages de l'ordre de 1 h 2 degree autour de No= 2.

Dans le cas d'un  avinn luthlonione du type AIRBUSpar
exemple, le jet émis tres ;nes de l'aile, au voisinar:e
de lami-corde peut provoquer des effets beaucoup plus
notables : les profile des ailes modernee sont specie-
lement etudies pour eviter, en regime de creisiere, la
formation d'ondes de choc transsoniquea et les gradients
de recompression, de part et d'autre de l'aile au voi-
sinsze du bord de fuite, sont assez sev.eres.

On doit donc craindre que la proximité dn jet d'un
motcur a double flux ne perturbe les qualites trans-
soniques de tele profils en provoquant par exemple
la formation de zones localement supercritiques avec
choca.

C'est dans cet esprit qu'ont été effectuees au R.A.E.
par FULEf, IDEN et BAGIET[51] quelques experiences
preliminaires a des nombres de Mach de l'ordre de 0,7
Sur une aile dreite typique, inclineepcur obtenir
un coefficient de portance de l'ordre de 0,34 et
satirise h un jet :Pair comprimé amend par un tube wont
representant le jet d'un moteur a double flux
(turbofan). La position de la tranche de sortie;du jet
par rapport h l'aile pouvait etre modifide dans ces
essais.

quand le rapport do compression du jet pA m vario,
la courbe AC:F:00as déforme ouivant uno simple
affinité, ses ordonneco se dilatant en fonction h
croisoante de Ribs.(figure 31b).

il en est de m8meencore si la hauteur z du
jet SOUB l'aile est modifiee ; main, naturellcment,
l'effet augmente quand z diminue (fig. 31 o ).

Ces constatations ne sont pas pour le moment justifia-
bles theoriquement il paraft Arne assez surprenant
a priori, que les pointea de surpression de la courbe
des tiCrestent a des abscisses fixes alors que
varie le rapport de compression, c'est-h-dire la forme
du jet.

Les effeta constates pour des hauteurm z raisonnables
sent mesurablos mais n'affectent que legerement la
portance du profil central (5 % environ),et par
consequent encore plus faiblement la portance de Palle,
ainsi que son centre de poussee.

Toutes les conclusions precedentes sont confirmees pour
le vol a faible vitesse par des essais de l'O.N.E.R.A.
h CANNES,oh, en configuration de creisiere.les effets
du jet propulsif sur un avion complet de type AIRBUS
se sent revelés tree faibles. (fig. 32 )

En configuration de décollage on d'atterrissage on a
trouve des effets favorables de portance de l'ordre
de 2 a 5 %.

Ies momentsde.roulis en cas de panne de moteur sont
faciles acompenser.

Le seul effet notable du jet est la deflexion
induite dans la region de l'empennage (fig. 32 )
on voit quo suivant la position choisie, la deflexion
pourrait atteindre 5 degres.

Come l'a montre SQUIRE[1] de tels effeto sont calcu-
lables, avec une bonne approximation a partir des
effete d'entrainement fournis par la theorie du mélange.

Enfin, mentionnons a titre d'exemple, l'action du jet
our un tourbillon marginal emis par une gouverne.

La figure33 montre que, a la mise en marche du
jet, le tourbillon marginal de la geuverne est
aspire, et que simultanement la divergence de recall-
lement de la couche limite eur l'extrados de l'aile

l'approche de la gouverne disparaft. On peut présu-
mer que ces phénomenes ne sent pas sans action our
l'efficacite de la gouvernch Par ailleurs, la
figurep montre qu'h la mise en marcho du jet
se produit une variation tree importante de la
deflexion sur l'empennage.

Parmi les conclusions de cette etude, nous retiendrons
lea suivantes :

le jet n'a pratiquement aucune influence sur
l'extrados,

pour une configuration donnée, les tiClainduits
par le jet dams son plan de symétrie soht pratique-
ment independents du nombre de Mach, tent qu'ila ne
provoquent pas de regime supereritiqUe ( fig. 31 a)

* - Comrmmicetion personnelle de l'auteur.

3.2.2. - Effet douche en vol stationnaire -

L'effet d'entrainement d'un jet émis normalement A une
surface portante, est communementdesigné 7DUB le nom
d'effet douche(Shower effect). La figure 34 fait
clairement comprendre la nature et l'interft de ce
phenomena qui joue un r8le important dans le can des
avions a decollage vertical (VTOL).

Le can du vol stationnaire se prate assez aisément au
calcul, commel'a =litre WYCNANSKI[52], a l'aide de
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2)

la methodedes puitsdejadécriteau § 3.1.2.

Lesdepressionsinduitee,surune plaqueillimitée
nonnalea co jotcirculairesentcalculablesexpli-
citomentet sentrepresenteesfig. 35 • Seulesles
vlleursnumeriqueeadopteespourcalculerleseffete
d'entrainementee priatenth quelquediscussion.

On peuten effetavoirrecoursh divorsesméthodes
pourle calculdu debitentraineainniqu'hdiverses
valcursdescoefficientsempiriqueequiy intervionnent.
C'entainsiqueBRADBURYandWOOD[53]ontroprisces
calculsh l'aided'uneloide melangedifferente
de cellode GnRTLERpourla regionI (voir§ 2.1.2.,
in fine)et trouventcommeaccroissementrelatifde
debitdanscetteregion(a= rayondu jet)

ciWQ0 = 0,0658+ 0,012 1/L.
d x/a a

	

comparera la valeur0,064de WYGNANSK1
tin%2

et k 0,073+ 3.10,4(.2-)a, 3 a
+ 8.101+)

cx

Pourla regionIII,BRADBURYandWOODutilisentla
valeurexpérimentale

CI()as m 0,16

Ci /
de RICOUet SPALDING,trimvoisinede la valour
theorique0,155d'ABRAMOVITCH,alorsqueWYGNANSKI
adopte,d'apresSCHISCHTING[14]une valeur50%
plusélevée(22c404. 0,228)

La figure35 comparelesrésultatsdu calculde la
grandeur/ . ir 12 00

1--) - Ia. eittj
deduits de WYGNAMICI,et de BRADBURYandWOOD

[53]ainsiquediversesmesurescitéesparces
auteurspourVo2= 0.

On voitquelesmesuressentassezdisperedeeet que
la theoriedonneune bonnerepresentationde l'allure
de la decroissancerapidede Cpj en fonctionde 1:

a
Sur une aileau uns plaqued'envergurelimitée ces
effetsd'inductionsontpluscomplexes,en raisonde
l'ecoulezentinduitsur l'extradoset deseffetede
contournementde bordd'attaquemiseen evidencesur
la figure34 , effetsd'ailleursexageresicien
raisonde la faiblevaleurdu rapportdes rayons=
de la plaqueet du jet.

Nousno disposonspasde calculanalytiquedansle cas
de l'ailelimitee,maisnouspouvonsdonneruneidea
do la pertede portancedu jetverticalsousuneaile
circulairede diametrerelatifD/dcontréestirle
jet ; d'apresJ. WILLIAMSet M. WOOD[54],on voit
fig. 36 que la pertede portanceatteint2 96pour
unevaleurd/D = 0,1,oonsidéreecommemaximale
dansla pratiguedesavionsVTOLa réacteureverticauz
(rIRAGEIII-Vparexample)et 0,5% pourun reacteur
a doubleflux,a tam de dilutionelevé (d/D 'No0,3).

Dansle casde jetsmultiplesdistribuéssurune
surfaceetenduesousl'intrados,lespertesrelatives
de portancepeuventetrebeaucouppluseleven'sen
raisonde l'accroissementde l'effetde mélange.
KUHNet McKIN:01[55]ont établila correlation
3uivante

ca._3,009\f-i_1 6P(9xfiu  1151e)Yz

T Aj I a(7/cle)Ir„d„7'4-1

oilde représentele perimetrehydraulique 44j/1T

desjets,qx la pressioncinetiquele longdu jet
l'abacissex et z* l'abscisseoille tauzde

decroissancee9X/a% estmaximum.Maiscespertes
deperylentausside l'orientationrelativedesaxes
des jets.S'ilosentassezrapprochenet si lours
axessontconvennblementconvergente,l'effetest
sensiblementdiminue.

3.2.3.- Portancesinduitesparun jetoblique,
en vol de transition-

Lesconsiderationsdu § 2.2.3.montrentque l'effet
douchese compliquebeaucoupen presenced'unecou-
lementexterieur(Vac),Malgrela raretedes donnees
fondamentales,plusieursauteureont tentéune
descriptiontheoriquedeseffeteconstatés,

Dansla téférence[56],WOOLERa preposdune methods
de calculrelativementsimple.Ii admetque la tra-
jectoiremoyenne(C)du jetest donneea priorisous
la forme( 2.2.3.)

i)

et quesa quantitede mouvementJ est invariante
sur cettetrajectoire.

Surun elementdehauteurCrt (fig.37), s'exerce
uns forcenormale8Ardéfiniepar l'équation
d'EUIERSOW la forme

8N
R rayonde courburelocalde la trajectoire(C)

ce quiest equivalent
 41.

6Ar LI.6 77
l'angle0 caracterisantla directionde la tangente
(C),déduitede l'équation1).

L'élémentde jet SI estalorsassimilda une ligne
portantetourbillonnaired'intensite6 r , normals
au plande (C)telleque

g V45r
et d'extensionhale au diamètred du jet,

V 'Stantla vitessetangentiellelocalede l'écaule-
mentextérieur.L'auteuradmetarbitrairementque

mod)( a pour f1.0,•0 et est dirigef)
suivantla tangent:1P h d'oin

Sr J So
14.

Ii complatealorale schema,d'aprasla theoriede
PRAWN., pourformeravecl'élément5 r un tour-
billonen fera chevaldontlesbrancheslaterales
sontplacéesparallèlementa (C).

d'ABRAMOVITCH[19].
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• t eat done ainsi remplace par une nappe de tour-J.
billons lies d'intenaite Sr donne() pour cheque
61(:mens SE par l'équation 2), bordee par un doublet
teurbillonnaire dont l'intenzite en cheque point re-
presente l'integralerit), lot ,sr depuis l'oriej.nst
soit

rm Do.)-0103
Ii resto alors h appliquer lea formules classiques
de ln theorie des tourbillona pour obtenir la -Atoms
induite en tout point.

Cotto theorie a 6t6 mise en oeuvre eyetematiquement
au RAE par BRADBURYet WOOD.

LO3resultats publiée par WILLIAMSet WOOD[54!]sont
assoz encourageants (fig. 38 ).

On peuefaire de nombreuses critiques cette theorist
comme l'a indique J. WILLIAMS[9] : par exemple, ii
est peu plausible que J soit constant le long du jot et
ii n'est pas tenu compte de l'effet d'obstaole et
d'entrainemont.

Les écarts observes slexpliquent done asses bien I

eke amont,. l'effet d'obstacle du jet reel provoeue
effectivement dee pressions plus Alevees que no
l'indique le calcul,

ate aval, les depressions

Malgre ales defauts, cette theorie donne un schema
relativement simple et voisin des phénomanes reels.
Ii semble dopc intéressant de tenter de la perfec-
tionner : par exempla le choix de V00 sin 0 comae
module de la vitesse locale au lieu do Volo dans la
formule 2) serait peut Atm mieux justifie.

Des experiences systematiques sur les tra-
jectoires des noyaux tourbillonnaires physiquement
asses bien definis pourraient aussi guider le choix
d'une trajectoire plus appropriée des doublete
tourbillonnaires.

Une autre theorie,amelioree h certains égards et
d'un principe asses different vient d'Atre publide
par WOOLER,BURGHARDTet GALLAGHER[44]. Elle tient
compte specialement de l'effet d'entralnement tridi -
menaionnel mais néglige par centre l'aspect tourbil -
lonnairc des phénomanes.

L'effet d'entrainement pris sous la forme asses arbi-
traire indiquée au § 2.2.3. comporte 3 parambtres42.1
dont 2 servent h ajuster lee calculs h l'experience.

Cette theorie permet de calculer la trajectoire mo-
yenne (C) du jet et de determiner en cheque point le
debit entraine E(t ).

Pour calculer ensuite lea effete sur l'écoulement
exterieux, on schematise le jet h l'aide d'une ligne
de puits d'intensité proportionnelle h E(L ) distri-
buea our (C) pour traduire l'effet d'ontrainement
et d'une eerie de doublets, normalo au plan de (C)
pour représenter l'effet d'obatacle (fig. 39 ).

CrAce aux deux pare:pi/tree libres (Ei , E3 du § 2.2.3.),
les auteurs parriennent ainai ajuster lea rvieultate
theariquaa aux meeurea •ffeotudee eur une ails reo-
tansulaire. La fig. 40 montre l'uno des

comparnisonn len plus nntinfnisantes obtenues ; our
des cordon pluz ccutrales, l'6cnrt prCo du Jot cnt de
l'ordre do 40 ';.; our l'intrados et redovient faible
vers les extremitea. Il cat i remnrquer quo ln
theorio, confirmeo par l'experienco, montro quo l'offet
induit our l'extrados eat neglieeablo.

D'autres verifications seraient evidemment necesanires
pour juger de la validité generale de tela calculs.

On dispose actuellement de nombreux resultats experi-
mentata obtenus aisement en ooufflerie a l'aide de
jets dmis a la paroi ; la figexe 41 deduite dos
essaie offectuds a grande &hello par l'O.N.E.R.A.
h MODANE(soufflerie de 8 m, diametre du jet 121 mm)
montre notamment que le parametre

.\/)LL . ft •••• hid
-V M.. Ms,

permet une asses bonne correlation entre les resultats
obtenue commodement avec des jets froids et, plue
difficilement avec des jets chauds.

existe notamment des dispositifs tels que celui
de la fig.43qui permettent d'effectuer des essais
globaux sur des configurations reelles.

J. WILLIAMSa récemment donne uns excellente synthbse
pratique [9] des resultats de ce genre publide
jusqu'h ce joui- : nous en soulignerons quelques conclu-
sions importantes

on peut evaluer en premiere approximation les perter.
de portance sur une aile de forme en plan, quel-
conque par integration des résultats mesures our le
surface équivelente, h la paroi d'une eoufflerie

(fig. 44 )

l'effet de succion du jet, lorsque l'incidence aug-
ments peut contrebalancer la tendance au d6crochsgu
de sorte que le Czmax ne Boit pratiquement pas
affecte par la presence du jet,

la trendeadrodynamique due au jet a l'incidence
nulle est negligeable ; en incidence positive, elle
petit meme litre réduite (auccion favorable h l'in-
trados),

l'effet de succion du jet dans la region de l'em-
pennage peut Otre considerable suivant les can do
vol. La fig. 45 montre dans un cas particulier lesdéflexions induites h differents niveaux, •

- en derapage, la diesymetrie de la distribution des
portances induites peut provoquer des moment.a de
mune difficiles a controler,

enfin, la proximité du sol peut modifier fortement
les performances.

Dens ce memoire, J. WILLIAMScompare aussi diverses
configurations h jets multiples et montre combien les
pertes de portance et les effete sur les moments sont
sensibles h la disposition relative des jets.

La figure 42extraite de la ref. [57], déduite d'esaale
h l'O.N.E.R.A. h CANNESmontre la reduction conside-
rable de la surface en depression autour de deux jets
contigma lorsque leuxe axes sent euffisamment conver-
genta.
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On pourratrouveraussideoindicationsexperimentales,
tresinteressantesdansle mémoirerecentde FUTTERER
et HARMS[58]relatifa llavionVAK 191d'oaest
extraitela fir.46.

iCILARQUE-

NOW avonsévitéicid'évoquerlesmenuresde moment
de tangageinduitesparlesjets,car lesresultats
rubliessonttropspecifiques; maisil est clairque
cos effetssonta considereravecattentiondanstoute
aonlicationnratique.

3.2.4.- Annlicationsdiverses-

Nounsignaleronsrapidementpourmemoireun certain
nombred'applicationsoilleseffetsde jet jouent
un roleplusau moinsconsiderable.

Contr8lede couchelimiteet JetFlap-

Ce problemea faitl'objet,depuisde nombreusesannees,
d'unetresabondantelittérature,recemmentanalysee
et completéeparWYGNANSKIet NEWMAN[59]qui ont
notammentsoulignéla contributiondes effetsd'entrai-
nement,generalementnegligeedevantl'effetprincipal
de quantitede mouvement.

La miseen oeuvrepratiquedesprecedesde soufflage
n'a pu gtreserieusementenvisagéequ'àpartirdu
momentou desréacteurscapablesde fournirlesgrands
debitsd'airnecessairessontdevenusdisponibles.
C'estainsiquediversavionsmilitaires(ETENDARDIV-M,
LOCKBEEDF 104B STARFIGHTER,BLACKBURNNA 39 BUCCANEER,
sontmunisde dispositifsde contrglede couchelimite
plusou moinsdeveloppes.CRAMER et McDONNEL[60]
ontdiscutelespossibilitésd'applicationpratique
desavionsde transportcommerciauxsur la based'une
experimentationmethodiquet lesproblemesde contr8le
et de stabilitélateraleet longitudinalequi consti-
tuentdu pointde vue aerodynamique,l'aspectle plua
difficileet le plusimportantde ce typed'applica-
tiony sontparticulierementetudiés.

Les conclusionsde cetteetudesonttresencourageantes:
desvitessesd'atterrissagede l'ordrede 85 klisont
realisablesen toutesécuritégracea ce procédó
d'hypersustentation.

Inversionde la poussée(Reverse)-

Nousnousborneronsa mentionnerquedansl'étudede
l'efficacitedesdispositifsd'inversionde poussee,
il estimportantd'examinarl'interactiondu jet et
de l'écoulementexterieurquipeutprovoquerdes
decollementset par consequentdes pertesde portance
et donnerlieua des difficultesde pilotagesurtout
si on envisagel'utilisationde ce dispositifen vol.

Jetsauxiliairespar lesportesde déchargede 
la prise(Pair-

Un exampledeseffetedee jetsde (lecheryest fourni
par PATERSON[61]dansun travailrelatifau C5 A,

CONCLUSION-

L'annlysequiprecedea montreque dee progresont
étérealisescesdernieresanneesdams l'etudefen-
damentalede l'interactiond'unjet et de l'6coule-
mentextérieur,maisaussique biendes lacunes
subsistent.

Desrecherchestresactivesdoiventdoncetrepour-
suivies,particulierementdansle cam des vitesses
de volsubsoniques,dontl'importancepratiqueest
considerable.

Quoiqu'ilen soit,il est evidentque pourlesappli-
cations,le recoursa l'experienceest absolument
indispensable.L'ideal,a cet egard,seraitde dis-
poserde souffleriesassezgrandespourpermettre
l'étudede modelesreellementmotorises.De telles
experiencessontpossiblesdansquelquesrares
souffleries.C'estainni,par exemple,qu'unedemi-
maquettea l'échellereelledu MIRAGEIII-Va pu
gtreetudieetramen detaila MODANEa la paroide
la grandesoufflerietranssoniquede 8 m (fig.47 )

Maisde tellesexperiences,évidemmentexceptionnelles,
ne peuventintervenirqu'apresune etudetresminutieu-
se a echelleplusmodeste.

On saitqu'alorsle problemsde la simulationdes jets
et de la prised'airsoulevesouventde grandesdiffi-
cultes.[62., 65].

Danslessouffleriessubsoniquesde taillecourante
(veinsde 3 a 4 M) on peutdanscertainscas parti-
culiersutiliserdesmicroreacteurscomportantun
comprosseuractionnépar moteurélectriquede caraeté-
riotiquesdébit-pressionconvenables a l'A.V.A.de
GOTTINGEN,parexemple[63]a etémis au pointun
minoreacteurrepresentefig.48 ; il a permisd'étu-
dietdansd'excellentesconditionsle fonctionnement
simultanede la prised'airet des jetsdansles
essaiscitesplushaut,ref.[58].Dessolutionsana-
loguesutilisantune turbine4 air ont aussiété
parfoismisesen oeuvre.

Maisl'échelleminimalede cesdispositifsn'estgene-
ralementacceptablequesi le réacteurest integre
au fuselage.Si lesnacellessontmontéesen pod
(casde l'AlRIUSparexemple)il est a peu pres
toujoursindispensablede procéderparsatifices:

on étudied'abordsépaxémentles effotsde la prise
d'airactionnéeparun extracteuraval,puisceux
du jetalimentéen air comprimepar une cannlisation
laterale(fig.49 ) au une'eanalisationamont
(fig.50 ),

lescaracteristiquesprincipalesdu modelemuni
de nacellesperméablesou partiellementmotorisees
h l'aided'unetrompea air comprimésontensuite
mesurees.(fig.51)

On procedealas par superpositiondes effetsélémen-
tairesainsiconstatés; on peutde cettemaniere
degrossirrapidementtounlesproblemespratiques
au stadede l'avantprojet,maisil n'estpas toujours
certainquel'onatteigneainsila grandeprecision
requiseactuellementdanslesproblamesd'"optimi-
nation"[64].
La previsioncorrectedeseffetede l'émulementinter:
no our les performancesd'unnylonrestedoncencore
un problCmelari-mmentouverttanth la recherche
fandamentalequ'hla rechercheappliquee.
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