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Aerodynamique stationnaire linearisee II ( supersonique) 

D. HOMENTCOVSCHI (BUCAREST) 

CE TRAY A,IL est la continuation du travail [1 ]. Les equations en distributions de la mecanique des. 
fl.uides sont utilisees pour l'etude de l'ecoulement stationnaire supersonique d'un fl.uide com
pressible en presence d'un corps mince. L'appareil mathematique de la theorie des distributions 
qu'on utilise, conduit a }'equation integrale (4.12) dont la solution permet le calcul direct de la_ 
portance. Pour les ailes sans bords de fuite subsoniques la solution du probleme est donnee 
par la relation (4.15). Dans le cas de la presence des bords de fuite subsoniques !'equation (4.12) 
conduit de fa~on naturelle a )'utilisation de la condition Kutta-Joukowsky sur ces bords. Le cas. 
oil le bord d'attaque supersonique de l'aile se reduit a un point, est aborde dans la section 4.2. 
Dans ce cas la solution de !'equation integrale (4.12) est plus difficile et dans ce travail on deduit 
une equation integra le reguliere de la deuxieme espece pour la determination de la fonction N(a, b). 
Dans la section finale on considere le cas du corps conique. Si le bord d'attaque supersonique 
de l'aile ne se reduit pas a un point, la solution du probleme s'obtient sous forme explicite (4.24), 
(4.25) en appliquant quelques formules obtenues anterieurement, d'oil resulte aussi le caractere 
conique de l'ecoulement. On etudie ensuite l'ecoulement conique dans le cas oil le bord d'attaque 
supersonique de l'aile est ponctuel. 

Praca niniejsza jest kontynuacjct pracy [1 ]. Uiyto r6wnan mechaniki plyn6w zapisanych w postaci 
dystrybucyjnej, aby zbadac stacjonarny naddzwi~koWY przeplyw cieczy scisliwej w obecno5ci 
cienkiego ciala. Uiywany aparat matematyczny teorii dystrybucji prowadzi do r6wnania caJ-
kowego (4.12), kt6rego rozwictzanie pozwala na bezposrednie obliczanie sily nosnej. Dla plat6w 
bez poddzwi~kowej kraw~dzi splywu rozwictzanie problemu jest dane przez zwictzki (4.15). W przy-
padku istnienia poddzwi~kowych kraw~dzi splywu r6wnanie (4.12) prowadzi w spos6b natural
ny do uiycia warunku Kutty-Zukowskiego na tych kraw~dziach. Przypadek, gdy naddzwi~kowa 
kraw~dz natarcia plata redukuje si~ do punktujest rozwai:any w rozdziale 4.2. W tym przypadku. 
rozwictzanie r6wnania calkowego jest trudniejsze i w tej pracy WYProwadza si~ regularne r6wna-· 
nie calkowe drugiego rodzaju do okreslenia funkcji N(a, b). W ostatnim rozdziale rozwaZa. sict 
przypadek ciala stozkowego. Jesli naddZwi~kowa kraw~dz natarcia nie reduktije sict do punktu, 
rozwictzanie problemu otrzymuje si~ w jawnej postaci (4.24), (4.25) stosujctc kilka wzo
r6w otrzymanych uprzednio, skctd r6wniez WYnika stozkoWY charakter przeplywu. Ba
da si~ takze przeplyw stozkoWY w przypadku, gdy naddzwi~kowa kraw~dz natarcia jest 
punktowa. 

HaCToH~a.fl pa6oTa HBJI.fleTc.fl npo,ll;omKeHHeM pa6oTbi [1]. llcnoJII>3oBaHbi ypasHeHH.fl MexaHHKH 
mH,ll;I<OCTfH, 3aUHCaHHbie B ,ll;HCTpH6yTHBHOM BH)];e, lJT06bi HCCJif,ll;OBaTb CTa[(HOHapHOe CBepx-
3BYI<OBOe TetJ.eHHe CmHMaeMOH mH,ll;I<OCTH B npHCYTCTBHH TOHI<Oro TeJia. llCUOJib30BaHHbiH 
MaTeMaTHlJ.eCI<HH annapaT TeOpHH ,ll;HCTpH6yiuW npHBO,ll;HT I< HHTerpa.JILHOMY ypaBHeHHIO· 
( 4 .12), peWeHHe I<OTOpOrO ll03BOJI.fleT Henocpe)];CTBeHHO BbllJHCJIHTb llO)];'beMHYIO CHJIY. ,1lJISL 
llJIOCI<OCTeH 6e3 ,ll;03BYJ<OBOrO pe6pa CXO,ll;a peWeHHe npo6JieMbi ,ll;aeTC.fl 3aBHCHMOCTbiO (4.15). 
B cnyqae c~ecrsosaHH.fl ,ll;03BYJ<OBhiX pe6ep cxo,ll;a ypaBHeHHe (4.12) npHBO,ll;HT ecrecrBeHHbiM 
o6pa3oM I< HCUOJib30BaHHIO ycnoBH.fl Kyna-)I{YJ<OBCI<oro aa 3THX pe6pax. CnyqaH:, I<Or,ll;a 
CBepX3BYI<OBOe pe6po aTai<H UJIOCI<OCTH CBO,ll;HTCH I< TOlJI<e, paccMaTpHBaeTC.fl B rnaBe 4.2. 
B 3TOM cnyqae peweHHe HHTerpa.m.Horo ypasaeHH.fl 6onee TPY.ll:HO H B ,ll;aHHoH pa6oTe BhiBO· 
,ll;HTC.fl perynHpaoe HHTerpani>aoe ypaBHeHHe BToporo po)];a ,ll;JI.fl onpe)];eJieHH.fl lPYHKI.UIH N (a, b). 
B nocne,ll;HeH rnase o6cym,ll;aeTcH cnyqaH: KOHHtJ.eci<oro Tena. ECJIH csepx3BYJ<OBoe pe6po 
aTaKH He CBO,ll;HTC.fl K TOt:IKe, peweHHe npo6JieMbi llOJiyqaeTC.fl B HBHOM BH)];e (4.24), (4.25)_, 
npuMeHH.fl HeCKOJibKO <PopMyJI nonytJ.eHHbiX paHbwe, OTTY,ll;a Tome cJie,ll;yeT I<OHHtJ.ecKHH xa
paKTep TeqeHH.fl. llccJie,ll;yeTC.fl Tome KOHHt:{eCKOe TetJ.eHHe B CJiyqae, I<Or,ll;a CBepX3BYKOBOe 
pe6po aTaKH .fiBJI.fleTCH ToqeqHbiM. 
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42 D. HOMENTCOVSCHI 

-4. Etude do regime supersonique 

4.1. Cas general 

DANS le cas ou M > 1 no us allons effectuer les changements de variables suivants dans 
le systeme (2.13)-(2.16) de [1]: 

'(4.1) 
x = x', {Jy = y', {Jz = z', 

{Ju = u', v = v', w = w', p = p', 

oufJ=t 1M 2 -l. 
Avec les nouvelles variables x, y, z, u, v, w, p le systeme (2.13)-(2.16) devient: 

au op 
2 {4.2) Tx + Tx = s{J l(x, y)O(x, y)~(z), 

{4.3) !!!__ + !!!__ = 0 . ox oy ' 

(4.4) 
aw op a.x+az- = n(x,y)O(x,y)b(z), 

ou OV ow 2 
-~+~+-:..- = -eM l(x,y)O(x,y)b(z) . 

uX uy OZ 
.(4.5) 

Dans le systeme ci-dessus no us a vons remplace l(x, y f {J) par {Jl(x, y). 
Soit la transformee de Fourier par rapport aux variables x, y, z, du systeme (4.2)-(4.5). 

A vec les notations: 
+oo 

U(k 1 , k 2 , k 3) = §'[u(x, y, z) = J J J u(x, y, z)e-i<k1x+k2Y+k3z>dxdydz 
-oo 

·et de fa~on analogue 
V(k 1 , k 2 , k 3 ) = §'[v(x, y, z)], 

W(k 1 ,k2 ,k3) = §"[w(x,y,z)], P(k 1 ,k2 ,k3) = ff[p(x,y,z)] 

le systeme ci-dessus devient sous forme matricielle: 

[ 

ik1 0 0 ik1 ] [U] [§"[s{J2 l(x,y)O(x,y)~(z)] l 
0 ~~ 0 ~2 V 0 
0 0 ik 1 ik3 · W = ff[n(x,y)O(x,y)~(z)] · 

-ik1 ik 2 ik3 0 P .9'[-sM 2 l(x,y)O(x,y)b(z)] 

La solution de ce systeme s'ecrit egalement sous forme matricielle: 

u k 2 +kf ik2 ik3 ikl 
ff [s{J 2 /0b(z)] 

iklk2 F F -v 
V 

ik2 k2 -k~ ik2 • ik3 ik2 0 -F· ikl k 2 iklk2 -ki-
{4.6) 

ik3 ik2 • ik3 k 2 -k; ik3 w -v ikl k 2 ik1 k 2 -v ff[nO~(z)] 

p ikt ik 2 ik3 ikt 
?[ -sM2 /~(z)] F -v -v F 

.ou k 2 = -ki+k~+k; . 
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Si les fonctions l(x, y) et n(x, y) sont connues, la transformee de Fourier inverse du 
systeme ( 4.6) conduit a la determination du champ de vitesse et du champ de pression. 

Pour la solution du probleme direct nous allons utiliser la condition aux limites cine
matique ecrite sous forme linearisee: 

(4.7) w(x, y, ±0) = e/1(x, y), (x, y) E D 

ou:: = el+ (x, y) est !'equation de la surface superieure de l'aile et z = e]- (x, y) !'equation 
de la surface inferieure (apres avoir effectue Ies changements de variables). 

La composante w(x, y, z) de la perturbation de la vitesse s'ecrit: 

(4.8) 

x-~ +( a22 -~1)-!__Jfn(~, 1J)f j' O~t-V(Y-1J)2+z2 dt}d~d1J, 
OX ay 2n D 1_.00 V 12- [(y-1]2) + z] 

les integrales de (4.8) etant considerees en valeur principale au sens de Hadamard. 
Considerant dans (4.8) la limite pour z--+ ±0, nous avons: 

(4.9) x-i; 

w(x,y, +0) = +e/(x,y)+(~-~)-1-J{n(~ )d~d1 J O(t-IY-1])) d 
2 OX 2 Oy2 2nD., ,1] 7_

00 
J/12-(y-1})2 t. 

Des relations (4.7) et (4.9), nous tirons: 

(4.10) l(x, y) = f;(x, y)-f;.(x, y), 

(4.11) ( 
8

2 
8

2 
) 1 Jj~ I xJ-~ O(t-ly-1]1) } 

8x2- 8y2 2nD n(~, 1]) -oo Vt2-(y-1])2 dt d~d1] 

=!;ex, y)+/;(x, y) = F(x, y). 

La relation (4.10) fournit la solution du probleme dans le cas de l'aile symetrique. Pour 
l'aile sans epaisseur, il faut resoudre !'equation integrale singuliere (4.11). 

No us introduisons, a la place de la fonction n(x, y), une nouvelle fonction inconnue, 
definie par la relation: 

X 

N(x, y) = J n(~, y)d~. 
-oo 

L'equation integrate a laquelle doit satisfaire la fonction N(x, y) s'obtient a partir de 
(4.11) a l'aide d'une integration par parties: 

(4.12) ( 
82 82 ){ '1 fiN(~ ) O(x-~-ly-1]1) d~d 

8x2 - 8y2 2nD ' 17 Jl(x-~)2-(y-1])2 17 

+ ~ f N(;, 'J)O(x-;-ly-'ll)ln lx-HV<%---:_;~;-(Y-'7)2 1 d1J} = F(x, y) 
c 

avec (x, y) E D 
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oil C represente la frontiere du domaine D. Puisque sur le bord d'attaque de l'aile, nous 
avons N(x, y) = 0, l'integrale curviligne de (4.12) s'etend sur le restant de la frontiere 
du domaine D. L'equation (4.12) represente !'equation integrale du probleme. La fonction 
N(x, y) etant determinee, le sa ut depression sur la surface de l'aile n(x, y) s'obtient ensuite 
par derivation. D'autre part, la portance qui s'exerce sur l'aile est determinee apres une 
integration par rapport a la variable y. 11 fa ut egalement remarquer que, lors de la deduction 
de cette equation integrale, aucune restriction n'a par ete faite quant a la forme du 
domaine D; par consequent, la fonction N(x, y) est la solution de I' equation (4.12) 
valable pour un domaine d'une forme quelconque. 

Soient dans I' equation integrate (4.12) les changements de variables: 

x-y =a, ~-'YJ = rt, 

x+y = b, ~+'YJ = {3, 

a, b etant les coordonnees caracteristiques dans le plan z = 0. 

FIG. I. 

(Fig. I. On suppose l'origine du systeme d'axes Oxyz choisie au point 0 de la figure). 
De !'equation (4.12), nous tirons: 

(4.I3) ~ {_!_ffN(rt, {3) O(a- rt) O(b- {3) drtd{J 
Oaob 71: D ya-rt y'b-{J 

+_!__fN(rx, p)O(a-rx)O(b-P)ln rtz=a+~b-PI d(P-rx>} = F(a , b) 
ne ya-rt- b-{3 

ou bien, apres a voir effectue les derivations: 

(4.14) I JJ O(a-rt) O(b-{3) 
4n N(rt, f3\a- rt)3/2 (b- {3)312 drtd{J 

D 

I o f ya-rt d({J-rt) 
+--::~- N(rt, {J)O(a-rt)O(b-{3) _ ( ) (b {3) n ua _ yb-{3 a-a- -

= F(a, b). 

EDCB 

http://rcin.org.pl



AERODYNAMIQUE STATIONNAIRE LINEARISEE 11 45 

Si le point M(a, b) se trouve a l'interieur du domaine borne par la courbe ABB'E'EFA, 
l'integrale curviligne de !'equation (4.14) disparait. La solution de !'equation qui resulte 
s'ecrit alors sous la forme [2]: 

(4.15) N(a , b)= ~JJ . F(a', b') da'db'. 
7t n

1 
Jl (a-a')(b-b') 

Soit maintenant le point M(a, b) a l'interieur du domaine borne par la courbe BCB'B, 
region qui represente la partie de l'aile situe dans la zone d'influence du bord de fuite 
subsonique BC. L'integrale curviligne intervenant dans la relation (4.14) est supposee 
connue pour l'instant. Appliquant la formule ( 4.15), no us arrivons a la relation: 

N(a , b)= ~JJ F(a', b') da' db' 
n V (a-a')(b-b') 

D 1 

1 JJ{ a f ' ' vii=a d(fl-rx) } da'db' 
+ nz iJa'- N(rx, {J)O(a -rx)O(b -{1) yb'-{1 (a' -rx)-(b'-~{1) 1/(a-a')(b-b'). 

D1 BCDE 

Apres la transformation du dernier terme de !'equation integrate ci-dessus, nous obtenous 
la relation: 

(4.16) N(a, b) = _!_Jj"' - F(a', b')da'db' 
n V (a-a')(b- b') 

D1 
b 

1 r N({J) [1-A'(fl)]dfl 
--n y a- A (b) ~ 1/ {1- b +A (b) - A ({1) {1- b +a- A ({1) . 

bl 

Dans (4.16) a= A(b) represente !'equation de l'arc FABC; (A(b1), b1), les coordon
nees du point B, et N(b) = N(A(b), b), la restriction de la fonction N a I' arc ABC. 

Considerons dans (4.16) la limite a~ A(b); la limite du dernier terme du second 
membre est N(b) . L'integrale sur D1 tendant vers zero pour a ~ A(b) la relation (4.16) 
devient une identite. Autrement dit, pour toute fonction N(b) dans le relation (4.16), la 
fonction N(a, b) , obtenue sera une solution de !'equation integrate (4.14). Nous avons 
par consequent une indetermination similaire a celle que l'on rencontre dans l'ecolement 
subsonique. Cette indetermination surgit uniquement dans les regions BCB'B et EDE'E 
definissant Ies zones d'influence des bords de fuite subsoniques. Nous pourons determiner 
la fonction N(b) en imposant une condition du type Kutta-Joukowsky. Precisement, 
nous allons imposer que le saut depression soit fini sur le bord de fuite subsonique. (Puis
que sur la surface de l'aile, nous avons u(x, y) = n(x, y) il vient que cette composante 
de la vitesse sera finie sur Ies bords de fuite subsoniques). 

De (4.16), nous obtenons: 

(4.l?) n(x, y) = oN = iJN + oN = (~+~) _!_Jf F(a', b')da'db' 
ax aa ob aa ab 7t Dl V (a-a')(b-b') 

b 

-(~+~)_!_-. !a-A(b)f N({J) [1-A'(fl)]dfl 
iJa ob n r b

1 

l/ {1-b+A(b)-A({J) {1-b+a-A(fl) . 
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Notons par s 1 = a-A(b) et par b = B(a) }'equation de l'arc AFED. Pour c1 ~ 0 nom 
avons: 

(4.18) 

b bt-A(bt) 

n(x, y) = 1
- 1Jb) _ __!_{ J F(~5b}._,~') db'+ J Y N; (t) dtJ +O(c~) 

}t Et n B(A(b)) l ' b-b b-A(b) t-b+A(b) 

ou nous avons remplace N(b) par N1 (b- A(b)). 
Afin que le saut de pression conserve une valeur finie sur le bord de fuite subsonique 

BC de l'aile, le terme entre accolades de !'expression (4.18) doit etre nul ce qui fournit: 

ft 

(4.19) f N;(t) 
;-==- da = -G(t). 

t Jtf-(J 

La fonction G(t) est obtenue a partir du premier terme entre accolades par un changement 
de variable t = b-A(b) (t1 = b1 -A(b1)). La solution de !'equation (4.19) satisfaisant 
a la condition N 1 (b1 - A (b1)) = N(b 1 ) = 0 s'ecrit: 

ft 

1 J G(a) N 1 (t) =- ---==-da. 
7(, t J/ (J- t 

La fonction N({J) s'obtient finalement sous la forme: 

(4.20) 

bt fJ 

N(b) = _!__ f { f F(A_(fJ), ~') db'l I [1-A'({J)]d{J . 
n b B(A(fJl> Jl fJ -b f y fJ -b + A(b)- A({J) 

Supposons maintenant que les domaines d'inftuence des bords de fuite subsoniques 
se coupent a l'interieur du domaine D (Fig. 2). Dans la region d'infiuence commune, 
nous avons: 

b 

(4.21) N(a b) = _!_ff F(a', b')da'db' _ _!__ f N({J) [1- A'({J)]d{J 
' n n

2 
y(a-a')(b-b') n b

1 
1/ fJ-b+A(b)-A({J) {3-b+a-A({J) 

a 

l J N(rx) {1-B'(rx)]drx 
-n 1/ rx-a+B(a)-B(rx) rx-a+b-B(rx) 

at 

ou N(a) = N(a, B(a)) est la valeur de la fonction N(a, b) sur le bord de fuite subsonique 
ED et (at. B(a1 ) ), les coordonnees du point E. 

La fonction N(a) peut etre explicitee de fa~on similaire a la fonction N(b) ecrite ci
dessus. 

De cette maniere, le probleme peut etre resolu pour une aile quelconque, les difficultes 
de calcul se reduisant a quelques quadratures. Les solutions obtenues coincident, dans 
les cas particuliers, avec les solutions donnees dans [3, 4]. 
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4.2. Cas de l'aile a bord d'attaque supersonique ponctuel 

A la suite des considerations que nous venons de faire ci-dessus, nous excluons le cas 
ou le bord d'attaque supersonique AF de l'aile est reduit a un point. Dans ce cas I' expression 
( 4.15) ne constitue plus une solution de !'equation ( 4.14); le problem~ do it et re aborde 
par une voie differente. 

Considerons l'aile de la figure 3, ou les equations des courbes OB of OF sont respecti-
vement a = A(b) et b = B(a). Nous supposons que les valeurs de la fonction N(a, b) 
dans le domaine D1 sont connues. L'equation integrale (4.14) devient: 

1 JJ O(a- rx) O(b- {3) 
(4.22) 4n N(rx, {3)(a-rx)3Ti(b-{3)312 drxdf3 = F(a,b) 

D-D1 

'1 
b~ 

'd. 
8 

/, I / 
/ I 

/ I 
'I '~I// I >eo 

I(A(b).b ------ X I [ 
I 
I 
I 

" 
_QI 

" ' £ _.~I ' V= I 
~ 

FIG. 2. FIG. 3. 

Cette equation peut et re resolue par la technique precedente qui no us conduit au resultat:: 

N(a, b) = -1 j'J---- F(a',b') da'db' 
n 'n

2 
V (a-a')(b- b') 

1 , .. r· da'db' If N(rx, {J)drxd{J 
-4n2 ·n2~ J/(a-a')(b-b') Dt (a-rx)312(b-f3)3!2 ~ 

Apres la transformation du dernier terme, la relation finale s'ecrit: 

(4.23) N b 1 , J J' N(rx, {3) drxd{J 
(a,)+ n2·v[a-A(b)][b-B(a)] . J/[A(b)-rx][B(a)-{3] (a-rx)(b-{3) 

Dt 

= _!__ Jj'. F(a', b') da' db'~ 
n 1/ (a-a') (b-b') 

D2 

Cette relation (4.23) constitue une equation integrale reguliere de seconde espece pour 
la determination de la fonction N(a, b). Un exemple concernant la solution d'un probleme 
a ecoulements coniques par la methode des approximations successives, utilisant }'equation 
integrate (4.23) est donne dans [5]. 
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. 4.3. Ecoulements coniques 

Nous allons considerer par la suite le cas ou le domaine D est limite par deux demi
.droites qui se coupent en 0. La surface de l'aile est une surface conique d'equation: 

/(x,y) = yg(; ). 

Dans ce cas, la fonction F(a, b) est: 

F(a, b)= F(!)· 
Pour commencer, nous allons aborder le cas de l'aile avec des bords d'attaque supersoni
ques (fig. 4). 

Fro. 4. 

Soient b = m1 a et b = m2 a les equations des bords AC et AB respectivement. La 
fonction N(a, b) sera determinee a l'aide de la relation (4.15), ou la variable best remplacee 
par une nouvelle variable m = bfa. 

{4.24) N(a, ma) = ~ Jm2F(p,)l m+'!:_ In ,1/m+Jl P, - J/m }dp, 
n _

00 
2p, I' P, i V P,- I m I fl 

+!_ j~ F(p,)l m+p,, In Jlm+~P- - ym }dp,. 
n m

1 
2p, Jl fl J V fl - Y m I fl 

De la relation (4.24), il resulte que la fonction n(x, y) est constante sur chaque demi-droite 
issue de l'origine; l'ecoulement est done conique. 

Si le bord AC est un bord d'attaque supersonique et AB, un bord (d'attaque ou de 
fuite) subsonique, la solution s'obtient de la relation (4.21) en particularisant. Nous obte
nons: 

~4.25) 
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Dans la relation (4.25), T = 0 lorsque AB est un bord d'attaque subsonique et 

dans le cas du bord de fuite subsonique. Dans ce cas aussi, il n5sulte de la relation (4.21) 
que l'ecoulement a un caractere conique. Lorsque les deux bords d'attaque de l'aile sont 
subsoniques, le probleme s'integre dans les discussions du paragraphe 4.2. Le probleme 
des ecoulements coniques peut etre abordee par une methode differente. 

Supposons que la fonction N(a, ma) ait la forme: 

N(a, ma) = aN(m). 

De !'equation (4.15) il vient: 

(4.26) 

mz 

_1_ J N(p,_) {tn 1/ m+v:U __ 1- p,+m } _ 
4 I I I 

. I 2) p,m 1 ,. ) 2 dp, - F(m), 
nml P,)!P, 1 m-J! p, \?'-m 

Cette relation constitue !'equation integrale du probleme. Soit: 

(4.27) 

Nous avons: 

Par consequent, il resulte de la relation (4.26) que la fonction H(m) est la solution de 
l'equation differentielle suivante: 

1 
m2 H"(m)+mH'(m)- 4 H(m) = -F(m). 

La solution generate de cette equation differentielle est: 

(4.28) 

F1 (m) designe une solution particuliere de !'equation differentielle. 
La relation ( 4.28) constitue une equation integrate pour la determination de la fonction 

N(m). Nous allons transformer cette equation en operant le changement de variables 
m = t2

, p, = a2
, m1 = t;, m2 = ti 

(4.29) 
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L'equation (4.29) a ete consideree dans [6]. Dans le cas qui nous preoccupe, la solution 
de cette equation est: 

(4.30) 

La constante k est det~rminee par la relation: 

Les conditions qui imposent que la fonction N(m) soit bornee pour m = m1 et m = m2, 
permettent de determiner les , constantes Ct et c2. Elles sont equivalentes a la condition 
d'annulation du terme entre accolades de la relation (4.30) pour m = m1 et m = m2. 
La solution obtenue est d'une forme assez compliquee, nous allons indiquer par la suite 
une methode de resolution d ifferente pour I' equation ( 4.28). En derivant cette equation 
nous obtenons )'equation integrale: 

(4.31) 

La solution de cette equation integrale est presentee sous la forme [7]: 

(4.32) 

Cette expression contient la constante c2 que l'on peut determiner soit par la methode 
indiquee precedement, soit en rapportant )'expression (4.32) de N(m) dans )'equation inte
grate (4.26). 

Dans le cas oil AB est un bord de fuite subsonique !'equation (4.26) contient egalement 
un terme avec N(m2 ) en facteur. Le fait que la pression doit conserver une valeur finie sur 
le bord de fuite subsonique (condition de Kutta-Joukowsky) permet de determiner ce 
terme. Les memes procedes permettent d'etudier egalement les ecoulements coniques 
d'ordre superieur, les difficultes qui surviennent se· referant uniquement au calcul. 
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