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Résume

Une solution int4ressante, pour propulser
les v4hicules bypersoniques jusqu'aux vitesses de
Mach 6 ou 7, consiste h utiliser le statoréacteur
h combustion mixte (combustion subeonique de transi-
tion puis sulmrsonique dana la mime chambre).

Cette configuration permet d'obtenir thdo-
riquement des performances voisines de miles du eta-
toréacteur h adaptation continue, tout en conserwant
une g4ometrie fime de la prise d'air et de l'éjecteur
pour l'eneemble de la mission.

Les conditione optimales de fonctionnement
de ce type de statoreacteur, compte tenu d'hypothhses
simplificatrices ont 6t4 établies sur le plan théo-
rique.

Des etudes experimentales ont 6t4 d4velop-
pees en particulier h la soufflerie h grande enthal-
pie de Modane, sur une chambre de stator4acteur de
400 mmde diambtre, dans les conditions de vol voisi-
nes de Mach 6.

Des impulsione specifiques de l'ordre de
3000 secondes ont été atteintes.

Les rdsultate obtenus sont discut4s et
compares aux previsions théoriques, avant d'Atre
utilisés pour d4terminer les performances probables
de ce type de stator4acteur h geometria fire, dana
le domain. Mach 3,5/7.
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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 continuously
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 assumytions
were established in theory.

Experimental studies mere developed, in
particular in the Modena high enthalpy wind tunnel,
in a 4006-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 3.5
to 7.
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1 - INTRODUCTION


De nombreuses etudes et publications sur le
stator4acteur ont souvent mis en evidence l'intérAt
de principe de ce type de moteur, pour la propulsion
des vihiculee adrospatiaux supersoniques, voire maps
hypemoniques. Des aviona civile ou militaires Mach
6/7, des missiles d'interception h grande vitesse et
longue portée, des lanceurs de satellites récupe-
rabies, devraient bénéficier, au cours dee prochaines
decennies, des travaux d'études et de recherchee
mem% dans le monde - sur la propulsion aerobic
h vitesse trios

Certes, recemment, nous avons vu l'effort
americain stir le projet PCSTAPOLIO se concentrer
eur une navette spatial. récuperable utilisant une
propulsion par fus4e (12+ 02) derives des techniques
éprouvties de SATURNEV. Nous savone.que les techni-
ques aerobics utilisant le statoréacteur k combustion
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cupersonique ont ete proposees et discutees par les
specialietes de la NASAI.1] et [2]. L'etat de l'art
de oette technique nlayant pas et6 juge euffisam-
sent avance, les responsables du grand projet ame-
ricain mat prefere retenir une solution plus classi -
que mai:: disponible pour la navette récuperable de
la premibre generation.

Ii faut osperer cependant que le tranaport
spatial de l'avenir fora appel k une navette de
deuxibme generation, plubéconomique et plus perfor-
sante et qui resultera de llassociation benefique de
la austentation et de la propulsion aerobie

Ies performances theoriques du etatoreao-
tour sont en effet fort seduisantes pour la propul-
sion de ces differents vehicules, comme nous le
rappelle la figure ci-jointe (fig. 1). L'avantage
energitique acquis dee la vitesse de Mach 3,
slaffirme et s'amplifie au fur et k mesure que la
vitesse augmente et aux vitesses hypersoniques, le
statoreacteur n'a plus, de ce point de vue, de con-
current serieux. En utilisant l'hydrogene liquide
comme combustible, on peut disposer d'impulsions
specifiques brutes superieures k 2500 secondes dans
le domain des vitessee Mach 6/8.

Is

Fig. 1 Performonces propulsives globales.

Geo performances theoriques correspondent
k dee bypotheses d'apport de chaleur k vitesse Bub-
sonique puis supereonique dans la chambre de combus-
tion.

L'ensemble du moteur -prise d'air, foyer,
ejecteux* est adapte k cheque vitesse de vol.

Malheureusement, lee excellentes qualites
energetiques de me statoreacteurs se trouvent quel-
qua peu degredies par les imperatife tochnologiques,
bien oonnus, inherents k o• mode de propulsion :

- neoessit4 de lancer le moteur a l'aide
d'un mom de propulsion auxiliaire

neoessite d'utilieer cheque modble de
statoreacteur dana un doesine de vitesse limite
correspondent au maximumd'efficacite, soit entre
Mach 1,5/6 pour le statoreacteur k combustion sub-
sonique et au-delk de Mich 6 pour le statoreacteur
2: combustion eupersonique

necessite de disposer d'une geometrie
deformable de tochnologie difficile et dodteuee
pour la conception de la prise d'air et de l'éjeo-
tour.

Ainsi pour le statoreacteur conventionnel,
lee performances theoriques avancees ne peuvent Stre
obtenuee qu'au prix d'une deformation tree impor-
tante de l'ejecteur -reduction de la section sonique
dana le rapport 10-toomme le montre la figure 2.

1 • 5
Fig. 1 - Geometrie variable d'un statoreacteur adapte (cp = 1,0).

Ces deficiences ont encourage leo innovators
k proposer des combinaisons de moteurs rendant a
priori plus seduisante l'utilisation des moteurs
aerobies (fig. 3).

Turbojet


00(40

Fig. 3 - Combinaisons de moteurs mind:lies pour les gnmdes vitesses.

Ainsi un combine de statoréacteur conven-
tionnel et de turboreacteur, donne naiseance au turbo-
stato, capable de fournir, comme l'a montre la pre-
mibre figure des performances interessantes dem la
game de vitessee Mach 0/5.
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L'aseociation de la combustion subsonique
et de la combustion aupersonique dans un mSne foyer,
permet également de définir un nouveau type de etato-
réacteur qui fonctionne successivement avec trois
regimes différents :

un regime entibrement aubsonique pour lee
vitesses Mach 3/3,5 et jusqulk Mach 4,5/5 ;

un regime de'trsmsition" dans la gamme
de vitesse Mach 5/7. La combustion débute en eubso-
nique avec blocage thermique pas se developpe en
eupersonique

- un regime de combustion entibrement
eupersonique pour les vitesses superieures: M,? 7.

Avec ce type de statoréacteurs combines, il
est theoriquement poseible de concevoir un moteur
fonctionnant avec unefleometrie interne non deformable  
dann le domains des vitessea Mach 3/71 fournissant
des performances satisfaisantes commienous le montre
la figure 4.

Fig. 4 - Performances avec geOrmi trio fire.

Cos performances dépendront bien entendu
de la vitesse d'adaptation de la prise d'air qui
re:miters du meilleur compracie pour l'ensemble de
la mission envisage:).

Les possibilites de ce nouveau statoreao-
tour a combuetion de "transition" ont eté examinees
et publiées par differents auteurs [4], [5] et [6]
et en particulier, par la NASAqui a realise un
modble experimental. Les resultats n'ont pas encore
été l'objet de publication.

En France, les recherches théoriques et
expérimentales ont conduit k la definition d'une
configuration de moteur annulaire du type "nacelle"
(fig. 5).

Un des avantagea du moteur experimental
:Stud:A, aseocié k une aile eustentatrice, est de
permettre une alimentation correcte de la prise d'air
quelle qua soit l'incidence de vol (fig. 6), [3].
En effet, l'ecoulement infini amont, subit sous la
voilure une recomoreesion et une deviation avant son
admission dans la prise d'air.

Jet flooto.lakter

3(1* kS subsonic minim/slim Also

11055 mpersonic combustionphase

Fig. 5 • Regimes de fonctionnement d'un statoreacteur a combustion

mixt..

Scromjet

Fig. 6 - Statoreactour hypersonique monte sous Pail..

La presente communication traite des
recherches théoriques et expérimentales qui ont été
menées l'Office National de la Recherche biros-
patiale sur ce type de statoreacteur. Elle concerns
en particulier les etudes qui ont été conduites dans
le domaine des vitesees Mich 5,5/6,2,domains qui
correspond k celui de la combustion " a transition".

Les premiers essais n'ont pee été effectuhe
en "veine libre" mais uniquement en conduite force.
sur une chambre de combustion4-20 mmde diambtre
maximal. Les laboratoires de Palaiseau et la souffle-
rie a grande enthalpie S4 de Modena ant été utilises
pour la mise au point. La prise d'air associée k la
chambre de combuntion n'est pas l'objet de cette com-
munication. La qualification de la prise d'air a
precede cette etude de combustion. Signalons, h cet
effet, que les condition:: génératrices h l'entree de
la chambre de combuation expérimentals simulaient
dans leur essentiel les caractéristiques de recompres-
sion de cette prise d'air_. D'autre part, les valeurs
de ces parambtres ont :Ste utilisées pour l'établisse-
meat dee performances globales du moteur.

L'étude comports en annexe, l'exposé et
les résultate d'une methode d'optimisation utilisant
des hypothbsee simplifiéess qui permettent de mettre
en evidence l'interet d'utiliser différents regimes
de combustion dans une chambre de statordacteur k
fleometrie fire afin d'obtenir les meilleures perfor-
M11.1204391
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2 - 8TUDE EXPERIMENTAIED'UNECHAMMREDE COMMUSTION 
A LASOUFFIERIEA HAUTEENTRALPIE34 DE MODANE


Commiels montre l'etude presentee en
annexe, l'utilleatica optimeJedlun statoriacteur k
configuration donnee fait appal, lorsque la vitesse
de vol augments, a trois types de combustion die-
tincts.

- la combustion subsonique clansique

une combustion soue-ecnique ou de transition debu,.
tant en regime eubsonique et permettant le fran,
dhissement de la vitesse du eon dans l'écoulement ;

une combustion totalement supersonique.

la fin de la combustion a M= 1 dans
le second tyTe de combuetion, qui correspond la
performance maximale, n'étant pratiquement pas
realisable, nous garderona l'appellation de combus-
tion supersonique pour lea deux derniers modes de
combuntion.

Pour uns mission typique prise comme refe-
rence (vol accélére de M= 3,5 h m . 7 Milli
d'un vol de croisibre h M. 7) on a choisi une
prise d'air adeptee h m = 4 • On s'est propose
dletudier la faisabilite et les performances d'une
combustion du second type dans le domaine de vol
Mach 5/6,domains dans lequel elle est certainement
optimale.

L'étude comportait la realisation et l'es-
sal en conduite force:: d'un moteur experimental et
l'interpretation des résultats k l'aide d'un program,
me de calcul.

2.1 - Rappel du principe de l'eseai en conduits

forces
2.2.2 - Profil du foyer et repartition des injecteure

2.2 - Caractéristiques de la chambre de combustion. 


Lloptimisation précedente a montre que les
meilleuree perfonsancee étaient obtenues par une
combustion sous-eonique se terminant par un blocage
theamique. Pour realiser ces conditions, il faudrait

un foyer dont la loi des aires A (.,E) soit compa-
tible avec l'apport de chaleur quelles cine soient la
vitesse de vol et la richesse du moteur.

Il est pratiquement impoesible de rea",
des conditions optimales sans disposer de nombiau:
points d'injection, permettant une distributich
combuetible en fonction dee parambtres du vol.. EL
fait, la technologie impoee un compromis dans le
systems d'injection.

2.2.1 - Principe de la chambre de combustion

Le nombre de points d'injection devant
etre limité, le foyer expérimenté a &Se decomposie en
deux parties, l'injection d'hydrogene etant effectuhe
de manibre ne pas trop s'éloigner des conditione
optimales.

Un canal cylindrious dans lequel l'apport de
chaleur conduit au blocage thermique. Ce canal est
precede d'une marche en amont de laquelle les condi-
tions' aerothermodynamiques moyennee de la prise d'air
sont restituees.

On canal divergent oh l'écoulement precedent,
légbrement accelere regoit l'apport de combustible
complementaire. Cette partie termine la chambre de
combustion. A l'extremite de ce canal, la vitesse
peut atteindre H 1,5 sans modifier les perfor-




mances qui restent prbs de l'optimum, comae l'a
montre N. HIRSINGERdans la reference [5].

Cs principe est rappelé par la figure 7.
Les conditions génératrices de 114coulement &linen-
tant la chambre de combustion correspondent aux
conditione reelles de la prise d'air en fin de
reccepression, eavoir

M2 • 2,4 k 11 . 6

M2 2 = 5

Fig. 7 • Essai do simulation du statorioctour hyporsonique.

Des etudes preliminaires ont été effectuees
pour verifier la repartition des injecteurs en fono-
tion de l'évolution du canal. En effet, la meilleure
distribution du combustible résulte d'un compromia
entre l'interet d'une repartition homoghde qui condui-
rait h la multiplication des orifices et la necessite
d'assurer aux jets une penetration suffisante.

Deux solutions h injection pariétale ont
ete examinees (fig. 8).

injection E faible penetration male k repartition
peripherique rapprochee. Injecteurs de faible diamb-
tre avec ecartement radial d'environ 10 mm. La cos-
bustion eous-eonique dans le canal cylindrique se
developpe depuis la douche limite et remplit progres-
sivement la chambre de combustion. Cleat le type  
d'inAection pour un foyer de transition  ( M < 1 puis
M> 1).

Iniection A a=ands Penetration mais h fort écar-
tement radial d'orifices de plue grand diambtre. La
combuation se developpe par nappes sur toute la haw.
teur de la veins h partir des injecteurs. Dans le
canal cylindrique, on chsrche a se rapprocher du
blocage thermique a partir d'un ecoulement superso-
nique. On esphre ainsi eviter un eystbms de choce
intenses en amont du foyer. La realieation de ce
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modeleest déduitdes étudesfondamentaleseffectuees
h l'O.N.E.R.A.[8].C'estle typed'injectionpour 
un foyersupersonioue(viteaae N> 1)

2.2.3- Myhre d'éjectiondu moteur

L'optimisation.desformesde la toyere
d'éjectiona été effectu4epar la methodsdes
caractérietiquessans reactionachimiquss.Le profil
simplifiéconfirmsles résultatede la référence[9].

La sectiondroitede sortie fks , compares
h la sectionde aaptation Ai eat tellsquo

E74.> ri>1
writ

Shock Abc4

A

0
4

i=> ---- r.717,44.444.4.


INJECTION ©

Low

penetration


jet

INJECTION A
High

penetration
jet

Fig. 8 -Essois de combustion (1972). Injecteurs essayes (ci forte et

a foible penetration).

Ce résultata 4t4 obtenuen optimisantle
rapportde détentedana le domains M = 3,5/7
en tenantcomptede la traineeexterne.

2.2.4- Modèlesde chambrede combustionessay&

(fig.9 et 10)

Deux modelesont étd réalis& sucoessivement.

Le premiermodels(1970)a b4néficiéd'étu,
des partiellesdam les laboratoires.Il comportait
deux injectionatype E situéesd'un memo c8t4 du
canal.Son profilet la positiondesrampesd'injec-
tion sont represent& fig. 9 .

Le deuxiememodele(t972)a été d4finien
analysantles résultatsdes essaisde la campagne
1970. Il comporte

quatre rampesd'injectiontype E :stirlea deux
facesdu canal ;

quatrerampesd'injectiontype A sur la face
extdrieuredu moteur.

343 IN PR 
70

35  

iromAmt Ara,

l7.17

EXTERNAL PART

073

MITEIMALPARr/

4 Juppet/Ing 3Frul4

zal

Fig. 9 - Chombre de combustion supersonique (1970).
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L'allongementpar rapportau modèle1970
est d'environ30 %4

Lesparoisde ce moteursonten materiau
refractaire.L'epaisseurde ces paroisa ét4calculde
de manierea obtenirau courtdes essaisune tempera—
turede paroisuperieurea 500°Csimulantlescondi—
tionsprobablesd'unvol— fig. 11.

Fig. 11 - Partie arriere de la moquette pour mesure de poussee.

2.3 — Essaish la souffleriehaute enthalpiede

l'O.N.E.R.A.S4 MODANE.

Apres quelquesessaispreliminairesdans
les laboratoiresde la Directionde l'Energetique
de l'O.N.E.R.A.,les chambresde combustionont ebb
qualifidesh la soufflerie S4 de Modane.

La soufflerie S4 a été mise en service
en 1970h l'occasiondes muds en conduiteforcée
du premiermodèlede chambre(operationESOPE).Les
caractérietiquesde cettesoufflerie,les moyensmis
en oeuvrepour nes essaissont decritsd'une fagon
détailleedans la reference[10].

Rappelonslea caracteristiquesprincipales
de cetteinstallationt

manse dlair sec stockeeh 400 bare 	 14 000 kg

temperaturemaximaledellairsortant
du réchauffeur 	 T = 1850°K

debitmaximumd'airohaudh 1850°K 36kg/e

Una tuyhre M = 6,0 de diamètre = 0,7m
permetde reetituerles conditionsreellesde vol
(temperature,pression)h M 6,0 ; Z 29 km. Ces

conditionspermettentd'essayerle moteur equipdde
sa prised'air.

2.3.1 — Esser,en conduit.forces

I. montageen conduiteforcee,representé

figure12,permetde realiserh l'entreeannulairedu
moteurles conditions,pression,vitesse,temperata"
debit,donnéspar la prised'air,come l'a montre
la figure7.

Fig. 12 -La soufflerie S4 MA utilisee pour l'essai de statoreacteur
hypersonique.

L'airiesu du rechauffeurpasse dans un
débitmètrede contralepuis dans la tuyèreannula.ire
d'alimentationdu foyer.Les gaz braléssont deten—
due puis rejetésh l'airlibreh l'aided'une trompe
d'extraction.

Pour permettrela pesée de la partie
propulsive,le moteurest separede la tnyhre
d'alimentationet des canalisationsde la soufflerie.
L'étancheitéest assurdepar des souffletsh faible
rigiditéque l'onvoit sur la figure 13 representant
la photodu moteuren coursde montageh S4 .

Hz injection

(flow meter)

L'acquisitiondes informationsnécessaires
h l'exploitationdes easelsest effectueeh partir
des moyenseuivants

pesée continuede la partiepropulsive;

200 prisesde pressionsrépartiesle long du canal
et des débitmètresh air et hydrogène

100 prisesde temperaturesde paroi
— sondesde prelhvementde gaz h la sortiede l'éjec—
tour (juillet1972).

Lee pressionset les temperaturessont

Hydrogen injeccon

Beows

Vr crn healer

Az,P

M40404A0V
1".1 ItrOPfIP77

imir ooll 11'15199nohon pressure l
lernperZe prober: WOO

*haus, ,nduct,on noz71.

P, 10 to15bons

.1650•1(
inf,st dynomorneler

Ar•

tk*Dynamometer

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

2.3.2 — Mesureset moyensmis en oeuvre

Combustion chamber
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soit enregdstrdea de felon continue soit échantil-
lonnées une foie par seconde pendant la duree de la
rafale qui est de vingt secondes.

2.3.3 - Programmes d'essais

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

Pour des raisons de simplification, loby-
drggene était injecte h la temperature ambiante
( 1,4,1!300°K). L'initiation de la combustion était
aseuree h l'aide d'une torche H2 -.02

Programme- de decembre 1970 


Le programme prevu avait deux objectifs
principaux.

4/R JIACNATION 7171007471./Rf (tx)

Fig. 14 - Programmed'essais de combustion(1970).

1 - Nise en oeuvre de l'installation h haute enthal-
pie de la soufflerie 34.

2 - Essads du moteur qui avaient pour but de recenser
les problemes propres au modele essayé (techniquer,
combuetion).

Six rafales étaient prévues, elles avaient
pour but de donner les informations nécessaires h la
poursuite de l'Etude.

'rogramme d'essais de juillet 1972 


L'objectif principal vied était l'ameliora-
tion des efficacités de combustion en étudiant de nou-
veaux eyetemes d'injection contrOlée par des analyses
de prelevements.

2.3.4 - Methode d'exploitation des essais - dynalpie

de sortie

L'exploitation des easels avait pour but de
determiner les performances du statoreacteur a partdr 


de la dynalpie de sortie

:45 = rilsV5 t itts
Pi a (Ste deduit soit de la peaée,soit d'un pro-

gramme de calculs utilisant les mesures de pressions
et de temperatures.

2.3.4.1 - Pose('
• •

La pesee est effectuee par une balance equi-
pee de dynamometres de conception 0.N.E.R.A. dont lee
caractdristiques sont les suivantes

precision absolue 0,3 daN

capacité maximale 4 000 daN

rigidité longitudinale 22 000 kemm

Cette balance a dte taree en presence des
efforts parasites (soufflets, barres de decouplage,
liaisons pneumatiques en charge).

La precision de la meeure est d'environ

La partie pesée du moteur est séparee de la
partie amont (tuyere annulaire d'alimentation) par une
fente oi theoriquement reigns la pression statique de
l'écoulement dans le canal annulaire.

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

Pesee = c2).3 f ct

d-.=,&tent la dynalpie dans le canal au niveau de
la fente. L'acquisition de .05 h partir de la
pesée nécessite done la connaissance de 6>.3 (qui
sera assure() par le programme de calcul) et des efforts
correctifsil..dA calculé d'apres les pressionsdam
mesurees, la fente et lee soufflete.

2.3.4.2 - Programme de calcul
OOOOOO •••

Ce programme fournit la dynalpie de sortie
en fonction des different() paramètres mesures en cours
d'essai

debits d'air et d'hydrogène ;

pressions statiques le long de la paroi ;

temperatures de paroi.

Le manque d'informations concernant la struc-
ture exacte de l'écoulement dam le foyer et l'éjecteur
impose un modele mathematique quasi-unidimensionnel,
ceci malgre des zones fortement hetérogenee.

L'initiation est effectuée dans une zone de
reference non perturbée ou l'hypothese est verifiée.
En ce point sont connus

les debits ;

l'enthalpie gendratrice ;

la section droite ;

lee preseions statiquee mesureee.

Le calcul d'integration paa h pea des
contraintee de frottement, des pertes thermiques,

- 7 -



permet de remonter en cheque point k l'enthalpie
d'arrilt.moyenne. Le degré d'avancament de la reac-
tion ainai que la dynalpie locale sont donc connua.
pas h pea, Pour justifter le modèle, des calcula
systématiques ont été effectues sur des ecoulements
heteroghnes preeentant des profile radiaux de vitesse
et de temperature. Ces oalcula ont montr4 que le degré
d'avancement de la reaction (enthalpie d'arrat locale)
était relativement stable vis-h-vis du &ogre d'hété-
rogeneité de l'ecoulement.

La composition chimique de l'ecoulement
permettant de remonter au degré d'avancement de la
reaction est modeliee de la facon suivante :

l'écoulement est suppose conatitue d'une emulsion
de noyaux distincts :

d'air pur ;

d'hydrogenepur ;

de produits de combustion.

La discussion des methodes utilisees, lours
validationa sont presentees dans la reference [5].

A titre d'exemple, l'exploitation d'un essai
eat dorm& figure16 h partir de l'evolution dee

presaions présentée figure 15. L'essai ThPorté eat
un essai h faible efficacite de combustion effectué
en 1970 avec asulement deux rampee d'injection.

3 - RESULTATS


Les réeultats recherchCs sont les suivants :

Poussee conventionnelle 


_ A.)

Impulsion specifique 


Ls

Coefficient de pouasée 


_

Rfficacite de combuation 


Ces trois phases sont en equilibre thermody-
namique aux oression et temperature statiques moyennes
de l'écoulement.

Les coefficients de transfert de chaleur4
et de frottements Cf ont été determines préala-
blement aux laboratoiies d'Aerothermodynamique de

41,11 1,,M. A 1

Pour ce moteur et une richesse proche du 
stoechiometrion, lea coefficients retenus sont les sui-
vents :

Cf,, zs 0,002

= 0,004

faut noter que ees valeurs sont des .20f-
ficients moyena non valables localement. Mails leur
integration sur la surface du moteur a été vérifiée frovrCf
par la comparaison de la peak+ et du programme d'inter-
prétation. Des calcula par la méthode du mur de Fourrier
ont permie de verifier la concordance de

FYD:
r' wind.tunnal

T 1610 1K
I 5

14.9otm
-H

mluivolenctrotio

(P. 1.09

0.1
, 'Pu0.26

r 2 1, r

111H2 Injecte

La concordance entre la dynalpie de sortie
obtenue h l'aide de la pesee et du programme de calcul
est obtenue h environ 1 prhs.

Cette divergence se traduit par des karts
d'environ 5 iosur la poussée conventionnelle qui rdeulte
de la difference de deux grenade nombres (dynalpie de
sortie - dynalpie d'entr4e).

Lea efficacites de combustion sont estimees
3 %, près

Trovel : 65+114+ 206 L- 405 ps
time VP.1.09 : 86.110+ 166 • 564 pa

c .

VIM

0 92 177 274 655 711

— 7-
0 420

Injection n't n•Z

	

Fig. 15 - Essais de combustion (1970). Evolution de • 100 Fig. 16 - Nombre de Mach dons la chombre de combustion (calculi),

	

la pression dons la chambre de combustion. avec temps de sijour.
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3.1 - Résultate 1970

Sur le Plan combustion

En regime stoechimetrique, les resultate sont
modestes ( 0,5). La pomarie correspondent e se

situ e au niveau theorique de la combustion supersonique

pression constante.

Sur le plan theorime 


Les eseais ont permis de valider le programme
de calcul (comparaison avec la pesee). Il a éte demon,
tre partir de ce programs que la "combustion k
transition" est tree pree des performances du stato-
reacteur combustion subaonique et geometria
variable. Ces valeurs sont portees planchee 4 et 22
"Scramjet optimisation".

99= 0,25,
L'importance dee efforts de frottements est

mise en evidence sur la figure 17 04 pour
les forces de frottement sont de l'ordre de grandeur
de la poussée du statoreacteur.

Fig. 17 - Reparrition de la poussee, avec tratnee de frottement dans la

chombre de combustion et trainee de l'entree d'air.

Sur le plsn technique 


Cespremiers essais ont montré le caractere
operationnel de la soufflerie S4 ainsi que la
souplesse de la nouvelle installation.

La tenue mecanique du moteur confirme les
previsions.

L'emploi de l'hydrogène dans une installation
complexe n'a pose de problemes supplémentaires.

Analsme des résultats 


L'interpretation des meals d'apres le pro-
gramme de calcul [5.1 a permis de caracteriser une loi
d'avancement de la reaction (melange + combustion)
en fonotion du temps de séjour -loi valable pour ce
type de foyer et l'injection E, .

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

En consequence, une nouvelle geometrie
associée une nouvelle distribution d'injection a ete
definie.

Lesparties k section constants et divergent.
du foyer ont ete allongees de 30 % environ.

Les injections ont ete mieux rdperties (4
rampea dlinjection, internee et externes, au lieu de
deux externes (fig. 10)).

3.2 - Résultate de juillet 1972

La campagne Vassals effectues du 27 juin
au 10 juillet 1972 a permis d'effectuer quinse rafales
et d'explorer cinquante parametres de combustion, etude
de l'influence de la repartition des rampm d'injectic.n
et des richeeses associees aux rampes. Deux types dot.--
jection E et A ont ete essa yes successivement

InJection E a faible penetration 


Apres les meals de recoupement des commie
1970, les meals ont comisté combiner les injections.
et les quantités d'hydrogene dans le canal cylindrique
et divergent. Le tableau suivant resume les efficacites
de combustion pour des configuratione typiques. Les
eymboles des rampes d'injection sont ceux de la
figure 10. Le blocage thermique a toujours eté obte-
nu en fin de canal cylindrique.

Efficacites de combustion(%) Mc - 6,0

essai
No

rampe.

No(1)

1 I
I

3 2 4 9c- ::Itlione

183

187

188


195

ii
1
rR,

0,26

0

0,26

0,10

0

0,27

0

0,25

0,62

0,79

0

0,42

0

0


0,84


0,24

0,60

0,70

0,60

0,78

id k1970

(2)

(2)

voir figure 10

fortes remontees vers. l'amont

Cetableau montre que les modifications de
la gemetrie du foyer ont déjà permis pour l'essai 183
(reproduction d'un essai de 1970) d'augmenter Vence,
cite de 0,45 a 0,60.

Par contre, l'injection 1 située immediatement
derriere une marche a une moim bonne efficacite que
llinjection 3, situde elle aussi dana le canal cylindri-
que, male plus moral (fig. 10).

La combinaison des deux +rampes 3 2 (croi-
eees) est intéressante et permet d'atteindre fic 0,7.

Les meilleurs resultats sont obtenue par
l'essai 195 avec la repartition donne') dann le tableau.

La figure 18 montre la repartition locale des
richesses pour cette combinaison :

vitesse simulee PA0 = 6,0 1,02

vitesse simulée NN0 = 5,5 j IP = 1,09

Ii faut noter que pour les esaaie 187 et 195,
de fortes remontees de pression ont lieu en amont de la
=robs jusqulk la fente de sepa pration, artie pesee, ce
qui complique l'interpretation de netts manure.

Combustion chamber
skin friction .

Air intoke (diffusor drag): 0

z 6.0

Tio 1670111

(4).1.0
1.0

Scromjef

thrust.

Internal
drog

_0.8
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[6].

210
between

X etrut5
6

kPlocol

5toichiometrk

InjectionA h =ands pénétration


Dans ce type d'injection,la totalitédu
combustibleest inject6eintentionnellementd'un mAme
c8t4 du canal.Pour des raisonstechnologiquesles
pointsd'injectionont dt Atre amenagisen aval de
ceux de l'injectionE, si bien que ce type d'injection
n'a pas pu bénéficierde l'allongementdu canalde
combustionop6r6depuis1970. En outre, les configu,
rationsles plua poinétrantes(injections(5+6)et (7+8)
seules)se sont heurtéesa des problemesd'allumage
spontané,par suited'un interactionmoina forteavec
la cauchelimite.Lea meilleursresultatsont 4t6 ob-
tenuspar combinaisondes 4 pointsd'injectionau d6-
trimentde la p6nétration;parexample:

9(.7.0,69pour Y = 0 8)'9 . 0'64 pour
total ' t total

Il est intéressantde noter qu'en général
pour l'injectionA, combustionsupersoniqueclassique,
11n'y a pas de remontéede pressionen amont des maxi-
ches. L'éooulementstratifiéen lamesdans le sillage
des injecteurssupporteun apportde chaleurplus
élevé que l'injectionE.

Le relevédes richessealocalesen fin de
combustionest plus homogeneque celuide l'injection&

Variationdesperformancesavecla richesseiniectée


La perted'efficacitésde combustionavec
la richessese traduitpar une décroissancede l'im,
pulsionspecifique(fig.20). Le coefficientde pous-
see crottavec Ce (fig.21) mais comptetenu de la
perte d'impulsion,il sera avantageuxde faire fono-
tionnerce moteura une richesseprochede 1 pour la

n 	 Hz (burned)

- ThHz(injected)

phased'accélération(l'optimumseraita établir)et
k une richesserelativementbassetcorrespondantaux
meilleuresimpulsionssp6cifiquespour la phasede
croisiere.

0 0.5 1.0

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

	

_	

	

" Y.P.11:Al

0 O.5 1.0

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

4 - CONCLUSION


Les résultatsqui viennentd'Atre présentés
mettenten evidencela faisabilitédu stator4acteur
Each 3,5/7a combustionde transitionet a hydrogene
qui fait appel successivementa trois regimesde corm-
buation.La chambrede combustionainsi définieest h
géomhtriefixe ; elle permetde concevoirdes moteurs
en "nadelle"simpleset compacts,associésa une aile
sustentatrice.Toutefois,la configurationétudiéen'a
pas encoreété expérimentéeen régimede combustion
subsonique,c'est-h-direaux vitessesinférieuresh
Mach 5.

Les performancesacquisesau-delhde Mach 5
avec la combustionde transitionsemblentintéressantes.
Les impulsionsspecifiquesobtenues2500 secondesvers
Mach 6 approchentles valeursprévisionnellesthéoriques.

Le maximumde coefficientde pousséeest
obtenupour des richessesinjectéesvoisinesde 4,0.
L'efficacitéde la combustiondécroit avec la richesse
injectée,elle atteint0,78 en régime stoéchiometrique
et 0,90 pour la richesse0,5.

Des performanceséquivalentespour l'ensem-
ble de la missiondu moteurne pourrontAtre obtenues
qu'en pilotant,en fonctionde la vitessede vol, la
repartitiondu combustiblesur les quatre rampesd'in-
jection.

Ce phenomaneeat expliquépar M. F.S. BILIIG

Sampling probas

Belaw 5irui5

•

•

•

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

1.0


0.5

COMNUSTION

EFFICIEnCy

a Mo: 5.6
o r10= 6.0

EQUIVALENCE PATIO

0 0.5 1.0

Fig. 19 -Rendement de combustion.
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La figure 22 situe les performances obtenuas
dana le cadre d'un éventuel statoreacteur Mach 3,5/7
h geometrie fire et h foyer de transition.

Il est bien evident que ce modble de stato-
reacteur k hydrogen° ne paurra etre appliqué quoit des
missions d'avions hersonioues ou des lanceurn recu-
pérables.

Pour des missiles ranides a longue portée
la solution apportee par le statoreacteur k transition
est interessante mais l'hydrogbne devra etre remplacé
par un combustible plus operationnel.

ANNEXE


OFTRISATION D'71LA CO1M3STIONDANSUN STATOREACTEUR


A CONFIGURATIONI1TOSEE


L'optimisation generale du statoreacteur
portant simultandment sur la configuration gdome-
trique et l'organisation de la combustion est un pro-
blbme compleze qui doit nécessairement prendre en
compte un bilan comparatif de pertes d'origines varides.

Le problbme restreint,dont l'intéret pra-
tique ressort du chapitre introductif du preeent
document,dann lequel on suppose la configuration im,
posée et on cherche a optimiser la loi de combustion,
peut au contraire etre résolu dans le cadre d'une
schématisation tres sommaire des phenomenes. C'est
une telle solution qui est presentee ci-dessous. On
peut d'ailleurn montrer que les resultats de l'étude
subsistent dans le cas d'hypotheses beaucoup moina

restrictives concernant la nature du fluide évo-
luant.

A.1 - HyTotheses du calcul 


NOW nous donnonn une tuyere definie pour
une section transversale A(lt)dans laquelle 116-
coulement est suppose s'effectuer par tranches planes

Rien n'empeche évidemment que cette portion

du statoreacteur soit précedée d'une portion amont
constituent la prise d'air proprement dite dans Li-
quells l'écoulement n'est paeforacaent unidimension-
nel. Nous nous abetenona seulement d'envisager que
la combustion commence dans cette portion, de sort.
ue les perametres définiasant l'Iocoulesent 17.:
temperature genératrice), IA-(presaion), PI
nombre de Mach) sant supposis fixes dans la section

d'entree A. . Ie gas est suppose parfait, k rapport
constant i des chaleurs specifiques, lea irrever-
sibilités de toute nature sont negligées, sauf cellos
corresporuiant k d'éventuelles ondes de choc droites.
La combustion est assimilée k un simple apport de
chaleur dont la valeur totale est impoaée.

Le problem° revient finalement k determiner
la manibre de régler l'apport de chaleur Qta) on
ce qui revient au meme,la loi de variation de tempe-
rature génératrice () (avec la seule reserve
que ne soit j

setdécroissant) pour que la


poussée du moteur F soit mazimale.

A.2 - Eznression de la rousse. 


On peut écrire evidemment

F Fe _

F. &tent le produit de la dynalpie d'entrée par
la section d'entree 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
ramsne k maximiser le terme Fe. avec

Fe lye Li +15Pie.1)Ae

La conservation du debit entraine d'autre
part la conntance de l'expression

2)2.
M (A + M

2

de sorte qu'on peut dcrire

Fe =kJ T e
[mkt t

V< étant un coefficient qui ne depend que du
debit (file par les conditione d'entrée) et 17
temperature genératrice finale étant egalement
fixée, on trouve que est une fonction du

seul Mach de sortie Me et on vérifie, en calcu-
lant Da dérivde logarithmique, que Fe eat une
fonction croissant. de rie pour ftqc'71, con-




dition que nous supposona évidemment realieée.

Le raisonnement suppose que l'ecoulement
ne decollerme avant la section de sortie. S'il en
était autrement, ii faudrait Ocrire:

v

	

Fe = Ae tte I'le Aelte

ikeetant la section dana laquelle sleffectue le
decollement et ltela pression de sortie egale k la
pression ezterieure imposee.

lo terms variable de Re est2donne par
une formuls analogue k (1) avec remplao6
par Tirsole . On vérifie qu'il s'agit encore d'une

suesorec. corteuvr ion
ADAPTATE0 RAMJET

scawri_rrr
OPTtrilsovrion

A
DUAL. MODE

RAMJET

1972.
reSu It°

5uPfesor1tc. COMM./5710N

p.VP W•t0

1970
renultn

\ Theory W. 1.0

xpar;ments 0.8< '9<1.1

5 4 5 G 7

Fig. 22 • Resultahr comporis : impulsicm specifieue en fonction

du noisy's,* de ,Mach de vol.

4 000

000

(-4)
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fonction croissante de Pie (que me. soit d'ail-
leurs inferieur ou superieur h l'unite).

• La formule de Riemann (1] permet d'earire h par-
tir de (3)

Finalement la condition de maximalité de
la pouseem s'exprims par le fait que le nombre de 
Mach atteint. soit dana la section de la sortie is-
Posee. soit h laPresaion de sortie imposes:. est lui-
meme Saximum.

A.3 - Determination de la loi de combustion optimale 


Plagons-nous d'abord dans le cap oü ii n'y
a pes de décollement. L'écoulement optimum sera celui-
qui realise dans la section de sortie Ae le Mach
Nlemairim4m.C'est aussi bien evidemment celui

qui correspond pour Me donn6 hlapluapetite valeur 

de la section F. Car, s'il existait un écoulement per-
mettant d'atteindre Me. pour une section ke <Ake,la

A,1
détente entre Intet Ae donperait dans la section de
sortie un Each supérieur h Me.Un raisonnement analo-
gue montre que dana le cas y adécollement, l'écou-




lement optimum est celui que donne h Each de sortie donne
la plus grande valeur possible de la pression. Mais le
produit restant constant, d'apres l'equation du

debit h Mach donne, tt- et A varient en sens inverse
de sorte que les deux conditions precedentes sont identi-
ques. Dans tous lea cas l'optimalité de la combustion
slexprime par le fait qu'elle aboutit, pour un Mach final
donne, h une valour MinimAle de la section.

Considerons deux chemins (1) et (2) partant
du meme point JP.et aboutissant sans se recouper au
meme point Pe . Supposons que le chemin (1) se situe
"h droite" dans le sens de la marche, cleat -h-dire que
le parcours fermé constitué par le chemin (1) suivi du
chemin inverse de (2) est décrit dans le sem positif.
La valeur initiale A. de A est supposée la memelpour 2
les deux chemins. Comparons les valeurs finales Ae etA L

ma


2

Wr
2 L Ael _ 2 Lo,) Ae

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

1
< Ae •

Le chemin "h droite" (1) est done toujourm
preferable, du point de vue de la maximisation de la

aupoussee, chemin "h gauche" (2). Finalement, un che-
min dann le plan ( ) correspondra h l'évolu-
tion optimale de la combustion s'il n'existe aucun che-
min physiquement realisable qui le déborde our ea droite.

Pour qu'un chemin soit physiquement realisa-
ble ii faut tout d'abord que le long du chemin,11 ne
soit jamain décroissant(h une exception pres que nous
indiquerone plus loin). faut ensulte que les varia,

ections de stion qu'il implique soient compatibles avec
le Bens de variation de la fonctian A (T. ).

L'évolution du nombre de Mach le long d'une
tuyere h section variable avec apport de chaleur modi-
fiant la temperature gendratrice I..slexprime par la
formule Ref• [7].

&MI (A-MI)

Représentons l'evolution du fluide par un
chemin dans le plan (-r , )(fig. 23). L'évolution


onde secti correspondant h ce chemin s'exprime par une
integrale curviligne

3) 2 Li Ag
o

Ee

itf r12) (tit- I) ciMi


1r/ T. A4xo iLiri')ee

o cim2)

Nous aurone h considerer en particulier deux
types de courbes du plan ( T4. , 112 ) (fig.24).. Ii
s'agit en premier lieu des droites 3) correspondant
aux evolutions sans apport de chaleur qui ont pour
equation T. = Cte. Ces droites peuventttre parcourues
dans le sens oppose h l'axe de 112 ( M dioroissant)
en r4gime supersonique dans un convergent, ou en regime
subsonique dam un divergent, dans le Bens de l'axedN12
dans les cm complémentaires. Nous considererons aussi
les courbes C correspondent h un apport de chaleur h
section conatante, realisables par une combustion ins-
tantanee dans le cas general, exceptionnellement par
une combustion etendue dans le cas d'un trongon cylin-
drique. Les courbes C2 constituent une famille d'equa-
tion :

k
(A

Les courbes C passant par l'origine présentent
un maximum 1.12= 1, et ont une symptete parallele
h l'axe des plt . Elles peuvent etre parcourues
dans le sens des croissants.

Fig. 24 - Les deux types de combustion optimale.

Kétant une constante.

(1] Rapnelons que la formule de Riemann s'écrit

'IC.

e t ck.1if(
bekFig. 23 - Lois de combustion dons le plan T —M2.
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A.4 - Cas dee andsede choo


Une onde de choo fait sauterle point figu-
ratif dlunepositiontells quo 21 correspondentk un
écoulementsupersonique,aune positiontell.que 17-5
correspondenth un ecoulementeubsonique.Une telle
discontinuiteest excluepar la methodsde calcul
employeeet, de toutesfagons,le critered'optimalité
trouvéest en défautpuisquele chemin 17, n'est

pas défini.

Male nous pouvonsremplacerl'ondede choo
par un apportde chaleurconduisanth la vitesseso-
nique suivid'uneextractionde chaleurequivalente,
le touteffectudh sectionconstante.Ce proceseus,
qui aboutitaux mates conditionsfinales,est parfai-
tementcontinudans un conduitcylindrique,et rien
n'interditde l'imaginerrealisesur une longueur
infinimentpetite.Ceci signifieque nous pouvons
appliquerles formulestrouvdeset la conditiond'op-
timisattpnqui en decouleh conditionde rattacherles
points VI et P3 par le segmentde courbeC: qui les
joint.Le fait,bien connu,que P, et 23 sont sur la
mama courbe(: resultedu fait que dans un conduitcy-
lindrique,h des conditionsd'entréesupersoniques
données,correspondentdes conditionsde sortiesubso-
niques bien determinéessi la temperaturegénératrice
est conservée,la conservationde la dynalpieet du
debit suffisanta les definir.

A.5 - Applicationau statoreacteur un seul col.

La configurationde statoreacteurla plus
simple se composed'un convergentsuivid'un divergent.

Les conditionsd'entreedefinissantle point
il est possiblede placer le point F, corres-

. pondantau Mach atteintpar compressionisentropique
dans la sectionminimaleA; ,et de tracer1a courbeC
paseantpar 21, qui coupe la droitet12 = 1 au point
d'abscisse-174:".

Le resultatde l'optimisationest alore le
suivant(fig.24):

e
si la teptrature genératricefinale

„
est infe-

rieureh 1.1:le cheminoptimumest représentépar
2,2 fe . La combustionse fait, k section


constante,selon le trongon .2122.

si la temperaturegendratricefinale It eat eupe
rieureh T.,:*le cheminoptimumest f02,B.1-1N,F):

. Le trongon representeune

compressionpar onde de choc dans la sectionminima-
le i‘,. Le trongon23 e, reprOente une compression
subsoniquedansle divergent. e4Ps represente

une combustiona sectionconstante(doncinstantanée)
suivantune courbe2C definiepar la conditionqu'elle
coupe la droiteiN4 = 1 au pointd'abscisse

On verifiefacilementen effet qu'onne peut
en aucuncas déborderpar la droite les cheminsci-
dessue definissanscompromettredéfinitivementla
possibilitéde termineren supersonique.

On a affairedans le premierCaB une com-
bustionsupersonique(fig.25a).Dans le secondcae, la
combustiondébuteen suosoniqueet s'acheveh Mabh 1

(fig.25b).

Dane le cas limitsoilla temperaturegenera-
trice finale -Lleest precisémentkale a T , les
deux formulesconduieenth placerlea conditionsau col,
main elle est dans le secondcan immediatementprecedee


d'une onde de cboc.Dans les deux caw on se retrouve
dans dee conditionsmniques aprhe combustionet lee
deux procedessont equivalents.

Si on considerele fonctionnementdu etato-
reacteurh des vitesseede vol croissants.,cleat evi-
demmentledeuxiemetype de combustionqu'on rencontre-
ra h faiblevitesee,le premierapperaissantau.-dessus
d'une certainevitessecritique.L'augmentationdu
Mach dlentreeet la diminutionde l'accroiesement
relatifde temperaturegenératriceapportépar la com-
bustionstoechiometriqued'un combustibledonne se
conjugnenten effet,quand la vitesseaugmente,pour
amener le momento'ala combustionlocalisesau col
laissele fluidedens les conditionaeoniques,ce qui
caractdrisele regimecritique.

La valourcritique -1-4l'estdefinisPar

Ti* 6I"Mf	 •
T,7 ii M,1 2(Y+I)

/II (Stantle Each au point f .

Pei

M1TTf1TM >1

Ps P.

M >1

Shock




Combustion

ri >1

M m< 1 M1 M >1




(i)




M>1I M1




M >1

M41





M.>.1..10111%M>1




M > 1





>mam>1




Fig. 25 - Configurations de modes de combustion. Statoreacteurs a un

at a deux cols.

1.6 - Applicationau statoreacteurh doublecol.

Le statoreacteurclaasiqueest pourvude deux
cols. Dana des conditionsd'adaptationideal.le pre-
mier col correspondh un paesageoontinudu supersoni-
que au eubsonique.La combuetionsleffectuedans la
sectionmaximaleentre lee deux cols. I. deuxiesecol
correspondau passagedu subsoniqueau supersonique.



Le Cheminparcourudansleplan(Ti ,Ail ) eattree
voisinde l'optimumabsolu,quicomporteraltdeuxdroi-
tee3, wooed:rantun segmentde l'axedes .

En debarsde me conditioned'adaptation,
deuxcaseonth considérer.Si on ne peutpaneviter
qua ledeuxihmewolBoitsonique,aucunproblhme
dloptimisationde lacombustionne se pose.LsMach
de sortiesetparfaitementdefiniet lapomade aussi.
La campatibilitédu Mgt aveclesconditionssoniquss
au secondcolexige•m pertede pressiongineratrice
biendetermines,mailsquipoutOtreobtenueparun
moyenquelconqus.Dansla techniqueclassique(fig.25c)
la combuntionrest.localiséedannla sectionmaxima1.
et la pert.de Chargeestrealise.paruneondede chm
localineedansunesectionconvenabledu premierdiver-
gent.M8118on peutaussihienimaginerqu'ellesoit
obtenusparun déplammentde lacombustionVOT8 llaMent

(fig.251),l'ondede clamexies pourlepassageen
eubsoniquereetantlocalisesdanslepremiercol (oh
eonintensitéestminimale).Cettedeuxibmsmethods
estequivalentsh la premibrelorequ'onrestsproche
desconditionsd'adaptation.Maleelleconduitnaturel-
lamenth unepossibilitéde réaliserau secondcolun
Machsupérieurh l'unite,correspondentevidemmenth
unepousséeeuperieure.CeciarTivelorequela section
ou se situela combustion,dontla eurfacevs diminuant,
se trouveégaleh cellodu secondcol.Toutelaques-
tionde 1'6:mule:meateituéa l'avalde la trancbsde
combustionpassebrusquementen supersoniqueet h par-
tirde ce momenton se trouveramenéau candu stato-
réacteura un seulcol (rig.25

Un statoréacteurh deuxcolarencontreradonc,
h vitessecroismanteh partirde neeconditioned'adap-
tation,troisregimesdifférents:

danalepremierregime,Caractériseparle faitque
le secondcolestsonique,la combustionesttotale-
Mont eubsoniqus(fig.25c-d).

dannle secondregime,lesecondcolesteupersoni- [4]

que.L'écoulementestsubsoniqueentrele premiercol,
ob rbgneuneondede ohm, et la tranchede combustion,
quiambnel'écoulementauxconditionssoniques(fig.25e)

dansle troisibmeregime,la combustionestlocalisée
dansle premiercolet l'écoulementestentibrement
supersonique(fig.25f).

2.7 - CONCLUSION

Lesregimesideauxquiviennentd'Atredéfi-
nia sontévidemmentloind'Atrerealisables.Ilefont
abstractiondeepertesde toutenatureet supposentla
possibilite,treeeloigneede larealité,de combus-
tionsinstant:mese.Lesregimesn'ensontpanmoine
intéreesanta,commereprésentantdesconditionsdont
il estavantageuxde so rapprooher.Ileconstituent
d'autrepartdesreferencesutile..Connaissantla
gemétried'unstatoreacteuret lesconditionsd'en-
treeil estfacilede caloulerlapausedodansles
conditionsideals,de la present.etude,et cleatle
rapportde la pause& réelleh cettepoueséeideals
quidevraitlogiquement•re adoptecommecoefficient
d'efficacitóglobaledu statoréacteurh configuration
imposes.

Cetteetudeappelleegalementl'attentionsur
l'intérettreegenerald'untypede combustion"mus-
sonique"définiparla conditionquela combuationdeve-
lop*, a partird'unevitesaeeutooniquedam un diver-

[33 C. Huet-
Bilanpropulsif,juaqulkMach 7, d'un stato-
reacteurmonte WWI une aile.
La RechercheAérospatialeN° 133,Nov. 1969,
traductionNASA N0 TTF 12.951.

R. Marguet- C. Huet -
Recherched'une solutionoptimalede stato-
reacteurh gecmétriefixe,de Mach 3 h Mach 7
avec combustionsubsonique,puis supersonique.
A.F.I.T.A.E.5bme Colloqued'Aerodynamique
Appliquee,C.1!:.A.T.Poitiers,6- 8 nov. 1968,
T.P. ONERA n° 656.

gentamensle plumagede lavitessedu son.Ce typede
combustionconetituela transitionnaturelle(qui
eletendraen pratiqueh une largegamesde vitessede
vol)entrela combustioneutooniqueclassiqueet la
combustionsupersoniqueproprementdite.
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