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RESUNE

Les flux d'air mis en oeuvre par les réacteurs moder-
nes sont devenus si importants qu'il n'est plus possi-
ble désormais de négliger les interactions entre
écoulements interne et externe.

On évoquera d'abord bridvement les problimes assez
bien connus des perturbations que la prise d'air peut
apporter & 1'écoulement externe.

L'exposé portera ensuite principalement sur les
effets aérodynamiques des jets, dont 1'étude reste
encore trés fragmentaire.

Les connaissances fondamentales sur les propriétés
des jets et de leur confluence seront rappelées et
discutées (effets de puits, effets d'obstacle,
mélange, recollement de deux nappes fluides).

On passera en revue ensuite quelques applications
typiques : pressions induites sur les arriéres corps,
au point fixe et en vol ; comportement de jets sur-
ou sous-détendus : action d'un jet propulsif ou
sustentateur au voisinage d'une surface portante ;
effets de soufflage.

L'ensenble de cet exposé sera illustré par un film
de visualisation des principaux phénoménes passés
en revue.

1 = INTRODUCTION

Dans les premiéres applications de la propulsion pax
jets eux avions, les problémes diinteraction
entre écoulements internes et externes ont été
fréquemment sous-estimés ou mfme négligés en ce qui
concerne les effets dynamiques.

Ceci était dl d'abord & un défaut de coopération
entre "motoristes" et "avionneurs" ; il faut dire
ausai qu'h cette époque il n'était gudre possible
de déceler avec une précision suffisante ni par le
caleul, ni par les mesures en soufflerie (et a
fortiori en vol), les répercussions sur les perfor-
mances d'une adaptation incorrecte du moteur et de
la cellule. On se contentait donc d'ajouter algébri-
quement la poussée nette déterminde au point fixe
par le motoriste, & la trafnée de 1'avion non moto-
risé, mesurdeen soufflerie par le constructeur de
1'avion.

On considérait donc comme négligeables les termes
correctifs sur la poussée. Quant aux effets sur la
portance et la stabilité, on les corrigeait aux
nieux, empiriquement, lors des essais en vol.

Pourtant, dés la fin de la deuxiime guerre mondiale,
ces problémes avaient commencé & retenir 1'attention
des spécialistes : c'est ainsi par exemple que deés
1950, H.B. SQUIRE, dans un mémoire remarquahle [1],
faisait le point des connaissances acquises et posait
la plupart des questions importantes qui préoccupent
aujourd'hui aussi bien les organismes de recherche
que les bureaux d'Etudes. Ces mfmes problémes étaient
évoqués également dans le livre, maintenant classique,
de KUCHEMANN et WEBER [2] paru en 1953,

En 1957, les organisateurs des premidres journées
internationales des sciences aéromautiques - en fait,
la premiére réunion ICAS - avaient sur la propo-
sition de M, Maurice ROY, choisi comme thime majeur
des discussions la compatibilité des écoulements inter-
nes et externes. J'avais & cette occasion été chargé
d'examiner le problime de la confluence de deux écou-
lements supersomiques & la sortie d'un réacteur [3].

Depuis lors, 1'intér8t porté & ces questions n'a fait
que croftre, accentué d'abord par les difficultés de
mise au point des avions A décollage vertical, puis
par les trés sévdres conditions de rentabilité impo-
sées aux projets modernes de grands avions commerciaux
a jets (Transport supersonique, Airbus) : on ne peut
plus désoxmais se contenter d'évaluer & quelques pour
cent prés la valeur de la poussée, c'est-a—dire de la
consommation spécifique ; une précision de quelques
millidémes est le plus souvent requise pour choisir la
configuration optimale.

J'essaierai donc de donner ici un apergu d'ensemble
des progrés réalisés pendant ces dix dernitres anndes,
et des problémes qui restent encore mal élucidés, spé-
cialement en ce qui concerne les questions fondamen-—
tales de la confluence et du mélange de deux écoule-
ments,

En fait, pour &tre complet, il faudrait aussi discuter
les problémes d'interaction 1liés au fonctionnement des
prises d'air ; mais nous avons ddl y renoncer peur
éviter de trop alourdir cet exposé. Pour les avions
classiques ces problémes sont d'ailleurs maintenant
bien délimités et convenablement conmpris pour la
plupart : ils se posent surtout dans les cas de
fonctionnement transitoire, ol la prise d'air doit
capter un tube de courant trds étendu (fig. 4

(cas du décollage), soit au contraire rejeter un
excédent de débit (trafnée additive). Cette dernidre
question est assez bien comprise en vol supersonique,
dans le cas de prises d'air planes ou de révolution
[4]. Mais dans bien des cas 1'écoulement étant tridi-
mensionnel, des approximations sont nécessaires :
nous citerons seulement deux publications récentes

ol ces questions sont discutées [5, 6). La détermi-
nation de la résistance additive en vol subsonique



est dominde par le problime de la succion au bord
d'attaque, question également essentielle pour le
choix des profils d'aile adaptés au vol subsonique
ot qui fait 1'objet,de te point de vue, de recher-
ches trés soutenues [7]e

Dans les prises d'air & compression supersonique
interne, des problémes d'interaction trés sévéres
peuvent aussi se poser dans le cas de désamorgage.
On en trouvera une discussion détaillée dans un cas
particulier, dans la référence [8].

Pour les avions & décollage vertical, la prise d'air
en vol stationnaire ou de transition peut jouer sui-
vant sa place et sa configuration un r8le assez im=
portant sur la stabilité : ce probldme est discuté
Ela.:]ua un mémoire de synth@se récent de J. WILRIAMS

9 .

Aprés ces bréves indications, nous limiterons donc
notre sujet aux questions concernant 1'interaction
des jets et de 1l'écoulement extérieur,

Hais au préalable, pour situer du point de vue pra-
tique les éléments de la question, il est intéres-
sant d'indiquer les ordres de grandeur de quelques
caractéristiques aérodynamiques des moteurs modernes
existants ou en cours de mise au point.

La figure 1 appelle 1l'attention sur 1'accroissement
considérable des dimensions relatives de la section
totale de captation et de la surface de l'aile,
depuis que s'accentue la tendance & 1'augmentation
du taux de dilution des moteurs & deux flux, Il est
évident qu'un tube de courant interne dont la surface
frontale est du méme ordre de grandeur que celle du
fuselage, qui est capté au voisinage du bord d'atta=—
que de 1'aile et éjecté & hauteur de la demi corde
peut jouer un r8le aérodynamique non négligeable.

La figure 2 donne des valeurs typiques du rapport
.V7f’V: des pressions cinétiques des deux écoule-
c.'én 5, dont le r8le est essentiel, surtout dans le
cas ou le jet est incliné. Comme on le voit, c'est
surtout aux vitesses subsoniques que ce paramdtre
de "raideur" du jet est le plus élevé.

0

La figure 3 indique de mfme 1l'ordre de grandeur du
rapport des pressions génératrices du jet (pij) et
de 1'écoulement externe (pjm) pour quelques moteurs
modernes ; ce rapport évidemment 1ié au précédent
joue un r8le direct trés important dans la détermi-
nation des conditions de confluence, Sur cette méme
figure sont aussi représentées les valeurs de
T34/ + Tapport des températures d'arrft, qui
intervient dans 1'étude du mélange turbulent des
deux écoulements,

Dans la prenitre partie de cet exposé nous examine-
rons les principaux problimes fondamentaux qui se
posent a propos de 1'interaction d'un jet et de
1'écoulement extérieur considérés d'abord comme
fluides parfaits, puis compte tenu des phénoménes
réels de mélange turbulent qui se développent de part
et d'autre de la frontidre idéale perturbée parfois
considérablement par un décollement. Nous traiterons
d'abord le cas le plus simple, celui du jet axial,
puis le cas du jet incliné beaucoup plus difficile
et loin encore d'8tre bien compric et schématisé,
lious passerons ensuite en revue les divers effets
aérodynaniques de ces phénomdhes (action sur la
poussée et les forces de portance).

Nous donnerons aussi avant de conclure quelques indi-
cations sur les problémes de simulation de ces divers

effets en soufflerie.

2 - PHENOMENES FONDAMENTAUX

L'émission d'un jet dans un écoulement extérieur
comporte un phénomdne de confluence suivi d'un phéno=
méne de mélange.

M point de confluence, les deux écoulements ajustent
d'abord leur pression et leur direction, provoquant
ainsi, en général, dans chacun d'eux une certaine
perturbation. Dans le cas du jet axial un réglage
convenable de la forme et des conditions d'alimenta=
tion de la tuydre permet en principe d'éviter toute
perturbation due & la confluence : on dit alors que
les deux écoulements sont adaptés.

Mais mfme dans ce cas simple, cette adaptation étant
en pratique réalisée & partir de considérations trop
grossidres (théorie monodimensionnelle du fluide par-
fait)et pour le seul régime de vol de croisiére, n'est
jamais correctement réalisée ; il arrive mlme, dans
certains cas, que la confluence s'accompagne de décol=
lements.

La présence de couches limites toujours turbulentes
dans les applications & 1'échelle du vol réel, compli-

-que aussi le phénoméne de confluence.

De plus les discontinuités inévitables de température
et de vitesse provoquent un phénoméne d'échanges de
quantités de mouvement et d'énergie, appelé mélange.

L'a.nnlyaé de ces d:ivera effets est indispensable pour
la compréhension du r8le qu'ils jouent dans 1'inter-
action des deux écoulements.

Nous discuterons d'abord le cas relativement simple
du jet propulsif émis axialement par rapport & 1'écou=-
lement amont, puis le cas des jets portants inclinés,

2.1. - Propriétés_fondamentales des jets propulsifs =

Les jets propulsifs sont dans la pratique actuelle,
toujours émis par des tuyéres de révolution, dont les
axes sont approximativement dirigés dans le sens de
la vitesse amont Vg, '

Nous examinerons d'abord leur effet d'obstacle vis &
vis de 1'écoulement extérieur, qui résulte de la forme
géométrique prise par leur frontidre en aval du point
de confluence. Ce probléme est traité en premiére
approximation dans 1'hypothése du fluide parfait.

L'étude du phénoméne de mélﬂgg- turbulent interviept
ensuite pour corriger cette approximation et déter-
miner les effets réels de déplacement,

Enfin une étude des probldmes de décollement est
parfois nécessaire pour déterminer avec cision la
z8ne de confluence,

2.1.1. = Effet d'obstacle -

L'étude théorique de cet effet dans 1'hypothdse d'écou-
lements de fluide parfait repose sur une rdgle simple :
la compatibilité de deux écoulements séparés par une
surface fluide (X) impose



19/ que la pression soit continue & travers (Z ),

29/ que les vitesses externes et internes soient
tangentes & ( £ ). Si le phénoméne est bidimen=
siomnel (plan ou de révolution) les vitesses
doivent donc 8tre paralldles, Nous nous limite-
rons A ce cas simple, car la mise en oeuvre pra-
tique de la théorie dans le cas général tridi-
mensionnel est pour le moment hors de portée.

5i les deux écoulements sont supersoniques, une h
étude locale de la confluence est, ralement suffi-
sante, Le calcul mmérique est couramment pratiqué
par la méthode des caractéristiques devenue mainte-
nant tout & fait classique.

I1 faut toutefois signaler que si 1'on devait'
exceptionnellement déterminer le jet sur une longueur
considérable en aval de la zone de confluence, ce
mode de calcul pourrait devenir inextricable dans le
cas d'un jet non adapté & sa sortie, en raison de la
formation de chocs trop nombreux.

I1 serait alors avantageux de substituer & la méthode
des caractéristiques, la méthode des différences
finies avec "viscosité artificielle" [10] : on sait
que dans ce procédé les ondes de choc sont partout
remplacées pat des ondes continues de compression ;
on peut donc, en principe, prolonger indéfiniment le
calcul vers 1'aval sans difficulté.

I1 n'existe pas encore & notre connaissance, de
néthode de calcul réellement éprouvée pour traiter
le probléme du jet plan ou de révolution, dans un
écoulement extérieur subsonique ou transsonique.

Dans une recherche en cours & cet effet & 1'ONERA,
on utilise le systéme de coordonnées curvilignes
formé par les lignes de courant Y = ct® et leurs
trajectoires orthogonales X = cte (qui deviennent
des équipotentielles dans le domaine irrotationnel).
Le plan transformé (X , Y) est en effet particulidre-
ment avantageux, pour le calcul mumérique par diffé-
rences finies, car, d'une patt les conditions aux
limites y sont représentées sur des lignes X = cte
(infinies) et des lignes Y = ot® (carénages et lignes
de jet), (fig. 5 ), d'autre part, les équations
générales conservent une forme trés simple dans ces
axes intrinséques,

Les itérations peuvent &tre conduites suivant deux
variantes :

a) 90it en régime permanent par une technique de
balayage soumise & des difficultés de convergence

b) soit en régime instationnaire [11], par la méthode
des caractéristiques (X , Y, t) : on part alors
d'une solution connue (par exemple écoulements
internes et externes uniformes, les carénages
étant supposés d'abord sans épaisseur et de pente
nulle), puis 1'on fait tendre progressivement en
fonction du temps les conditions aux limites vers
leurs valeurs définitives pour atteindre asympto-
tiquement la solution stationnaire,

Les détails de mise en oeuvre de cette méthode géné~
rale sont précisée dans la réf. [12]. Nous résumerons
seulement sur un exemple relativement simple la
discussion des conditions aux limitea, en raison des
remarques ‘de caract¥re général qui en découlent.

Considerons & cet effet, fig. 5 , un turbofan schéma-
tiquement représenté par un carénage aeb , a f g b'
et par un rotor f f' , g g' réduit A un plan ; i
simplifier, le corps central et le générateur de.gaz no
sont pas représentés ici,

Pour des conditions de vol (Veo, Pgs Top) et pour un
régime donné du moteur, on connaft. a priori le nom=
bre de Mach M (f £%) supposé uniforme sur la face
amont ff' du compresseur, on en déduit immédiatement
la pression pppr et le débit capté qp, puis le rayon
h h' dans le plan physique du tube de courant capté
et son homologue H H' dans le plan transformé.

" Sur toute ligne de courant interne telle que m n

1'enthalpie totale hj et 1'entropie s subissent A la
traversée q r du compresseur des accroissements donnés
Shy , s ( &s serait ml dans un compresseur idéal);
ces accroissements varient généralement depuis le
centre jusqu'a la périphérie, § hj étant

maximal en bout de pale.

Le domaine aval cesse donc d'8tre isonergénétique et
isentropique dans son ensemble, mais comme h; et s

et par conséquent la pression d'arr8t pj restent
constants sur chaque ligne de courant Y = cte, %eslra
nouvelles valeurs sont connues et affichées en r(Y) ;
il n'en résulte donc aucune complication significative,
sauf bien entendu que la condition d'irrotationnalité
disparaft alors dans le jet.

La pression p,.+ sur la face de sortie du compresseur
est supposée fiforme et donnée par le régime du
compresseur : on en déduit en particulier le nombre de
Mach M, & 1'origine de toute ligne de courant Y = cte
du jet. - ! ‘ :

I1 reste alors pour compléter les conditions aux
limites, & déterminer les pentes © de la vitesse sur
la coupure, image du carénage t & cet effet, on
choisit arbitrairement en premiére approxrimation un
point d'arrét & sur le carénage de l'entrée d'air
de forme donnée ; on en déduit la distribution de @
dans le plan physique en fonction de 1'arc xq compté
a fartir decy et comme on montre que la correspondance
x1(X) sur le contour du carénage et la frontidre du
Jjet peut &tre choisie arbitrairement on en déduit la
distribution & (X) & afficher sur la coupure

AEB, A' FGB' du plan transformé,

La position exacte de a doit &tre ensuite déterminde
par approximations successives au cours de 1'intégra-
tion pour &tre compatible avec la donnée du nombre de
Mach d'entrée Mgz du compresseur et avec une condition
de JOUKOWSKI au point de confluence b,

Coette derniére condition résulte d'une discussion des
divers cas de confluence, résumée dans la figure §
et basée sur le théorémo bien connu suivant g

si la frontidre d'un écoulement subsonique subit en B
une déviation brusque dirigée vers 1'intérieur de
1'écoulement incident, il en résulte nécessairement
que B est un point d'arrét.

la préssion d'arrét extérieure pjon étant toujours
inférieure & la pression d'arrét locale du jet Pij
il s'ensuit qu'a la confluence (b , b') deux cas
seulement sont possibles en vol subsonique avec une
tuytre convergente g '



- ou bien il n'y a pas déviation et les deux points
T ot b sont des points réguliers(pp = pyr)e Mais
comme la pression minimale du jet en b' est
0,528 pij, ceci ne peut se produire que si

0,528 Pij == Pio

11 faut aussi bien entendu que les parois externes
et internes soient tangentes en b b'.

- ou bien si ces deux conditions ne sont pas remplies,
T écoulement extérieur posséde un point d'arrét
en b, ce qui impose les pressions

P = P = Pim

Le jet intérieur subit alors une détente super—
sonique de PRANDTL-MEYER jusqu'ad cette pression si
0,528 pij > Pijeo # ©inon 1'écoulement du jet en
b' reste subsonique et régulier (sans déviation).

Si la tuyére est convergente-divergente, ce qui
impose pratiquement des parois sécantes, on vérifie
immédiatement que la condition de copfluence est
toujours pyr = Pp = Pj, ; On peut prévoir suivant
le Mach d'adaptation ée la tuyire et les valeurs
relatives de pjep et pjj diverses configurations

de sortie de jet, dont certaines comportent un choc
suivi ou non d'un décollement (§ 2.1.3.).

Ces conclusions, rigoureuses dans le cas du fluide
parfait, concernent exclusivement, bien entendu,

le point de confluence B proprement dit t il est
clair que dans le cas 21 oo 0 les deux écoulements
s'accéldrent trés upf&s&t, imnédiatement en aval
de B,

De plus, en fluide réel comme dans le cas du bord

de fuite d'une aile, la présence de la couche limite
doit étaler la déviation subie par 1'écoulement exté-
rieur, de sorte que la pression effective de conflu-
ence sera toujours plus faible que pPim s

REMARQUES -

1=~ Dans le cas du régime subsonique sous faible

rapport de compression (pjj < Pic/0,528), on
peut simplifier considérabiement le probldme en
trartant 1'écoulement dans le jet par la méthode
des tranches planes, c'est-d-dire en supposant
que la pression est uniforme & chaque abscisse.
On voit alors immédiatement que 1'application de
la méthode des différences finies est limitée au
seul domaine irrotationnel et que la condition
aux limites sur la frontiére B J de 1'écoulement
extérieur s'éerit directement sous la forme d'une
relation locale entre 1'angle & de la vitesse,

la pression p et la dérivée gm_
=

Pour un jet de révoluti;n isentropique on trouve
par exemple & = L= "’(9.9# LX)

M et r étant les vJeurs logaa;:{lu nombre de

Mach dans le jet et du rayon du jet, fonctions
conmues de p/pyj ; xy(X) représente la fonction
arbitraire choisie pour passer sur B J du plan
physique au plan X Y. Il faut alors vérifier’

a posteriori que @ et restent effectivement

d
assez faibles pour Juatifier 1'approximation.

2- la méthode des différences finies qui vient d'8tre
briévement décrite permet en principe dans sa
variante instationnaire de traiter le probléme du
fonctionnement subcritique d'une prise d'air par

, généralisation d'une méthode d'étude du choc déta~
ché basée sur le mBme principe de calcul).
3- Nous avons insisté assez longuement sur le problime
de 1'effet d'obstacle en subsonique pour bien
mettre en évidence que le comportement théorique
de 1'écoulement sur 1'encemble du moteur est domind
par la condition de JOUKOWSKI au point de confluence.

2.1,2, - Mélange_turbulent -

Le phénoméne de mélange qui se développe en aval de la
confluence de part et d'autre de la surface de sépa~
ration idéale de deux écoulements animés de vitesses
différentes a fait 1'objet de trés nombreuses recher-
ches théoriques et expérimentales, en raison de son
importance pratique. '

Pour les applications'envisagées ici, seul le cas du
mélange turbulent et de ses effets dynamiques sera
considéré .

la figure 7 [2] rappelle le schéma bien connu du
cas le plus simple, celui du développement d'un jet
subsonique en air calme (mélange isobare).

Dans la région I, le mélange se développe entre le
noyau central non visqueux, de vitesse sensiblement
uniforme et le milieu extérieur, & vitesse mulle.

En aval du point d'abscisse x1 oll les deux frontitres
du mélange se rejoignent, la vitessé sur l'axe com-
mence A diminuer et le jet est entiérement turbulent :
on distingue la zone dite de transition, dans laquelle
des profils de vitesses successifs se déforment pro-
gressivement pour atteindre dans la zone III une forme
invariante & une dilatation prés dans le sens trans-
versal (expansion du jet) et dans le sens longitudinal
(décroissance de la vitesse axiale<y C)‘

Si 1'écoulement extérieur est en mouvement, le phéno-
méne se complique trés sensiblement du fait :

a) de 1a prédence & l'origine du mélange, d'une couche
limite dans 1'écoulement extérieur,

b) ‘des variations longitudinales de pression, liées
& la déformation des frontidres du jet.

les connaissances de base sur ces problémes trés
difficiles [13] , [14% » [3] découlent des travaux
originaux de PRANDTL (1925) et de ses éldves,
TOLIMIEN (1926), SCHLICHTING (1930), repris et amé-
liorés par G.I. TAYIOR (1932) et par PRANDTL lui-méme
et GORTLER (1942), tous relatifs A des écoulements
turbulents incompressibles dans une atmosphire au
repos ou a faible vitessé. .

Dans les applications modernes envisagées ici, il g

convient de préciser spécialement :

a) 1'effet de compressibilité de jets chauds et
d'écoulements extérieurs transsoniques et super-
soniques,

b) 1'effet des couches limites initiales dans le Jet
et dans 1'écoulement extérieur,

¢) 1'effet de gradients de pression longitudinaur.

Dang ce but , les auteurs cherchent en général & se
ramener aux résultats conmus de 1'incompressible,

= 80it en appliquant aux équations la transformation
d'HOWARTH, DORODNITSYN ou une transformation ana-
logue ¢ c'est le cas par exemple de CRANE [15]



ot do TING et LIBBY [16] pour 1'étude des effets
de compressibilité.

- 8oit en linéarisant les équations générales, qui
so ramiment alors aux équations de la chaleur
[s.1. PAT 17].

- soit en utilisant une méthode intégrale, & partir
de profils analytiques de vitesse et de tempéra~
ture inspirés des résultats théoriques connus dans
des cas simples et ajustés pas a pas pour satisfai-
re globalement aux théortmes de conservation.

Ces dernidéres méthodes se prétent le mieux aux appli-
cations pratiques comme 1'ont montré notamment
H.H. KORST et al [30], ou encore G.N. ABRAMOVITCH [19].

Mais les méthodes analytiques ont 1'intér8t de mettre
en évidence les propriétés générales des solutions

ainsi que les paramdtres physiques essentipls.

Clest ainsi, par exemple que suivant P. LIBBY [17]
on introduit pour 1'étude du mélange compressible

de révolution, la fonction de courant définie
par
P sty nF -5-1- , PV ’Pe“e+ 5-.”

yely
s cle

soit rhj‘*'z%g_e
o s

et une abscisse réduite

[

$ représente le coeff:.cient de débit du jet
rdyon initlail .f i aa

et £/x)1e coefficientP de nscaa:.té turbulent
incompressible,

ol
de

On suppose alors. que le coefficient de viscosité
effectif £ est reliéa & par

P"'z’e & (x) j 2pt o
(Cette hypothise introduite par eomodité mathéma-

tique a été ultérieurement vérifiée par 1'expérience
dans quelques cas).

On aboutit alors (en supposant le nombre de PRANDTL

turbulent égal & wn) pour chaque fonction inconmue
G & une relation de la forme

() = 53 (@)

aveg

-
Ge-

\Pp% X=x -7%-4{;;

dont la solution générale dans le cas de deux jots
uniformea (u u' ) sans couche limite initiale
s'écrit expl:l itmnt pour u pa.r exemple t

e ;gaﬂ- 5] ol Ze el 5 R

ou Io es fonction de BESSEL modifiée de premidre

On trouve une expression analoguo pour T

la figure 8 oxtraite de la référence [20] reprénente

le résultat sous lu forme

7 F(Pi%)

Elle met en évidence que la zone de mélange atteint
1'axe pour la valeur = 0,05 de 1'abscisse
transformée, ce qui détérmine la longueur .z‘,“.
la région I.

“e-

de

On voit en outre en faisant = 0 dans la formule
explicite que, en aval de ce int, la vitesse axiale
g décroft suivant une loi de la forme

UJ:Ue ~T7=' #

Pour passer au plan p]waiqua, il suffit ensuite de

caleuler dans chaque cas particulier gdx} el UuE '+’J
Mais il est nécessaire & cet effet de

préciser la forme de € s qui a fait 1'objet de
nombreuses hypothéses empiriques ; on peufy par excmpla,
prendréd la fom proposée par FRANDTL

51’ ~ & (Ujde)
ou encore la forme voisine adoptée par ABRAMOVITCH -
(voir ci-aprds) - 2
- Pe+€s (Y -+e)
A 2 RMerCuy
On trouve aihsi_pour la longueur de la région I, avec

1'hwpothésee.e£ et en adoptant la valeur classique
.x{/a_- 10 pour 1'incompressible avec /g = 0.

% x; 1O
34’1/‘5(1-,\)'

ou, avec E:EA

1) x; . 10 A

TS
Al“e/UJ'

en posant {-‘i Z,- 7-¢ 72:]
i Te*7- ? Tie

&

¢ désignant le nombre de CROCCO = g/’u &m.
et Ty la température d'arr8t adiabatique.

En eval de la région I, on trouve ensuite que’la
vitesse axiale décroft dans les deux cas suivant la
loi

g Sf

uc-Ug
T X

&-e

Nous comparerons plus loin ces résultats avec ceux

de 1a référence [19]. Notons immédiatement les tendan~
ces générales qu'ils expriment,

= la région I s'allonge indéfiniment lorsque A
tends vers 1l'unité,

= l'effet de compressibilité sur <Xy s'exprime dans
les deux cas par le paramdtre € qui_dépend du
rapport des tem:ératures généra ncesT lig et des



nombres de Mach des deux écoulements, Pour une tem—
pérature Ty donnée de 1'écoulement extérieur, Xy
diminue quand le jet deyient plus chaud A la sortie.

La vitesse axiale décroft en7/L en aval de la
région I. )

On notera que la transition entre région I et région
ITI est contimme, dans la théorie de Ting et Idbby.

Cette méthode dont 1'intér8t théorique est certain,
est peu pratique & manipuler dans les applications
eavisagées icl, notamment si 1'on veut tenir

compte de facteurs perturbateurs résultant de la non
uniformité de 1'écoulement extéricur (couche limite
initiale par exemple ou gradient de pression longi=-
tudinal). ‘

En outre, 1'idéalisation du phénomdéne de mélange
turbulent considéré comme s'étendant latéralement

& 1'infini n'est pas conforme & 1'observation physi-
que. C'est pourquoi nous discuterons maintenant les
méthodes intégrales les plus usuelles,

ABRAMOVITCH expose dans son ouvrage réf. [19] une
méthode cohérente compléte basée sur les hypothéses
suivantes :

Ay) Existence d'un profil universel de vitesses de
nélange entre deux écoulementsis{ et </ 2 sous
. la forme établie par SCHLICHTING le sillage
turbulent incompressible. (Fg. 9

Uy - 2,2
U:- qz_(1- ’72)

= Ya-=Y
D}’z-f

oll y = O représente la ligne de séparation
idéale des deux milieux,

A) La largeur b =¥5 =7, de la zone de mélange est
finie et son accroissement déterminé par une loi
universelle inspirée de la nouvelle théorie de
PRANDTL (1942).

gb.c -ty
gx" I eu + P2z

Ert Ca

¢ = constante empirique choisie par 1l'auteur
dans 1'intervalle 0,22 ¢ << 0,30,

On remarquera que 1l'effet d'hétérogénéité des
deux écoulements est caractérisé ici comme dans
la théorie de TING et LIBBY par le paramétre f ,
rapport des densités aux frontidres du mélange.

Coette hypothése revient alors & prendre pour
coefficient de viscositd turbulente une expres—
sion de la forme

- 2
Ea b(u,-u:)‘\r Lﬁ'g%f-é%'x

A3) la distribution des températures d'arrét Ty est
décrite par une loi de la forme

Re-7eCY) - f(n)

Ry -Ti2 f %

£(#) ) étant choisi au mieux en fonction du pro-
bléme considéré.

A4) On admet enfin que dans chaque tranche x = ot® du
nélange, la pression est uniforme.

On peut donc a 1'aide de Aq) et A3) déterminer

%_-P(0) et par conséquent les fonctions o i}
77’5} ?1 u guzgu'r qui interviemnent & cha~
que nbscizﬁs 4 4bs conditions intégrales de

conservation de débit, de quantités de mouvement
et d'énergie.

Considérons par exemple la région I) d'un jet de
révolution ( Uy =iy ) dans un écoulement extérieur
(Ue =y ).

Dans le cas le plus simple ol &/; et{/g sont uni-
formes, 1'hypothse Ap) donne immédiatement b ‘en
fonction lindaire de x.

Si au contraire la pression p est variable sur la
frontitre idéale (), suivant une fonction p(x)
connue (§ 2.1.1.) on en déduit immédiatement U o )
44(X) et par conséquent b(x) qui cesse toutefois
d'8tre linéaire.

Le théoréme de conservation des quantités de mouve=
ment axiales appliqué entre l'abscisse x = 0 et
1'abscisse x permet ensuite de déterminer

¥a(x) = b(x) +¥y(x).

L'auteur introduit d'ailleurs une inconmue supplémen—
taire, la vitesse normale Vv, induite par le jet de
révolution dans 1'écoulement extérieur. Cette inconme
est déterminée par la condition de conservation du
débit appliquée &.tm contour convenable entre
1'origine et la section courante.

Dans cette application & la région I, la loi de dis-
tribution des températures d'arrét As) est prise par
ABRAMOVITCH sous la forme

fm)=1-n

plus ou moins bien justifiée par 1'expérience.

On peut remarquer aussi que cette expression ne peut
satisfaire la condition globale de la conservation
de 1'énergie si les conditions de débit et de quan—
tité de mouvement sont par ailleurs satisfaites.

Ayant ainsi déterminé en particulier la frontidre
interne (Y ) du mélange, on en déduit le point ter-
minal de fa région x = x7).

la figure (10) reproduit les influences ae/\:ue/u_,-

et de P:Tj/Jo sur Xy culées par cette méthode.
On a reporté sur cette courbe les calculs effectués
par les formules 1P) et 1 A) déduites ci-dessus de la
théorie de TING et LIBBY pour & : €5 € & -E 8
On remarque que les trois résultats de calcul sont,
& 1'échelle de la fiime, pratiquement confondus
pour = 0, Pour = 0,8 (et bien entendu pour
les valeurs de A intermédiaires non représentées)
les résultats d'ABRAMOVITCH: et de TING et LIBBY
sont encore pratiquement confondus si 1'on choisit
pour & la valeur €, edoptée implicitement par
Pa:lcontm pour £ . Ep. 1'écart est assez considé-
rable, . :

I1 semblerait donc théoriquement possible de choisir
entre les deux expressions de & 1'aide de quelques
mesures de x; fa effectudes sur des jets suffisamment
refroidis, .



La figure 11 déduite de %19] montre 1'influence

du nombre de Mach du jet (ou, ce qui revient au méme
du carré du hombre de CROCCO) ainsi que du rapport des
températures d'arr8t. On a reporté sur cette figure
les calculs que nous avons effectués, d'apres TING ot
LIEBY, aveo lea formules 14/ et 19/ b

On constate ici encore qu'h condition d'interpréter
les résultats de TING et LIBBY & l'aide do € =€ A
les courbes sont trds voisines de celles d'ABRAMOVITCH
lais 1'écart est assez considérable si 1'on prend
1'hypothése de PRANDTL, 7 . I1 semble donc
en définitive que les deux es soient 6quiﬂ".
lentes pour 1'étude de la région I, sous réserve d'un
choix correct do £.°

Nous noterons au passage pour les applications prati=
ques que dans le cas d'un avion du type AIRBUS, ol
le flux froid est tel que Ty = T, ¢'est-h-dire

= 1, 1'étendue de la région 1) passe d'une
lohgueur de 6,5 diam¥tres au décollage (N = 0,2)
2 une longueur de 30 & 35 diamdtres em vol de croi-
sitre (Aa 0,8)

L'étude de la région III est effectude par ABRAMOVITCH
dans des hypothéses et par un procédé tout & fait
analogue & ceux que nous venons de décrire pour la
région I. Simplement <4, est remplacé par la vitesse
axiale 4f (inconnue a priori) et la nouvelle varia-
ble transversale ad?t est

ok

(2 = aistance & 1'axe)

Les hypothdses sont alors

Aﬂ %u e UC_U{Q)‘(f_ 9‘3)2

Up e =t

uc -
Ccc tCe“e

Ndb. o @il
Ay B.Té?"ezé

13) est outre remplacée. par :

e - Ti(%) wal B ke

7c - e 2 g

Cotte dernibre hypothése résulte de la théorie du jet
chaud incompressible sous la forme proposée par
TAYLOR. Cette loi est comme on le sait, assez bien
vérifiée par 1'expérience,

1'3)

Les inconmes principales du probléme sont ici

e 5 Tigy b, on dispose pour les déterminer de
1'équation A'3) et des équations de conservation de
quantité de mouvement et de flux d'enthalpie. les
calculs de résolution sont d'ailleurs assez pénibles
et conduisent 1'auteur & proposer une méthode simpli-
fie, pour les applications pratioues.

La figure 12 reproduit & titre de régpltat typique
de tels calculs dans le cas simple e= y i)

la variation de 1'écart de vitesse Auiesur 1'axe
par rapport & 1'écart initial pour trois valeurs du
rapport des vitcsses Mg/l ; on a reporté A titre

comparatif les courbes calculées par la formule simple
proposée par KUCHEMANN et WEBER [2]

Ay . 12
Ag T ETN

et qui n'est autre qu'un cas particulier (2=17 )
de 1a formule théorique 1)p déduite de TING et LIBBY.

On voit que les deux résultats sont comparables. Les
points expérimentaux connus (non reportés sur la
figure) se situent au voisinage des courbes théoriques,
sauf dans la région initiale oli,comme on doit s'y
attendre, la discontimuité est moins marquée (région
de transition).

Ces résultats confirmés expérimentalement dans le cas
particulier du jet dans l'air au repos montrent en
définitive, que si 1l'on fait abstraction de la zone de
transition, on peut admettre qu'en aval de x = X1, la
loi de variation est

Adg o Adg - T
=5 ==
1'abscisse xy étant donnée par 1l'une des formules

1) ou 1)p et contenant & elle seule 1'influence de
la compressibilité sur la variation de % .

On peut simplifier beaucoup la méthode d'ABRAMOVITCH

si 1'on admet a priori cette loi de variation

il suffit en effet d'appliquer la condition intégrale

de conservation de 1'énergie & partir des hypothéses

Aty) et A‘_—‘r,) pour déterminer Tyo(x) et par conséquent
C(JE) . L'hypothése A'2) donne alors b(x) par inté-
ation d'une équation différentielle & variables

séparées., :

L'étude de la région II de transition peut &tre effec-
tuée par un procédé assez arbitraire proposé par
ABRAMOVITCH : on suppose que dans cette zone les lignes
isovitesses sont le prolongement linéaire de leurs
homologues ( ?b = cte) calculées dans la région I, ce
qui permet d'obtenir notamment la frontiére

y2 = b(x) - ry et la distribution &/ opy(Ehans 1a

zone II. On détermine par ailleurs la variation de
U%&j)h partir de x = x1 suivant la méthode simpli-
fide quée ci-dessus pour la région III, la fron-
tidre aval de la région II est considérée comme attein-

te lorsque
Ue (1) = e (m)
Effets des couches limites initiales -

5i les couches limites externes et internes sont
d'épaisseur non négligeables & la confluence, la
structure de la région I du mélange en est considé-
rablement affectée. .

La méthode de P« LIBBY [17] stappliquerait en principe
& ce problme, & condition de résoudre 1'équation
transformée pour des données initiales non uniformes,
ce qui en compliquerait considérablement la solution
explicite, mais serait probablement assez aisé i faire
mmériquement, A notre connaissance ce calcul ne semble
pas avoir été effectuéd,

la méthode intégrale proposée par ABRAMOVICTH [19]

nous paraft elle sussi trés lourde d'emploi et d'ailleurs
peu satisfaisante en raison des nombreuses hypothdses
simplificatrices introduites par 1'auteur. ‘

La méthode de KORST et CHOW [21] fournit au contraire
une solution théorique assez correcte et maniable
pour 1'étude de la région I.



I1 est fait usage de 1'équation des quantités de mou-
vement linéarisée de S.I. PAI, qui on le sait se
ramdne A 1'équation de la chaleur grfce au choix de
variables sans dimensioms convenables 3 la solution
8'exprime oxplicitement en fonction des deux profils

initiaux de vitesses
& E Y
L. ()

&)
sous la forme (*)

Lug[e- eolpenn o 5 7]

DB/ -ﬂa .

el [ )
7 : -~

+J;-71=e Fa d/?

Npe

avec

0T '?pa;.i-'-‘"—s—‘gi

o & est une généralisation du coefficient de mélan-
ge turbulent de GURTLER,

Cette solution exacte d'une équation approchée est
ensuite ajustée par simple translation m de la
coordonnée transversale de manidre & satisfaire
globalement & chaque abscisse au théoréme des quan-
tités de mouvement.

La détermination de la loi de distribution des tempé-
ratures d'arrft nécessaire pour ce calcul souléve dans
le cas général une difficulté de principe, car méme
8i le nombre de PRANDTL turbulent Prt est égal &
1'unité, il ne peut &tre fait usage de la relation
linéaire T(<4) de CROCCO qui ne contient que deux
paramétres, alors que & 1'origine on a a priori
quatre conditions indépendantes T4j, Tye ot les |
:empén)\ture de parois Tpo et Tpe (non” sairement
gales).

On supposera dans la pratique que les deux profils
initiaux T1(Y) sont uniformes ; 1'on montre alors
aisément par résolution de 1'équation linéarisée de
1'énergie que 1'on a [22]

RO) 1] BjpTie , Ty Tee gy oy
72.’- -2 7":’- ” 7":". ay'?]

7':9@

avec

(*) Signalons que nous avons en fait légdrement
8implifié pour la clarté cette solution explicite,
la solution compléte proposée par les auteurs
comportant la possibilité de raccorder continuement
le paramétre de mélange & entre sa valeur initiale
4 1l'origine de la couche limite et sa valeur asympto-
tique finale seule prise ici en considération,

Dans beaucoup de cas de la pratique, on pourra suppo-
ser que la couche limite.initiale O, du jet est
négligeable devant 1a couche limite Se de 1'écoule-
pent extérieur. On pourra alors généraliser au coa
de 2 écoulements la méthode simplifide de KIRK [23]
qui cpnsiste & décrire le mélange comme s'il était
issu d'une origine fictive d'abscisse x, ( ==0) et
possédait un profil de vitesses en fonction d'erreur

(cas particulier a3 de la formile
générale) e, 20
WA G rle Mdi-te gof ]
—_— + e
A 4 R <y 7
avec '? = -QL_
X+Xo

de maniére qu'en x = O le profil idéal
nfme épaisseur de quantité de mouvement O o
1'écoulement réel [24].

sente la
2

Ce profil simple devra ensuite 8tre décalé eny &
chaque abscisse x O comme dans la méthode générale
pour respecter la condition globale des quantités de
mouvement.

On notera qu'en principe, la méthode de KORST,

ne peut donner de limite latérale précise

4 la zone de mélange ni par

conséquent 1'abscisse JC; de la fin de la région I,

En fait, pour ~ 2, f)devient pratiquement
égal & 1'unité et 1l'on définira par exemple 1l'abscisse
x; par la condition

14

2 =
Tm X+Xo

Etude du coefficient de mélange turbulent =

Pour appliquer pratiquement la méthode de KORST ou
celles qui en dérivent il est indispensable de déter-
miner rumériquement § .+ A cet effet on peut utili-
ser la relation entre (§ et & , paramétre de
PRANDTL.,

Rappelons que le coefficient de viscosité turbu-
lente s'écrit d'aprés PRANDTL

Ep = cle.b (uy -«uz)
et que le coefficient (§ de mélange introduit par
GURTLER est tel que
Y. - )
E=s -_6-2 (U-’ + ug)
On a donc la relation générale, valable en milieu
idobare :

62"\-.&_:_ Lreln _-.E.’IL’_\
b -~z b 1-A

s0it O ™la valeur de & mesurée dans un jet iso-

therme incompressible dans 1'air au repos et c* 1la
valeur correspondante de

S5i 1'on admet 1'hypothése Ap) A'ABRAMOVITCH, sans
toutefois considérer ¢ comme une constante universelle
on trouve immédiatement q

= ', ,ue +A -+
S, =\ feh 2 VG NG )

C 1+fF




Pour un jet (Mj , Tij) dans 1'air au repos 7‘ =0
& la température Tg, cette expression s'éerit

&'_9-:: V-E—T : 2,-111
a* Co [trTu(i+rl ™) K
Te 4

Or la fonctionTo/F* a fait 1'objet de plusieurs
études expérimentales, notamment par MAYDEW et

REED [25] et & 1'0.N.E.R.A. par SIRIEIX et

SOLIGNAC [24]. 1a figure 13 rappelle les résultats
ainsi obtenus jusqu'a M = 4 et montre que si 1'on
admettait, comme le suggbre ABRAMOVITCH que c est
une constante universelle (¢ = ¢*), la relation
ci-dessus serait loin de représenter la variation:
expérimentale. Sur cette figure est rappelée aussi
la variation de Jo/g* prévue par la théorie de
CHANNAPRAGADA [st, basée notamment sur 1'hypothése
de TING et LIBBY [16] et la notion d'enthalpie de
référence d'ECKERT : on voit que cette théorie donne
1'allure de la variation expérimentale de Jp /d" ’
mais s'en écarte encore notablement.

Par contre, les résultats d'ALEER et LEES [27]
combinant 1'hypothdse de TING et LIBBY et une loi de
mélange incompressible basée sur 1l'épaisseur de perte
de quantité de mouvement du jet conduisent dans le
cas adiabatique & une prévision assez satisfaisante.

L'influence de A = Ur nta ét6 étudiée & notre
Al

connaissance qu'en incompressible dans le cas =1,
la variation de O déduite do A2), qui se réduit

alors & .%‘ = _.:{‘_a— est bien vérifiée par des
expériences de LIEPMANN ot LAUFER,

I1 semble donc que pratiquement le coefficient T
de GURTLER puisse &tre mis sous la forme générale
suivante 3 i

o = (4+:2) o (<)
ol 1a fonction (-F, |
expérimentales et g* =12,
REMARQUE -

Il existe bien d'autres variantes des méthodes inté-
grales, proposées pour les études de mé . Citons
par exemple celle de BRADBURY and WOOD [28] qui sera
évoquée au § 3,2, et qui consiste A adopter pour la
région (I) d'un jet de révolution incompressible
dans 1'air au repos les hypothéses suivantes t

La distribution des vitesses est de la forme
o =em (-0,682 N )

Ui
avec 'q = gi.
o
ou 05

" est la distance & l'axe,

. =(2-3%)aérinit 1a frontidre intérieure du mélange.

Sos =0,i25 est la valeur do ——E—

laquelle U/uJ = 0,5,

pour

est prise d'aprds les valewrs

2.1.3. = Zones décollées =

Chaque fois qu'un écoulement le long d'une paroi doit

.surmonter un gradient de pression antagoniste, il y

a tendance au décollement. Si ce phénonéne se produit
dans la région de confluence de deux ¢coulements, il
est suivi A une distance plus ou moins grande par le
phénoméne inverse du reccllement des deux nappes
fluides. Le point de recollement R se confond alors
avec le point de confluence, la zone décollée limitée
par les deux nappes intéresse parfois une portion
asse? grande du carénage, et les pressions qui s'y
établissent, interviennent d'une maniére non négligea=

ble dans le bilan propulsif.

En suversonique il est maintenant pratiquement possi-
ble de prévoir avec une bomne précision les conditions
de 1'apparition d'un décollement ainsi que ses consé-
quences aérodynamiques, Par contre, en subsonique,

la question est encore trés peu avancée, mfme dans les

cas les plus eimples.

La figure (14 a) représente le schéma maintenant clas-
sique d'une zone décollée en supersonique : On y recon—
naft autour du point D, la zone de décollement ol la
pression s'éléve trés rapidement, de D & C la zone
décollée quasi isobare dans laquelle le fluide est
animé de trés faibles vitesses et en aval de C la zone
de recompression qui s'étend de part et d'autre du
point de recollement R.

Quand le décollement est imposé par une discontimiité
de la paroi dans la région de confluence, figure (14 b)
la zone de dg¢collement est généralement remplacée

soit par une détente centrée du type de PRANDTL-MEYER
(point D), soit par une onde de choc oblique (point Dt).

Nous rappellerons seulement quelques résultats acquis
récemment et qui ont permis d'améliorer beaucoup la
précision du calcul pratique de ces phénoménes,

On sait que la méthode généralement appliquée

repose essentiellement sur les travaux originaux de
D. CHAPMAN, KUEHN et LARSON [29] pour ce qui concerme
le décollement libre turbulent et de H. KORST et ses
éléves pour 1'étude du mélange et du recollement tur-
bulents [30]. Les idées de base de cette dernidre
méthode pont résumées dans la référence [2].

En ce qui concerne le décollement, les travaux d'ERDOS
et PALLONE [ 31] ont permis une premidre généralisatinn
au cas des écoulements de révolution uniformen de

lois de similitude du "décollement libre" étavii
t[i'af_iord dans le cas de 1'écoulement uniforme et plan
29|,
Une nouvelle extension de ces lois au cas des® écoule-
ments supersoniques, plans ou de révolution mon uni-
formes a été proposée réf. [32]. Ces résultats sont
récapitulés et précisés dans la réf. [33] 1 ils
montrent que dans une zone de décollement turbulent
de ce type, il existe une loi universelle de dévelop-
pement de la pression dépendant d'un parambtre faisant
intervenir notamment le gradient de pression local de
1'écoulement théorique non décollé 3 dés que le poind
de décollement libre D est fixé dans un écoulement
conmu théoriquement en fluide parfait, on peut donc
déterminer a priori la loi d'évolution des pressions
dans la zone de décollement({{figure 15 ) et en déduire
la forme de la nappe décollée.

L'application du eritdre de recollement que 1'on peut
baser d'aprés [34] sur les angles ¢ de déviation




théorique de chacune des deux nappes décollées idéales
(2) et (X' ) & leur point de rencontre R permet alors
comme on va le montrer de déterminer si le choix de D
est convenable. Sinon, on prociéde par tftonnements

sur D jusqu'd ce que le critdre soit assuré.

Ce critére de recollement qui joue ainsi un r8le fon-
domental a été analysé et discuté dans de nombreuses
publications [34, 35 » 36]e

L'expression la plus élaborée de ce critére, & la
suite des derniers travaux de 1'0.N.E.R.A [37] peut
§ire mise sous la forme suivante 3

e \Pk(/"f)f'm) 50 '—;,';"47‘2;-5;.‘

APy t‘-’euc
sarc iy [(1+ %MG‘.)X(M)]

Dans cette expression (voir figure 16 )

=~ le premier terme ‘-PK (M) représente le critére ini-
tial de KORST basé sur 1'hypoth®se d'une recompres=—
sion isentropique de C en R (fig. 16 b) gur la
ligne de courant (j,) issue du point de décollement
D et séparant le fluide extérieur de 1'eau morte.

La théorie du mélange isobare appliquée le long de
D C fournit la pression génératrice sur (Jo) au
point (C), qui doit égaler la pression finale en R
supposée par 1'auteur identique & la pression dans
le fluide parfait résultant de la déviation ¢}/ par
la régle de PRANDTL-MEYER ou par la théorie du

choc oblique.

- le second terme proposé dans la réf, [34] traduit
les effets perturbateurs suivants 3

q & débit de fluide extérieur ( € 0) introduit
dans 1'eau morte au point de recollement, si
la ligne séparatrice passe de la position (jo)
a la position (j ).

oS
.-

composante suivant Dy de la quantité de mou-
vement éventuellement introduite par 1'injec-
tion artificielle d'un débit Q de fluide dans
1'eau morte (air secondaire par exemple)

-
Sn épaisseur de quantité de mouvement de la
couche limite initiale & 1l'origine de la zone

de mélange.

S+X,t représente 1k longueur effective s de la zome
de nélange isobare augmentée du décalage xp
d'origine nécessaire pour tenir compte de
1'influence de sur la forme du profil
de mélange (§ 2.1.2., in fine),

sont les donndes de 1'écoulement extérieur
bordant la zone de mélange.

La fonction ¢’ (M) treduit suivant le critdre
de KORST les variations de pression d'arrft
isentropique entre la ligne de jet idéale jo
et la ligne effective de recollement jj,
‘1'oririne de la zone de recollement.

H,P,U!

=~ le troisiéme terme intervient pour corriger les
hypothéses de KORST sur le premier terme, car

d'une part, la recompression de 1'écoulement exté-
rieur au recollement est contimue et dans un

écoulement de révolution n'obéit pas & la régle  uu
PRANDTL-MEYER, d'ou le terme correctif

1+ sin O (r, = distance de R & 1'axe, infi-
nie en écoulement plan).

d'autre part, la pression au point de recolle=
ment R n'est pas la pression maximale atteinte par
le fluide parfait _a_ﬁg recollement, mais une pres-
sion intermédiaire correspondant au point critique
du phénoméne [38], d'ol la fonction empirique X(H).

Le critére ainsi élaboré est d'une application trds
simple en principe j nous en rappelons ici les grandes

lim (f:i.g. 17 .

Ayant choisi une pression p{1) d'eau morte pour la
premidre approximation, on construit par la méthode
des caractéristiques les lignes de jet idéales (Jo) et
(Jo ) des deux écoulements, qui se rencontrent en R
et aprés confluence supposée isentropique prennent une
direction commune formant 1'angle avec 1l'axo de
révolution.On en déduit les déviations ¢ et L'
subies respectivement par chaque nappe, les nombres de
Mach M , M'" et les longueurs s , 8' des frontidres de
la zone décollée.

L'étude des couches limites jusqu'en D et D' permet
de comaftre ( "% ) et ( §*') d'ol résultent les
abscisses d'origine fictive X, , X,

La quantité de mouvement i étant une donnée 1liée au
débit d'air secondaire Q éventuel, 1l'application du
critére de recollement & chaque écoulement donne
immédiatement les valeurs algébriques des débits g
et q' qui, dans les conditions étudiées sont injectés
respectivement par chacun d'eux dans 1'eau morte, au
point de recollement. La condition d'équilibre doit
8tre évidemment
Q+q+q' = 0
Si cette condition n'est pas satisfaite, on procéde
& deuxiéme approximation avec une nouvelle valeur
p(gsmde la pression d'eau morte et ainsi de suite
Jjusqu'a convergence.

la fig. 18 donne un exemple d'application de cette
méthode.

Dés que 1'un des écoulements confluants devient
subsonigue, il est actuellement impossible de calculer
l'extension de la zone décollée et la pression qui y
régne, bien que schématiquement les phénomdnes soient
les mfmes qu'en supersonique : en subsonique en effet
le couplage pression-déviation & la frontidre de la
zone décollée et de 1'écoulement extérieur n'obéit
pas & une régle locale comme en supersonique,

Les seules données de poriée assez générale disponiblea
actuellement sont des critires plus ou moins empiriques
d'apparition du décollement turbulent 3 le calcul par
une méthode intégrale classique, de la couche limite
supposée non décollée pourrait permetire, en principe,
de prévoir le risque de décollement en se basant sur
une valeur critique d'un paramdtre de forme ( p ex

Hine < 2,5) . Mais comme nous 1'avorsvu au § 2.1.1.,
les méthodes de calcul de 1'écoulement de fluide
parfait dont la connaissance préalable serait nécessaire
pour une telle détermmination en sont encore au stade
de la mise au point,



On peut donc conclure de cette discussion que 1'étude
des zones décollées en supersonique est maintenant
pratiquement possible avec une précision satisfaisante
pour 1'ingénieur,

Par contre, en subsonique, le recours & 1'expérience
est indispensable dans chaque cas particulier.

2.2, - Propriétés générales des jets inclinés -

I1 arrive fréquemment dans les applications que 1'axe
d'émission du jet est oblique par rapport & Ve .C'est
lo cas par exemple des jets sustentateurs utilisés
pour le décollage vertical.

Des recherches assez approfondies ont été consacrées
ces derniéres années & ce problime en raison des

conséquences aérodynamiques importantes qui résultent
de 1'interaction du jet et de 1'écoulement général.

Un résumé détaillé des donnaissances actuelles sur la
question vient d'@tre publié par J, WILLIAMS [9].

2.2.1, - Description physique des phénomdnes -

La description physique du phénom®ne a été donnée
initialement par JORDINSON [39], elle a été précisée
récemment par une analyse de H, au tunnel hydro-
dynamique de 1'0,N,E.R.A., fig. 19 . Un jet émis par
un orifice circulaire & la paroi d'une soufflerie

par exemple, s'incurve sous l'effet de 1'écoulement
transversal ; les effets de mélange et de cisaillement
qui se produisent & la frontiére des deux milieux se
traduisent par la formation de deux tourbillons
contrarotatifs dont les axes s'incurvent sensiblement
comnz celui du jet en mfme temps que leur intensité
augnente et qui induisent sous le jet des dépressions
trés intenses,

L'¢écoulement extérieur subit ainsi, surtout vers
1'aval, des modifications trés différentes de celles
que provoquerait un simple obstacle de m8me forme
générale,

' .
Les fig. 20 a) et b) obtenues par H, WERLE au tunnel
hydrodynamique, montrent g

1°) que, du cBté amont, 1'effet d'un obstacle solide
fait épaissir la couche limite de la plaque et
provoque ainsi une surpression et un décollement
assez étendus, alors que dans le cas du jet cet
effet est considérablement atténué, en raison de
1'action d'entrafnement. I1 peut mfme 8tre rempla-
cé par une dépression due & la prédominance de
1'effet d'entrafnement. Y
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que, du cBté aval, le sillage inerte observé dans
le cas de 1'obstacle solide est dans le cas du

Jet complétement aspiré par les tourbillons mar-

£inaux, la trace de sillage observée & la paroi

des souffleries par la méthode de 1'enduit visqueux.
Tigs 21 correspond en réalité & un décollement

do 1'dooulement transversal induit par les tour-

billons, clairement mis en évidence par la figure
19 et localisé au voisinago de la paroi,

L'importance des effets d'entrafnement révélée par ces
visualisations explique 1'insuccds total ou partiel
des théories basées exclusivement sur 1'effet
d'obatacle, .

2.2.,2, - Trajectoire moyenne du jet -

De trés hombreux travaux ont été consacrés & la recher-

-che expérimentale de la frajectoire moyenne du jet :

celle-ci est généralement déterminée par le lieu des
maxima de la pression d'arrét,

Plusieurs formules de corrélation ont été_proposées,
soit d'une maniére purement empirique [40], soit par
des considérations dimensionnelles [41], soit par des
considérations théoriques exprimant 1'équilibre dyna-
miqué du jet assimilé & un tube de courant trés délié
animé dhune quantité de mouvement axiale J invariable
et soumis en chagque point & une force de trainée pro-
rtionnelle 4 sa dimension transversale. (fig. 22 )
19 , 42 , 43]. les formules différent suivant les
hypothéses plus ou moins arbitraires de leurs auteurs j
dans les équations obtenues figure un coefficient de
trafnée indéterminé Cp qui permet de les ajuster a
1'expérience dans un certain domaine d'application.
Bien qu'aucune d'elles ne puisse 8tre considérée comme
totalement satisfaisante, on peut retenir que 1'égqua-
tion de la trajectoire apparaft toujours sous la forme

d 2
5 +f (50 %)

et que l'expérience confisme hjien la validité du para-
métre de corrélation &iVj %fmVes traduisant & la fois

la raideur du jet et 1l'effet thermique éventuel par

‘" le rapport e J /209‘

Pour le moment il semble qu'on doive se contenter comme
le suggeére WLLIAMS de la corrélation empirique propo=
sée [réf. 40] pour le jet normal, sous la forme

LAl
AT P _E’.:Jé_r) . 23
d'ailleurs trés voisine pour Z 2 & . de la formule
théorique de CROWE et RIESEBIETER [43), IVANOV,
cité par ABRAMOVITCH [19], propose aussi une formle

analogue, valable pour un jet incliné,

(ej VI 2 1.3(2_)3.‘-__&4:_ ng

va-oz
oll @ représente 1l'angle de 1l'axe du jet avec la
normale 2 & la paroi.

A -
d

2.2.3. = Expansion latérale et entrafnement -

Les observations expérimentales montrent que 1'on peut
schématiser grossidrement la forme extérieurs d'un
Jot initialement circulaire par une ellipse dont lea
axes s'accroissent avee la distance 1 parcouruo lo
long de la trajectoire centrale (C) du jet.

WOOLER et al [44], se référant A divers suteurs pro-
posent la régle suivante g

1) dans 1a région initiale
0<% < 0,3, U

©o
correspondant en gros & la région I du jet axial, le
rapport des axes de 1l'ellipse varie linéairement de

%-1 a ?..1/4



2) Ensuite,pour 2 0,3 1'ellipse reste
semblable 4 ell/d h'=1/4_ ))8a surface Aj -

variant en fonction du débit entratné.

ABRAMOVITCE [19] admet une loi analogue, mais
choisit pour b/ala valeur 1/5 . De plus il
suppose par analogie avec le jet axial que a et b
varient linéairement suivant la loi

a=5b = de +0,221

Le débit entratné par chaque élément o [ au jet,
peut 8tre défini A partir de 1'équation de conti-
nuité par le paramdtre E

E= 9%{*“4‘ Uj)

E représente un coefficient d'entrafnement 2
déterminer empiriquement.

KEFFER et BAINES [41] ont analysé expérimentalement
le paramdtre E qu'ils supposent a priori &tre de

la forme e
(E :E (‘U_;-V-o)

E étant un cooﬁ‘icﬁnt empirique variable en
fonction de R = j /Veo et de la position
le long du jet. Quelques valeurs expérimentales
de ce paramétre sont indiquées.

I1 semble que cette étude en soit restée au stade
préliminaire.

WOOLER et al [44] reprenant des idées amlc;gues posent

a priori
&= - E2[U5-Veosin §)
? - 1 v dcosa 'CT’%;?G;IW

ot C représente le périmdtre du jet, et Ey , Ep .
E3 sont 3 coefficients empiriques & déterminer,

Seul E est bien conmu, car si 6 = I (jot axial),
1a formile se réduit & 3

E .CE, (Uj-Veo)

et 1'on dispose alors des données des jets axiaux
pour 1'évaluer, :

Se référant aux expériences de RICOU et SPALDING pour
Vo = 0, WOOLER et al tro‘we'nt Ep = 0,08, (Notons

que cette valeur de Ep correspondrait & un coefficient
de mélange " ~=10,5 dans la théorie de GURTIER).

Les coefficients Ey et traduisent les effets d'en- '
trafnement par obliquité et sont considérés comme
paranétres d'ajustement avec 1'expérience, des formes

de jet calculées & partir de ces hypothéses. Les

valeurs ainsi retemues par WOOLER et al sont

- 0'35

(un coefficient de tratnée Cp = 1,8 ayant par ailleurs
été adnis), -

Ey E3 = 0,30
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Aucune tentative n'a été semble-t-il effectude par
les auteurs pour vérifier a posteriori si ces valours
permettaient de recouper les valeurs expérimentales

.de E de KEFFER et BAINES.

Une telle confirmation serait de nature & domner plus
de poids A la méthode proposée par ces sutewrs et
qui sera évoquée au § 3.2.3. ci-spréa).

I1 n'existe pas non plus, & notre connaissance, d'ana-
lyse .quantitative précise des intensités tourbillon-
naires créées par le mélange tridimensionnel, ni des
trajectoires de leur noyau central.

En résumé, on voit que sur le plan fondamental le
probléme du jet incliné est nettement moins avancé
que celui du jet axial et qu'il faudra se contenter
longtemps encore de schématisatiors trés grossibres
et de formulations empiriques pour le représenters

3 - EEFETS_PRATIQUES DE L'INTERACTION DU JET
ET DE LYECOULEMENT EXTERNE -

Nous allons maintenant examiner les méthodes de.
calcul et les ordres de grandeur expérimentaux des
effets pratiques de 1l'interaction du jet et de 1'é-
coulement extérieur.

On discutera tout d'abord les effets sur la poussée
dans le cas du jet axial, puis les effets portants
des jets axiaux et des jets inclinés.

3.1s = Effets de 1l'interaction du jet et de
1'écoulement externe sur la poussée -
1a poussée effective d'un jet axrial ne se limite pas

a 1l'action qu'il exerce sur les parois internes de
la tuyére en amont de la tranche de sortie.

L'analyse qui précéde montre que l'action du jet peut

.aussi modifier notablement 1'écoulement externe, et

par conséquent donner lieu & des termes d'interaction
dans le bilan propulsif,

Nous discuterons successivement de ce point de wvue :

= les pertes de poussée par induction qui sont sur-
1(:out aer)xsiblea au point fixe et & faible vitesse
3elale)e

= les effets de 1'interaction dans le domaine de
confluence qui se produisent aux vitesses de vol
plus élevées et qui peuvent devenir importants surtut
(;'tl; l):'acccnpa@wnt de phénoménes de décollement.

Jelels = Pertes de poussée par induction -

Le mélange turbulent du jet et de 1'atmosphire provo-
que, autour du propulseur un entrafnement de 1l'air
ambiant et par conséquent des dépressions dont il
convient d'évaluer les effets, en fonction de la
forme de 1'arriére-corps. i

Ce probléme a été étudié théoriquement trds en détail
par I. WYGNANSKI [45] dans le cas du jet plan, émis
axialement au bord de fuite d'un profil, & 1'aide de



1'hypothése de G.I, TAYLOR consistant & remplacer le
jot par une distribution de puits dont 1'intensité

- é1émentaire L Ed x Ppour le demi-plan y > O corres-
pond au débit extérieur entrafné effectivement par
le jet entre les abscisses X et X +d x sur 1'une
des frontitres. Le calcul de E est basé sur la théorie
du jet de GURTLER pour Vg = 0, adaptée par 1'hypothése
de KUCHEMANN et WEBER au cas ol la vitesse Voo est
non nulle : on trouve ainsi que la vitesse verticale
induite sur chaque frontitre du jet est

AR NN L4

définie par
4
EREATIGE _I.a)]"
V"" x ) Vno
dans la région(I)et ‘
2V =006 (Uj-Ves )

dans la région (I)

La valeur proposée pour 6 dans le cas du jet libre
est § =17,7. Nous discuterons ce choix au
§ 3.2.2,

Partant de ces valeurs, 1l'application de la méthode
des singularités de l'écoulement incompressible permet
& l'auteur de déterminer les effets de trafnée sur
des arridre-corps bidimensionnels de formes diverses.
La figure 23areprésente, & titre indicatif, un résul-
tat typique montrant une bonne concordance avec des
résultats de DIMMOCK [46] et confirmant que pour des
rapports de vitesse Vj/‘fm de 1'ordre de 10 par
exemple (C M= 0,5) la perte de poussée atteint envi-
ron 3 %, Quand Vg dimime, pour Uj donné, la perte
relative D/J' de poussée diminue lentement et tend
vers la valeur au point fixe, de 1'ordre de 1 % dans
cet exemple. Il existe en fait, trés peu de mesures
précises pour contr8ler ces résultats, en raison des
grandes difficultés expérimentales rencontrées pour
dissocier cet effet des pertes internes de la tuyére.

I1 ne semble pas que la méme discussion ait été
effectuée avec précision pour le cas du jet de révo-
lution j mais on peut présumer que l'effet de perte
de poussée par induction est alors considérablement
atténué. On en trouve une justification théorique
indirecte grice au calcul des pressions induites

sur une plaque normale au jet, effectué par WYGNANSKI
(§ 3.2, suivant les mfmes principes que ci-dessus 1
dans le cas du jet plan, la dépression est encore
considérable sur la plaque & une distance normale de
quelques centaines de largeurs de fente, alors que
dans le cas du jet de révolution, 1l'effet beaucoup
plus faible devient compldtement négligeable & une
distance normale de qualques diamdtres.(fig. 35 ).

L'auteur montre que les résultats classiques de
G,I. TAYIOR [47] relatifs & un jet de pure quantité
de mouvement,

M pour le jat plan
Y/

Cosldr_ =.
ATy

Cps - Q13

),

surestiment les dépressions induites sur la paroi
norvale du jet, dans le rapport 2 environ pour le jet
plan et dans le rapport 6 environ pour le jet de
révolution . Compte temu de cette remarque, on peut
calculer a partir des formules de TAYLOR 1l'ordre de

pour le jet de révolution

_grandeur dos trafnées D induites par un jot d'aire

55 et de poussée J sur une plague d'aire S normale
au jﬁto

E_ = 0,025 Log ,.S_. pour le cas plan
X S5
et % = 0,002 Log —SS—- pour le cas de révolution

ce qui confime.bien que dan3 le second cad 1'effot
est gomplétement négligeable (un culot droit de

5/5‘5~2 est déja un cas exceptionnel dans la pra=
tique).

Ainsi, on peut admettre, d'aprés cette discussion, que
la perte de poussée par induction n'est a considérer
que dans le cas de jets trés étaléa (Jet flap), ou de

formes tres défayorables de la sortie de jet (jet
circulaire entouré d'un culot droit trés étendu).

3.1.2, - Effets des conditions de confluence sur
1a poussée -

Vol supersonique -

La discussion de ce probléme dans le cas du vol super-
sonique ne souléve aucune difficulté, en 1l'absence de
décollement & la sortie du jet.

Compte tenu des performances actuelles des prises
d'air et des turboréacteurs, 1'éventualité d'un
décollement interne par surdétente dans une tuyére
d'avion supersonique de la classe Mach 2 est prati=-
quement exclue en vol supersonique.

Par contre, 1'éventualité d'un décollement est thforicie=
ment envisageable dans le cas des avions supersoniques
4 nombre de Mach plus élevé, (par exemple 2 M = 3);

8i 1'on a décidé en effet de limiter l'aire de sortie
de la tuyére & 1l'aire du maftre couple du fuseau-moteur,
la tuyére opére en régime de sous-détente et uno

onde de choc se forme dans 1'écoulement extérieur, &

la sortie du jet. Toutefois le calcul effectué pour

les valeurs pratiques du taux de compression et du

taux de réchauffe montre que les rapports PJ /P,. de

la pression du jet & la sortie et de la pression
ambiante reste inférieur & 3, ce qui élimine tout
risque de décollement externe. Par contre, une telle
tuyére fonctionnera en régime de surdétente en vol
transitoire faiblement supersonique ; les pertes de
poussée qui en résultent sont telles que 1'emploi d'une
‘&wéraah géométrie variable est indispensable
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Dans le cas des avions militaires faiblement,superso-
niques, la tuyére ne comporte généralement qu'un simple
convergent pour des raisons de simplicité et de compro-
mis } le raccord de sa sortie avec le

maftre couple s'effectue alors, soit avec un carénage
de pente assez forte, soit avec un eimple culot, et

le probléme du décollement se pose. La discussion de
la pression qui s'établit dans la zone décollée s'ef=
fectue sans difficulté en vol supersonique suivant la
méthode exposée au § 2.1.3,

Un calcul de ce genre effectué dans un cas concret
(Mo = 1,8, P;,j/P..u B) a montré que 1'emploi d'unme
tuydre sonique au lieu d'une tuyére adaptée (“3 =2),
1l'une et 1'autre convenablement raccordée au maftre

couple par un carénage contimu entrafne le bilan
suivant g



- perte de poussée due A 1'inadaptation de la

tuytre proprement dite 5,8 %
= gain de poussée dfl aux pressions sur

1'arriére-corps 3,5 %

(compte temu d'un décollement dans le

cas HJ = 1).

Vol subsonique d'un avion supersonique muni
d'une tuybre convergente-divergente -

Dans la plupart des cas de la pratique, si des mesures
spéciales ne sont pas prises, des pertes de poussée
souvent trdés considérables (de 1'ordre de 5 & 10 %)
sont A& redouter,

soit qulun décollement se produise sur 1l'arridre-
corps lui-méme par suite d'une pente t forte,
si la tuybre est simplement convergente (fig. 25 a ),

soit qu'une surdétente se produise dans la tuyére,
si elle convergente-divergente (fig. 25 b

La prévision théorique de ces phénoménes est encore
inaccessible j quant aux divers artifices proposés
jusqu'h présent pour éviter de telles pertes ils sont
loin d'8tre entibrement satisfaisants [ 48], qu'il
s'agisse de la géométrie variable de la tuyére,des
blow-in doors, ou du souf de contr8le de la couche
limite externe (figure 26 ).

Une des solutions les plus prometteuses. est la tuyd-
re A corps central [49) fig. 27 dont 1'emploi se heurte
encore & des difficultés technologiques.

Avion subsonigue -

Dans les avions subsoniques, les rapports de compres-—
sion des moteurs sont habituellement assez modérés
(py:/pp de l'ordre de 2 2 3 et conduisent & 1'em-
ploi de tuyéres simplement convergentes.

Les carénages comportent de ce fait une assez forte

contraction entre leur maftre-couple et la sortie du
Jjete Les pressions qui s'établissent sur le retreint
et qui, comme on 1'a vu,dépendent des conditions de

confluence jouent donc un r8le notable dans le bilan
propulsif,

lious avons montré en particulier au § 2,1.1. que la
pression théorique au point de confluence est dans la
plupart des cas la pression d'arrt pjq. Cette
condition laisse pressentir qu'a 1'approche du point
ce confluence, une forte recompression doit se pro-
duire dans 1'écoulement extérieur. Sous l'effet de
ceite recompression, la couche limite subit un épaismis-
sement notable et parfois mfme un décollement.

Les néthodes actuelles de calcul de la couche limite
permettant une bonne prévision pratique si l'on
connaft la distribution des pressions, on voit que
la nmise en ceuvre d'une méthode compléte de calcul
repose essentiellement sur le succés des recherches
évoquées au § 2,1.1,

Signalons encare que dans le cas du vol au voisinage du
nozbre de Mach critique, des ondes de choc peuvent
apparaftre sur 1'arriére—corps du fuseau-moteur. La
position de ces ondes est elle aussi en étroite
relation avec les conditions de confluence. Leur
interaction avec la couche limite pose d'ailleurs un
probléme trés difficile et trés important.

14

la figure 28 qui a été obtemue & 1’0.H.E.R.‘_A. A
1'occasion de recherches sur des configurations de
moteur A double flux du type AIRBUS, donne une idfe
des phénoménes du mfme genre, qui se produisent ici
entre le flux froid extérieur et le flux primaire.
Dans certains régimes, on observe une vibration des
ondes transsoniques traduisant un couplage entre les
écoulements confluants.

la figure 29 extraite de la référence [50] ixjdiquo
des résultats d'essais de la SKECMA, effectu¢s entre
Mp= 0,7 et Mp= 0,9 et avec des rapports P’i,i/Pj.m
de 1l'ordre de 2 & 3, en vue de déterminer 1'angle de
retreint optimal de 1'arridre corps, pour une tuydre
simplement convergente débouchant &4 1'intérieur du
carénage.

Le probléme est ici d'obtenir une bonne recompression
sur 1'arrié:e corps jusqu'l son extrémité (e) ; le

jet restant complétement décollé., Dans ces conditions
la pression interne p. est égale & la pression termi-
nale pg & 1'extrémité du volet, Quand pij/pjm ausmen—
te, le jet @écollé s'épanouit et h dimimue (fig. 29p).

Pour uns certaine valeur critique de h/L, le jet recole
le sur la paroi interne du volet ce qui entrafne uns
perte de poussée : d'une part, en effet, les preasions.

' internes en aval du recollement deviennent supérieures

& pe, d'autre part, la confluence en e du jet recollé
et de 1'écoulement extérieur s'accompagne d'un décolle—
ment de celui-ci.

3.2, = Effets portants des jets -

Considérons maintenant les effets portants résultant
de 1'interaction des jets et de 1'écoulement extérieur.

Nous examinerons de ce point de vue :

= les effets induits par un jet propulsif sur une
surface portante situde dans son voisinage (aile,
empennage, gouverne),

= 1'effet douche en vol stationnaire, qui intéresse
les avions a décollage vertical et le méme effet en
vol de transition,

Nous évoquerons bridvement les applications maintenant
classiques des jets au contrSle de couche linmite et

& 1'hypersustentation, ainsi que divers autres effets
spécifiques ayant fait 1'objet de publications
récentes,

3.2.1, - Effets induits en vol par un jet propulsif
sur une surface por:Eanta -

La position des moteurs sur un avion Bupersonique est
pratiquement toujours située assez en arriére pour
que les jets n'exercent aucune action sur l'aile j

il peut arriver par contre que suivant le nombre de
Mach, une partie plus ou moins grande de 1'empennage
ou de la dérive soit placée dans leur domaine d'in-
fluence (fige 30 ).

L'action des jets sur ces surfaces portantes est
alors liée essentiellement aux ondes émises
dans la région de confluence.

Une évaluation théorique de ces effets serait en
principe relativement facile : un calcul par
la méthode des caractéristiques du Jet supposé émis



dans 1'écoulement uniforme amont Mg, détermine le
chanp de déflexion des vitesses sur les surfaces consi-
dérées 1 on peut on déduire par une méthode approchce
du type choc-détente les charges induites Ap sur ces
surfaces,

Les conséguences les plus importantes de ces pertur-
bations risquent d'8tre

- 80it des moments de roulis induits par dissymétrie
dans le cas de légers dérapages de 1'avion ou dana
le cas de panne ou de baisse de régime de 1'un des
moteurs,

- soit des décollements de couche limite & 1'impact
du choc éventuel émis dans la région de confluence.

I1 va de soi que ces effets seront d'autant plus
considérables que la distance entre sortie de tuyére
et surface intéressée sera faible.

I1 s'agit toujours de cas spécifiques pour lesquels
la méthode expérimentale - guidée si possible par

des calculs simples - s'impose.

Des mesures ainsi effectudes au R.A.E. par D.G, MABEY"
dans un cas particulier ol le jet était toujours
sous-détendu & la sortie (pj/pg,de 1'ordre de 2) et
olt la configuration bi-moteur g::ait du type représenté
fige 30 révelent que 1'impact du choc de confluence
sur 1'empennage ne provoque aucun, décollement et qu'en
cas do panne de 1'un des moteurs les moments de roulis
induits par dissymétrie correspondraient & des déra-
pages de l'ordre de 1 A 2 degrés autour de Mgp= 2.

Dans le cas d'un_gvion subsonigue du type AIRBUS par
exemple, le jet émis trés prés de 1'aile, au voisinage
de lami-corde peut provoquer des effets beaucoup plus
notables : les profils des ailes modernes sont spécia-
lement étudiés pour éviter, en régime de croisidre, la
formation d'ondes de choc transsoniques et les gradients
de recompression, de part et d'autre de 1'aile au voi-
sinage du bord de fuite, sont assez 5év.ém.

On doit donc craindre que la proximité dm jet d'un
moteur & double flux ne perturbe les qualités trans-
soniques de tels profils en provoquant par exemple
1: formation de zones localement supercritiques avec
chocs,

C'est dans cet esprit qu'ont été effectuées au R.A.E.
par RAIEY, KURN et BAGLEY [ 51] quelques expériences
prélininaires & des nombres de Mach de 1'ordre de 0,7
Sur une aile droite typique, inclinée pour obtenir
un coefficient de portance de 1'ordre de 0,34 et
sounise & un jet d'air comprimé emené par un tube amont
Teprecentant le jet d'un moteur A double flux
(turbofan), La position de la tranche de sortie:du jet
g:r rapport & 1'aile pouvait 8tre modifide dans ces
sais,

Parmi les conclusions de cette étude, nous retiendrons
les suivantes :

= le jet n'a pratiquement aucune influence sur
1'extrados,

= pour une configuration donnée, les AC induits
par le jet dans son plan de symétrie soht pratique-
ment indépendants du nombre de Mach, tant qu'ils ne
provoquent pas de régime supercritique (fig. 31 a)

* - Comminicztion personnelle de 1'autour.

= quand le rapport de compression du jet pj/p varie,
la courbe ACp (x)se déforme suivant uné simple
affinité, ses ordonnées se dilatant en fonction A

. croissante de P /P" (figure 31b),

- il en est de mfme encore si la hauteur =z du
jet sous 1l'aile est modifiée ; mais, naturellement,
1'effet augmente quand z diminue (fig. 31 o ).

Ces constatations ne sont pas pour le moment justifia=
bles théoriquement g il paraft m8me assez surprenant
a priori, que les pointes de surpression de la courbe
des ACP restent & des abscisses fixes alors que
varie le rapport de compression, c¢'est-iA-dire la forme

du jet.

Les effets constatés pour des hauteurs z raisonnables
sont mesurables mais n'affectent que légérement la
portance du profil central (5 % environ),et par .
conséquent encore plus faiblement la portance de 1'aile,
ainsi que son centre de poussée.

Toutes les conclusions précédentes sont confirmées pour
le vol & faible vitesse par des essais de 1'0,N.E.R.A,
& CANNES, ol, en configuration de croisitre, les effets
du jet propulsif sur un avion complet de type AIREUS

se sont révélés trés faibles. (fig. 32 :

En configuration de décollage ou d'atterrissage on a
trouvé des effets favorables de portance de 1'ordre
de2 a5 %

Les moments de roulis en cas de panne de moteur sont
faciles & compenser,

Le seul effet notable du jet est la déflexion
induite dans la région de 1l'empennage (fig, 32 ) :
on voit que suivant la position choisie, la déflexion
pourrait atteindre 5 degrés.

Comme 1'a montré SQUIRE [1] de tels effets sont calcu-
lables, avec une bonne approximation & partir des
effets d'entrafnement fournis par la théorie du mélange.

Enfin, mentionnons & titre d'exemple, 1'action du jet
sur un tourbillon marginal émis par une gouverne,

La figure 33 montre que, & la mise en marche du

Jet, le tourbillon marginal de la gouverne est
aspiré, et que simultanément la divergence de 1'écou-
lement de la couche limite sur 1'extrados de 1'aile

& 1'approche de la gouverne disparaft. On peut présu-
mer que ces phénomdnes ne sont pas sans action sur
1'efficacité de la gouvernés Par ailleurs, la

figure 32 montre qu'a la mise en marche du Jet

se produit une variation trés importante de la
déflexion sur 1'empennage.

3.2.2. = Effet douche en vol stationnaire -

L'effet d'entrafnement d'un jet émis normalement & une
surface portante, est communément désigné zous le nom
d'effet douche(Shower effect), La figure 34 fait
clairement comprendre la nature et 1'intér8t de ce
phénoméne qui joue un r8le important dans le cas des
avions & décollage vertical (VIOL),

Le cas du vol stationnaire se préte assez aisément au
calcul, comme 1'a montré WYGNANSKI [52], & 1'aide de
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1a méthode des puits déjh décrite au § 3.1.2.

les dépressions induites,sur une plaque illimitée
normale & ce jet circulaire sont calculables expli-
citement et sont représentées fig, 35 . Seules les
valeurs numériques adoptées pour calculer les effets
d'cntrafnement se pr8tent & quelque discussion.

On peut en effet avoir recours i diverses méthodes

pour le calcul du débit entrafné ainsi qu'ad diverses
valcurs des coefficients empiriques qui y interviennent.
C'est ainsi que BRADBURY and WOOD [53] ont repris ces
cnlculs A 1'aide d'une loi de mélange différente

de cclle de GORTLER pour la région I (voir § 2.1.2.,

in fine) et trouvent comme accroissement relatif de
débit dans cette région (a = rayon du jet) .

& Q o X

__@_d e = 0,068 + 0,012 F-
4 comparer & la valeur 0,064 de WYGNANSKI 2
Y 0,073 + 4.10%% - s.1074(%)

+ 3.10-5(—’-‘-)3
d'ABRAMOVITCH [19]. a

Pour la région III, BERADBURY and WOOD utilisent la
valeur expérimentale

dQ/Qs

d x/a
de RICOU et SPALDING, trés voisine de la valeur
théorique 0,155 d'ABRAMOVITCH, alors que WYGNANSKI
adopte, d'aprés SCHLICHTING [14] une valeur 50 %
plus élevée (-2 = 0,228)

= 0,16

La figure 35 com les résultats du calcul de la

grandeur r Cp: -[r\2 P-p=
; (£)=P "(E) 36 ut
déduits de WYGNANSKI, et de DBURY and WOOD

[53] ainsi que diverses mesures citées par ces
auteurs pour Veg= O.

On voit que les mesures sont assez dispersées et que
la théorie donne une bonne représentation de 1l'allure
de la décroissance rapide de Cpj en fonction de é

Sur une aile ou une plaque d'envergure limitée ces
effets d'induction sont plus complexes, en raison de
1'écoulement induit sur 1'extrados et des effets de
contournement de bord d'attaque mise en évidence sur
la figure 34 , effets d'ailleurs éxagérés ici en
raison de la faible valeur du rapport des rayons .
de 1a plaque et du jet. a

lous ne disposons pas de calcul analytique dans le cas
de 1'aile limitée, mais nous pouvons donner une idée
de la perte de portance du jet vertical sous une aile
circulaire de diamétre relatif D/d centrée sur le

jet j d'aprés J, WILLIAMS et M, WOOD [54], on voit
fige 36 que la perte de portance atteint 2 % pour

une valeur d/p = 0,1, considérée comme maximale
dans la pratigue des avions VIOL & réacteurs verticaux
(KIRAGE III-V par exemple) et 0,5 % pour un réacteur

& double flux, & taux de dilution élevé (a/D ~. 0,3).

Dans le cas de jets multiples distribués sur une
surface étendue sous 1'intrados, les pertes relatives
de portance peuvent 8tre beaucoup plus élevées en
raison de 1'accroissement de 1'effet de mélange.
KUHN et McKIN'EY [55] ont établi la corrélation
suivante
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* 1/2
9y .l de)”2
9L =0.009VR [a‘éﬁ/%ﬁ] (5%)

ol dy représente le périmdtre hydraulique V4A J /n'
des jets, gy la pression cinétique le long du jet

A 1'abscisse x et x* 1'abscisse ol le taux de
décroissance 9qX /@ %  est maximm, Mais ces pertes
dépendent aussi de 1'orientation relative des axcs
des jets. S'ils sont assez rapprochés et si leurs
axes sont convenablement convergents, l'effet est
sensiblement dimimué.

3,2.3. - Portances induites par un jet oblique,
en vol de transition -

les considérations du § 2.2.3. montrent que 1'effet
douche se complique beaucoup en présence d'un écou-
lement extérieur (Veg, Malgré la rareté des données
fondamentales, plusieurs auteurs ont tenté une

description théorique des effets constatés,

Dans 1la téférence [56], WOOLER a proposé une méthode
de calcul relativement simple, Il admet que la tra-
jectoire moyenne (C) du jet est donnée a priori sous
la forme (§ 2.2.3.)

' 3IF)

et que sa quantité de mouvement J est invariante
sur cette trajectoire.

Sur un élément de hauteur dl (fig. 37), s'exerce
une force normale définie par 1'équation
d'EULER sous la forme

ON - J.%L

R = rayon de courbure local de la trajectoire (C)

ce qui est équivalent &

— —
SN -J.807%
1'angle o caractérisant la direction de la tangente
4 (C); déduite de 1'équation 1).

L'élément de jet 51 est alors assimilé & une ligne
portante tourbillonnaire d'intensité § I , nommale
au plan de (C) telle que

— —i i
SN =P VA ST
et d'extension égale au diamdtre d du jet,

—

V étant la vitesse tangentielle locale de 1'écoule-
ment _extérieur. L'auteur admet arbitrairement que
f‘v a pour mod feeVoo et est dirigé
suivant la tangente a (c), d'ou

J .80

o Veo

I1 complite alors le aschéma, d'aprés la théorie de
PRANDTL, pour former avec 1'élément §J" un tour-
billon en fer & cheval dont les branches latéral
sont placées paralldlement a (C), g

%) oI =



Io jot est donc ainsi remplacd par une nappe de tour-
billons 1iés d'intensité 8§ I donnde pour chague
¢lément § par 1'équation 2), bordée par un doublet
tourbillonnaire dont 1'intensité en chaque point re=
présente 1'intégraleT(1) S, §T° depuis 1'origine,

Bsoit
ru :_lv- IR alﬂ]
r- -t

I1 reste alors & appliquer les formules classiques
de la théorie des tourbillons pour obtenir la vitesse
induite en tout point,

Cotto théorie a été mise en oouvre systématiquement
au RAE par BRADBURY et WOOD.

Les résultats publiés par WILLIAMS et WOOD [54]sont
assez encourageants (fig. 38 ).

On peut’ faire de nombreuses critiques & cette théorie,
comme 1'a indiqué J, WILLIAMS [9] & par exemple, il
est peu plausible que J soit constant le long du jot et
il n'est pas temu compte de 1'effet d'obstacle et
d'entrafnement, ¢

Les écarts observés s'expliquent donc assez bien 3

= cBté amont, 1'effet d'obstacle du jet réel provoque
effectivement des pressions plus élevées que ne
1'indique le calcul,

= cBté aval, les dépressions

Malgré ses défauts, cette théorie donne un schéma

" relativement simple et voisin des phénomdnes réels,
I1 semble dopc intéressant de tenter de la perfec~
tionner t par exemple le choir de Vo, 8in §  comme
module de la vitesse locale au lieu de Voo dans la
formule 2) serait peut 8tre mieux Justifié,

Des expériences systématiques sur les tra-
Jectoires des noyaux tourbillonnaires physiquement
es3sez bien définis pourraient aussi guider le choix
d'une trajectoire plus appropriée des doublets
tourbillonnaires,

Une autre théorie,améliorée & certains égards et
d'un principe assez différent vient d'&tre publide
par WOOLER, BURGHARDT et GALLAGHER [44]. Elle tient
compte spécialement de 1'effet d'entrafnement tridi-
mensionnel mais néglige par contre 1'aspect tourbile
lonnaire des phénoménes,

L'effet d'entrafnement pris sous 1a forme asses arbi=-
traire indiquée au § 2.2.3. comporte 3 parambtresfyzs
dont 2 servent & ajuster les calculs & 1'expérience.

Cette théorie permet de calculer la trajectoire mo-
venne (C) du jet et de déterminsr en chaque point le
débit entratné E(L ),

Pour calculer ensuite les effets sur 1'écoulement
extérieur, on schématise le jet & 1'aide d'une ligne
de puits d'intensité proportionnelle & E( L ) distrie-
bués sur (C) pour traduire 1'effet d'ontrafnement

ot d'une série de doublets, normale au plan de (C)
pour représenter l'effet d'obstacle (fig. 39 ).

Griico aux deux paramdtres libres (& , ELdu § 2.2.3.),
les auteurs parviennont ainsi & ajuster les résultate
théoriquea aux mesures effectuées sur une aile rec-
tangulaire. la fig, 40 montre 1'unc des
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comparaisons les plus satisfainantes obtermes } our
des cordes plus centrales, 1'éeart préo du jot cot de
1'ordre de 40 % sur 1'intrados et redovient faiblo
vers les extrémitéa, I1 eat 4 remarquer quo la
théorie, confirmée par 1l'expérience, montre que 1'offet
induit our 1'extrados est négligeablo, ’

D'autres vérifications seraient évidemment nécessnires
pour juger de la validité générale de tels calculs,

On dispose actuellement de nombreux résultats expéri-
mentaux obtenus aisément en ooufflerie & 1'aide de
jets émis & la paroi ; la figure 41 déduite doa
essais offectués & grande échelle par 1'0,N.E.R.A.

& MODANE (soufflerie de 8 m, diamdtre du jet 121 mm)
montre notamment que le paramétre

\[BVE \Y My Mg
permet une assez bonne corrélation entre les résultata

obtenus commodément avec des jets froids et, plus
difficilement avec des jets chauds,

11 existe notamment des dispositifs tels que celui
de la fig.43 qui permettent d'effectuer des essais

globaux sur des configurations réelles,

Jeo WILLIAMS a récemment donné une excellente synth¥se
pratique [9] des résultats de ce genré publids

Jusqu'a ce jour : nous en soulignerons quelques conclu-
sions importantes

= on peut évaluer en premidre approximation les perten
de portance sur une aile de forme en plan, quel-
conque par intégration des résultats mesurés sur lu
surface équivalente, & la paroi d'une soufflerie

(rig. 44

= 1'effet de succion du jet, lorsque 1'incidence aug-
mente peut contrebalancer la tendance au décrochage
de sorte que le Czpsx me soit pratiquement pas
affecté par la présence du jet,

= la trafnde aérodynamique due au Jjet & 1'incidence
mlle est négligeable ; en incidence positive, elle
peut méme 8tre réduite (succion favorable & 1'in-
tradoa),

= 1'effet de succion du jet dans 1a région de 1'em~
pennage peut 8tre considérable suivant les cas do
vol. La fig. 45 montre dins un cas particulier ies
déflexions induites A différents niveaux, *

= en dérapage, la dissymétrie de la distribution des
portances induites peut provoquer des moments de
roulis difficiles & contrdler,

= enfin, la prorimité du sol peut modifier fortement
les performances.

Dans ce mémoire, J. WILLIAMS compare aussi diversesa
configurations & jets multiples et montre combien les
pertes de portance et les effets sur les moments sont
sensibles & la disposition relative des Jets,

la figure 42extraite de la réf.
4 1'0,N.E.R.A, & CANNES montre la réduction considé-
rable de la surface en dépression autour de deux jets
contigus lorsque leurs axes sont suffisamment conver-

[F?] » déduite d'essais



On pourra trouver aussi des indications expérimentales,
trea intéressantes dans le mémoire récent de FUTTERER
ot HARNS [58] relatif & 1'avion VAK 191 d'ol est
extraite la fig. 46.

REMARQUE =

Nous avons évité ici d'évoquer les mesures de moment
de tancage induites par les jets, car les résultats
rubliés sont trop spécifiques ; mais il est clair que
ces effets sont A considérer avec attention dans toute
aoplication pratique.

3.2.4. = Anplications diverses - ;
.

Nous signalerons rapidement pour mémoire un certain
nombre d'applications ol les effets de jet jouent
un r8le plus ou moins considérable.

a) Contr8le de couche limite et Jet Flap -

Ce probléeme a fait 1'objet, depuis de nombreuses années,
d'une trés abondante littérature, récemment analysée

et complétée par WYGNANSKI et NEWMAN [59] qui ont ,
notamment souligné la contribution des effets d'entraf-
nement, généralement négligée devant 1'effet principal
de quantité de mouvement ,

La mise en oeuvre pratique des procédés de soufflage
n'a pu 8tre sérieusement envisagée qu'a partir du
moment ou des réacteurs capables de fournir les grands
débits d'air nécessaires sont devenus dis bles.

C'est ainsi gue divers avions militaires (ETENDARD IV-M,
LOCKHEED F 104 B STARFIGHTER, BLACKBURN NA 39 BUGCA.NEER;
sont munis de dispositifs de contr8le de couche limite
plus ou moins développés. GRATZER et McDONNEL [60]

ont discuté les possibilités d'application pratique &
des avions de transport commerciaux sur la base d'une
expérimentation méthodique 1 les problémes de contr8le
et de stabilité latérale et longitudinale qui consti-
tuent du point de vue aérodynamique, l'aspect le plus
difficile et le plus important de ce type d'applica-
tion y sont particuliérement étudiés,.

Les conclusions de cette étude sont trés encourageantes:
des vitesses d'atterrissage de 1'ordre de 85 kn sont )
réalisables en toute sécurité grfice & ce procédé :
d'hypersustentation,

b) Inversion de la poussée (Reverse) -

* Nous nous bornerons & mentionner que dans 1'étude de
1'efficacité des dispositifs d'inversion de poussée,
il est important d'examiner 1'interaction du jet et
de 1'écoulement extérieur qui peut provoquer des
décollements et par conséquent des pertes de portance
et donner lieu & des difficultés de pilotage surtout
8i on envisage 1'utilisation de ce dispositif en vol,

¢) Jots auxiliaires par les portes de décharge de
la prise d'air -

Un exemple des effets des jets de décharge est fourni
par PATERSON [61] dans un travail relatif au C5 A,
GALAXY

CONCLUSION -

L'analyse qui précéde a montré que des progris ont
été réalisés ces derniéres anndes dans 1'étude fon-
damentale de 1'interaction d'un jet et de 1'¢coulo-
ment extérieur, mais aussi que bien des lacunes
subsistent.

Des recherches trés actives doivent donc 8tre pour-
suivies, particuliérement dans le cas des vitesses
de vol subsoniques, dont 1'importance pratique est
considérable.

Quoi qu'il en soit, il est évident que pour les appli=
cations, le recours & 1l'expérience est absolument
indispensable. L'idéal, & cet égard, serait de dis=-
poser de souffleries assez grandes pour permetire
1'étude de modéles réellement motorisés. De telles
expériences sont possibles dans quelques rares
souffleries, C'est ainsi, par exemple, qu'une demi-
maquette & 1'échelle réelle du MIRAGE III-V a pu

. 8tre étudide trés en détail & MODANE & la paroi de

la grande soufflerie transsonique de 8 m (fig. 47 )

Mais de telles expériences, évidemment exceptionnelles,
ne peuvent intervenir qu'aprés une étude trés mimutieu-
se & échelle plus modeste.

On sait qu'alors le probléme de la simulation des jets
et de la prise d'air souléve souvent de grandes diffi-
cultés. [62 , 65). :

Dana les souffleries subsoniques de taille courante
(veine de 3 & 4 h) on peut dans certains cas parti-
culiers utiliser des microréacteurs comportant un
compresseur actionné par moteur électrique de caractée
ristiques débit-pression convenables g A 1'A.V.A. de
GOTTINGEN, par exemple [63] a été mis au point un
minoréacteur représenté fig. 48 ; il a permis d'étu-
dier dans d'excellentes conditions le fonctionnement
simultané de la prise d'air et des jets dans les
essais cités plus haut, réf. [58]s Des eolutions ana-
logues utilisant une turbine & air ont aussi été
parfois mises en oeuvre,

Mais 1'échelle minimale de ces dispositifs n'est géné-
ralement acceptable que si le réacteur est intégréd

au fuselages Si les nacelles sont montées en pod

(cas de 1'ATRBUS par exemple) il est & peu prés
toujours indispensable de procéder par artifices:

- on étudie d'abord séparément les effets de la prise
d'air actionnée par un extracteur aval, puis ceux
du jet alimenté en air comprimé par une canalisation
latérale (fig.49 ) ou une ‘canalisation amont
(fig. 50 ),

~ les caractéristiques principales du moddle muni
de nacelles perméables ou partiellement motorisées
4 1'aide d'une trompe & air comprimé sont ensuite
mesurées. (fig, 51)

On procide alas par superposition des effets élémen-
taires ainsi constatés ; on peut de cette manidre
dégrossir rapidement tous les problimes pratiques

au stade de 1l'avant projet, mais il n'est pas toujours
certain que 1'on atteigne ainsi la grande précision
requise actuellement dans les problmes d'"optimi-
sation" [64].

la prévision correcte des effets de 1'écoulement inter-
ne sur les performances d'un avion reste donc encore
un problime larpement ouvert tant & la recherche
fondamentale qu'a la recherche appliquée.
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| Fig.41. Comparaison des pressions Fig.42 .Effet favorable de la convergence
induites sur la parci par un jet chaud de deux jets portants juxltaposés

et un jet froid ( Essais & Sq Modane )
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Fig. 44 . Comparaison des perles de
porlance mesurées directement ou
calculées d’opres les mesures de pression

sur une plaque infinie
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Fig.45. Deflexions par jets portants
sur un empennage
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Fig.46— PERTES DE PORTANCE D'UNE AILE Fig.47. Demi - maquette du Mirage IV
SOUMISE A UN JET PORTANT DE
DIRECTION VARIABLE 9.

a |'échelle 1 avec réacteurs reels
a la paroi de S1 Modane
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Fig 48. Schéma et caractéristiques dumoteur de fuselage
a I'AVA. Géttingen pour les essais de décollage vertical
[63) 6 I'ade de tuyeres inclinables

Fig.49. Modéle d’airbus avec simulation
du moteur dans la soufflerie
de 3m. de I"AV.A.
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Fig-50- MONTAGE D’'ESSAI DE DOUBLE - FLUX
(0,75 < M <0.95)

air comprimé
(9 atmosphéres)

Simulation de Turbo - réacteurs

trompe annulaire
(b =2,5, J<7 kg)

Fig.51-MONTAGE D'ESSAI DE MAQUETTES
MOTORISEES
d la soufflerie S, de Cannes (D=3m,V, €40 m/s)



