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Résumé

Une solution intéressante, pour propulser
les véhicules hypersoniques jusqu'aux vitesses de
Mach 6 ou 7, consiste & utiliser le statoréacteur
4 combustion mixte (combustion subsonique de transi-
tion puis supersonique dans la méme chambre).

Cette configuration permet d'obtenir théo-
riquement des performances voisines de celles du sta-
toréacteur & adaptation continue, tout en conservant
une géométrie fixe de la prise d'air et de 1l'éjecteur
pour l'ensemble de la mission.

Les conditions optimales de fonctionnement
de ce type de statoréacteur, compte tenu d'hypothdses
simplificatrices ont été établies sur le plan théo-
rique.

Des études expérimentales ont été dévelop—
pées en particulier & la soufflerie & grande enthal-
pie de Modane, sur une chambre de statoréacteur de
400 mm de diamétre, dans les conditions de vol voisi-
nes de Mach 6.

. Des impulsions spécifiques de 1l'ordre de
3000 secondes ont été atteintes.

les résultats obtenus sont discutés et
comparés aux prévisions théoriques, avant d'&tre
utilisés pour déterminer les performances probables
de ce type de statoréacteur i géométrie fixe, dans
le domaine Mach 3,5/7.

DUAL MODE RAMJET THEQRETICAL AND EXPERIMENTAL
PERFORMANCE FOR MACH 3.5/DOMAIN OF FLIGHT VELOCITIES

e

Summary

An interesting solution to power hypersonic
vehicles up to Mach 6 or 7 is to use a dual mode
ramjet (subsonic, transition and then supersonic
combustion in the same chamber).

This configuration permits to obtain theo-
retically performance near to that of a contimuously
adapted ramjet, while retaining a fixed geometry for
the air intake and the nozzle for the whole mission.

Optimal operating conditions of this-type
of ramjet, taking into account simplifying assumptions
were established in theory.

Experimental studies were developed, in
particular in the Modane high enthalpy wind tunnel,
in a 400-mm~dia. ramjet combustor, in flight condi-
tions approaching those of Mach 6.

Specific impulses of about 3000 seconds
were obtained.

The results obtained are discussed and com-
pared to theoretical predictions, then used to
determine the probable performance of this type of
fixed geometry ramjet, in the Mach domain from 3e5
to T.
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1 - INTRODUCTION
De nombreuses études et publications sur le

statordacteur ont souvent mis en évidence 1'intérét
de principe de ce type de moteur, pour la propulsion
des véhicules aérospatiaux supersoniques, voire méme

rsoniques. Des avions civils ou militaires Mach
6/T7, des missiles d'interception & grande vitesse et
longue portée, des lanceurs de satellites récupé-
rables, devraient bénéficier, au cours des prochaines
décennies, des travaux d'études et de recherches
menés dans le monde - sur la propulsion aérobie
A vitesse trds élevée,

Certes, récemment, nous avons vu 1l'effort
américain sur le projet POST APOLI0 mse concentrer
sur une navette spatiale récupérable utilisant une
promllionpumaéo (E + 02) dérivée des techniques
& SATURNE V., Nous savons.que les techni-
ques nérobiu utilisant le statordacteur A combustion



supersonique ont été et discutées par les
spécialistes de la NASA [1] et [2]. L'état de 1'art
de cette techmique n'ayant pas été jugé suffisam-
ment avancé, les responsables du grand projet amé-
ricain ont préféré retenir une solution plus classi-
que mais disponible pour la navette récupérable de
la premidre génération.

Il faut espérer cependant que le transport
spatial de 1l'avenir fera appsl & une navette de
deuxidme génération, plus économique et plus perfor-
mante et qui résultera de l'association bénéfique de
1a sustentation et de la propulsion aérobie [3].

Les performances théoriques du statoréac—
teur sont en effet fort séduisantes pour la propul-
sion de ces différents véhicules, comme nous le
rappelle la figure ci-jointe (fig. 1). L'avantage
énergétique acquis dbs la vitesse de Mach 3,
slaffirme et s'amplifie au fur et & mesure que la
vitesse augmente et aux vitesses lypersoniques, le
statoréacteur n'a plus, de ce point de vue, de con-
current sérieux. En utilisant 1'hydrogime liquide
comme combustible, on peut disposer d'impulsions
spécifiques brutes supérieures & 2500 secondes dans
le domaine des vitesses Mach 6/8. :
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Fig. 1 - Performances propulsives globales.

Ces performances théoriques correspondent
& des hypothdees d'apport de chaleur & vitesse sub-
sonique puis supersonique dans la chambre de combus-
tion.

L'ensemble du moteur -prise d'air, foyer,
éjecteur- est adapté A chaque vitesse de vol. i

~ Malheureusemsnt, les excellentes qualités
énergétiques de ces statoréacteurs se trouvent quel-

que psu dégradées par les impératifs technologiques,
bien conmus, inhérents A ce mode de propulsion i

- néoessité de lancer le moteur A 1'aide
d'un moyen de propulsion suxiliaire

S &

- néoessité d'utiliser chaque moddle de
statoréacteur dans un domaine de vitesse limité
correspondant au maximm d'efficacité, soit entre
Mach 1,5/6 pour le statoréacteur A combustion sub-
sonique et au-delh de Mach 6 pour le statoréacteur
4 combustion supersonique 3

- nécessité de disposer d'une géométrie
déformable de technologie difficile et cofiteuse
pour la conception de la prise d'air et de 1'éjec-
teur. ;

Ainsi pour le statoréacteur conventiomnsl,
les performances théoriques avancées ne peuvent 8tre
obtenues qu'au prix d'une déformation tres impor-
tante de 1'éjecteur -réduction de la section sonique
dans le rapport 10/t comme le montre la figure 2.
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Fig. 2 - Géométrie variable d'un statoréacteur adapté (@ = 1,0).

Ces déficiences ont encouragé les innovatemrs
4 proposer des combinaisons de moteurs rendant a
priori plus séduisante l'utilisation des moteurs
aérobies (fig. 3).
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Fig. 3 - Combinaisons de moteurs oérobies pour les grandes vitesses.

Ainsi un combiné de statoréacteur conven-
tionnel et de turboréacteur, donne naissance au turbo-
stato, capable de fournir, comme 1'a montré la pre-
midre figure des performances intéressantes dans la
gume de vitesses Mach 0/5.



L'association de la combustion subsonique
et de la combustion supersonique dans un méme foyer,
permet également de définir un nouveau type de stato-
réacteur qui fonctionne successivement avec trois
régimes différents :

- un régime entidrement subsonique pour les
vitesses Mach 3/3,5 et jusqu'd Hach 4,5/5 3

- un ré de "transition" dans la gamme
de vitesse Mach 5/7. la combustion débute en subso-
nique avec blocage thermique puis se développe en
supersonique ;

- un régime de combustion entidrement
supersonique pour les vitesses supérieures: M 2 T.

Avec ce type de statoréacteurs combinés, il
est théoriquement possible de concevoir un moteur
fonctionnant avec une géométrie m%:n;_p non déformable
dans le domaine des vitesses llach 3/7¥; fournissant
des performances satisfaisantes comme nous le montre
la figure 4.
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Fig. 4 - Performances avec géométrie fixe.

Ces performances dépendront bien entendu
de la vitesse d'adaptation de la prise d'air qui
résultera du meilleur comprémis pour l'ensemble de
la mission envisagée.

Les possibilités de ce nouveau statoréac-
teur & combustion de "transition" ont été examinédes
et publides par différents auteurs [4], [5] et [6]
et en particulier, par la NASA qui a réalisé un
modéle expérimental. les résultats n'ont pas encore
été 1'objet de publication.

En France, les recherches théoriques et
expérimentales ont conduit & la définition d'une
t(:onﬁgu:)'ation de moteur annulaire du type "nacelle"

fia. 5 .

Un des avantages du moteur expérimental
étudié, associé A une aile sustentatrice, est de
permettre une alimentation correcte de la e dtair
quelle que soit 1'incidence de vol (fig. 6), [3].

En effet, 1'écoulement infini amont, subit sous la
voilure une recompression et une déviation avant son
admission dans la prise d'air.

Mo)55 supersonic combustion phase

Fig. 5 - Régimes de fonctionnement d'un statoréacteur  combustion
mixte.
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Fig. 6 - Statoréacteur hypersonique monté sous I'aile.

la présente commmnication traite des
recherches théoriques et expérimentales qui ont été
menées A 1'0ffice National de la Recherche Aéros-
patiale sur ce type de statoréacteur. Elle concerne
en particulier les études qui ont été conduites dans
le domaine des vitesses Mach 5,5/6,2, domaine qui
correspond A celui de la combustion " & transitionm".

les premiers essais n'ont pas été effectués
en "veine libre" mais uniquement en conduite forcée
sur une chambre de combustion 420 mm de diamétre
maximal, Les laboratoires de Palaiseau et la souffle-
rie A grande enthalpie S4 de Modane ont été utilisés
pour la mise au point. la prise d'air associée & la
chambre de combustion n'est pas 1l'objet de cette com-
munication. la qualification de la prise d'air a
précédé cette étude de combustion. Signalons, & cet
effet, que les conditions génératrices i l'entrée de
la chambre de combustion expérimentale simulaient
dans leur essentiel les caractéristiques de recompres—
sion de cette prise d'air . D'autre part, les valeurs
de ces paramdtres ont été utilisées pour 1'établisse-
ment des performances globales du moteur.

L'étude comporte en annexe, l'exposé et
les résultats d'une méthode d'optimisation utilisant
des hypothdses simplifiées qui permettent de mettre
en évidence 1'intér8t d'utilimser différents régimes
de combustion dans une chambre de statoréacteur A
géométrie fixe afin d'obtenir les meilleures perfor-
mances.,



2 = ETUDE Dr C DE C

ETUDE EXPERIMENTALE D'UNE CHAMERE DE COMBUSTION
A IA SOUFFLERIE A HAUTE ENTHALPIE 54 DE MODANE

Comme le montre 1l'étude présentée en
annexe, l'utilisatiom optimaled'un statoréacteur A
configuration donnée fait appel, lorsque la vitesse
de vol augmente, A trois types de combustion dis-
tincts.

- la combustion subsonique classique ;

- une combustion sous-sonique ou de transition débu~
tant en régime subsonique et permettant le fran-
chissement de la vitesse du son dans 1l'écoulement ;

- une combustion totalement supersonique.

la fin de la combustion A M =1 dans
le second type de combustion, qui correspond & la
performance maximale, n'étant pratiquement pas
réalisable, nous garderons l'appellation de combus-
tion supersonique pour les deux derniers modes de
combustion,

Pour une mission typique prise comme réfé-
rence (vol accéléré de M=3,5 & M=17 suivi
d'un vol de croisidre & M =7) on a choisi une
prise d'air adaptée & M = 4 , On s'est proposé
d'étudier la faisabilité et les performances d'une
combustion du second type dans le domaine de wol
Mach 5/6, domaine dans lequel elle est certainement
Optiml.n

L'étude comportait la réalisation et 1l'es-
sai en conduite forcée d'un moteur expérimental et
1'interprétation des résultats & 1'aide d'un program-
me de calcul.

2.1 = Rappel du principe de 1'essai en conduite
forcée

Ce principe est rappelé par la figure 7.
Les conditions génératrices de 1l'écoulement alimen-
tant la chambre de combustion correspondent aux
conditions réelles de la prise d'air en fin de

recompression, & savoir :

= 2,4
s 2

M2
M2

FLIGHT

COMBUSTION
56<ML6 g cHaMBER
24<Z<2Bkm DYMAMOMETER
1500( T, <1670 *K
WIND TUNNEL

Fig. 7 -Essai de simulation du statoréacteur hypersonique.

ol

2.2 - Caractéristiques de la chambre de combustion.

L'optimisation précédente a montré que les
meilleures performances étaient obtemues par une
combustion sous—sonique se terminant par un blocage
thermique. Pour réaliser ces conditions, il faudrait

un foyer dont 1a loi des aires A () soit compe-
tible avec l'apport de chaleur quelles que soient la
vitesse de vol et la richesse du moteur,

Il est pratiquement impossible de réaiiuer
ces conditions optimales sans disposer de nombrsuz
points d'injection, permettant une distribution du
combustible en fonction des paramdtres du vol. En
fait, la technologie impose un compromis dans le
systime d'injection.

24241 = Principe de la chambre de combustion

L Y

Le nombre de points d'injection devant
8tre limité, le foyer expérimenté a été décomposé en
deux parties, l'injection d'hydrogine étant effectude
de manidre & ne pas trop s'éloigner des conditions
optimales,

2) U dans lequel 1l'apport de
chaleur conduit au blocage thermique. Ce canal est
précédé d'une marche en amont de laquelle les condi-
tions aérothermodynamiques moyennes de la prise d'air
sont restituées.

b) dive ol 1'écoulement précédent,
légérement accéléré regoit l'apport de combustible
complémentaire. Cette partie termine la chambre de
combustion. A 1l'extrémité de ce canal, la vitesse
peut atteindre K< 1,5 sans modifier les perfor-
mances qui restent prés de l'optimum, comme 1l'a
montré M, HIRSINGER dans la référence [5].

24242 = Profil du foyer et répartition des

Des études préliminaires ont été effectudes
pour vérifier la répartition des injecteurs en fonc—
tion de 1'évolution du canal. En effet, la meilleure
distribution du combustible résulte d'un compromis
entre 1'intérét d'une répartition homogirie qui condui-
rait & la mltiplication des orifices et la nécessité
d'assurer aux jets une pénétration suffisante.

Deux solutions & injection pariétale ont
été examinées (fig. 8).

ﬁjggtig E A fg;l_.b% pénétration mais A répartition
riphérique rapprochée. Injecteurs de faible diamd-
tre avec écartement radial d'environ 10 mm, la com-
bustion sous-sonique dans le canal cylindrique se
développe depuis la couche limite et remplit progres-

sivement la chambre de combuation. C'est le

d'injection pour un foyer de transition ( M {1 puis
MN>1).

Injection A A grande pénétration mais & fort écar-
tement radial d'orifices de plus grand diamdtre. la
combustion se développe par nappes sur toute la hau~
teur de la veine A partir des injecteurs. Dans le
canal cylindrique, on cherche & se rapprocher du
blocage thermique & partir d'un écoulement superso-
nique. On espdre ainsi éviter un systime de chocs
intenses en amont du foyer. la réalisation de ce



modéle est déduit des études fondamentales effectudes

4 1'0,N.E.R.A. [8]. C! dt t
un foyer supersonmigue (vitesse M3 1
A &
—— - o - M
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Fig. 8 - Essais de combustion (1972). Injecteurs essayés (a forte et

a faible penétration).

2,2,3 = Tuydre d'éjection du moteur

I T R ]

L'optimisation des formes de la tuydre
d'éjection a été effectude par la méthode des
caractéristiques sans réactions chimiques. Le profil
simplifié confirme les résultats de la référence [9].

la section droite de sortie AS , comparde
4 la section de captation A4 east telle que :

As .2
A4

Ce résultat a été obtenu en opti.ll};ant ls
rapport de détente dans le domaine M = 3,5,
en tenant compte de la trainée externe.

242.4 = Modtles de chambre de combustion essayés

L L RN

(fig. 9 et 10)
Deux modéles ont été réalisés successivement.

le premier moddle (1970) a bénéficié d'étu-

des partielles dans les laboratoires. Il comportait
deux injections type E situées d'un mBme c8té du
canal., Son profil et la position des rampes d'injec-
tion sont représentés fig. 9 .

y_m;%mm.um a été défini en
analymsant les résultats des essais de la campagne

1970, Il comporte :

- quatre rampes d'injection type E sur les deux
faces du canal

- quatre rampes d'injection type A sur la face
extérieure du moteur.
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Fig. 10 - Chambre de combustion supersonique (1972). wtem
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L'all t par rapport su moddle 1970 figure 12, permet de réaliser & l'entrée anmulaire du
est d'environ 30 %, moteur les conditions, pression, vitesse, température
débit, donnés par la prise d'air, comme 1l'a montré

Lles parois de ce moteur sont en matériau - la figure 7,
réfractaire. L'épaisseur de ces parvis a été calculéde
de maniére A obtenir au cours des essais une tempéra- Hydrogen injection
ture de paroi supérieure & 500°C simulant les condi-
tions probables d'un vol - fig. 11. -t

From heoter

Exhoust induction nozzie

Stagnotion pressure 1 - P\ 101015 bors.
: Tis1656°K

Fig. 12 - La soufflerie S4 MA utilisée pour I'essai de statoréacteur
hypersonique.

L'air issu du réchauffeur passe dans un
débitmétre de contrfle puis dans la tuyére anmulaire
d'alimentation du foyer. les gaz brfllés sont déten-
dus puis rejetés & 1l'air libre & l'aide d'une trompe
d'extraction.

Pour permettre la pesée de la partie
propulsive, le moteur est séparé de la tuydre
d'alimentation et des canalisations de la soufflerie.
Lt'étanchéité est assurde par des soufflets & faible
rigidité que 1l'on voit sur la figure 13 représentant
la photo du moteur en cours de montage & S4 .

Hz injection
Fig. 11 - Partie arriére de la maquette pour mesure de poussée. (flow meter)
L e
Combustion chamber R IR} Bellows
2.3 = Essais & la soufflerie haute enthalpie de i 1% \

1'0.N.E.R.A. 5S4 MODANE,

Aprds quelques essais préliminaires dans
les laboratoires de Direction de 1'Energétique
de 1'0.N.E.R.A., les chambres de combustion ont été
qualifides & la soufflerie 54 de Modane.

la soufflerie S4 a été mise en service
en 1970 & 1'occasion des essais en conduite forcée - ;
du premier moddle de chambre (opération ESOPE). Les . L .8 -0
caractéristiques de cette soufflerie, les moyens mis - :
en oeuvre pour ces essais sont décrits d'une fagon
détaillée dans la référence [10]. :

(=
\ # ‘ Dynamometer
Rappelons les caractéristiques principales g 2 = i i T
de cette installation @

- masse d'air sec stockée & 400 bars .... 14 000 kg

- température maximale del'air sortant
&0 TORMUPLOUL acocscvssossosvesscscese B m 18500K 20302 = Nosures ot moyens mis en osuvre

- débit maximm d'air chaud & 18509%K .... = 36kg/s L'acquisition des informations nécessaires
a l'exploitation des essais est effectuée & partir
des moyens suivants 3

£

Fig. 13 - Montage du moteur dans la soufflerie (juin 1972).

Une tuydre M= 6,0 de diamdtre ¢ = 0,Tm

rmet de restituer 103 conditions réezlleu de vol - pesée continue de la partie propulsive ;
¥ » pression) & M= 6,0 ; = 29 lm, Ces 200 prises de pressions réparties le long du canal
empérature - ng du ¢
conditions permettent d'essayer le moteur équipé de ot des ddbitmdtres & air et gene 3
sa prise d'air. hydre

= 100 vrises de températures de paroi ;
- sondes de préldvement de gaz & la sortie de 1'éjec-
2.3.1 - Essais en conduite forcée teur (juillet 1972).

Y

Le montage en conduite forcée, représenté Les pressions et les températures sont



soit enregistrées de fagon continue soit échantil-
lonnées une fois par seconde pendant la durée de la
rafale qui est de vingt secondes,

243.3 = Programmes d'essais

Les programmes d'essais avaient pour but de
qualifier le moteur.

Pour des raisons de simplification, 1'hy-
était injecté A la température ambiante
( 1w 300%), L'initiation de la combustion était
assurée 4 1'aide d'une torche Hy —Og

Programme de décembre 1970
Le programme prévu avait deux objectifs
principaux.

} A

55

COMBUSTION
|
|- TEST

-
)

A

el
-

AIR FLOW /TASS (4g/s)
Y

AR STAGNATION TEMPERATURE [*x)

Fig. 14 - Programme d'essais de combustion (1970).

1 - Mise en oeuvre de l'installation & haute enthal-

pie de la soufflerie S54.

2 = Essais du moteur qui avaient pour but de recenser
les problémes propres au moddle essayé (techniques,

combustion).

Six rofales étaient prévues, elles avaient
pour but de donner les informations nécessaires & la
poursuite de 1'Etude.

rogramme d'essais de juillet 1972

L'objectif principal visé était 1'améliora-
7ion des efficacités de combustion en étudiant de nou-
veaux systimes d'injection contr8lés par des analyses
de prélévements. :

2.3.4 = liéthode d'exploitation des essais - dynalpie

N R

de sortie

ssssssnss

L'exploitation des essais avait pour but de
léterminer les performances du statoréacteur A partir

&
&
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&
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Ds5 & ét6 aéduit soit de la pesée, soit d'un pro-
gramme de calculs utilisant les mesures de pressions
et de températures.

243.4.1 - Pesée

la pesée est effectuée par une balance équi-
pée de dynamométres de conception O.N.E.R.A. dont les
caractéristiques sont les suivantes @

~ précision absolue 0,3 daN
- capacité maximale 4 000 daN
- rigidité longitudinale 22 000 kg/mm

Cette balance a été tarde en présence des
efforts parasites (soufflets, barres de découplage,
liasisons pneumatiques en charge).

la précision de la mesure est d'environ

0,1 %.

La f&rtie pesée du moteur est séparée de la
partie amont (tuydre anmulaire d'alimntation) par une
fente o théoriquement régne la pression statique de
1'écoulenent dans le canal anmulaire.

Si 3 est 1l'indice au niveau de la fente,
la balance mesure les efforts suivants i

Pesée = D~ D +j1"d'A

CJ:I, étant la dynalpie dans le canal au niveau de
la fente. L'acquisition de S£05 A& partir de la
pesée nécessite donc la connaissance de D3 (qui
sera assurée par le programme de calcul) et des efforts
correctifs dA  calculé d'aprés les pressions
mesurées, fente et les soufflets.

2434442 = Programme de calcul

Ce programme fournit la dynalpie de sortie
en fonction des différents paramétres mesurés en cours
d'essai 1

- déhits d'air et d'hydrogéne ;
- pressions statiques le long de la paroi ;
- températures de paroi.
Le manque d'informations concernant la struc-
ture exacte de 1l'écoulement dans le foyer et 1'éjecteur

impose un moddle mathématique quasi-unidimensionnel,
ceci malgré des zones fortement hétérogines.

L'initiation est effectuée dans une zone de
référence non perturbée ou l'hypothdse est vérifiée.
En ce point sont conmus :

- les débits ;

- l'enthalpie génératrice ;

-~ la section droite ;

- les pressions statiques mesurdes.

Le calcul d'intégration pas & pas des
contraintes de frottement, des pertes thermiques,



permet de remonter en chaque point & l'enthalpie
d'arr8t.moyenne. lLe degré d'avancement de la réao-
tion ainsi que la dynalpie locale sont donc conmus.
pas & pes, Pour justifber le modéle, des calculs
systématiques ont été effectués sur des écoulements
hétérogines présentant des profils radiaux de vitesse
et de température. Ces calculs ont montré que le degré
d'avancement de la réaction (enthalpie d'arr8t locale)
était relativement stable vis-a-vis du degré d'hété-
rogénéité de 1'écoulement.

la composition chimique de 1'écoulement
permettant de remonter au degré d'avancement de la
réaction est modélisé de la fagon suivante :

-~ l%écoulement est supposé constitué d'une émulsion
de noyaux distincts :

- d'air pur ;
- d'hydrogine pur ;
- de produits de combustion.

Ces trois phases sont en équilibre thermody-

namique aux opression et température statiques moyennes

de 1l'écoulement.

Les coefficients de transfert de chaleur Cp
et de frottements ( ont été déterminés préala-
blement aux laboratoires d'Aérothermodynamique de
1'0.N.E.R.A,

Pour ce moteur et une richesse proche du

stoechiométrique, leas coefficients retenus sont les sui-
vants :
CL = 0,002

= 0,004

f

I1 faut noter que ces valeurs sont des coef-

ficients moyens non valables localement, Mais leur

la discussion des méthodes utilisées

leurs
validations sont présentées dans la référence .

(5]

A titre d'exemple, l'exploitation d'un essai
est donnée figurel6 & partir de 1l'évolution des
pressions présentée figure 15. L'essai reporté est
un essal & faible efficacité de combustion effectué
en 1970 avec seulement deux rampes d'injection.

3 = RESULTATS
Les résultats recherchés sont les suivants :
P ce ti
P« 05 Do . . (As-A)
Zmpulsion spécifique
4
Is »
g Mo
Coefficient de poussée
cC §
Tr =
L% poM A
Efficacité de combustion

<
Muz Bruic’l

fr’le lllJ‘C(;f!.;

Je -

La concordance entre la dynalpie de sortie
obterue & 1l'aide de la pesée et du programme de calcul
est obtenue & environ 1 7 pres.

Cette divergence se traduit par des écarts
d'environ 5 % sur la poussée conventionnelle qui résulte
de la différence de deux grands nombres (dynalpie de
sortie - dynalpie d'entrée).

intégration sur la surface du moteur a été vérifide povr cf
par la comparaison de la pesée et du programme d'interw
prétation, Des calculs par la méthode du mur de Fourrier
ont permis de vérifier la concordance de (f .

P/ .
L> /P' wind-tunnel

Les efficacités de combustion sont estimées
a3 % preés

[T = te00k |
= 14.9 oftm
¥ . :
¥ : equivalenceratio
I
T Vet
/
/ B
01 |/— S
I.—'.. ?;”T:I 0.26 |_l
X mm
0 | | | ittt e ot |
o . 'T' ZT". “? .’:" 0 %2 17 2% 635 1 X mm
Trovel {92025 : 854114+ 206 = 405 ps
time |9=1.09: 884110+ 136 . 384 s

Fig. 16 - Nombre de Mach dans la chambre de combustion (calculé),

Fig. 15 - Essais de combustion (1970). Evolution de
avec temps de sejour.

la pression dans la chambre de combustion,

L



3e1 = Résultats 1970

Sur le plan combustion

En régime stoéchiométrique, les résultats sont
modestes ( ). ™ 0,5). la poussée correspondante se
situe au niveau théorique de la combustion supersonique
A pression constante.

Sur le plan théorigue

les essais ont permis de valider le programme
de calcul (comparaison avec la pesée). Il a &té démon-
tré & partir de ce programme que la "combustion A
transition" est trds pris des performances du stato-
réacteur & combustion subsonique et & géométrie
variable. Ces valeurs sont portées planches 4 et 22
"Seramjet optimisation".

L'importance des efforts de frottements est
mise en évidence sur la figure 17 ol pour ‘-P- 0,25,
les forces de frottement sont de 1l'ordre de grandeur
de la poussée du statoréacteur.

les parties A section constante et divergente
du foyer ont été allongées de 30 % environ.

Les injections ont été mieux réparties (4
rampes d'injection, internes et externes, au lieu de
deux externes (fig. 10)).

342 = Résultats de juillet 1972

La campagne d'essais effectués du 27 juin
au 10 juillet 1972 a permis d'effectuer quinge rafales
et d'explorer cinquante paramdtres de combustion, étude
de 1'influence de la répartition des rampes d'injecticn
et des richesses associées aux rampes. Deux types d'iis-
jection E et A ont été essayés successivement :

ecti: E b ¢

Aprds les essais de recoupement des essais
1970, les essais ont consisté & combiner les injections
et les quantités d'hydrogine dans le canal cylindrique
et divergent. le tableau suivant résume les efficacités
de combustion pour des configurations typiques. les
symboles des rampes d'injection sont ceux de la
figure 10, Le blocage thermique a toujours été obte-
nu en fin de canal cylindrique.

Efficacitées de combu.ntionmr.) i Mg =6,0

obser—

essai
! 3 . vations

e | we (1)

4"75

Mo s 60
A T, = 1670 K
<i ?.1.0
Scromjet L
thrust [l || § ~ ®:029
E 2
s _iE
Interna 5 || 3
drog =
osl _- B

Combustion chamber
skin friction : E3

183 0,26| o |o,62| o |lo,60|41d 21970

187 §E‘ 0o |o0,27]0,79] 0 ffo,0] (2)
188 | & 0,26 o | o |o,84)j0,60
195 | B8 flo,10]0,25|0,42 |0,24]{0,78| (2)

Air intake (diffusor drog): BB

Fig. 17 - Répartition de la poussée, avec trainée de frottement dans la
chombre de combustion et trainée de |'entrée d'air.

Sur le tec e

Ces premiers essais ont montré le caractire
opérationnel de la soufflerie S4 ainsi que la
souplesse de la nouvelle installation.

la tenue mécanique du moteur confirme les
prévisions.

L'emploi de 1'hydrogine dans une installation
complexe n'a pas posé de problimes supplémentaires.

e des tats

L'interprétation des essais d'aprés le pro-
grame de calcul [5] a permis de caractériser une loi
d'avancement de la réaction (mélange + combustion)
en fonction du temps de séjour -loi valable pour ce
type de foyer et 1'injection E- . L

De cette analyse, on a mis en évidence
1'insuffisance de la longueur du foyer pour l'injec-
tion utilisée.

En conséquence, une nouvelle géométrie
associée A une nouvelle distribution d'injection a été
définie.

(1) wvoir figure 10
(2) fortes remontées vers l'amont

Ce tableau montre que les modifications de
la géométrie du foyer ont déja permis pour 1l'essai 183
(reproduction d'un essai de 1970) d'augmenter 1'effica~
cité de 0,45 & 0,60.

Par contre, l'injection 1 située immédiatement
derridre une marche a une moins bonne efficacité que
1'injection 3, située elle aussi dans le canal cylindri-
que, mais plus enaral (fig. 10).

la combinaison des deux rampes 3 + 2 (croi-
sées) est intéressante et permet d'atteindre ?c = 0,7,

les meilleurs résultats sont obtenus par
1'essai 195 avec la répartition donnée dans le tableau.

la figure 18 montre la répartition locale des
richesses pour cette combinaison :

Mo = 6,0 }
MO = 5.5 )

I1 faut noter que pour les essais 187 et 195,
de fortes remontées de pression ont lieu en amont de la

marche jusqu'h la fente de séparation, partie pesée, ce
qui complique 1l'interprétation de cette mesure.

vitesse simulée
vitesse simulée

\.F = 1,02

i



Ce phénomdne est expliqué par M, F.S. BILLIG

(6]«
Sampling probes

Fig. 18 - Profils types de richesse dans |'écoulement de sortie.

Injection A & grande pénétration

Dans ce type d'injection, la totalité du
combustible est injectée intentionnellement d'un méme
¢8té du canal. Pour des raisons technologiques les
points d'injection ont dfi 8tre aménagés en aval de
ceux de 1l'injection E, si bien que ce type d'injection
n'a pas pu bénéficier de 1l'allongement du canal de
combustion opéré depuis 1970. En outre, les configu-
rations les plus pénétrantes (injections (5+6) et (7+8)
seules) se sont heurtées & des problimes d'allumage
spontané, par suite d'un interaction moins forte avec
la couche limite. Les meilleurs résultats ont été ob-
tenus par combinaison des 4 points d'injection au dé-
triment de la pénétratiomn;par exemple :

Nez0,69 pour £ . = o,e)-f?‘ = 0,64 pour %m-t,OS

I1 est intéressant de noter qu'en général
- pour l'injection A, combustion supersonique classique,
il n'y a pas de remontée de pression en amont des mar-
ches. L'écoulement stratifié en lames dans le sillage
des injecteurs supporte un apport de chaleur plus
élevé que l'injection E.

Le relevé des richesses locales en fin de
combustion est plus homogine que celui de 1'injectionkE

Vi tion de 0; chesse ectée

la perte d'efficacités de combustion avec
la richesse se traduit par une décroissance de 1l'im-
pulsion spécifique (fig. 20). Le coefficient de pous-
sée crott avec (fig. 21) mais compte temu de la
perte d'impulsion, il sera avantageux de faire fono-
tionner ce moteur A4 une richesse proche de 1 pour la

es_avec

b __mH; (burned)
C ' m Hy(inje = %
10| el thieckion £
e >,
£ 8
S - Injection A QQ
05 |-
5 a H, =56
b o M,=6.0
2
k EQUIVALENCE RATIO
k ¢
0 1 ' >
0 05 10

Fig. 19 - Rendement de combustion.

phase d'accélération (1'optimum serait A établir) et
4 une richesse relativement basse correspondant aux
meilleures impulsions spécifiques pour la phase de
croisidre, :

Nt ..

A 14 4 "'ng 4

3000 —
\ H. .
2500 — \ M, +60
tP(E.RJ

2000 ! >

0 05 1.0

Fig. 20 -Impulsion spécifique en fonction de la richesse.

W .
A Cn’ ‘/3'-%":‘1
10 — My »5.6
f‘ 60
05
2 P (ER)
! Ll
0 0.5 1.0

Fig. 21 - Coefficient de poussée en fonction de la richesse.

4 - CONCIUSION

les résultats qui viennent d'8tre présentés
mettent en évidence la faisabilité du statoréacteur
lach 3,5/7 & combustion de transition et & hydrogine
qui fait appel successivement & trois régimes de com-
bustion. la chambre de combustion ainsi définie est &
géométrie fixe ; elle permet de concevoir des moteurs
en "nacelle" simples et compacts, associés A une aile
sustentatrice. Toutefois, la configuration étudiée n'a
pas encore été expérimentée en régime de combustion
subsonique, c'est-i-dire aux vitesses inférieures &
Mach 5.

Les performances acquises au-delh de lMach 5
avec la combustion de transition semblent intéressantes.
Les impulsions spécifiques obtenues 2500 secondes vers
Mach 6 approchent les valeurs prévisionnelles théoriques.

Le maximum de coefficient de poussée est
obtenu pour des richesses injectées voisines de 1 »O.
L'efficacité de la combustion décroit avec la richesse
injectée, elle atteint 0,76 en régime stoéchiométrique
et 0,9 pour la richesse 0,5.

Des performances équivalentes pour 1'ensem-
ble de la mission du moteur ne pourront 8tre obtenues
qu'en pilotant, en fonction de la vitesse de vol, la
répartition du combustible sur les quatre rampes d'in-
Jection.

-10-



la figure 22 situe les performances obtemues
dans le cadre d'un éventuel statoréecteur Mach 3,5/7
b géométrie fixe et & foyer de transition.

P10 e cnmomon
4 000 — i SCRAMJET
 OPTIMISATION
| DUAL-MODE >
RAMJET % :
. 7
resultrs
2000|— SUPERSOMIC COMBUSTION
P = C'-' Y10 /é
1970
results
- \ Theory Y-10
& Expariments 08< P11
1 = Pt L e
0 L 1 | ! L I~
-¢ 3 &4 5 e T

Fig. 22 - Résultats comparés : impulsion spécifique en fonction
du nombre de Mach de vol.

I1 est bien évident que ce modéle de stato-
réacteur & hydrogéne ne pourra 8tre appliqué qu'a des
missions d'avions hypersoniques ou des lanceurs récu-
pérables.

Pour des missiles rapides & longue portée
la solution apportée par le statoréacteur & transition

est intéreasante mais 1'hydrogine devra 8tre remplacé
par un combustible plus opérationnel.

ANNEXE

OPTIIISATION DE LA COIBUSTION DANS UN STATOREACTEUR
A CONFIGURATION IIPOSEE

L'optimisation générale du statoréacteur
portant similtanément sur la configuration géomé-
trique et 1l'organisation de la combustion est un pro-
bléme complexe qui doit nécéssairement prendre en

compte un bilan comparatif de pertes d'origines varides.

Le probléme restreint,dont 1'intérét pra-
tique ressort du chapitre introductif du présent
document,dans lequel on suppose la configuration im-
posée et on cherche a optimiser la loi de combustion,
peut au contraire 8tre résolu dans le cadre d'une
schématisation trés sommaire des phénomdnes. C'est
une telle solution qui est présentée ci-dessous. On
peut d'ailleurs montrer que les résultats de 1'étude
subsistent dans le cas d'hypotheses beaucoup moins

restrictives concernant la nature du fluide évo-
l'uant.

A.1 - Hypothdses du calcul

Nous nous donnons une tuydre définie pour
une section transversale A (%) dans laguelle 1'é-
coulement est supposé s'effectuer par tranches planes

Rien n'emp8che évidemment que cette portion

du statoréacteur soit précédée d'une portion amont
constituant la prise d'air proprement dite dans la-
quelle 1l'écoulement n'est pasforoément unidimension-
nel, Nous nous abstenons seulement d'envisager que
la combustion commence dans cette portion, de sorte
les paramdtres définissant l'écoulement T«
F.-péntzm génératrice), (pression), M
nombre de Mach) sont su s fixés dans la section
d'entrée Ao . Le gaz est supposé parfait, A rapport
constant Y des chaleurs spécifiques, les irréver-
sibilités de toute nature sont négligées, sauf celles
correspondant & d'éventuelles ondes de choc droites.
la combustion est assimilée A& un simple apport de
chaleur dont la valeur totale est imposée.

Le probliéme revient finalement & déterminer
la manidre de régler 1'apport de chaleur (7) ou
ce qui revient au méme la loi de variation de tempé-
rature génératrice 'T'igft) (avec la seule réserve
que T< ne soit j décroissant) pour que la
poussée du moteur §F  soit maximale.

A.2 - Expression de la poussée
On peut écrire évidemment

FeFe R

F. étant le produit de la dynalpie d'entrée par
la section d'entrée et Fe le produit de la dynal-
pie de sortie par la section de sortie. Le second
terme étant fixé par les conditions d'entrée, on est
ramené & marimiser le terme [, avec @

Fe « fre(4+¥ME) Ae

la conservation du débit entratne d'autre
part la constance de l'expression 1@

\
A m(avs M)
T< <

de sorte qu'on peut écrire :

TE Ar¥ME

e = T
(4) & K\/ [Mg(‘ﬂ"i-lﬂz)]h

K étant un coefficient qui ne dépend que du
débit (fixé par les conditions d'entrée) et T
température génératrice finale étant également
fixée, on trouve que Fe est une fonction du
seul Mach de sortie Me et on vérifie, en calcu-
lant la dérivée logarithmique, que Fe est une
fonction croissante de e pour Mey1, con-
dition que nous supposons évidemment réalisée.

Le raisomnement suppose que 1l'écoulement
ne décolle pas avant la section de sortie, S'il en
était autrement, il faudrait écrire:

Fe= Ae e YMe + Acfie

/
Ac_- A¢étmt la section dans laguelle s'effectue le
décollement et fre la pression de sortie égale & la
pression extérieure imposée.

le terme variable de FC utadonné par
une formlg analogue & (1) avec 4+¥/™Mé& remplacé
par ¥ Me . On vérifie qu'il s'agit encore d'une



fonction croissante de Me (que Me soit d'ail-
leurs inférieur ou supérieur & l'unité),

Finalement la condition de maximalité de

la poussée s'exprime par le fait que le pombre de
ach atte soit dans ls de la ,
pos soit pressio

A.3 - Détermination de la loi de combustion optimale

Plagons-nous d'abord dans le cas ou il n'y
a pas de décollement. L'écoulement optimum sera celui-
qui réalise dans la section de sortie Ae le Mach
Me paximum, C'est aussi bien évidemment celui
qui correspond pour Me donné & la plus petite valeur
de la section Ae. Car, s'il existait un écoulement per-
mettant d'atteindre Me pour une section Ale {Ae , 1a

détente eatre Ale ot Ae donperait dans 1a section de
sortie un Mach supérieur & Meé . Un raisonnement analo-
gue montre que dans le cas ou il y a décollement, 1'écou-
lement optimum est celui que donne & Hach de sortie donné
la plus possible de la pression. Mais le
produit 4.A restant constant, d'aprds 1l'équation du
débit & Mach donné, et A varient en sens inverse

de sorte que les deux conditions précédentes sont identi-
ques. Dans tous les cas 1l'optimalité de la combustion
s'exprime par le fait qu'elle aboutit, pour un Mach final
donné, & une valeur minimale de la section.

L'évolution du nombre de Mach le long d'une
tuytre & section variable avec a de chaleur modi-
fiant la température génératrice [{ s'exprime par la
formule Réf, [7].

) oLM"(»:- M‘) :(, *gmi‘,d.___l:'._gﬁ
Mn(-di-"i-‘-‘“\") ¢ N

Représentons 1'évolution du fluide par un
chemin dans le plan ( T , M2 )(fig. 23). L'évolution
de section correspondant & ce chemin s'exprime par une
intégrale curviligne

3)'2’-'1 .g_::

Considérons deux chemins (1) et (2) partant
du m#me point {). et aboutissant sans se recouper au
néme point P, . Supposons que le chemin (1) se situe
"h droite" dans le sens de la marche, c'est-a-dire que
le parcours fermé constitué par le chemin (1) suivi du
chemin inverse de (2) est décrit dans le sens positif,
La valeur initiale o de est supposée la méme pour

les deux chemins. Comparons les valeurs finales A% et AZ
M2
A
o Pe
hn @
T I A
T;
>

Fig. 23 - Lois de combustion dans le plan T = M2.

« La formule de Riemann [1) permet d'écrire & par-
tir de (3)

2
2 L Aa‘_2toﬁz=-j ¥4 ds
IR. ? Ao Te

L'intégrale du second membre est étendue & la
surface comprise entre les chemins (1) et (2). Comme elle
est essentiellement positive on conclut qu'on a toujours

1 2
Ae ( Ae
Le chemin "2 droite" (1) est donc toujours
préférable, du point de vue de la maximisation de la
poussée, au chemin "A guuchz" (2). Finalement, un che=
min dans le plan ( T , M* ) correspondra & 1'évolu-
tion optimale de la combustion s'il n'existe aucun che-
min physiquement réalisable qui le déborde sur sa droite.

Pour qu'un chemin soit physiquement réalisa-
ble i1 faut tout d'abord que le long du chemin, T< ne
soit jemais décroissant(i une exception prés que nous
indiquerons plus loin). I1 faut ensuite que les varia-
tions de section qu'il implique soient compatibles avec
le sens de variation de 1la fonction A (1 ).

Nous aurons & considérer en particulier deux
types de courbes du plan ( Ti , M2 ) (fig.24). I1
s'agit en premier lieu des droites I correspondant
aux évolutions apport de chaleur qui ont pour
équation 1¢ = C%®, Ces droites p?went tre parcourues
dans le sens opposé & 1'axe de M* ( M*décroissant)
en régime supersonique dans un convergent, ou en régime
subsonique dans un divergent, dans le sens de 1'axe M*
dans les cas complémentaires. Nous considdrerons aussi
les courbes C correspondant & un apport de chaleur 2
section constante, réalisables par une combustion ins-
tantanée dans le cas général, exceptionnellement par
une combustion étendue dans le cas d'un trongon cylin-
drique. Les courbes C constituent une famille d'équa~
tion :

1 |
5) Teall M‘(M,_)Z_ 5 K étant une constante.
(A+¥m?

Les courbes { passant par 1l'origine présentent
un maximm MZ= 1, et ont une sympt8te parallile
4 1'axe des Mm% . Elles peuvent 8tre parcourues
dans le sens des 1. croissants.

Fiy. 24 - Les deux types de combustion optimale.

[1) Raprelons que la formule de Riemann s'éerit

L Bdr +@ 4 ._Hs(ice 2

x Da)ds

-12-



A4 ~ Cas des ondes de choc

Une onde de choe fait sauter le point figu-
ratif d'une position telle que F4 correspondant a un
écoulement supersonique,a une position telle que Pa
correspondant & un écoulement subsonique. Une telle
discontiruité est exclue par la méthode de calcul
employée et, de toutes fagoms, le critdre d'optimalité
trouvé est en défaut puisque le chemin P, f3 n'dst
pas défini,

Mais nous pouvons remplacer 1l'onde de choc
par un apport de chaleur conduisant & la vitesse so-
nique suivi d'une extraction de chaleur équivalente,
le tout effectué & section constante. Ce processus,
qui aboutit aux mfmes conditions finales, est parfai-
tement continmu dans un conduit cylindrique, et rien
n'interdit de 1' r réalisé sur une longueur
infiniment petite. Ceci signifie que nous pouvons
appliquer les formules trouvées et la condition d'op-
timisation qui en découle & condition de rattacher les
points E\ et fg par le segment de courbe C qui les
joint. le fait, bien conmu, que ¥i et f3 sont sur la
méme courbe  résulte du fait que dans un conduit cy-
lindrique, & des conditions d'entrée supersoniques
données, correspondent des conditions de sortie subso-
niques bien déterminées si la température génératrice
est conservée, la conservation de la dynalpie et du
débit suffisant & les définir.

A.5 - Application au statoréacteur & un seul gol.

la configuration de statoréacteur la plus
simple se compose d'un convergent suivi d'un divergent.

Les conditions d'entrée définissant le point
5 , il est possible de placer le point P, corres-

. pondant au kach atteint par compression isentropique

dans la section minimale A ,et de tmgr la courbe C
passant par P4, qui coupe la droite M?% = 1 au point
d'abscisse 1,7 .

Le résultat de l'optimisation est alors le
suivant (fig. 24):

e
- 8i la taygrat'ure génératrice finale T& est infé-
rieure & 1.  le chemin optimum est représenté par
Lt . la combustion se fait, & section
constante, selon le trongon f. fz, H
)
- 8i la température génératrice finale (¢ egt supé.
rieure & T;* le chemin optimm est fefiFx IS; F’;.F’s P
+ le trongon E. . £ 3 représente une
compression par onde de choc dans la section minima-
le A, . le trongon P3 f, repx?sente une compression
subsonique dans le divergent. L4 Ps représente
une combustion & section constante (donc instantanée)
suivant une courbe,C définie par la condition qu'elle
coupe la droite M = 1 au point d'abscisse T ¢ .

On vérifie facilement en effet qu'on ne peut
en aucun cas déborder par la droite les chemins ci-
dessus définis sans compromettre définitivement 1la
possibilité de terminer en supersonique.

On a affaire dans le premier cas & une com-
bustion supersonique(frig, 25a). Dans le second cés, la
combustion débute en subsonique et s'achdve A Math 1

(fig. '_esb).

Dans le cas limite ol la température généra-
trice finale T,® est précisément égale & T , les
deux formules conduisent A placer les conditions au col,
mais elle est dans le second cas immédiatement précédée

d'une onde de choc. Dans les deux cas on se retrouve
dans des conditions sniques aprés combustion et les
deux procédés sont équivalents.

51 on considdre le fonctionnement du stato-
réacteur & des vitesses de vol croissantes, c'est évi-
demmentle deuxiime type de combustion qu'on rencontre-
ra & faible vitesse, le premier apparaissant au-dessus
d'une certaine vitesse critique. L'augmentation du
lach d'entrée et la diminution de 1'accroissement
relatif de température génératrice apporté par la com-
bustion stoéchiométrique d'un combustible donné se
conjugaent en effet, quand la vitesse augmente, pour
amener le moment ol la combustion localisée asu col
laisse le fluide dans les conditions soniques, ce qui
caractérise le régime critique.

la valeur critique Ti* est définie par
* 22
T-i. -.(‘1+‘M') . 4
o M3 («H [é_‘ M:*) Q(Xn)
M\ étant 1e Hach su point £3 .

P [
P P P ¥
M>1 M>1
@
p1 p I
Po P. s P

Combustion

w .J
M>1 | M<1 § M<1 i M

M<i M>1
F -
M<1 @
M>1 M>1 M>»1
@
MM M>1 n>1
®

Fig. 25 - Configurations de modes de combustion. Statoréacteurs a un
et g deux cols.

A.6 - Application au statoréacteur & double gol.

Le statoréacteur classique est pourvu de deux
cols., Dans des conditions d'adaptation idéale le pre-
mier col correspond & un passage contimu du supersoni-
que au subsonique. la combustion s'effectue dans la
section maxrimale entre les deux cols. Le deuxiéme col
corresnond au passage du subsonique au supersonique.
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gent améne le passage de la vitesse du son. Ce type de
combustion constitue la transition naturelle (qui
s'étendra en pratique A une large gamme de vitesse de
vol) entre la combustion subsonique classique et la
combustion superscnique proprement dite.

Le chemin parcouru dans le plan ( 1< , M2 ) est trés
voisin de 1l'optimm absolu, qui t deux droi-
tes D encadrant un segment de 1'axe des I: .

En dehors de ces conditioms d'adaptatiom,

deux cas sont & considérer. Si on ne peut pas éviter
que le deuxidme wol soit sonique, sucun problime
d'optimisation de la combustion ne se pose. Le Mach

de sortie est parfaitement défini et la poussée aussi,
La compatibilité du débit avec les conditions soniques
au second col exige une perte de presaiom génératrice
bien déterminée, mais qui peut 8tre obtenue par un
moyen quelconque. Dans la technique classique (fig. 25¢)
la combustion reste localisée dans la section maximale
et la perte de charge est réalisée par une onde de choc
localisée dans une section convenable du premier diver-
gent. Mais on peut aussi bien imsginer qu'elle =oit
obtenue par un déplacement de la combustion vers l'amont
(fig.25d4), l'onde de choc exigée pour le passage en
subsonique restant localisée dans le premier col (och
son intensité est minimale). Cette deuxi®me méthode

est équivalente A la premidre lorsqu'on reste proche
des conditions d'adaptation. liais elle conduit naturel-
lement A une possibilité de réaliser au second col un
Mach supérieur & 1'unité, correspondant évidemment A
une pousaée supérieure. Ceci arrive lorsque la section
ou se situe la combustion, dont la surface va diminuant,
se trouve égale & celle du second col. Toute la ques—
tion de 1l'écoulement situé & 1l'aval de la tranche de
combustion passe brusquement en supersonique et & par-
tir de ce moment on se trouve ramené au cas du stato-
réacteur & un seul col (fig, 25 e-f).

Un statordacteur A deux cols rencontrera donc,
4 vitesse croissante & partir de ces conditions d'adap-
tation, trois régimes différents :

~ dans le premier régime, caractérisé par le fait que
le second col est sonique, la combustion est totale-

ment subsonique (fis. 5c-d) .

- dans le second régime, le second col est supersoni-
que. L'écoulement est subsonique entre le premier col,
ol régne une onde de choec, et la tranche de combustion,
qui améne 1'écoulement aux conditions soniques (fig.25e)

- dans le troisidme régime, la combustion est localisée
dans le premier col et l'écoulement est entidrement

supersonique’ (fig, 25f).

2,7 = CONCLUSION

Les régimes idéaux qui viennent d'8tre défi-
nis sont évidemment loin d'8tre réalissbles. Ils font
abstraction des pertes de toute nature et supposent la
possibilité, trés éloignée de la réalité, de combus-
tions instantanées. Les régimes n'en sont pas moins
intéressants, comme représentant des conditions dont
il est avantageux de se rapprocher. Ils constituent
d'autre part des références utiles. Connaissant la
géométrie d'un statoréacteur et les conditions d'en—
trée 11 est facile de calculer la poussée dans les
conditions idéales de la présente étude, et c'est le
rapport de la poussée réelle A cette poussde idéale
qui devrait logiquement 8tre adopté comme coefficient
d'efficacité globale du statoréacteur A configuration
imposée.

Cette étude appelle également 1'attention sur
1'intérét trds général d'un type de combustion”scus-
sonique™défini par la condition que la combustion déve-
loppée & partir d'une vitesse subsonique dans un diver—
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