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RESUME

Ce mémoire présente une revue aérodynamique moeanieses d’air d'avion subsoniques
et supersoniques. Des paramétres importants irgiutres performances d'admission comme
la récupération de pression sont discutés. De gassproblémes de performances cruciaux tels
que le champ aérodynamique externe est effectivecosisidéré avec ses sdr et sous-vitesses,
des ondes de choc normal et obliques, tourbillomsches limites et autres effets.

D'autre part, une étude comparative des résul@atsed entrées d'air est réalisée pour
sélectionner I'entrée d'air la plus efficace.

On applique les équations de base en dynamiqugedgsour résoudre les problemes des
écoulements et trouver des relations entre leéréifits parametres inconnus et les conditions
aux limites.

On a fait quatre programmes en FORTRAN qui calduesparametres de sortie, ainsi
deux simulations en ANSYS avec leurs interprétatien représentant les résultats sur des
graphes a I'aide de logiciel QTIPLOT.

Mots-clés :Prises d’air, efficacité, ondes de choc, FORTRANSYS, QTIPLOT

ABSTRACT

This thesis presents an aerodynamic review forathentakes of aircraft subsonic and
supersonic. Parameters influencing intake perfoo@asuch as pressure recovery are
importantly discussed. In addition, crucial perfame issues such as the external aerodynamic
field is effectively considered with its normal aotllique shock waves, vortices, boundary

layers and other effects.

On the other hand, a comparative study is carrigdbetween the results of these air

intakes in order to find out which one has the le@f#tiency.

We apply the basic equations in gas dynamics teesflbw problems and find

relationships between the various unknown parameisd the boundary conditions.

We made four programs in FORTRAN that calculatedbgput parameters, as well as
two simulations in ANSYS with their interpretatioog representing the results on graphs using
QTIPLOT software.

Keywords: Air intakes, efficiency, shock waves, FORTRAN, 8XS, QTIPLOT
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Symboles Désignation unité
A Section m
C Célérité du son m/s
\Y Vitesse m/s
Ce Chaleur spécifique a pression constante J/kg.K
Cv Chaleur spécifique a volume constante J/kg.K
Fe Force extérieure N
am Débit massique kg/s
H Enthalpie J/kg
Ht Enthalpie totale J/kg
M Nombre de Mach /
Pression Pa
Pt Pression totale Pa
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J/K




Introduction générale

Les prises d'air sont nécessaires pour tous legulél propulsés par des moyens
d’admission d'air, quel que soit avions, missitéss hélicopteres ou, a l'avenir, des lanceurs
spatiaux. lls ajusteront directement les perforreane propulsion (poussée, trainée, poids,
propriétés thermiques, portance) des véhicules éansels ils sont montés. lls sont soumis a
une multitude de contraintes (nombre de Mach, adgl#aque et autres). La conception de

I'entrée d’air est I'une des taches les plus corgdelu processus de développement.

La théorie est basée sur le fluide parfait. L'imétion de la viscosité complique le
phénomene, aux parois en particulier, selon leglitons, I'onde de choc peut étre droite ou

oblique.

Les ondes de choc se produisent également dansautegent bidimensionnel, des
déviations causées par un diédre ou par un corpévadution, dans ce dernier cas, la théorie

est plus récente.

Pour mener a bien cette recherche, un plan deltcaganisé autour quatre chapitres été
adopte :

Le premier chapitre est consacreé a I'historiqueesiies d’air, un apercu de ces différents
types et leurs caractéristiques, ainsi que leundigurations géométriques, et les notions de

base sur les équations de gazo-dynamiques, leethés ’HUGONIOT et les ondes de choc.

Le deuxiéme chapitre présente des déférents tygeprises d’air subsonique et leurs

fonctionnements.

Le troisiéme chapitre décrit le fonctionnement diésérents types des prises d’air

supersonique.

Dans le dernier chapitre les résultats obtenuseghates programmes et des simulations
sont affichés, et la validation par des graphe&stcourbes pour montrer I'efficacité de chaque
type d’entrée d’air avec une interprétation de réssiltats pour déterminer la meilleure prise

d’air en régime subsonique et supersonique.

En fin, une conclusion générale cléturera notrbeeche.
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[.1 Introduction

La plupart des avions de passagers et militairedenm@s sont propulsés par des moteurs
a turbine a gaz, également appelés moteurs aoratitexiste plusieurs types de ces moteurs,
mais tous les moteurs a turbine ont certainesgsagn commun, qu’est I'entrée d’air, pour
capter l'air libre dans le moteur. Elle se trouv@mont du compresseur et, bien qu’elle n‘agisse
pas sur le débit, les performances des prises arditune forte influence sur la poussée nette
du moteur. Les entrées d’air se présentent dansvamété de formes et de tailles avec les

spécificités généralement dictées par la vitesdaden.

Figure 1.1 Entrée d’air

On l'appelle aussi manche a air, et sa fonctiordestapter l'air dans des conditions
optimales pour rendre le flux d'air devant la slaulfe ou se trouve le premier compresseur
normal. Il est concu en fonction du type de turbiba prise d’air d'un turboréacteur est
completement différente de I'entrée d’air d'un apiopulseur. Ces entrées d'air axiales sont
généralement dégivrées par I'air chaud de comprekaate pression. Si des ailettes de guidage
de l'entrée d'air sont utilisées, elles seront é&gaint dotées d'un systeme d'antigivrage.
L’entrée d'air contient également un matériau insisant, qui absorbe le bruit de la soufflante

et contribue a rendre le moteur plus silencieux.

Notez que la spirale peinte sur le « casserolela seufflante sert a avertir les personnes

au sol lorsqu'il tourne.
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|.2 Historique

La conception des systémes de propulsion par aipdmé implique presque toujours
l'inadéquation entre les conditions d'écoulemensdiacourant de le flux libre et celles requises
par le moteur a I'entrée de la soufflante ou dupresseur. Réaliser la transformation requise
est le rble central de la prise d'air et |'effit@cle ce processus est I'objectif principal qudgui
sa conception. On dit qu'une entrée d'air estaféicsi une grande partie de la pression totale
du flux libre disponible est récupérée a I'entréecdmpresseur. Une bonne conception de
I'entrée d'air maximisera donc la récupérationaderéssion, tout en minimisant la trainée, les
distorsions de pression a la face du soufflantepdels, la complexité, et le colt, et en
satisfaisant un certain nombre d'autres contraibtass les sections suivantes, nous examinons
ces objectifs et contraintes et les relations enire Nous commengons par une paire d'objectifs
qui sont la plupart du temps en conflit et qui préent donc au concepteur le compromis

fondamental de la conception de I'entrée dair.
[.2.1 Récupération de pression et trainée

Une source importante de perte de pression esitterhent sur les surfaces externes
mouillées par le flux entrant dans l'entrée d’ags concepteurs de la plupart des premiers
avions a réaction ont choisi d'éliminer entierenmnphénomeéne par des installations de type
Pitot, soit en placant les moteurs sur les aités,du fuselage (Messerschmitt Me-262, Arado
Ar-234, Gloster Meteor), soit, sur les modéles mmateurs, en placant simplement la prise
d'air dans le nez (voir la figure 1.2 pour troiseeyles marquants). Bien que de telles
dispositions permettent de capter de l'air proptibee, il est apparu dés la fin de la premiére
décennie du vol a réaction que ce type d'instaliasiur les jets monomoteurs prenait trop
d'espace précieux dans le fuselage (nous reviesightas loin sur la question du fuselage). Plus
tard sur la question des contraintes d'espacelefunselage. Le montage de doubles prises d'air
sur le coté du fuselage, qui était la solutiondogi au probléme de l'espace du fuselage, a
focalisé l'intérét de la communauté aéronautiqudascomprehension de I'équilibre entre une

bonne pression et un bon rendement avec une tadliete.
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Figure 1.2 Prises d'air Pitot monté sur le nez des avionaéigh (de gauche a droite):
Gloster E28/39 (1941), MiG-15bis (1947), et F-86ab& (1947).

Figure 1.3 L'avion de recherche North American YF-93A de la@®h avec des prises

d'air a écopes (a gauche) et des prises d'air sgbnfe droite) (photos NACA, 1951).

D'une part, les conceptions de type " écopes ‘aieffit une bonne récupération de la
pression avec une pénalité de trainée probablelistayue les prises dair "submergéees”
encastrées, bien que compromettant potentiellenti@ntrécupération de la pression,
n‘augmentaient pas la section transversale duagsedt étaient donc considérées comme une
solution a faible trainée. Les premieres étudescdgpdies sur ce dernier type ont été menées
par la NACA dans les années 1950, en effet, lsepud'air submergées sont, a ce jour, presque
universellement connues sous le nom de "prisesNiBECA". Dans une note technique de 1951,
Sacks et Spreiter [1] ont attiré |'attention srééfets de l'ingestion de la couche limite sur la
récupération de la pression des prises d'air suj#asy notant également l'importance des
nappes tourbillonnaires qui se forment le long lesls de la prise d'air. Leur observation la
plus significative était que les pertes de la cedahite de la paroi latérale de I'admission sont
tres faibles par rapport aux pertes de la couchiédisur la rampe d'approche (deux décennies
plus tard, Ward-Smith [2] devait construire un med#écoulement analytique basé, dans une
large mesure, sur ces résultats, permettant deslsalefficacité plus précis sur les prises d'air
NACA). Des recherches ultérieures ont confirmépamance d'une bonne gestion de la couche
limite sur d'autres types de prises d'air.
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En effet, comme Seddon et Goldsmith [3] le notdmstoriquement, la plupart des
problemes de développement des prises d'air omttttildués d'une maniére ou d'une autre au
comportement de la couche limite dans I'environmgntestile du gradient de pression
défavorable accompagnant le ralentissement deulé&oent (nous discuterons de I'évolution
des technologies de traitement de la couche liphite en détail plus loin). Pour en revenir aux
premiers travaux de la NACA sur les prises d'dimsergées, une meilleure compréhension de
leur aérodynamique n'avait pas encore fourni cetehns suffisantes pour la conception en ce
qui concerne le compromis entre trainée et réctipérde pression. Des essais en vol ont donc
été effectués sur deux avions YF-93A nord-amérg;dinn équipé de prises d'air a écopes,
l'autre de prises d'air submergées (Figure 1.3% Mesures de la trainée et de la récupération
de la pression du bélier ont été effectuées sutdag avions a différents réglages de puissance
a un nombre de Mach constant, ce qui a entrairférelits débits massiques du moteur.

L'altitude a été modifiée en conséquence entredDP22027 000 pieds.

Les résultats ont été assez intéressants, la alfférde trainée globale entre les deux
avions était plutét modeste, la prise d'air a écgipat marginalement meilleure jusqu'a Mach
0,89 et la prise d'air submergée provoquant ufiedegplus faible a I'extrémité supérieure de la
gamme subsonique. Cependant, pour les faibles resnd& Mach, la prise d'air submergée a
montré une meilleure récupération de la presswpyike d'air a écope étant plus efficace au-
dessus de Mach 0,87. Du point de vue des perforesathe I'avion, sur la base des différences
entre la poussée brute du moteur et la trainéedeles avions, la NACA a conclu qu'il y avait
peu a choisir entre les deux types d'installatidass toute la gamme de nombres de Mach

considérée.

La figure 1.4 résume certaines des données corgatares le mémorandum de recherche
fondamental de Stewart Rolls [4] qui a fait étad desultats précédents en 1953. Les résultats
de ces essais en vol ont presque certainementitugihta la disparition de l'entrée d'air

submergée de la NACA en tant que source princigiale sur les avions a réaction rapides.
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Figure 1.4 Différences entre les coefficients de trainée Cl@®tecouvrements du bélier
(RR) désigne le rapport entre la pression du béliarface du compresseur et

a l'entrée de I'admission) des deux avions illgssdréa figure 1.3

(graphique généré a partir des données contennsg4ia

Figure 1.5 Prises d'air a I'emplanture de l'aile et au bé&attabue sur les avions britanniques,
dans le sens des aiguilles d'une montre a partiadtia gauche : De Havilland Vampire F3
(1946), Hawker Hunter FGA9 (1954), BAE Systems (KemSiddeley) Nimrod MR.2 (1969,
conception de prise d'air pratiguement identiquelk du de Havilland Comet de 1949),
Avro Vulcan (1956), Sea Vixen (1958), et Vickerdisiat (1951).
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Un autre résultat de conception précoce de I'dégaikentre la trainée, la récupération de
pression et I'espace du fuselage a été l'installatentrées d'air dans le bord d'attaque des ailes
Particulierement populaires en Grande-Bretagne,plkeses d'air d'emplanture d'aile sont
apparues des 1946 sur le De Havilland Vampire l{gt fard, sur sa version améliorée, le
Venom) et, avec de légeres variations, sur d'autfessseurs (Hawker Hunter, 1954),
bombardiers (Vickers Valiant, 1951, Avro Vulcan569et I'avion de ligne de Havilland Comet
(1949) ; voir la Figure 1.5 pour des exemples. Ement, 'augmentation des vitesses et par
conséquent, l'augmentation de 'angle de balayagsignifié la fin de I'entrée d'aile. A la fin
des années 1950, les ingénieurs de Hawker traviagila le prototype P1127 ont remarqué que
les prises d'air avec des faces en fleche (etqadsment celles montées dans les emplantures
d'ailes) présentaient une trainée de déversemeneeil car la plupart des flux dair
excédentaires avait tendance a se déverser dpadikla plus arriere de la prise d'air, au lieu
d'étre distribué uniformément le long de la lewure situation plus bénigne du point de vue de

la trainée.

En outre, des pertes de pression ont été obseavimbkle vitesse, qui a également été
attribuées a l'effet de balayage, la majeure paeid'air aspiré par le moteur entrait par la
section la plus arriére [5]. Les surfaces de lede&rriére de ces prises d'air doivent effectuer la
majeure partie de la rotation du flux d'air (queso# lors de I'aspiration ou du déversement de
I'air excédentaire), ce qui entraine des pertestdsse et des pertes de chocs, détériorant a la
fois la valeur moyenne et l'uniformité de la réaapién de la pression. En fait, des
considérations similaires (étayées par une analysgrique de I'écoulement) ont conduit les
ingénieurs de British Aerospace a supprimer leyaaa des lévres d'admission du Nimrod
MRA.4 (notez que leur point de départ, I'ancien RJRwait des faces de reprise d'air inclinées
a 25 degrés, comme le MR.2), comme le bord d'attdgu'aile, dont elles faisaient donc partie
intégrante. Faisaient donc une partie intégrantéaile (voir Figure 1.5). La référence [6]

contient un compte rendu informatif du processudéleloppement de prise d'air du Nimrod.

L'avenement des avions supersoniques propulsékepanoteurs a air comprimé a ouvert
une nouvelle série de défis pour les concepteutsnteée d’air. Une régle empirique souvent
utilisée est que 1% de perte de pression rédpilssée de 1%. mais il est apparu tres tot que
la perte de poussée causeée par les pertes deopressvol supersonique augmente de facon
non linéaire. Par exemple, a une vitesse de vMakeh 2.2, un moteur typique perdant 8% de
la pression totale du flux libre par I'admissiobisai une réduction de la poussée de 13% et une
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augmentation de la consommation de carburant dg7h%epuis le milieu des années 1950,
lorsque ce phénoméne est devenu évident, dimmeffsets de recherche ont été consacreés a
I'étude des moteurs supraconducteurs. De rechesoheété consacrés a l'étude de la

récupération de la pression d'entrée d'air supeyges et de la trainée.

Bien que nous n'ayons pas l'intention d'entrer tiemdétails, il est bon de s'arréter pour
réfléchir a certains des compromis complexes miéuistence par cet effort de recherche. Les
conceptions développées au fil du temps sont ldleueireflet de la complexité de ces
compromis, principalement en raison de leur coremrg lente (ou inexistante) vers une
solution technologique particuliere. Considérorss, gxemple, 'une des premieres formes des
prises d'air de ce type. Considérons, par exenoplis de la variété annulaire avec un corps
central conique comme moyen de générer les ondgsodeobliques destinées a retarder le flux
avant qu'il ne pénétre dans le moteur. Un exenypligtie et précoce est le MiG-21 (1956),
illustré a gauche sur la Figure 1.6.Malgré I'augtatian rapide de la popularité de I'admission
2-D (rectangulaire) a compression externe ou mikes les années a venir [le Mach 2,34
Grumman F-14 Tomcat (1974), le Mach 2.5 McDonnelxfflas F15 Eagle (1976), le Mach
2.3 Panavia Tornado (1974), etc... voir Figure 1.1@],balle conique était toujours la
caractéristique principale de I'admission annuldireMach 2.2 Mirage 2000 en 1978 (illustré
sur le coté droit de la Figure 1.6). Les explicaigossibles ici proviennent de la nécessité de
prendre en compte d'autres facteurs de concepgmprises d'air annulaires sont plus efficaces
d'un point de vue structurel et donc de poids,itaqde les prises d'air rectangulaires présentent
un risque plus faible de surtension dans des donditl'écoulement asymétrique [8], moins de
distorsion a des angles d'attaque éleveés, et offtenmeilleures possibilités de variation de
géomeétrie qu'une balle conique qui se déplace=fiostre (généralement utilisée sur les prises

d'air annulaires).

gauche) et le Mirage 2000 de 1978 (a droite).
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—

Figure 1.7 Prises d’air de chocs normales sur le Vought Fi8 &eneral
Dynamics/Lockheed Martin F 16BM.

De méme, il n'existe pas de réponse définitive guksstion de savoir combien de chocs
doivent étre généreés. Bien que, théoriquementramdghombre de chocs faibles soit préférable
a un petit nombre de chocs forts (en fait, I'iddodynamique est I'entrée dite isentropique,
qui comporte une infinité de chocs faibles), ertiqtee, un seul choc normal peut constituer la
meilleure solution pragmatique de conception (m&e"normal” fait ici référence a la position
de I'onde de choc par rapport au flux d'air entdamts I'admission). C'est certainement le cas a
des nombres de Mach supersoniques relativemelrfVbaght F-8 Crusader, Mach 1,2, Figure
.7, a gauche), mais, de maniére quelque peu swapte, la prise d'air de choc normale simple
et a géométrie fixe a également été choisie pantgmnieurs de General Dynamics lors de la
conception du concept de chasseur léger qui diaenir le F-16 Fighting Falcon a Mach 2,05

(voir Figure 1.7, a droite).

Le lecteur peut soupconner ici que des considémstile colt les ont fait pencher dans
cette direction, mais, dans un article écrit en6l®¥awkins [9] a fait valoir que cela aurait été
la configuration optimale méme si le co(t n'avais @té un objectif, car une admission a
géométrie variable, alors qu'autoriser un nombr#deh supérieur de 2,2 aurait entrainé une
pénalité de temps d'accélération de 4 % (de Ma&&h BJach 1,5) et une diminution de 7 % du
taux de virage a Mach 1,2 en raison des 250 Ibottssec supplémentaire. Une admission a
géométrie fixe Mach 2.0 avec une admission suppisire a rampe de compression
(amortisseurs supplémentaires) a été testée, mjaige pour des raisons similaires (pénalité
de 12 % pour le temps d'accélération, diminutiory & du taux de virage a Mach 1.2 et a
Mach 2.0). 7 % du taux de rotation a Mach 1,2 € Bbde poids sec supplémentaire).
Incidemment, une telle admission a été conguetphdspour le F-16/79, propulsé par le moteur
GE J79, mais, bien qu'elle ait une récupératiopreéssion totale supérieure de 20 % et une
trainée de fuite inférieure de 68 % a Mach 2.0,[[EOperte de poids qui en résulte s'est avérée
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étre I'une des principales raisons pour lesquélés16/79 n'a jamais été mis en service. En
tenant dment compte du compromis avec la celloleade, la trainée fait généralement aussi
partie du processus décisionnel de structuratiorsydtéme de choc. Méme si, pour une
conception donnée, une admission de compressiennexpermet une meilleure récupération
de la pression, un systeme d'amortisseur normglend pas étre utilisé, une entrée d’air
d’amortisseur normale peut présenter moins de &eain raison de sa surface de capture

généralement plus petite.

La surface de capture et son influence complexdastécupération de la pression et la
trainée est un probleme a la fois pour les conoeptsupersoniques et subsoniques [11]. Le
probléme se pose généralement lorsque des perfoemaievées sont requises dans une large
gamme de vitesses d'air. Si l'admission présenée gnande surface de capture ou, plus
précisément, un rapport surface de capture/supedela gorge élevé, c'est-a-dire qu'elle est
optimisée pour les basses vitesses, I'exces dediaiviqui se déverse dans I'atmosphére peut
s'en trouver réduit. Vitesses de flux d'air excéaiem qui se déverse autour d'elle a des vitesses

élevées se séparera et contribuera ainsi a l&&gjobale (trainée de déversement).

Figure 1.8 Portes soufflantes sur le B-52H : fermées (a ggychwertes (au centre) et vue de

l'intérieur de la nacelle (a droite).

Figure 1.9 Portes soufflantes sur le Harrier : complétementedes en vol stationnaire (Sea

Harrier FA2, a gauche) et partiellement ferméegiieiaGR.9, a droite).
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De méme, le fait de dimensionner la zone de cagiare un fonctionnement a haute
vitesse entrainera une perte de performance a bissse, en raison de l'insuffisance de l'air
atteignant le moteur. Ce probléeme d'équilibre estvent résolu au prix d'une complexité

supplémentaire dans le calcul du compromis, géer@eit de deux manieres.

bY

La premiére solution consiste a utiliser des pridesr auxiliaires fonctionnant par
intermittence. Celles-ci s'ouvrent généralemerassé vitesse, augmentant ainsi efficacement
la surface de capture, et se ferment lorsqu'eliesant pas nécessaires, et elles prennent
généralement la forme de portes d'entrée. Les preravions de transport en étaient équipés,
par exemple le Boeing 707, certains Boeing 737-éx0@s premiers Boeing 747, ainsi que le
transporteur Lockheed C-141 Starlifter, le bombardsoeing B-52 (Figure 1.8), l'avion
d'attaque/de combat Panavia Tornado, etc.La figdirkustre le fonctionnement de I'admission
du Harrier GR.9 et de ses portes de soufflage,sséaes notamment en vol stationnaire,
lorsque la vitesse du flux d'air libre est nullegisnqu'une grande poussée est nécessaire. Un
autre exemple est le MiG-29 (Figure 1.10), la céiganaximale de ses trappes de soufflage est
suffisamment élevée pour permettre au pilote deéeroet de décoller avec la prise dair
principale fermée par une trappe, évitant ainsiiteemages causés par des corps étrangers lors
d'opérations sur des surfaces semi-préparées.

La deuxieme voie possible consiste a faire vaaigi@ométrie de la prise d'air en fonction
des conditions de vol, c'est-a-dire en fonctionfldu d'air disponible. Le potentiel de la
géomeétrie variable de la prise d'air ne résideseatement dans la variation de la surface de
capture, mais aussi dans la possibilité de s'adaptevariations de I'angle d'attaque du flux
(comme sur le F-15 ou I'Eurofighter Typhoon), dieefaarier I'épaisseur des levres (comme
sur le P1127 mentionné plus haut), de changerddigo des amortisseurs (par exemple, les
conceptions de pointes centrales translatablesgnoare de faire varier I'épaisseur de I'orifice
d'entrée. Des pics centraux), ou encore varierdeamisme de purge de la couche limite (nous
y reviendrons plus tard). Le lecteur intéressél'paolution de la complexité de la conception
de la prise d'air dans les années 1960 et 1970sdimmns de Surber et Goldsmith [12].

Récemment, certaines conceptions se sont éloigheesncept de géométrie variable
pour des raisons de coUts et de risques liés get gwoir, par exemple, les commentaires de
Philhower [13] sur le développement du systemendai'sglon d'air du Joint Strike Fighter, une
admission a géométrie fixe et a chocs normaux,aente des codts). En ce qui concerne

I'avenir, les structures intelligentes pourraieétedir la clé de ce compromis particulier, les
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matériaux intelligents nouvellement développés ment permettre des variations de
géométrie avec un nombre minimal de pieces mobiegplémentaires. Des travaux
prometteurs dans ce sens ont recemment été réddinéde cadre du projet SAMPSON (Smart

Aircraft and Marine Project System Demonstratidi®][

Nous notons ici que la contribution de la trainéelal prise d'air dans la discussion
précédente se réfere a la trainée opérationn&&;a-dire lorsque le moteur est en marche.
Cependant, si I'on tient compte de la sécurité déggation, la trainée de sortie du moteur doit
également étre prise en considération, a la fosgjlee le moteur tourne en moulinet et dans le
pire des cas, lorsque la soufflante ne tourne pasut [15]. En d'autres termes, une certaine
surface de capture et la taille de la nacelle apanvent permettre d'atteindre le compromis
optimal entre la trainée opérationnelle et |la récaton de la pression, mais peuvent réduire le
rapport entre la portance et la trainée de l'adome marge inacceptable ou entrainer un

moment de lacet excessif lorsque le moteur critegteen panne.

Sur de nombreuses installations, en particuliedesiiavions militaires, un élément du
systéme d'induction d'air aussi important quenémnelle-méme est, bien sir, le conduit. Pour
une récupération de pression élevée et unifornayiil é&tre aussi proche que possible de la
ligne droite. Aussi droit que possible, car touterbure peut entrainer une séparation et donc
une perte de pression totalees coudes, généralement des coudes en S, sonidespe
inévitables sur de nombreux modéles. Une atteqt@wticuliére doit étre apportée dans les cas
extrémes, lorsque des prises d'air fortement désadént exigées par des contraintes de
disposition et de centre de gravité (comme surdgier ; voir Figure 1.9) ou des exigences de
susceptibilité radar (le blindage du moteur endige mire peut étre observe, par exemple, sur
de nombreuses conceptions modernes de véhiculesséans pilote). Ces derniéres années,
les études informatiques ont permis de faconnet awi les conduits S. Le lecteur désireux
de connaitre les progrés récents dans ce domaimeapse reporter, par exemple, aux travaux
de Jenkins et Loeffler [16] ou aux études plusmtasde Knight et de ses collegues [17, 18].
Le grand défi ici réside dans I'équilibre entredeéts de calcul élevés des codes d'analyse qui
sont suffisamment précis pour prédire de telletepade pression et la nécessité d'analyser un

grand nombre de conceptions candidates pour ude étaptimisation significative.

Dans cette section, nous nous sommes concentrégssumstallations de prise d'air
intégrées, car elles posent généralement plusfiiguties lorsqu'il s'agit de concevoir un bon

equilibre entre la récupération de pression etdimée. Le site conception d'installations en
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nacelle, comme celles que I'on trouve sur la plug@s avions de transport, présente des défis
légerement différents. Dans un article de 1976neta[19] plaidait contre la pratique standard
consistant a concevoir une bonne prise d'air enacelle de maniére isolée, puis a attacher la
nacelle a I'avion. Nacelle de maniére isolée, gaikes fixer a l'aile ou au fuselage, en fonction
de considérations structurelles. Comme I'exigenttmsidérations structurelles. Au contraire,
selon lui, l'aile-fuselage-nacelle-pylone doit éb@cu comme un tout. La pratique de la
conception a commenceé a suivre ce principe, unaipre simulation d'écoulement Navier-
Navier-Stokes se trouve dans les travaux d’Elesleal; B. Eleshaky et Baysal [20], qui ont
effectué une recherche de conception basée stadegt sur un modeéle simple de nacelle/ailes
(ce dernier étant représenté par une plaque plane).

Figure 1.10 Grilles de soufflage sur le MiG-29

[.2.2 Positionnement des prises d’air intégrées

Les trois conceptions illustrées a la Figure |.Btseprésentatives les plus anciennes
installations intégrées. Placer I'entrée dans teand'avantage de capturer I'air propre et libre,
mais il avait I'inconvénient d'occuper trop d’espammobilier précieux sur le fuselage. Il
exigeait également souvent une conception de corduoiplexe pour faire circuler I'air aux
alentours (MiG-15, Gloster E28 / 39) ou sous (FSare) le cockpit. Un probléme souvent
aggrave par le front bifurqué complexe enveloppdélrit par la turbine a gaz a compresseur
centrifuge [21] et le besoin d’accueillir certathess réservoirs de carburant dans cette zone.

La nécessité de transporter des radars constituzoup final porté a la prise d’air. Mis a
part quelques premiers petits radars qui pourraeniter dans la balle corps central d'une prise
supersonique (comme dans le cas du MiG-21, Fig8jela seule solution était de faire sortir
I'admission du fuselage, libérant ainsi de I'espkoes le nez. C'était le résultat de la refonte du
F-86 Sabre (Figure 1.2, a droite), la derniéreioersle l'intercepteur dont I'admission avait été

déplacée en position ventrale, comme indiqué dansé¢-1.11.
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Figure .11 F-86D nord-américain avec prise d’air ventralea@a NASA).

Bien que les prises ventrales, telles que cellsgmwiBes sur le F-86D, étaient (et sont
toujours) considérés comme une solution favorablerppport a la dorsale conception, en
raison de leurs meilleures performances a des aad@gdaque éleveés, lorsque ce dernier critére
était moins important, en haut des installatiorispamfois été envisagées. Leur attraction était
une interférence minimale avec I'armement, unegiafierieure non obstruée de fuselage pour
des magasins d'intégration ainsi qu'une sectiol céduite de radar. Un exemple rare d'un tel
avion qui a atteint le stage prototype (mais paseamice) était le 1956 NorthAméricain F-
107A (Figure 1.12).

Figure 1.12 F-107A nord-américain avec prise dorsale (imagSNA

Les types qui ont dominé les décennies ont étéda [atérale ventrale et latérale de type
scoop, méme si les prises d'air latérales ontiitage de laisser le dessous du fuselage libre et
dégagé, particulierement important en cas des a\derchasses transportant une large gamme
d'armes, montant I'entrée d’air sur le dessousréidre du nez, en l'attraction d'utiliser la
surface de fond du fuselage avant pour pré-retoliéomulement dans un angle d'attaque élevé
et donc réduire le risque de séparation a I'enttédevre (un bon exemple est le F-16). Une
solution de compromis consiste a placer les pd&as et leurs conduits aux coins inférieurs
du fuselage. Dans le contexte de la dominationadésaux et ventraux apports (ainsi que leurs

hybrides), quelque chose d'un renouveau de la ldocsmsommation a été observée ces
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derniéres années (l'une des premiéres études matqubtbut de cette renaissance est l'article
de 1980 de Williams et Hunt [22]). Ceci est priradgment motivé par des considérations de
susceptibilité.
[.2.3 Facteurs de conception structurelle

Les charges a la base de la conception structutell@ plupart des entrées et de leur
conduits sont associés aux chocs, c'est-a-diretaps violents d’'ondes traversent en amont a
travers la conduit sous l'effet d'une surtensionenno Des précautions particuliéres doivent
étre prises avec les pieces jointes délicategstajle les liaisons de rampe et les portes
d'admission auxiliaires; par exemple, dans le ealadPanavia Tornado, des considérations de
choc ont conduit en monte de grands amortisseuénés sur l'auxiliaire a ressort des portes
d'admission pour éviter un mouvement rapide etgirallement dommageable causée par une

surtension potentielle [23].

Comme pour d'autres phénomenes instables, le calatiiématique, et les difficultés
expérimentales signifiaient que jusqu’'a les annE®&0, les calculs de conception étaient
encore largement basés sur les rares donnéestd&dent disponibles a partir des avions
précédents (voir l'article de revue de 1975 parngoet Beaulieu [24]). Par exemple, General
Dynamics a congu le conduit d'admission du F-1@léhut des années 1970 en fonction du
moteur les données de surpression qu'ils avaidehoes a partir des essais en vol du F-111
[25]. Bien que les capacités de simulation, de éeste mesure aient été manquantes, il était
déja clair alors que la sévérité des pressionsitares était fortement liée a la variation de la
géomeétrie de la section transversale du condugj gue le contréle de la couche limite d'entrée
de dispositif [24].Des études plus récentes suggeraintenant que la forme de la lévre

d'entrée peut également avoir un impact sur leggelale surpression [26].

Les années 90 ont apporté deux avancées signiéisadivec le potentiel d'améliorer notre
compréhension des compromis entre faconner le ¢odiddmission pour la récupération haute
pression et concevoir pour charges de choc mingnalest-a-dire pour un faible poids
structurel. Premiérement, les techniques de calclds ordinateurs hautes performances sont
maintenant disponibles qui apportent une analyfieaeé des chocs atteindre. Bien que
simulant 0,05 s de temps de propagation des orelehat sur un modele de corps avant et
d'entrée 3-D prenait encore Ytterstrom et Axelstf [f4 jours de temps de calcul en 1999 (en
utilisant un flux non visqueux modéle), la loi deotde suggere que la conception

multidisciplinaire des boucles d'optimisation (MD@jurront, dans un proche avenir, inclure
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l'analyse des surtensions parallelement au calal ptus objectifs aérodynamiques
conventionnels (voir aussi la simulation d'Eules tr@avaux sur le F-22 Raptor de Goble et al.
[28] et le récent Navier—Stockes et les analyseMeerzies et al. [26]). La deuxiéme étape
importante ces dernieres années est I'analyse agtighe des chocs de bélier. Bien que,
traditionnellement, les conduits d'admission sogémiplement congus pour des scénarios pire
de surtension du moteur, si violent phénomeénesitare sont relativement rares. Le travail
de simulation de Monte Carlo de Gridley et al. [28} un exemple de la philosophie de
conception en mouvement vers un relachement derlrainte sévere sur la tolérance aux

surtensions et la conception pour un facteur dpiescceptable a la place.
|.3 Régime moteur

Le role de I'entrée d’air est de fournir un prafé vitesse le plus homogene possible a
I'entrée du compresseur quel que soit le regimesoragt dans tout le domaine de vol, on peut

constater les régimes suivants :

Nrs : Régime le plus faible possitikalenti sol
Nwmro : Régime maximum nommdaxi TAKE-OFF
Nrv : RégimeRalenti Vole

NwmcT : RégimeMaxi Continu

Au sol au niveau du point fixe, on passe du régiatenti sol au maxi take-off, toutefois
en vole le régime s’affiche du ralenti vole au meaintinu. Seuls les régimé&ssro et Nmct
sont des régimes de certification, le régiNero étant le régime pour lequel les contraintes
sont maximales, ce régime doit pouvoir étre maunt@endant au moins cing minutes
consécutives, ce régime peut étre prolonge a diutes pour certain machine qui n’est

applicable que pour des situations d’'urgence.

Le régimeNwmcrt est inférieur ou égaleNwmro qui est utilisable sans limitation de temps,
c’est le régime maximum qui est affiché en vol. €egant il existe des régimes spécifique
telles que les régimes de croisiBlieruise et de montédlcLime . Qui comme pour le régime de
ralenti ne sont pas des regimes de stratificatlsrsont adaptés a la configuration de l'avion.

Ona:

Nrs < Nrv < Ncruise < Nvct < Neuime < Nwto
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[.4 Besoin d'admission d'air dans un avion

Une méthode largement utilisée pour augmenteruags®e générée par le moteur d'avion
est d'augmenter le débit d'air par I'admission diutilisant des systemes auxiliaires de prise
d'air.

Le débit d'air entre I'admission est nécessairg ptigindre le moteur avec un niveau
optimal de pression totale et uniformité de I'éeaunt, par conséquent le besoin d'un systeme
d'admission d’air.

Décélération de la circulation d'air a un nombré/ideh élevé en vol ou de compression

aérodynamiques a l'aide d'admission d'air.

1.5 Différents types de diffuseurs

I.5.1 Diffuseur subsonique :

D’apres HUGONIOT, I'écoulement dans une conduitseleion A est décrit par :

2= (m2-1) (1)

v

Pour un régime subsonique, on a une augmentatiseai®n qui provoque une
diminution de vitesse. D’aprés BERNOULLI [30]:

v2

+_
2

DI

= cte (1.2)

La variation de vitesse se traduit par une vamatie pression, alofgour un régime
subsonique le diffuseur est sous forme d’'un divargeur I'étude de I'écoulement a travers le

diffuseur, on admet que :
» L’écoulement est isentropique
» L’air considére comme un gaz parfait
> Les chaleurs spécifiques sont constantes
» le fluide est compressible

La pression totale et la pression statique en achodiffuseur sont reliés par :

Y

Pr _ Y=1 pr2\r-1

B (1+ - M) (1.3)
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Pour un diffuseur idéal, la pression totale restestante, cependant, la réalité montre
gu’il y a toujours des frottements entre le fluieieles parois entrainant une diminution de

pression totale a la sortie du diffuseur, il estessaire d’introduire un rendement du diffuseur.

Y
Pt _ Y=1 ;,2\r-1
% =g (1 +2m ) (1.4)

1.5.2 diffuseur supersonique

En se référant au théoreme d’HUGONIOT pour un régsapersonique, on constate que

la vitesse varie dans le méme sens que la section.

Pour un ralentissement en supersonique, la seesioconvergente, mais actuellement le

nombre de mach admissible a I'entrée du compresstwoisin de 0.5.

Le raccordement entre I'écoulement supersoniqueeiletonique se fait a la faveur d’'un
choc, la surface de discontinuité. Ces chocs psediiiun nouveau mécanisme de perte (de
pression totale) qui s’ajoutent a d’autres phénasénversible qui dégradent I'efficacité, tel

les couches limites qui résultent du frottementeela fluide et les parois.
|.6 Ecoulements stationnaires

Un écoulement est stationnaire par rapport a wragfiel lorsque la vitesse et les autres
variables ne dépendent plus du temps. Il y a aierstité entre trajectoire, ligne d’émission et

ligne de courant, les systemes référentiels devedantiques.

Considérons un écoulement stationnaire dans urduderguelconque, les variables de
I'écoulement a savoir, la pression P, la tempéealyrla masse volumiqueet la vitesse V,
sont considérées instable dans une section dwitebe de courant (Figure 1.13), I'écoulement

est considéré comme unidimensionnel si les comditsuivantes sont réalisées :
* La section doit varier lentement le long de I'aXexXXde la conduite.
« L'axe X' X de la conduite a une faible courbure.

* Dans le cas d’'un écoulement visqueux, la vitesseiepau de la paroi est nulle. Le
profil des vitesses dans une section droite n'ast ygniforme. On prend la vitesse

moyenne et on consideéere I'écoulement comme non.
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I

e

Figure 1.13 Tube de courant dans un écoulement visqueux

En dynamique des gaz et pour résoudre les problélee£coulements et trouver des
relations entre les différents parameétres incomlas conditions aux limites, on applique les
égquations de base.

|.7 Equations fondamentales de gazo-dynamique

[.7.1 Equation de conservation du débit masse

Elle exprime la conservation de la masse d’'uneiquagt de fluide traversant plusieurs
sections différentes, la masse qui entre doitégede a la masse qui sort sans ajouter ou enlever

de la matiere entre I'entrée et la sortie.
Donc elle résulte de I'application du principe @mservation de masse :
pVA = Cte (1.5)

On peut avoir une autre expression de débit earfaigtervenir le Mach, la pression

totale Ret la température totale partant de I'expressiag),, = pVA nous avons d'apres [30] :

_ |y 1 M
gn= L2l . A (1.6)
T ONRVTY [(1+y_1M2)22/ytll)]
2

[.7.2 Equation d’énergie

L’application générale du principe de la conseoratie I'énergie va nous permettre d’établir
une relation entre les phénomenes mécaniques retithees. Elle est donnée par I'équation

(1.5) telle quelle représente la conservation d'giee:
2
W+Q=dh+%- (.7)

Dans notre cas, W=0, car nous n’avons aucune machimrgane tournant pour

I’échange de travail (ni pompe, ni compresseur..).
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En supposant I'évolution adiabatique, Q = 0 et @hdT, alors (1.7) devient :

Cp.dT +dTVZ =0 (1.8)

[.7.3 Equation quantité de mouvement

Elle est donnée comme suit, tel que A est la seyfdcest la vitesse et Fe est la force

extérieure.
d(P.A)+d(gn.V) +dFRe=0 (1.9)

Pour un écoulement sans frottement, ou un changeémesgue qui demande de négliger

la longueur du conduit, les forces extérieures ségtigées et I'équation (1.9) se réduit a :
d(P.A) +d(p VZA)=0 on
[.7.4 Equation d’état
Le gaz parfait s’exprime par I'équation d’état suite :

=17 (.11)

Soit R la constante universelle des gaz parfaiteguégale a 8,315[J /mol.K] et M la

masse molaire du gaz, ces deux, sont liées palaton :

rZ% (1.12)

1.7.5 Nombre de Mach

Le nombre de Mach est défini comme étant le rapgre la vitesse de I'écoulement et
la vitesse du son correspondante, dans le casmanére de Mach est inférieur a I'unité, on
dit que I'’écoulement est subsonique et dans l@egdd est supérieur a I'unité, I'écoulement est
supersonique.

C=yrT (1.13)
Avec :
_¢r 4
Y =2, et M -
Donc :

V=M. /er (1.14)
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1.8 Détente isentropique d’'un gaz calorifiquement prfait

1.8.1 Entropie

La zone sous un diagramme pression-volume pourMpansion ou une compression
réversible donne le travail effectué pendant legssus. En thermodynamique, il existe deux
formes de transfert d'énergie, le travail (W) ethaleur (Q). Par analogie avec le travail, il
devrait y avoir une propriété qui, si elle étadicite en fonction de la température, la zone sous

le graphe donnerait le transfert de chaleur, getipriété est I'entropie [31].

Considérons un graphe p-V et T-s pour une expamséiarsible.

P T

Figure 1.14 graphe p-V et T-s
Du graphe p-V, nous avons :
W = [ pdVv (1.15)
Du graphe T-S, nous avons :
Q=/Tds (1.16)

L'entropie a été développée en thermodynamiquelet abtenons la définition suivante :

_d
ds = - (1.17)

Il faut souligner qu'il existe d'autres définitiome I'entropie mais celle-ci est la plus
significative pour la thermodynamique. Une intéigmatappropriée permettra de calculer le

changement d'entropie pour un processus fluide.
[.8.2 Processus isentropiques

Le mot isentropique signifie entropie constante'est un processus thermodynamique
tres important. Cette transformation survient natent lorsqu'un processus est réversible et
adiabatique. Cela signifie qu'il n'y a pas de tiemisle chaleur vers ou depuis le fluide et aucune
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génération de chaleur interne due au frottememisDa tel processus, il s'ensuit que si dQ est
nul, alors dS doit étre nul. Puisqu'il n'y a pagzdee sous le graphique T-S, le graphe doit étre

une ligne verticale comme indiqué.

T &

ds =0

L
5
Figure 1.15 graphe T-s

Il existe d'autres cas ou l'entropie est constaPde.exemple, s'il y a un frottement dans le
processus genérant de la chaleur mais que celistgperdue par refroidissement, alors le

résultat net est un transfert de chaleur nullenetentropie constante.
1.8.3 Changements d’entropie pour un gaz parfait das un systeme fermé

Considérons une expansion en systeme fermé d'igle fhontre un piston avec transfert

de chaleur et de travalil.

Systemn Boundary

Figure 1.16 Systeme fermé d'un fluide dans un piston
L’application de I'équation d'énergie sans fluxcst
dQ + dw =duU (1.18)
Alors :
TdS =dU + pdV (1.29)

Cette expression est le point de départ de towdesdérivations des changements
d'entropie pour tout fluide (gaz ou vapeur) darssystémes fermés. A partir de la loi des gaz,
on peut substituer P et il est normal d'utilises geopriétés spécifiques pour que I'équation

devienne :
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ds=C, 2L +rY (1.20)
T vV

a- Processus isothermique

Dans ce cas, la température est constante dT=8qimtion (1.20) on a :
s2-s1=As=RIn %) (1.21)
1

On connait les lois du travail, on trouve :

As=2="Y - mRInZ2 (1.22)
T T V.

1
Ou:

As= RLn% (1.23)

2

b- Processus de volume constant

Dans ce cadv = 0,de I'équation (1.20) et on Intégre entre lesti@mi(1) et (2) ,nous avons :
T
As =G In (T—) (1.24)
1
c- Processus a pression constante

Pour un procédé a pression constéT/nte cte de l'équation (1.20) on integre on
trouve l'expression suivante :

As = (Cy+R) ln% (1.25)
LorsqueR = Gp — Cv Par conséquent :

As = Cp In2 (1.26)
T,

[.8.4 Flux isentropique

La transformation est dite isentropique signifie djentropie est constante. Dans ce cas,
nous considérerons qu’elle est également adialmticjast-a-dire sans transfert de chaleur.
Considérez le gaz circulant dans une conduite lddmille varie. La pression et la température

du gaz peuvent changer.
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(l)— = (2)

Figure 1.17 écoulement d’'un gaz dans un conduit

En appliquant I'équation d'énergie a flux conséantte (1) et (2), nous avons:

Q- W =AU + AF.E+ AK.E + AP.E (1.27)
Pour le débit adiabatique, Q = 0 et si aucun ttavest effectué alors W =0

AH + AK.E+ AP.E =0 (1.28)
Nous obtenons:

VE %5

hh+=-+gza=h+-+92 (1.29)

Pour un gaz, h = Cp T nous obtenons donc I'équdgdBernoulli pour le gaz qui est:
143 5
Celi+—-+0z2=CT+—+02 (1.30)

Notez que T est la température absolue en Kelvins::0C°+ 273K°

1.9 Onde de choc

Pour cette théorie, on considére le fluide commiajpal’apparition de la viscosité
complique les phénomeénes, aux parois en particsidon les conditions, 'onde de choc peut

étre normale ou oblique.

L’onde de choc se produit aussi dans un écoulebidimhensionnel, déviation produite
par un diedre ou par un corps de révolution, dardecnier cas, cette théorie est plus récente.
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1.9.1 Ondes de choc droit

Dans une conduite, Un choc est généré perpendiewdda direction principale de
I’écoulement. L’épaisseur du choc est tres faibleag conséquent, on peut négliger la

variation de section de part et d’autre du choc.

On désignera par I'indice «1» la région située al’ande de choc, l'indice «2» pour la

région située apres I'onde de choc et I'indicepaer les variables totales.

Considérons un fluide en écoulement adiabatique daa conduite et une onde de choc
droite. Soitpy, T; V1 My f1 les conditions du fluide avant le plan de chop£f, Vv, M, 2, les

conditions en aval du plan de choc.

f_‘\_\

Ui, C1 U2, 2

— —

V

pt pl g p2 pl
J

Figure 1.18 onde de choc normal dans un écoulement
1.9.2 Théoreme dHUGONIOT

Ce théoreme permet de connaitre la relation quieevariations de la vitesse, de la
pression et de la section dans une canalisatidoanoue, en parant de I'équation de continuité
et en prenant la différenciation logarithmique déederniere, on aura :

d dA  dv
PrZ+E=0 (1.31)
p A %4

La combinaison entre les équatiohdJ), (.14) et celle de conservation de quantité

du mouvement donne la relation suivante :

dA Vi av _
7+(1-F v 0 (1.32)

C’est le ler théoréeme d'HUGONIOT :

La relation entre @ et dV peut étre déduite de I'équation de quaniiténouvement.
On aura [32] :
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v _ _1dp

T TV, (1.33)
C’est le 2™théoréme d’HUGONIOT.
En introduisant le nombre de Mach I'équation (I-82)équation (I-33) deviennent :

av 1 dA

VT D A (1.34)

D’apres ces deux théorémes, on conclut que :

1- Si I'écoulement est subsonique, c’est-a-dire M<arsala variation de la vitesse est
opposée a la variation de la section.

2- Sil'écoulement est supersonique, c’est-a-direLMa variation de la vitesse et de la
section est de méme sens.

3- Lavariation d’écoulement du fluide ne peut étralé@ la vitesse locale du son (M=1)
gu’en une section ou l'air présente un minimumsgue d’aprés 1 et 2 on ne peut
passer du subsonigue ou sonique ou du supersoaiggenique qu’en diminuant la
section, cette section minimale est dite col.

4- La variation de la vitesse est toujours opposkevariation de pression et ceci quel

gue soit le type d’écoulement.

M = 1 WV =1
—-f"_____-;,;;:nim,e —-“"_P-__-—-'-l_:.augmente
——— R —
—_.__________M__:merta -—-._________‘__—r_}_-:irrin,e
cA =0 dA > O
cA =0 A=
'1?3:.:9;1;-?__"“- I?GEH;-;:;_-—_-_'_"———-
—_— e
e s Rl e =
Mo 1 M= 1

Figure I.1%/ariation de la vitesse dans un convergent divdrgen
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1.9.3 La détermination des parametres de I'écoulenms

La vitesse de propagation d’une onde de choc dépemdonditions de pression et de la
densité de part et d’autre du choc. Nous étudieepndétail cette dépendance pour un gaz
parfait de chaleurs spécifiques constantes. llitsthétablir les conditions de saut des variables
d’état et d’écoulement de part et d'autre du choarple cas ou le vecteur vitesse est

perpendiculaire au front de I'onde.

La manipulation de I'équation (1.8) avec I'équatide conservation du débit donne :

VETVE _ Y (P Pay

1.35
2 y-1"p1 P2 (135)
Cette équation est appelée équation dHUGONIOT ponde de choc, qui peut se mettre sous
la forme [33] :

Py _ 2y [ag2 _¥-1

P, y+1 My — 2y (1.36)
L__ Y 2 _ry-1 [i E]

T,  (y+1)2 [ T 2y | Im? + 2 (1-37)
p2 _ PTy (y+1DM;

F2 _ ‘271 _VWT-J71 1.38

pr P Ty (y—1)M%+2 ( )

P, “Lr (y+1)M2 %

Pra _ Y i -

o= [+ yp [—2+(y_1)M%] (1.39)

Nous présentons par la figure suivante, la coutdeotition du nombre de Machal
M2, en fonction du nombre de Mach amont dour donner une idée sur I'effet dende de

choc normal.

M2
1.2

N

Figure 1.20variation du nombre de Mach aval en fonction du pende Mach amont
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Remarque

Le nombre de Mach diminue a travers une onde de diwte est inférieur a 1 (1) ;

C’est- a-dire I'écoulement aval est toujours subsonigues le nombre de Mach amont est

grand, le nombre de Mach aval est petit.

1.9.4 Ondes de choc oblique

Lign= de

LV LS
Figure 1.21 onde de choc oblique dans un écoulement

C’est une onde de choc plane est inclinée d’'unea®l par rapport a I'écoulement du
fluide qui la traverse, elle subit simultanément angmentation de pression et une diminution
de vitesse, mais aussi un changement brusque éetidir qui dépend de linclinaison de
I'obstacle 0).

1.9.5 Description des phénomenes autour du bord diaque

Composante nosrmake Composante morrmiake
ST SO AL sUbsanigue

— Profi
— Dnde de cheoc

Figure 1.22 écoulement au voisinage du bord d’attaque

Au voisinage du bord d'attaque d'un profil supeigom il y a deux écoulements
analogues aelui qu'on peut observer sur un diedre convergemichaque point de celui- ci,
est attachée une ligne de Mach définie precédemomenine une discontinuité d'amplitude
infinitésimale. La superposition de ces différentdiscontinuités élémentaire crée une
discontinuité d'amplitude finie, une onde de chidravers celle-ci, la pression augmente
brutalement.
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Si le choc est normal, I'écoulement supersoniquieedesubsonique. Dans le cas oblique,
illustré ci-contre, seule la composante normateaers le choc, est réduite, la résultante peut

rester supersonique. La décroissance de la vitkgsend de I'angle du diedre.

De méme maniére, on peut dire que les lignes dehMaisant avec les vitesses
d'écoulement un angle défini par le seul nombrigldeh (son sinus est égal a l'inverse de celui-
ci), celles qui seraient lices a des vitesses sop&ues le long de la paroi inclinée
rencontreraient celles de I'écoulement non pertu€leée rencontre de lignes de discontinuité
ne peut se résoudre que par un phénomeéne brudakisible au sens de la thermodynamique.
Autour d'un diedre divergent, les lignes de Macschéent progressivement pour produire une

détente, phénomeéne réversible.
1.9.6 Détermination des caractéristiqgues d’'un chooblique

Pour analyser un tel choc, nous considérons |®g¢as choc stationnaire est causé par

un changement brutal de direction de la paroi.

r=hioe -:u!}lr_y

angle do déflaction

Figure 1.23 les caractéristiques d’'une onde de choc oblique

Comme pour le choc droit, nous allons effectues di#ans de masse, quantité de

mouvement, énergie, dans un volume de contréleuadiochoc.
Avec :

V1: la vitesse en amont.

V1n: la composante dedMerpendiculaire a I'onde de choc.
V1t : le composant de Vparallele a 'onde de choc.

V2 :la vitesse en aval.

V2n: le composant de Xperpendiculaire a 'onde de choc.

V2t : le composant de ¥/parallele a 'onde de choc.
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B : Angle entre le choc et la vitessg .V
6 : Angle de déflexion du demi-cone.
Les équations de base pour les ondes de choc eblgnnt :

1- Equation de la conservation de masse :
P1V1n = P2V2n (1.40)

2- Equation de I'énergie :

2 2 2 2
vy, tv V5, +VU
hy ALt h, en- 2t (1.41)
2 2
3- Equation de quantité du mouvement projetée sur la ormale de I'onde de
choc :
P1V1n tPi= povn P2 (1.42)

4- Equation de quantité du mouvement projetée parall@ment a 'onde de choc :

p1V1n(V1e + V2t) (1.43)

On remarque que la composante de la vitesse garall®nde de choc est constante.
La discontinuité est normale a I'onde de choc tétations établies dans le cas d'une onde de

choc plane seront encore valables pour 'onde de oblique, mais en remplagcantiiar

M1.sin @):
2 2+(y—1)M?sin?(p) 1
= 1.44
Z 7 2yMysin}(p)-(y—1) sin?(5—6) (144)
P2 _ 2Y I m26in2(p) — Y22
2= 2L | Misind(p) - (1.45)
r,  2(1+5 mMEsind(®) ) (2yMEsin(s)-(y—1)) L6
no (r +1)% M sin (5) (1-46)
P2 _ PpTh
7221 a7
P1 P T ()4
P _ [ZVM%sinz(ﬁ)—(y—l) y-1[ _(r+DMfsin?(p) Tr-1 148
Py y+1 2+(y—1)M2-sin2(p) (1.48)
L’angle d’inclinaison de I'onde choc est détermpae la relation implicite :
1 sin(ﬁ) v+l sin(p)sin(6) (1.49)

M2 2 cos(p—6)
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S -

I —— .

au N — W —u

e S S .8

Figure 1.24 variation de8 en fonction d&pourM; donnéey=1.4
1.9.7 Ecoulement autour d’un point

‘J‘_._J_...-f
Aky=F et T Az
r r._,...—
o e ST %
s —
g T
T —
h__h__‘__hh
Crrpoler dfer oftoeo o bl fepeee
et
L2 s
A= e
. (reziwse
—— .
-‘_\_\_\_‘_‘_‘_——_._
=
Adp=id el Az =1
>, Af F T2 - —

—

——————

== €

——
- — P

Figure 1.25 Représentation du comportement de I'onde de cheandein obstacle

Considérons I'écoulement autour d’'un diédre sdilibangle au sommet,2dont I'arréte
est normale au vecteufet dont le plan bissecteur contiesit

Si § est petit, I'onde de choc reste attachéei>M2>1A partir d’'une certaine valeur de
Importante, 'onde de choc se détache.

Si I'obstacle est émoussé, on obtient le méme phéne que b mais I'onde de choc se
détache plus tét.
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1.9.8 Choc attaché et choc détaché

Pour un nombre de Mach donk#, nous avons vu qu'il existe un angledédlexion
maximumé,,. Si la géométrie est telle qde<d,,,, on voit apparaitre un choc oblique rectiligne
et attaché au coin du diedre ou au nez de l'objetyn Cependant dans ce cas, il existe deux

solutions de choc oblique rectiligne.

My=3

Solution faible

Solution forte

Figure 1.26 choc attaché Pol1 et solution faible et forte

Inversement s#>,6,, aucune solution n'existe pour une onde de chaqueblectiligne.
La nature met cependant en place une onde de chiooécet détaché du nez du corps pointu
ou du diédre. Elle est normale sur l'axe et sliectie plus en plus au fur et a mesure que I'on
s'éloigne de I'axe. A longue distance, elle a lmmménclinaison que les ondes de Mach. Comme
la courbure de I'onde de choc change, on peut erogtre derriere le choc I'écoulement est

rotationnel.

M, Choe détache g
e

ssssssssssssssssssssssssss
\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\

Figure 1.27 Choc détaché
Nous voyons que pour chaque valeur de déflexi@ne«il existe deux solutions :
B, etp, pour la pente de I'onde de choc.

- B, correspond a un régime supersonique aprées 'oad#dc oblique, on dit qu'ily a

un choc faible.
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- B, correspond a un régime subsonique apres l'ondénoe abligue, nous avons dans

ce cas un choc fort.
On remplace (1.36) dans (1.37), on obtient la valies,, .

La figure suivant (1.28) représente les valeursateges de déflection limite danction
du nombre de Mach amont:M.a zone hachurée correspond a une onde de chathdétaon
voit que méme poul=wil y a une valeur limite absolue égale a « 45.6-dela de laquelle

aucune onde dehocoblique n’est possible quel que soit le nombréldeh amont [32].

AT,

LT
5,68
4,68 Fugi b

3,68

2458

Figure 1.28 Variation du nombre de Mach amont en fonction dadle de déflexion

Maxi
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[1.1 Introduction

Lors de la conception d'une entrée d'air, il egptartant de s'assurer que, non seulement
au point de conception, mais aussi dans toutesoleditions de fonctionnement importantes,
I'entrée d’air fournit une alimentation en air adég au moteur, avec une récupération de
pression suffisante pour les conditions de fonctwnent particuliéres et sans une pénalité
excessive en termes de trainée. Le probleme daptaibn consiste a s'assurer que ces
exigences sont satisfaites pendant toute la dueékexploitation, I'adaptation est donc un
prolongement et un complément nécessaires ded'@edase des performances au point de

conception [3].
[I.2 Type d’installation des entrées d’air subsonige
Deux catégories basées sur I'emplacement du mseliaéronef :

1. Installations «intégrées»

Figure I1.1Boeing 707 Engine

2. Installations «externe»

ighre 1.2 British Aerospace Harrier GR7

Trois catégories basées sur la méthode d'admidaimles flux subsoniques :
» Prises d’air directes ou entierement canalisées
* Installations de chambre de plénum

* Moteurs a hélice-turbine
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[1.3 Fonctionnement des prises d’air en subsonique

Le fonctionnement de l'entrée dair a vitesse nulle a faible vitesse dépend
principalement du phénomeéne qui se produit pretesldevres de la carene. Le schéma ci-
dessous montre deux types d'écoulement qui pewsemroduire en plus de l'effet de la

viscosité.

Figure 11.3 les deux types d’écoulements qui peuvent se pigssin’on fait

abstraction des effets de viscosité.

Dans le cas 1, le débit aspiré par le réacteuteesiue la section A du tube de courant
interne, a l'infini amont est supérieure a l'alkede I'entrée d’ai(e = ;ﬁ > 1). La ligne de
1

courant (C.) qui sépare le flux externe du flueinte posséde un point d’'arrét sur I'extrados de
la carene. Par conséquent, les lignes de courtarh@s proches de (C.) ce dévier prés de la

levre, et plus la Iévre est mince, plus vite.

Nous savons que cela conduit a des vitesses lorakeglevées et & des pressions tres
basses. Apres cette détente brutalpartie a faible courbure de la surface inteungtsune

recompression rapide.

Dans le cas 2, au contraire, le débit aspiré pafdeteur étant tres faible = 4,/4:(1),
le point d’arrét est situé a l'intrados et les mm@anes que nous venons de décrire affectent

maintenant I'écoulement externe.

Le schéma théorique doit étre modifié pour tenimpte de l'existence d'une couche
limite formée sur la caréne a partir du point darfécoulement réel comportera généralement
un bourrelet de décollement du c6té ou s’est ptedaidétente accentuée, Cette séparation est
provoqué par la recompression consécutive a cétenté, Les schémas réels d’écoulement

sont donc les suivants :
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,—-——\/
e —5‘;—1—;1—— R Cas2 ¢£E<1

Figure 1.4 Les schémas réels d’écoulement

Par conséquent, dans le premier cas, le débinmtara affecté par cette séparation, donc
une perte de pression importante se produira. e éxterne restera approximativement

isentropique.

Dans le deuxieme cas, les pertes n'affecterontégailement externe et fera augmenter

la résistance externe accrue. L’écoulement integsiera isentropique jusqu’a I'entrée d’air.
[1.4 Théoreme fondamental

Considérons un écoulement adiabatique et isentregiagrmanent avec une vitesse et une
pression uniformes a I'infin{}y, p, ), limité intérieurement par une surface de coudaninée
(Cy) les sections admissiblek, et A,’, respectivement a l'infini amont et a 1'infini &ya

la résultanteR_C(: des efforts exerces par I'écoulement extérieu¢Grest égale a:
Re, = PoX(Ap — Ap) (1.1)

Oux représente le vecteur unitaire ajoutg 2Par conséquent, la situation oo %/0 est exclue

en principe.
[1.5 Cas des coefficients de débit supérieurs a Ihité

[1.5.1 Etude d’un cas schématique > 1

Considérons une entrée d'air cylindriqgue plane 'bypbthése que l'ax& tourne

infiniment vers l'aval, et nous nous plagons damsak 1(e > 1).
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e T___(6)
-f ﬁ\w e + oo
| JZANANN TLLTITITE
w A ; |
— | : A, A (142)
ST SRRMIEY WIS, faotn 8 floy Sethr toe

Q)

Figure 1.5 prise d’air cylindrique plane dans le gas 1

Soit (C,) la surface de courarteo Jaetoo séparant I'écoulement capté de 1'ecoulement

extérieur et supposons que le point d’arrét atse sur la partie cylindrique de la carene.

En applique le théoreme fondamental précédent@gaqgtion sury; R ae+o n'a aucune

contribution, et il y a toujours une force axiapphquée aooja par le flux externe, soit :
X_ooja = —Poldo — 411 + D] - % (11.2)

Appliguons maintenant le théoréme de la dynalpiggrejection sux au tube de courant
capté, entre l'infini amont et une section intgfijeassez éloignée pour que I'écoulement y soit

uniforme, il vient :
p1A1(1 4+ yM$) — podo(1 + yME) =X _wja — X g).

X; Reprisent la résultante suivaimt des forces appliquées sur le contour agi par

I'écoulement interne. Nous trouvons ainsi d’ap8 |
X1 = poAo(1 +yM§) — p1 A1 (1 + yM?) — polAg — A (1 + A)] (1.4)
1+ A est proche de 1, @1, caractérisant I'aire occupée par la paroi de tareg alors :

%(1 +yM?) =1+ (1 —k)A + eyM? (11.5)
0

P . " . P p: .
n = —= est |'efficacité maximale récupérable dans lagduir.
to

Alors, la conservation du débit interne nous perdiétrire en fonction des sections

critiques :
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7= 1+(1-k)A
D) z
ao1+yM)—2ymd (11.6)
dou:
Al ACO Acl Al Z (Ml) '

Tenons compte les relations :

p_lzﬂ&pﬂz (M) (11.8)

Po  Pt1Pro Po @(Mp) '

Ces expressions montrent que pour un Mach deMyokt un Mach a l'entréél,,
I'efficacité et le débit ne dépendent que du coieffii{ 1 — k)A, c’est-a-dire du comportement

de flux dans la région des lévres.

PourM, < 1, le M; ne peut pas dépasser la valeur ugiité= 1), siM; = 1, on dit alors

gu’il y a blocage.
[1.5.2 Cas des levres minces

La majorité des carenes destinées au vol supersooit des levres extrémement minces,
alors le coefficien{1 — k)A est nul .L’'expression (I1.6) de I'efficacité mamimmeédiatement

gue ce cas est le plus sévere qui puisse se peésaitn,, la valeur correspondante gle

L'efficacité et le taux de débis’écrivent alors :

1

Mm = 3 (11.9)
m %(1+ny)—yM(2,§—(1’

q_*m — m (1.10)

dm X

permettent d’établir immédiatement la Figure Hd@ractéristiques d’'une prise d'air a
levres infiniment minces” représentant les caristigues de ce type de prises d’air, dans les
axes(n,q/q*), on peut tracer a l'aide des tables des fonctiofig) et (M), les courbes
M; = cte etM, = Cte. (On remarquera que d’aprées I'équation (lle8X)ourbed/, = Cte sont

des droites issues de l'origine).
La courbeM, = 0 représente I'essai au point fixe, elle est défmisqueM,*L,=0, par :
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1

Nm(0) = PNCETE)] I1.X1)
Et:
dm _ Nm(0)
(a)o = 1D (11.12)

Quand le débit augmente l'efficacité décroit rapieiet ; au blocagéd, = 1, >(M,) = 1,

on trouve :

Nm(0) = (Z’”) = 0,79 (11.13)
0

m

Droite M; = 1 représente la caractéristique de blocage pywariable :

q_m — 1
~ — Nm = 127 (11.14)
dm _(UO —yM(%EO

Bien qu’établie sur le schéma d'une prise d'airirgyfique de sectioml; constante
jusqu’a l'infini aval, ces résultats sont trés fes aux résultats expérimentaux obtenus avec
des prises d’air réelles, a levres minces, de faramecylindrique. Ce fait alors que la majorité

des pertes d’'une prise d’air subsonique se pra@dutontournement des levres.

Et pour la résistance additive, se réduitici a :
2
Cxa —m(l —8) (“15)

On remarquera que le cas visé étant celui desiciestts de débi¢ > 1, C,, <0

Si 1'on utilise suivant l'usage, des coefficients tEsistance évalués en pressions

relatives, on a ici simplemedf = 0.

[1.5.3 Cas des levres épaisses

L’expression (11.6) montre qu’ il faut donner aurte (1 — k)A la valeur la plus élevée
possible pour obtenir le maximum d'efficacité, ce @pnduit au choix de la lévre épaisse, en
effet le coefficient 1k qui caractérise la dépression moyenne au borthdia¢ est une fonction

croissante da.
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Bien entendu, pour une valeur donnéelde— k peut varier dans une plage assez large
selon le profil donné au bord d’attaque. On reteoiavle probléme classique de I'aspiration de
bord d’attaque des ailes. Il faut donc s’inspires désultats connus dans le domaine pour
dessiner les profils de levres. On recommande géméent des profils elliptigues assez

allongeés.
11.5.3.1 Epaisseur critique

Nous limiterons ici notre propre valely; , la valeur minimale d& est nécessaire (mais

non suffisant) pour éviter toute perte d’efficacité

Il suffit de noter que la limite minimale deétant nulle (vide absolu au bord d’attaque)

et de considérer I'équation (11.6), on ne pourrgealy pourn la valeur 1 que st est supérieur

m/

1. =21 (11.16)

Or, n,, est une fonction connue d§, etM,, donnée par exemple par le diagramme des

caractéristiques des prises d’air a levres mineiggi(e 11.8).

Le calcul dd.; est donc immédiat. La condition étant évidemmanplus sévere au
blocage(M; = 1), Il y aura nécessairement des pertes si I'épaislesulévres est inférieure a
Acitcontrairement, si(1 — k) sera plus voisin déi,les pertes seront plus faibles.

Acrit - s L
Epaisseur critique des
lévres, au blocage

I QANNNNNNNNNNNNNEYY
| A, |Al

|

- A _A,
A—A—.

Figure 11.6 Acriten fonction de M
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Sin désigne l'efficacité réelle d’une prise d’air ggid’un diffuseur idéal, il en résulte

d’apres les expressions (11.6), (11.9) et (11.10)e :

A1 —k) = ni —1 (11.17)
Donc :
—_2 _ o
Cro = 702 (1 e+ 1) (11.18)

Ou, pour le coefficient usuel calculé en pressiehetives :

Cr, = 2 (1—1) (11.19)

Y'M§ \nm

On rappelle que,, est I'efficacite théorique d’'une prise d’air arleyminces, donnée par

la figure (11.9) ou par la figure 11.8 en fonctiale M, M, ou deM,,, ¢.
[1.6 Cas des coefficients de débit inferieurs a ute

[1.6.1 Etude d’'un cas schématiquee < 1

Figure I1.7 prise d’air cylindrique plane dans le cas 1

Dans ce cas I'écoulement interne n’est plus affpetele contournement, l'efficacité
maximum récupérable reste donc toujours égalenitd'\quel que sok < 1, bien sdr en

négligeant la couche limite interne.

Nous devons tient compte du c6té de I'écoulemeietrex, c’est-a-dire de la résistance

de captation.
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En ce qui concerne I'écoulement interne notonsélgalités immeédiates puisque cet

- ;. . % 1 ;. .
écoulement est suppose isentropigue, 1, € = Z—O et Im — o la résistance additive se calcule
1 1

dm

ici entre (0) et (1) facilement, puisque I'évolutiest isentropique.

On trouve, d’apres la définition :

Xo = [, pdA =piA;(1+yM7) —poAg(1+yMF) (11.20)
Soit :
Cro= — |2 (1 +yMZ) — 22 (1 +yMB)| o)
@y mz Lo, 1 2y 0
En termes de pression relatg = C, — )/27(1 — &), il vient :
;o 2 ﬂ 2y _ &
Cxoa = Tz L_)O (1+yM7p) 1] 221 (1.22)
On peut alors tracer un diagramme général donfianpour q,,/q;, et M, fixes (voir
figure 11.9)

Pour le calcul de la résistance de cargnen calcul que la force appliquée sur les lévres,

soit en conservant les mémes notations :

Ou, en posant :

2

Cx, = yM3

kA (11.24)

k = 0 correspond au cas limite de I'effet de sucdamale (vide sur les lévres)
k = 1 correspond au cas du repos sans écoulement.
Si nous adoptons les usages (pressions relatlagsajnée des levres est :
x| = po(k — 1AA, (11.25)

Et le coefficient de trainé correspondant :

56



CHAPITRE Il ENTREE DAIR SUBSONIQUE

2
yM§

Co =— (1-k)A (11.26)

La somme des deux coefficients de trainé des laatrde trainée additive s’écrit donc :

C, +Cl =— [?—;(1 +yM2)—1—A(1 - k)] - z— (11.27)

yMé Lo

On désignera cette expression par coefficient @i@eérexterne nette de la prise d’air (sans

frottement).
[1.6.2 Cas des levres minces

Dans ce cas le term@ — k)A est nul, la trainée externe nette se réduit admée
additive. La figure 1.9 va la représenté, la pete 1'effet favorable de succion au bord

d’attaque { — k)Ava represente la pénalité due aux levres.

On remarque que lorsqué, = M,, Cx_s'annule. A cet instanf = 1.et Cy_ reste nul
méme SiM; devient plus grand qué,, et c’est I'efficacité qui commence a baisserr(cas
e>1).

11.6.3 Cas des levres épaisses

La trainée externe nette pour le cas des levressgsest donnée par I'équation (11.27)

ci-dessus, est donne en termes de pression refative

2
yM§

Cy = Cx, — (1-k)A (11.28)

Pour une condition de fonctionnemeri,, M;) donnée, L, étant determiné

(équation (11.22) ci-avant);, sera annuler sauf si :
(1 - kA =~yMZcy, (11.29)

Alors il y a une valeur critique de I'épaisseurdassous de laquelle cette condition ne

saurait étre satisfaite :

At = 5VYMECy, (11.30)

crit

Mais la conditiom > A, n’est pas suffisante, crne peut pas étre nul.

cri
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Dans tous les ca& > 1) l'effet de succion effectivement réalisé pour @paisseur
donnée des lévres dépend du tracé du profil desdgil ne peut étre déterminé que par une
analyse fine de I'écoulement, compte tenu du cotep@nt de la couche-limite, bien entendu

C, ne peut en aucun cas devenir négatif (’ALEIEBERT)

E =1

— = T — — T |--.4-.

k& e

Figure 11.8 Caractéristiques d’une prise d’air a lévres infieimhminces (Efficacité)
[34]

qm - Débit masse effectif

g - Débit maximal, lorsque l'aire d’entrée A est di@e, dans I'hypothese d'une détente

isentropique depuis I'amont (c’est-a-dire sansatgatirnement aux levres).
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Figure 1.9 Trainée additive pour < 1[34]

[1.7 Diffuseur subsonique

Les prises d'aéronef ont souvent des conduitsrdeefoariable de section transversale,
généralement en forme de coude en S. Aussi daesdesu il n'y a pas beaucoup de longueur
disponible, la courbure de la paroi peut devoe atun taux €levé qui provoque une séparation
d’écoulement local. Les pertes supplémentaireequésultent (c'est-a-dire plus des pertes de
frottement de peau calculées) peuvent étre détésmian équipant le conduit d'une entrée en
forme de cloche et en effectuant un test d'aspitatiu a partir d'ordinateurs utilisant les

éguations Navier-Stokes.

La figure (11.10) montre lI'augmentation de la pettte charge avec l'augmentation du
nombre moyen de Mach de la gorge, 'augmentatiola dengueur du conduit et changer la
forme de la section transversale et la courbureathduit. Lorsque Mt dépasse 0,6 ou 0,7, les
nombres de Mach peuvent localement étre transsesi@u niveau des murs dans la région pres
de la gorge. Dans le cas de conduits incurvéut p avoir une certaine séparation de flux et
puis refixer. Ainsi, la perte augmente significativent au-dela d'un nombre de Mach moyen
de gorge d'environ 0,63 [3].

Dans les conduits coudés en S, le premier coudgéestralement la principale source
de perte de pression totale. Perte de pressiole totar un Mt, la longueur du conduit et le
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rayon de courbure final peuvent étre considérabhéméduits en diminuant la quantité de

rotation dans le premier plié.

Figure 11.10 Perte de base dans la conduite.

L’augmentation de la longueur de la conduite (decdarbe inférieure a la courbe
médiane) augmente perte de friction cutanée. Liz geigmente encore en raison de la forme
de section transversale variable et de la courtwda conduite (courbe). Aussi, pour Mt > 0,6

ou 0,7, la compressibilité augmente fortement léepe
[1.8 Efficacité d’une prise d’air (Pitot)

Pour les aéronefs commerciaux I'entrée d’air singileergente la plus utilisés est
également nommeée entrée d’air annulaire de typm Ridns cette conduite le flux subit a un
ralentissement adiabatique ou la température totate constante .d’ailleurs, si le nombre de
mach diminue la température statique augmente enemé@mps et la température totale reste

constante.

Figure 11.11 Entrée d’air subsonique
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Et comme l'air est un gaz idéal, et la tempérastatique est ajuste inversement avec la

pression statique de plus en supposant que I'éaalast réversible alors dans ce cas la pression

totale sera conserve, les évolutions théoriqua gedssion, température et vitesse sont comme

suit :
Parametres Evolution en croisiére
M ouV Diminue
Tt Constante
Ts Augmente
Ps Augmente
Pt Constante

Table 1.1 Evolutions théorique en croisiére de la pressiempérature et vitesse

Les frottements existent dans le cas réel, la pres$stale de sortie Pt2 est légerement
inférieur a la pression totale théorique Bui elle est équivalente a la pression PtO (encore

appelée pression génératrice).afin de caractdiiséversibilité de la transformation, la notion

d'efficacité d’une entrée d’air noteg, elle égale au rapport des pressiops Ro. Si on trace

I'évolution den par rapport au nombre de mach et pour une entaéeype Pitot, on obtient

cette la courbe :

Figure 11.12 Efficacité d’une prise d’air (Pitot).
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On remarque que l'efficacité est trés proche aittupour des nombres de mach a
I'intervalle de 0.8 a 0.9, ce qui explique sonisdéition pour les avions subsonique. Par contre,
pour un aéronef évoluant a mach 2, cette efficacdst plus que de 0.72, due essentiellement
a l'irréversibilité causée par les chocs .afinidater cette perte de pression totale, on montre
gu’il est plus intéressant d’effectuer ce mémentssement, non pas par une onde de choc
normal, mais par une série d'ondes de chocs oldiguésies d’'un choc droit. Ce dernier,
naissant a un mach plus faible, permet de consaneefficacité globale acceptable.

[1.9 Adaptation et contréle

Avec une prise d’air subsonique, par oppositiome prise d’air supersonique volant a
des vitesses subsoniques, 'adaptation n’est gi&méeat pas un gros probleme, mais pas
complétement automatique. Le changement essehtied dondition de vol a une autre est la

variation du rapport de débit, illustrée en terméséraux sur la figure 11.13.

- —”

—_——
— T —
T Tz, 7,
{a) High speed cruise (b) Climb
Lip separation Separation on approach
likely : possﬂale
(c) Ground running (d) Top speed

Figure 11.13 Gamme de conditions de vol pour une prise d'dissenique [3]
Les commentaires suivants s'appliquent d’apres [3]

» Croisiere a grande vitesse La condition de conception, avec un rapport detdéférieur
a 1,0, généralement compris entre 0,5 et 0,8. Hanpeance du conduit interne est a son
meilleur. Si une surface externe mouillée est ptesda zone d'entrée est choisie pour
donner un rapport d'écoulement relativement élafiné,d'éviter le probleme de séparation

d'écoulement.
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Montée: La vitesse de vol inférieure et, probablemenpuessance du moteur plus élevée
conduisent a un rapport de débit plus élevé, piebamt supérieur a 1,0. La conception de
la lévre et le col permet d'accepter cette condittans séparation de flux. Tout
développement de couche limite externe a lieu dangradient de pression négatif, une
condition plus favorable que dans le cas (a).

Course au sol: Pour les conditions statiques extrémes (rapgodébit infini), un systeme
d'entrée d’air auxiliaire est probablement nécessaientrée d’aire supplémentaire peut
étre arrangeée pour se fermer automatiquement ledgg@apport de débit tombe en dessous
d'une certaine valeur, généralement pendant lsseals décollage. C'est le seul appareil

correspondant normalement nécessaire pour unediaisesubsonique.

Vitesse maximale A la vitesse limite de I'avion, atteinte par exeelpks d'une chute sous

tension, le rapport de débit sera en dessous dedeela condition (a). Si une couche limite
externe est présente (mais seulement dans cdeasadient de pression supplémentaire
défavorable peut provoquer une séparation de liéoment : cela peut alors conduire a un
fonctionnement irrégulier du moteur. méme dansckes graves de surtension, ou aux
problemes d'asymétrie de débit des prises d’airejées. Une purge de couche limite
Spéciale peut étre nécessaire pour éviter de teldesirrences, qui sont cependant

relativement rares.
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[11.1 Introduction

Avant de commencer a étudier les caractéristiged®dtrée d'air, nous donnons ici un
apercu général du mode de fonctionnement de I'ergarprésence du systeme de propulsion

en recourant uniquement a des concepts connuguotifen

On passe d'abord en revue le mécanisme d’amorgalgetayére supersonique, et on en
déduit I'explication de l'expérience aérodynamiggei est la base pour comprendre ce

fonctionnement.

Le théoréeme d'HUGONIOT est étendu au flux de coridmuspuis sur la base de ces
données. L’'adaptation de l'admission d'air aux tmms du turboréacteur sera également

transformée en aérodynamisme.

Tout au long de ce chapitre, par souci de simpligibus nous placerons dans le cadre
d'une théorie unidimensionnelle de I'écoulement gks calorifiques parfaits on ignorera

I'influence de la couche limite.

[11.2 Mécanisme d’amorcage d’une tuyere supersonige

Ci-dessous, nous passons brievement en revue lenmpwe d’amorcage d’'une tuyere
supersonique alimentée par l'air calme a la preggoérée; du coté amont. Par exemple, on

supposera qup; est fixe et la pressiop, de la partie aval de sortie diminue progressiveémen

La figurelll.1 montre I'évolution du rappoﬁ— dans la partie quelconque de la tuyere pour

différentes valeurs décroissante%élelorsquepa = p; , aucun deébit ne se produira et le débit

massiquey,, = 0

Si I'on donne é{;—‘f une série de valeurs décroissantes, deux typesystémes vont
L

s’établir. Pour une valeur proche de 1 pour ce aeppe débitg,, va augmenter. Pour une
valeur donnée de cet écoulemept, d'apres le théoreme de HUGONIOT la vitesse auggnen
a la convergence, atteint la vitesse maximale essales de la vitesse critique au col, puis

diminue a la divergence.

Aussi, la pression décroit, passe par un minimurpéseur a la valeur critique

p.(p:/p; = 0,528) et augmente ensuite jusqu’a la valpglimposée dans la tranche de sortie.
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Pour une valew,,.)q.., le sens de I'évolution reste le méme, en paicld vitesse au
col se rapproche de la valeur critique. Enfin, pme certaine valet(fﬁ)* de (ﬁ) le débitg,,

atteint sa valeur critique}, ,la pression au col prend la valgy=0.52&%; ,on dit que le col de
la tuyere est amorcé, en aval du col, I'écoulerseaiecomprime dans le divergent (courhe

et reste subsonique.

a

Si % prend une valeur inférieure(él”—“ )*, la vitesse etant sonique au col, le déhjt
L

pi

conserve sa valeur critique :

% 1)
Am = mplAC

(I1.1)

L’évolution des pressions dans le convergent nagd@as, mais dans le divergent une
détente supersonique se produit jusqu’a une certotion ou se forme un choc droit (par
exempleC;. Figure 111.1), en aval de ce choc I'écoulemeulevenu subsonique et se trouvant

en présence d’'un divergent, se décomprime poundttela pressiop, a la sortie. Il est facile
de déterminer la position du choc associée a Iauvél%) du taux de détente, sdif, le

Mach amont du choc correspondant, sous I'effetadehoc, la pression génératrice prend une

nouvelle valeup; définie par :

% = (Mch) (1.2)

Figure lll.1 lesphases de 'amorcage d’'une tuyére supersonique
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Figure Il1.2 col sonique fictif de I'écoulement en aval d’'umele de choc

En aval du choc tout se passe comme si le fluxivehacol soniquel’c (figure 111.2) tel que :

Aec _p; 1
Ac  p'i  m(Mch)

(I11.3)

En particulier, dans la partie de sodig le nombre de MaclM, est déterminé par la
fonction :

L=% (M) (111.4)

Le deuxieme membre est connu, on lit dans la f@éermination subsonique §e) Mg
dont on dérivép; = p,)d’ ou :

% = o(M,) - T(M_p) (Il1.5)

On peut donc associer n'importe quelle valeuv/geMach amont du choc une valeur de

% La sectiom,0u se produit le choc est d’ailleurs déterminée: par

Ach
k= % (M) (11.6)
c
Toute diminution du rappor%‘l,‘ correspondra au nouveau développement des chocs ava
(courbesK,, K3, ...); ; cela se produira au nombre de Mach amont leg&w&eM ., les valeurs

. 1 . . . . P
successives dgm et par suite dd_ iront en croissant, dans une partie donnée endaval
ch

choc, le Mach subsonique sera donc de plus eréfgug et la pression va diminuer,
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Considérons maintenant la figure 111.3 une tuyél&emdant de divergence et de
convergence dont on peut faire varier la forme pégter |'aireA.,(second col) qui peut

prendre des déférentes positions.

L Tuyére - Diffuseur: -

- v . coz
Ia ,1) ,JL'p351tlons successives du diffuseur

CJ,CSFOSitionS successives cu choc dans la tuyére

Figure 111.3 Amorcage progressif d'une tuyere supersonigue ageond col

Revenons a l'expérience précédente et établissmmdais pour toutes une pression
suffisamment basse a la sortie du diffuseur réglablur que I'écoulement dans le deuxieme
col soit toujours sonique, Vvérifions ce qui se patans le domaine compris entre le premier et

le deuxieme col au fur et a mesure que sa seatigmente. Pour la positiaby, I'aire A¢, du
second col est plus petite a l'aidg, du premier col, la théorie d'HUGONIOT impose un

régime subsonique dans la tuyere, ou la pressiolu@est donc du typg,,, (figure Ill.1).

Lorsque le diffuseur passe de la positigna la positionD* pour laquelld., = A, les

débits augmentent jusqu'a la valegly progressivement définie par I'amorcage sonique du
premier et du deuxiéme col (les couches limitestétagligées), A partir de ce moment, toute

nouvelle ouverture du deuxieme ddl,, D;) ne varier pas le débit qui est fixé phr mais

entrainera la création en aval du premier col dzme supersonique limitée a un cldgcdont

.. . , A V2
la position est imposé par le rappeﬁz—. En effet, en aval de ce choc, I'écoulement se
C1

décomprime isentropiquement en subsonique jusqusadtion maximale de la tuyére, puis se
ré-accélére dans le convergent du diffuseur eetdégonique au deuxieme col. Il résulte de ce

qui précéde que :
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ACZ 1
=— .7
AC1 T[(M) ( )

p A . ! .
Par conséquent, pour toute valeur—Aéé correspondant a une valeur% = n(Mch) qui
Cq1 i

définit le Mach supersonique sur la face amontlthc€, c’esta-dire la partie ou ce choc doit

se produise Nous avons remarqué qui 'au fur etsune que ce choc avance dans la tuyere le
!

rapport% = m(Mch) diminue; la pression maximale récupérable en dvaliffuseur devient
i

donne de plus en plus basse. Lorsque le choctatgiartie de sortie de la tuyére, la pression
génératrice se dégrade maximum, si lI'on continoevar le col du diffuseur, le choc devient

instable et pénétre brutalement dans le diffuseuflux supersonique est généré derriere celui-
ci. L’écoulement dans le second col, en particulievient alors nettement supersonique, le

Mach M,y est défini par la relation isentropique :
Ac,
Y (M) = . (11.8)
Cc1

qui est désormais applicable, car toute irrévdila disparu en utilisera une valeur trés
proche dep;. Toute mauvaise opération qui rend la valeuAgdeinferieure a celle dd., ,)

provoquera un désamorcage brutal de 'ensembti&bé du deuxieme col devenant inférieur

a celui du premier. En résume, la manceuvre du dewexcol permet [34]:

* régler le débit qui traverse la tuyére a une vaiefdérieure ou égale a limite imposée

par le premier col

« d’ajuster la position du choc dans la tuyére deslguyremier col est amorce, le débit

reste constant

» Une fois l'activation de I'amorgcage du second agbérte de pression génératrice du

systeme ce réduit considérablement.
[11.3 Cas du turboréacteur

Pour une entrée d’air destinée a alimenter un cesspur, dont la surface d’entrée
coincide avec la sectiofy, de sortie du diffuseur, la condition d’adaptatiésulte de I'égalité

des débits respectivement fournis par la prise dacaptes par le compresseur. On a convenu
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- N fp < 4 Ama/ T . .
d'utiliser le parameétre débit reduﬁq”;—tz” et la vitesse de rotation du compresseur est
t2

L . . 2 1N
caracterisee par la vitesse redut}?: .
t2

Du point de vue de la prise d’air, le fonctionnet&nan compresseur donné sera défini

par le diagramme suivant :

Py g Limite
th de ~a/ N
pompage

9, Vi,

g if

Figure I1.4 le rapport de compressieiﬁf— en fonction du débit réduit et de la vitesse
t2

réduite.

Pour un état de fonctionneméhtionné, la prise d’air donnera un débit réduit chétee,
mais on sait que le débit d’'une conduite d’Ajr@rovient de I'évolution isentropique d'un col
sonique d'aired.,, sous une pression génératifgeet une temperature géneratrigget siM,

désigne le Mach a I'entré®, du compresseur, on a donc :

my T !
amTe, _ 8() A _ () A, (111.9)

pt; \/E (M) \/E

La relation montre que pour un compresseur dormmgtibnnant a un régime donné, le

Mach M, a I'entrée et la section critique localg, sont fixé.

[11.4 Parametres caractéristiques d’'une prise d’air

Pour analyser le bilan propulseur du réacteuraut fd'abord connaitre le débit et la
pression maximale que peut fournir I'entrée d@elon sa configuration géométrique, cette
entrée d'air affectera également la résistancerextBans certains cas, la raison en est toujours

préjudiciable au fonctionnement du moteur.
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[11.4.1 Débit d’'une prise d’air
[11.4.1.1 Définition

Considérons (Figure 111.5) une entre d’air formér caréne, qui peut étre disposée
devant elle, avec des obstacles, utilisée pourfirodonvenablement la direction et la vitesse

de I'écoulement avant la captwi.

Figure 111.5 débit d'une prise d’air

Pour une situation donnée, la surface du courammbgt une ligne d'arrét prés ou sur les
levres de la caréne et divise le flux en deux doesile flux interne est finalement capté par
la prise d’air et le flux externe. Salt, I'aire de la section transversale de la surfatmfini
amont et A, l'aire de la section droite d'un cyliagaralléle 370 et s’appuyant sur les levres

de la caréene.

On désignera par coefficient de débit le rapport :

— %o
£=3 (11.10)
Si ce coefficient est connu, le débit capté estdon
qm = gAlPOVO (“Ill)

111.4.1.2 Coefficient de débit maximal en écoulemdrsupersonique uniforme

Lorsque I'entrée d'air est dans un flux d'air sspeque donné, le débit maximal qu’elle
peut absorber est parfaitement défini par les ¢mmdi aux limites en amont du conoide de

Mach qui s’appuie sur les levres de la caréne.
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Premier exemple :

\
Choc
a) Pitot subcritique b) Pitot critique c) Pitot supercritique
E <4 o L =7

Figure Il1.6 Prise d’air Pitot en écoulement uniforme

Le plus simple cas est celui d’'une entre d’air ghetPitot, simple ouverture d’aiv,
placée normalement a la vitesse uniforifyede flux incident. Dans ce cas le débit maximal est
défini 4, = A, soit €& 1.

Si les conditions d'obstruction interne (régime whoteur insuffisant, ou chauffage
exagére) ne permettent pas I'écoulement de cewd&bitaval, la formation d’'une onde de choc
est nécessaire devant l'entrée, transformant erécmulement subsonique, I'écoulement
incident. Le débit excé-centaire peut alors étkeédé I'extérieur. Le coefficient de débit devient
inférieur a l'unité (4, < A;); on dit que le régime est subcritique. Si les ctmas
d’obstruction interne sont progressivement attésiféecélération du moteur ou réduction du
chauffage), le choc se rapproche de I'entrée, netfa mesure que le débit augmente. Quand
le choc se place exactement dans le plan d’ed&éegfficient de débit est devefiu= E&= 1
et le régime est alors dit critique. Si I'obstroctiinterne continue a décroitre, le choc pénetre

dans le diffuseur, mais le débit ne varie plusglgime est alors supercritique (Figure 111.6).

Deuxiéme exemple :

L'-‘_'"'HJ'-'I-'Ir
T A
' J! y AT
== ‘— 'hl. 'IT" ’
™ | | i # ;'1
— Y B N \E
S/ b | i = v
| 1 LNE 7T 15’
B

Figure Ill.7 Ecoulement plan, avec proue diedre
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Avant d’aborder la surface d’entrée d’air, I'écouknt de maclM,, est dévie d’'un anglépar
une proue diedre

[ T=H 8 [
i —
| -~ | { P o
| Moo L8 | —T
| Cwae ddlache E..
M — -t =1
}
B0 —_—— - — e e
|
| Ea A
| M, )
| —_— T e
Cheoe arrachs
10} — - : R =S
|
2 ‘
Q || -
3 2 2,5 3 5% 1

Figure 111.8 déviation limite pour un obstacle diedre

Pour des valeurs d& assez faible (Figure 111.8), a I'aréte du diedrechoc oblique plan

attaché se forme, incliné de l'andlesur I'écoulement amod, ().

Derriére ce choc, I'écoulement a pris le Ma¢het la direction(d), la nappe de courant
captée est donc définie pHyL,la géométrie de la figure permet d’écrire immédiaat le
débit maximal qui peut pénétrer dans la prise dSit¥ désigne lI'angl®L; Ox, on vérifiera

aisément que :

_  cotgf-—cotgV¥
g=22808 (I11.12)
cotg 6—cotgp

p est donné en fonction d@ et deM, par la théorie des chocs.
La figure 111.9 représente la fonctid),,, (M,) correspondant au détachement du choc.

- PourMy)M,im, On retrouve les trois régimes de fonctionnement debit

& = Efcritique et supercritiqué,< EBsubcritique suivant les conditions d’obstruction

aval.
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- A/ - A - & A —
A e<E I - E=¢
Subcritique Critique Supercritique

Figure 111.9 la fonction@,.  (M,) correspondant au détachement du choc.

lim

- PourM, < M, lim, le choc se détache de I'apgxiu diédre (Figure 111.7). Dans ce cas
I'écoulement en aval du choc courbe n’est pas umiécet est subsonique dans la région
d’alimentation de la prise d’air. Celle-ci fonctimmalors a peu pres comme un simple

Pitot subcritique. Le débit maximal réalisable @stenu lorsque le régime sonique est

atteint dans laection de captation LL'.

Figure 111.10 choc se détacher de I'ap&xdu diedre

Ecrivant quel.L’ est sonique et admettant que le choc frontalessiglroit pour le tube

de courant capté, on obtient une approximationogdficient de débit critique par :

_ sin(y—-0)
&= ZO HOW ”(13)

En fait, le choc n’étant droit que dans le voismag I'aréte, La valeur moyennemest

supérieure &, - Le coefficients peut donc étre Iégérement supérieur a la valedessus.
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Troisieme exemple

Figure Il1.11 Prise d’air & pointe conique

En théorie, cette situation est similaire a la pdente, mais plus compliguée, soit une
caréne de révolution munie d’'une pointe coniquelexie demi-angle au somngktle cercle
des levred, est vu de la pointe 0 sous I’an@lIeLorsquelVf0 aborde l'obstacle conique, une
onde conique attachée en 0 fsiest assez petit) et de demi-anfflde transforme en un

eécoulement conique.

Les tables de la NASA [35] représentent numériquetnies écoulements coniques. Pour
toute une série de couples des val@yd1,), on peut déduire de ces tables les fonctid(8)
ete(6) qui décrivent chacun de ces écoulements, @our 6 < f.1l est alors facile de calculer
le débit maximalg,, capté a un MaclM, donné par une prise d’air définie g@&;, 6¢), Du
tableau(6,, M,) de la NASA on déduit po# = 6¢ le MachM, = M(6¢) et la direction

Y, = YP(6,) et on note la valeur de I'angfedu choc conique , I'écoulement étant uniforme

Gm ypf.&.%.M M'“i"‘ll

pi a AT 0,

(I1.14)

Comparant I'expression précédentdyglea sa définition a partir du coefficient de débit

Gm = &y 204, (111.15)
Qo
On déduit :
1
£ =i 20 (Mysin ) [ _MOT T (111.16)
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Quatrieme exemple :

Figure 111.12 prise d’air de révolution a profile pointu évofuti

Cette situation résume la situation précédentegdleul du débit d'air d'admission est
basé sur le calcul du débit pas a pas par la méteadactéristique. On obtient donc la
distribution(M, ¢) le long de la ligne de MadtiL s'appuyant sur la tradedes levres de carene,

sera obtenu en intégrant cette caractéristiquestit dlémentaire :

B

dqm = )/E : mZﬂydy (n.17)
Eton aura :

- P sin g @2_3; _ay

€= f’a po sin(a+@) a 1 £ (1-18)

[11.4.2 Mach d’adaptation en supersonique

Le Mach d’adaptation est défini comme le nombréaeh pour lequel le coefficient de
débit critiques=1.Pour tous les nombres de Mach, la prise Pit@tdzptée, Dans tous les autres
cas ou un obstacle forme proue en amont de lacgud@ captation, le Mach d’adaptation est

atteint lorsque le domaine d’influence de cet alistaesse d’affecte les lévres de la carene.

Pour le cas d’une prise d’air a pointé coniqueéviEeh d’adaptation est atteint quand le

choc conique généré de la pointe s’appuie exactesoeia ligne des levres (L) (Figure [11.13).
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/’%ﬂ:ﬂ

Figure 111.13 Mach d’adaptation, en supersonique

Pour tout nombre de Mach supérieur le choc ingi@iétre dans la prise d’air et le débit
critique correspond &= 1 la prise d’air se comme un simple Pitot compottedint de vue

du débit pour tout nombre de Mach inférieur, an<a 1.
[11.5 Résistance de captation

[11.5.1 Calcul des résistances de captation

1- Prise d’air en régime critique ou supercritique dars écoulement uniforme (Figure
7 b ou c):

Dans ce cas I'élément d’entrée de la partie daélentiont le choix s’impose est la section

droite A, de I'entrée d’air, normaréb = V,. X.
Le flux dynalpique entrant s’écrit comme :

X = PyA% + poVoA, (VoX) = Z(Py + poV) A, (I11.19)
D’ou la résistance de capitation, projectiondseur 170:

X = pod (1 +yM§) 11.20)

2- Prise d’air Pitot en régime subcritique (notion derésistance additive) :

Acceptons que le flux (Figure 6&fl) aprés la traversée du choc demeure

monodimensionnel jusque dans le plan d’erfit¢¥ on trouve:

X =uA (1 +yM3?) (111.21)
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M, désignant le Mach dans le plan d’entrép,dt pression correspondante.

Soit€ = ;ﬁ le coefficient de débit dans le cas considérég(f,) = ’;—tt le rapport des
1

pressions génératrices de part et d'autre du ¢h@onservation du débit impose :

SA]_

zng ~ "Mo)s (M ) (BE)
On déduit de cette équation
2(My) = =%, (111.23)

Cette équation donn#f; (on notera que, en aval du choc, c’est la détatiun

subsonique dB(M) qui convient).

On trouve ensuite :

Py P1 Pty Pty _ ©@My)
Pr_P1 P P = M) M .24
Po Py Pto Po  @(Mp) (Mo) ( )

La résistance de captaticf s'écrit :
(@1) 2
X =4A1po g ; 7To(1 + yM7) (I11.25)

Il est convenable de mettre en évidence dansegbtession, le flux dynalpique contenu
dans le tube de courant interne en amont du chaitelde ce tube de courant étdgt= €A4;,

ona:

X =eApo(1 +yM3) + X, (111.26)

Et I'on pose a cet effet :

X, = pod; (no E 91) (1 + yM2) — e(1 + yM? )) (11.27)

Cette grandeur est appelée résistance additiveeOin’écrire, apres élimination ag a
l'aide de (111.23) :

X = 2L g[D(M,) — D(M,)] (111.28)

WoZXo
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Ou ¢ (M) désigne la fonction auxiliaire :
d(M) = o(ME(M)(1 + yM?) (111.29)

On définit le coefficient de résistance additivdaerise d’air Pitot sous la forme :

Xa _ 2¢& _
C,Ca—%yp%A1 TMZonTs [D, — Dy] (11.30)

On notera que d’apres sa définition méme, lorsgtend versl, €, tend vers zéro.

L’application numérique des expressions (I11.23)IBt30) a diverses valeurs deet M,

montre que le coefficiertl, de la prise d’air Pitot reste pratiquantes trésinale :
Cy, = 1,75(1 —¢) (1.31)

[11.5.2 Résistance de captation en régime subcritige

Prenant une prise dair bidimensionnelle a prouedré fonctionnant en régime
subcritique, soit < ¢ le coefficient de débit imposé, et la positionathioc détaché devant la
surface de captation (distance de détachemgisupposons connue, il est alors immeédiat

connaissang de déterminer les poinfg, J, de la ligne de courant passant par

Figure 1l1.14 prise d’air bidimensionnelle a proue diedre

On déduit :

A
X = eAypo(1 +yM2) + pi A, (AL —¢)+ [, pda (111.32)
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Si tenons compte que le cas réalistesgf,or‘sstée tres voisin de 1; 8t L sont trés

rapprochés et nous pouvons supposer qu'il existepoort constant K entre I'aire frontale A
du tube de courant et I'aire A' comptée normalenadatparoi du diedre le long dgel]

Figure 111.15 l'aire frontale A et l'aire de la paroi du diédré du tube de courant.

Donc :
[, ,pdA=K][  pdA (11.33)

Et lintégrale représente la résistance additivand’ prise Pitot placée normalement a

I’écoulemen'r]ﬁ1 et fonctionnant au coefficient de débit :

A}z Aj,
o # y» (11.34)

On peut donc écrire :

J,,, PdA"= %V1P1M12 [1.75( - %)] - Al (111.35)

1

Et puisqueK 4] = A4,
_1 2 _ A
[, PdA =ZyPM2A, 175 (1 L ) (111.36)

D’ou finalement :

X, = PA, [%’ e +1,225M7 (1 — %)] (111.37)

1
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Figure 111.16 Coefficient de distance de détachement du chacdeaévolutions d'apres
SIBULKIN, NACA - RME 51 B 13)

Le calcul de cette expression repose sur la cosaraie préalable de la fonctim(g : M)

qui définit la distance de détachement du chocritiduee devant une prise d’air Pitot.

Cette méthode approximative se généralise au cae grise d’air quelconque en régime

subcritique. Poué donné on commencera par situer la position du détaché devant I'entrée

a l'aide de la courbe de la prise Pitot subcritim@, MO) ou d’apres une strioscopie.

Ensuite on positionnera le poifit ou la ligne de courant limite traverse le choar. p

exemple, dans le cas d’'une pointe conique, a tout p, du choc vu de I'apex du cdne sous

l'angle ), < o, on peut associer le dépigVo4,, - £(6),, My).

La portion de résistance additive relativgAsera calculée comme si la prise d’air avait

ses levres efy et fonctionnait en régime critique, on aurait :
1 24~
(Xa)h]z — EypOMOAJZCxa(HJZ’ Mo) (”|38)
Enfin la portion de résistance additive relativg, A se calcule comme pour la proue
diedre :

(Xa) 1 = 1,225p,4, M7 (1 - 22) (111.39)

1

(Le Mach M, n’étant plus uniforme, on prendra sa valeur mageentrg, et I'obstacle).
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Figure Il1.17 prise d’air a point conique

Lorsque le poinf, se situe en amont du choc conig@ye> £, cas habituel d’une prise
d’air adaptée fonctionnant en régime subcritiqueésenté figure 111.18, la trainée additive se

réduit approximativement au second terme de (I)I:37
(111.40)

Xa = 1,225P1A1M12(1 - 8)

Un résultat expérimental (SIBULRIN, NACA RME 51 B)lIrelatif & un cone d20° de
demi-angle au sommet est comparé (Figure Ill.18)yésultats des calculs précédents. D'autres
résultats d’essai montrent des recoupements plaé&ieurs, le cas rapporté indique donc

I'ordre de grandeur de I'écart maximal entre leokét I'expérience.

Dans cette figure est également reporté le cakeld trainée additive effectué en retenant
la méme loi de distance de détachement du cham stipposant que la pression Bur est

constante et égale a celle de I'écoulement subsersqgr le cone juste en aval du choc.

Cette derniere méthode conduit dans I'ensembles &cdarts avec I'expérience du méme

ordre que la méthode approcher proposée. (Equ@ti@v))

T —————— O 3 el L
S Bl A< s~
e e 2

Figure 111.18 Résultat expérimental (SIBULRIN, NACA RME 51 B 13)
0s = 20°,M, = 1.8°, 8 = 41°
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La courbes = EBcas a de la figure 111.18 correspond a la traiadditive obtenue par
ajustement dé, par translation de maniere a opérer en régimigueitet démontre I'avantage
considérable de cette solution par rapport au nsadderitique (cas b ou cas c) pour un méme
coefficient de débit et la trainée de caréne emrégubcritique est généralement diminuée en
raison de I'effet de succion du au contournemestiélaes du bord d’attaque par I'écoulement
extérieur. Cet effet positif est limité par un démment local d’autant plus étendu que les lévres
sont plus minces. Aucune évaluation théorique exdetcet effet n’est encore possible.

[11.6 Compression supersonique externe et interne

Pour obtenir 1’efficacite maximale il suffit en pcipe de procéderune décompression
isentropigue continue de I'écoulement capte, I€sthle plus simple a cet effet est de la tuyére

supersonique inversée placée face a I'écoulemeiateint.

Figure 111.19 tuyere supersonique

Le flux capte em,est ramené continument en régime sonique ad q@uis ralenti en
subsonique 4,, alors ces prises d’air sont dites & compressipersonique interngc. S.1.),

on aurait le maximum d’efficacité en I'absence @eikcosité.

Les difficultés essentielles de ce type de prisér don, le probleme de I'amorcage et le
probleme d’adaptation a un nombre de Mach vari&negalité la présence des couches limites

de paroi constituera une premiére limitation.

La prise d’air la plus simple, c’est la prise d'Ritot. Dans ce systeme, dont de pression
génératrice se produit a la traversée du choc dnoiégime critique ou subcritique, I'efficacité

correspondante est donnée par :

N =4 = (M) (I11.41)
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Cette fonction est rapidement décroissante au-delsivlach 1,5, qui nécessite 'emploi

de ce type de prise d’air, aux vitesses nettemgrgrsoniques.

Afin d'éviter les défauts de l'entrée d'air isepimoe parfaite CSI et d'améliorer
l'efficacité de I'entrée d'air du tube de Pitosysteme congu comprend des obstacles en amont
de l'orifice de captage. compression a un nombialdh supersonique suffisamment bas, puis
utiliser un tube de Pitot pour capturer, uniquentams des conditions subcritiques ou critiques
provoquer de trés faibles pertes, il est dit queamports ont une compression supersonique
externe (CSE).

Dans le cas du C.S.l, comme dans le cas du C.8cgame final de I'entrée d'air est un
diffuseur subsonique dont l'efficacité dépend duetdbpement de la couche limite sous

l'influence du gradient de pression opposé.
[11.7 Efficacité d’'un diffuseur subsonique

Ce probléme intéresse tous les types de prises diripoint de vue fondamental,
I'efficacité d’'un diffuseur subsonique est déteré@ncomme il vient d’étre dit, par le
comportement de la couche limite. A I'échelle deseg d’air utilisées dans la pratique, cette
couche limite est turbulente. L'effet du frottementa paroi sera d’autant plus faible que la
longueur du diffuseur sera plus courte. Mais conireiagit de ralentir I'écoulement depuis le
MachM; a 1’entrée, jusqu’au MadW, devant le moteur, le gradient de pression corredgat
sera d’autant plus fort que le diffuseur sera plusrt. Or une couche limite ralentie s’épaissit
rapidement et peut méme décoller si le gradiemression antagoniste est trop élevé [34].

Dans le cas d’'un diffuseur tronconique, on saitieoyement depuis —STODOLA- que
'optimum correspond a un angle de divergence eotidénviron 7 degrés. Le tracé d'un bon
diffuseur dans tous les cas pratiques doit au msinspirer de cette régle. Mais les théories
modernes de la couche limite permettent d’obtemitracé optimum et d’en évaluer les pertes.

D’une maniére générale, la qualité d’'un bon diftuseprésentée par :

2
Ny =22=1-g=24% -1 _Lypm,) - M2 (111.42)
Pt 2 Py 2

Ou M, est le Mach a I'entrée du diffuseur.

K dépend de la géométrie du diffuseur et de I'ékgytv,.
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Dans le cas de turboréacteurs ou I'ékgyiV, est plus faible, on peut réaliser dgs de
I'ordre de 0,98, mais dans le cas des statoréactdassiques o, est del'ordre de 0,2, la
valeurK = 0,13 représente pratiguement une bonne quait&ariant de 1 @, n,,varie de
0,95a1.

[11.8 Prises d’air a compression supersonique extere (C.S.E)

[11.8.1 Prises d’air bidimensionnelles a rampe émeagente en simple diédre

Figure 111.20 Prises d’air bidimensionnelles a rampe émergemt@raple diedre

Dans ce cas la compression supersonique extemnéerds la déviatiod imposée el

par la proue dieédré/, et6 étant fixés, I'angl@ du choc est déterminé :

L’écoulement subit une premiere perte définie par :

"1 — (Mysin B) (11.43)

Py,

Le MachM, se calcule par :

Py
Ptl

(M)

2 (Mosinp) (11.44)

_ Py .
=wo(M,) = P_O(Mosmﬁ) )

Si M, est> 1, le choc normal qui se forme en régime subcritiqueritique devant les
levres, a ce Mach; conduit a une deuxieme perte :

Ptl !

= n(M,) (111.45)

84



CHAPITRE 1l ENTREE D’AIR SUPERSONIQUE

A la fin I'efficacité est :

Noz = N1z - T(My)T(Msin g) (111.46)

Pour un angled donné, il existe un Mach minimau (Figure 111.10) pour

o lim
lequel M; = 1. PourM, < M, le choc oblique se détache et le choc droit ee peut plus
se former puisque I'écoulement aval est subsongratiguement la prise d’air fonctionne du

point de vue de son efficacité comme un simpletPito
[11.8.2 Prise d’air a pointe conique

Dans le cas d'une entrée d'air révolutionnairep&ud'un nouvel embout conique, elle
est similaire a la précédente. La seule différezgteque le flux tournant n'est plus uniforme
avant I'entréed, . En fait, la variation déf, dans le champ du cdne est suffisamment faible pour
gue l'onde de choc se produisant avant I'entrée @smparable a limpact correct dans

I'écoulement uniforme.

Pour un point de cone donné, il existe la encoediamite de Mach, en dessous de laquelle
I'impact sera libéré, et le meilleur angle de cdne point de vue efficacité. En fait, le point du
demi-angle supérieur du coflge = 25° se maintient proche de la valeur optimale a presqu
tous les nombres de Mach, donc l'efficacité obtezsidrés proche de I'efficacité du meilleur

angle diedre.

111.8.3 Prises d’air a chocs multiples

Une combinaison de deux chocs des exemples précadwitiore I'efficacité, alors la

formation de plusieurs chocs obliques successitsddoner un meilleur résultat.

Figure 111.21 Prises d’air a chocs multiples
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Alors My, 6',08"" étant fixés, on calculg’, M, puisp”, M) = M, et par suite :
No1 = T(Mysin B)m(M|sin 8" )m(M,) (11.47)

Aux Mach éleveés, le gain par rapport au simple miegst indispensable. On peut
évidemment définir pour les écoulements de révatuties prises biconiques de propriétés
comparables.

[11.8.4 Compression isentropique

Dérivons d'abord la relation de Pradtl-Mayer pausdéufflante d'expansion, puis nous

pouvons la relier a la compression isentropique.

Figure [11.22 Schémas d'écoulement sur le coin

La vitesse tangentielle reste constali{€, amont = Vi, enavar d'0U :
vecos(u) = (v + dv)cos(u + dv) (111.48)

On dérive etin(u) = % donc :

= dv (111.49)

Maintenant, relions v et M en utilisant la relatosr Ma et en utilisea = ,/yRT ,en obtient:

aw _am _ (5M) am

— (111.50)
v M (1+52m2) M
Remplacer (111.50) par (111.49) :
dy = -1 _dM (I11.51)

(1+2m2) M
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dM est le changement du nombre de mach associdangement d de I'angle de virage

5:172_1]1.

En intégre I'équation (111.51) qui donne :

1 1 M
b=v,—1v, = /%arctan( ’%(Mz -1) - arctan(\/M2 - 1)|Mj (11.52)

On trouve que l'équation peut étre également laladiur la compression (probléme de
coin), mais a la place de toute expansion convaitgeour former un seul choc oblique. Cette
méthode est également connue sous le nom d'expaRsamdtl Mayer inversée. A l'aide de
I'équation ci-dessus, nous pouvons trouver I'angd&imal de déflexion par lequel le débit peut

étre tourné pour une récupération de pression na&jro'est-a-dire lorsque M2 = 1.
111.8.5 Probleme de démarrage du débit

Considérons le probléme de conduit tenté dansdél pie la surface de conduite, la
conduite se contracte initialement, puis une augatiem de la surface. Nous savons déja avec
une surface de sortie nulle, un stand d'onde de dawant la conduite et avec une ouverture
plus petite, va pousser le choc vers I'entrée égealement subsonique dans toute la conduite.
Il y a maintenant deux cas, soit avant le chocrdtéel'entrée, Mt devient égale a I'unité ou le

choc atteint I'entrée avant le choc dans le cap¥s [36] :

- Le choc atteint I'entrée avant avec Mt €egtte condition de fixation implique que
Ao [ Ac = 1. Si nous augmentons encore la zone deste choc se déplace a l'intérieur du
conduit, mais on sait que le choc ne peut étreurstable qu'a l'intérieur du la zone divergente
de la conduite (Figure 111.23). On dit qu'une pridair dans ce cas a commencé au sens

supersonique.
M1

[y

- tﬁqﬂ:}f””#

Figure 111.23 Le choc atteint le plan d'entrée awc<1
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Figure 111.24 Choc a l'intérieur du conduit et débit démarré

- Mt = 1 avant que le choc n'atteignplin d'entrée (Figure 111.25). Si la surface de col
du la conduite s'étouffe, alors l'information dezéme de sortie supplémentaire ne peut pas
traverser le col, donc un deuxieme choc (Figur26) se développera dans le systeme sans
avoir aucun changement au premier choc. Enfilyledera supersonique du choc détaché vers

l'avant de col et I'entrée d’air dans ce cas laddaon est dite non démarrée.

M1

Y

G

L )

Figure 111.25 Choc en avant du plan d'entrée avec Mt =1

M=1

L J

(4

v

Figure 111.26 Choc détaché vers l'avant et deuxieme choc avedefnent non démarré
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[11.9 Prises d’air a compression supersonique intame (C.S.I)

[11.9.1 Conditions d’amorcage

Sans artifice, 'amorcage d’'un tel systeme de pdisér est impossible, il existe pour
chaque valeur du nombre de Mach de Mglune valeur minimalel,,, de la section la plus

étroite du diffuseur permettant 'amorcage.

Dans le cas d'un essai en soufflerie & un nombrMaleh M, > 1 ,supposons que le
modele de prise d’air comporte un ey, .La soufflerie étant mise en marche va s’amorcer,
c’est-a-dire qu’a l'instant précédant immédiatemiéarnorgcage, un choc droit se présentera
devant la prise d’air, celle-ci se trouvera aloamslles conditions de la figure I11.27 a ou b

suivant qued,,, est inférieur ou égal a :

Aq

1 o 2o

Ac =4, (11.53)

La courbe (B). Dans le premier cé4,, < A4,,) la portion du choc d’amorcage de la
tuyére traversée par le tube de courant interrteree$accrochée” en avant de la prise d’air
(second col trop étroit) et le régime de la prisggrdsera subcritique. Dans le second cas
(4,, > A,,) 'amorcage se produira simultanément dans la ¢ugeta prise d’air, celle-ci se
trouvera ensuite dans les conditions de la figii28 ¢ (second col trop large). On pourra alors
procéder a la manceuvre décrite, pour ramdpen la valeur optimalefm (conditions de la

courbe A) correspondant a un régime sonique apréckEdé d’'une recompression isentropique.

Dans le cas du vol accéléré, il est clair queiept’air abordant le régime sonique devra
pour fonctionner a plein débit, ne comporter aucsgxion inférieure d,. Si ce n'est pas le
cas(4,, < A,), il y a blocage et formation d’un choc devant ffée (régime subcritique). Ce

choc ne pourra étre absorbé que lorsque le nomibMatth atteindra la valeur définie par la

courbe (B), pour cette valeur é@.
1

Au contraire, si 'amorcage a été realisé et sidemmbre de Mach décroit, cet amorcage
peut étre maintenu jusqu’a ce que le point imagEgate la courb@). Pourd,, = 0,75, par
exemple, 'amorgage ayant été réalisé pagi= 2,55, M, peut ensuite décroitre jusquid, =

1,65 sans que le désamorcage se produise [34].
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l} ""\,m/A1
0,75 Rs
““~‘j_‘_‘“““-——————— (2>
0,50
i
{ Choc engage ou
degtaché (a)ou(b)
0,25
«Ad
o
o 2 = < Mg
. A .
Figure 111.27 les valeurs d%ﬂ en fonction deé/,
1
|
et A

[:‘; Myt §MLI

> — £L4

é\ a) Am <A b) Am = Am. ¢) Am > Am

Figure 111.28 Configurations d'écoulements possibles a 'amorcageant la valeur de A

[11.9.2 Amorcage et propriété d’un diffuseur fixe e réglable a contraction interne

On peut préciser le mécanisme d’amorcage et lepriptés d’'un diffuseur fixe a
contraction interne. Un tel diffuseur est carasg&par une valeur fixe dg’—l =k <1 .Pendant
1

. . .o LA 1
la phase de mise en vitesse, tant kue A,,,/A; restera inférieur aA—’” = —— (courbe), le
1

ZoTo

diffuseur fonctionnera en régime subcritique, sfficacité sera celle d’'un Pitot classique :
n =M1 m(Mp) | (B4)

En fait la contraction interne ayant pour effetlidiager le diffuseur et d’accélérer
inutilement I'écoulement jusqu’eh,, avant qu’il puisse ensuite se ralenjir, sera en principe

inférieur a I'efficacité d’'un bon diffuseur diverge
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Le débit maximal sera obtenu lorsque la sectiond@vjendra sonique et I'on aura alors

(en négligeant la perte de charge du convergent)
Am _ 1 (111.55)

ACO TTo

Sid, =kA; (k<1)etd, = % , on trouve le coefficient de débit maximal ddukfur non
0
amorcé :
Ao
Smax = A_ = kTL’OZO (“|56)
1

Emax = 1, le choc peut se placer a I'entrée.

. . A ;. 1. . ",
Si Mo continue de croitre, k sera superieurs. Si les conditions aval le permettent
0<0

(obstacles tres faibles) et que lI'onde de choalistpénetre dans le diffuseur et produit une
vitesse supersonique derriére lui, le coefficiedtoulement est fixé a sa valeur maximale

E=1.

L'efficacité maximale peut étre obtenue en ajudtanitesse du moteur de maniere a ce

gue l'impact interne soit exactement au nivealag®us petite partie

En m le mach est supersonique mais inférieur addog I'efficacité sera meilleure que
le simple tube de Pitot. En résumant Madh,, nous avons parce que le systeme est

isentropique :

z A

B="=k (1.57)

Zo Aq

Par conséquend/,,, en fonction deV,, et k, si I'impact reste en (m) et que la perte par

frottement n'est pas considérée, le rendement nadxiavient :
N =n(M,,) (111.58)

Le diffuseur fixe a montré deux défauts dans cequie, le premiére, 'amorcage n’est possible
gu’a partir d’'un certain nombre de Mach qui dépdndtaux de contraction k, le deuxieme,
Lorsque 'amorgage est réalisé, le Mach minimaleligeut se produire I'onde de choc interne

est d’autant plus élevé queest plus grand. L'efficacité reste limitée.
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Grace a un diffuseur a contraction réglable on peutnettre 'amorgcage a tout nombre
de Mach et maintenir le choc au voisinage de la@eeninimale rendue sonique (courbe A
figure 111.28), donc donner a l'efficacité de lager d'air une valeur élevée que le permet la

qualité propre du diffuseur.

On peut alors obtenir théoriguement des efficacitgales a I'unité quel que soit le

nombre de Mach, si I'on réussit 'amorcgage.
111.9.3 Exemple des prises d’air a C.S.I.

Considérons la Figure 111.29 une rampe émergengeofil continu ABC, attaquée sans
déviation initiale paM,) et associée a une caréne parallele a cet écoulemeértoulement

bidimensionnel.

Figure [11.29 une rampe émergente

Les ondes de compression émise par l'arc AZ dul geadrce une déflexion totale sur
I'écoulement, qui est égale a I'angle du profihZecO,. Ces ondes atteignent la coqueza,
et du fait que la déviation de flux est incompatible avec la carene, cette derniémt éies

ondes réfléchied.B,Z'Z"), ce qui renforce la compression apportée padéonitiale

La méthode caractéristique permet de calculeteiaent la forme du profil de pente
pour éviter toute onde de compression continue aswlansant sous forme d'impact, et
finalement obtenue dans la partie la plus étraitel¢ I'emboiture. Le nombre de Maldh, est

aussi proche de 1 que possible.

Etant donné que I'onde de choc d’amorcagepparait avec un nombre de Mach de plus
en plus faible & mesure qu'elle s'approche derla de captatiod,, le probleme d’amorcage

devient ici plus facile.
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Figure 111.30 les positions dew)

Il suffit d'avancer le profil arqué vers I'avaar papport a L pour permettre a I'écoulement
excédentaire de se dévier vers I'extérieur, mounendens lequel les ondes de compression de
I'arc contribuent a rejeter cet écoulement verddigeur. La proximité de l'onde de choc a
I'entrée avec un nombre de Mach inférieur provoguere chute de pression de plus en plus
petite, augmentant ainsi le débit maximum a tragersUne fois que lI'onde de choc atteint L,
elle deviendra instable et se fixera en aval dadgfuseur (k), puis suffisamment pour ramener

le profil arqué dans sa position d'origine.

La variante intéressante, qui limite le déplacenm&tiessaire a 'amorgage, notamment

en tirant le diffuseur, comme le montre la figunévante :

Ty, /’ i
/ / {2

L

Figure I11.31 I'amorcage d’un diffuseur

La translation du profil arqué augmente k, elle dgstic bénéfique a la proposition de
(J. LEYNAERT) ,une autre variante consiste a mimjpartie initiale convergente de la prise
d’'air, d'une porte de décharge permettant d’évacsgs I'extérieur le débit excédentaire
d’amorcage.

On ne peut alors réaliser de bonnes efficacitéspgue’emploi des couches limites

internes.
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Une solution pratiguement meilleur, consiste a few®r les ondes de compression
continues par des chocs multiples obtenus par aifil de proue polygonal, chaque choc doit
étre choisi de maniere que son intensité, aprésxief, ne provoque pas le décollement de la
couche limite (celle-ci étant turbulente, décoilke saut de pression qu’elle subit est de I'ordre
de 2). La réflexion sans déviation doublant seesilgnt I'intensité du choc, le choc élémentaire
doit donc étre choisie de maniére a ce que sororagp compression soit de I'ordre de 1,4, si
I'on prévoit une seule réflexion sur la caréne. téftexions ultérieures sur le profil de rampe
sont évitées ou atténuées, en donnant a celutague point d’'impact, la direction imposée a

I'écoulement par le choc incident en ce point oa dimection voisine [34].

[11.10 Prises d’air a compression supersonique mixd (C.S.M)

La compression mixte implique l'utilisation de lantpression externe et interne, a des
degrés appropriés, afin de soulager le problenteatteée externe de la premiére, tout en évitant
une couche limite excessive ou tout autre incorerérde la seconde. Les prises d'air 1 (Figure
[11.32) et 2 (Figure 111.33) sont des exemples dsgs d'air a compression mixte, congues selon
les mémes spécifications que la prise d'air a cesgiwn externe. Pour I'entrée d’air 1, les deux
premiéres compressions en coin sont externes eedbmoin tour total de 16°. Les chocs sont
concentrés sur la levre ou un virage inverse desBeffectué au moyen de I'angle interne du la
carene. La deuxieme surface de coin est poursuistgi'a ce qu'elle rencontre le choc inverse,
cela donne la contraction requise de la surfaceodduit et distingue le systéme d'un angle de
conduit inversé a surface constante. Un changedeulirection de 8° de la surface a cette
intersection annule la réflexion du choc et perdeepositionner le choc normal. Le systeme a
guatre chocs de la prise 1 peut donc étre qualdi&0/50 externe/interne. Dans la prise d’air
2, seulement le premier choc est externe. Un ainaersé est positionné sur la lévre de caréne
et un second sur la surface interne de caréne pagiigon qui focalise les deux chocs inversés

sur la surface cunéiforme étendue du choc ext&jne [
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LLLLLLLLL

Figure 111.32 Prise d'air 1 : 50/50 compressions mixtes, avecglkexternes focalisés

sur la levre du caréne.

kL 2 LLLL

Figure 111.33 Prise d'air 2 : compression mixte 25/75 avec cltesnes focalisés sur

I'épaule

A cette position focale, une variation de 16° dadle de surface annule la réflexion du
choc et définit le col pour la localisation du chmrmal. Le systeme de choc de I'entrée d’air
2 peut étre qualifié de 25/75 externe-interne.

Sidewall leading Forebody
// - edge // shocks\'\//
ey - [Z
- Normal .

/ \ shock \| st > Normal
Weak > rong shock
shock \ shock N ’

7 Bleed TN SN
Supercritical Critical 1% spill

Figure 111.34 Esquisses de la séquence de photographies Saoldi@reine entrée d'air

pour Mach 2.0
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En comparant les quatre spécimens des prisessdlagritique et critique (Figure 111.35),

1 et 2 a ce stade, les observations suivantes peétre faites :

- La séquence des nombres de Mach de essipn est la méme dans les quatre cas, il

en va de méme pour la taille du col et pour lapécation de la pression de choc.

- Si, dans les cas subcritique, 1 et 2, la sestipersonique la plus courte possible (définie
par la distance entre le sommet de l'avant-corps ehoc normal) a été utilisée dans chaque
cas, conformément a la philosophie de conceptidicpiére, cette section est néanmoins plus
longue dans le cas subcritique et plus longue tlaas 2 que dans le cas 1 (ce qui a une

incidence sur les considérations de poids).

- A la fois en raison précedent et de I'enfermenaectu des ondes de choc, on peut
s'attendre a ce que les effets de la couche ligttent plus défavorables en 1 qu'en cas
subcritique et plus défavorables en 2 qu'en 1i:aféecte les conclusions sur la récupération

ultime de la pression.

- la conception du diffuseur subsonique pose dasi@mes différents dans les quatre cas,
mais comme cela dépend beaucoup de la situatiorstallation du moteur, aucune
généralisation n'est tentée, si ce n'est I'observajue I'augmentation du degré de rotation

inverse, comme en 1 et plus encore en 2, attémém@ralement le probleme.

- une différence potentiellement importante dassplerformances entre les conceptions

de cas subcritique ,1 et 2 se situe au niveau tiaiteée de lI'onde de caréne.
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V.1 Introduction

Compte tenu de l'importance de la conception desgd’air, constaté par son influence
directe sur le fonctionnement du compresseur edyage sur le moteur complet, il est important
de procéder au calcul de leur précieuse valeunsgds différentes formes, en diminuant la
vitesse de l'air du supersonique en subsoniquesritrée du compresseur. On se propose
d’analyser dans cette étude une prise d’air Piemsdle cas subsonique. Dans le cas
supersonique, on analyse une prise d’air a compresgerne qui présente une onde de choc
normal, et une autre a compression externe cais@grar deux ondes de choc obliques suivies

d’'une onde de choc normal, afin d’opter celle qurivient mieux au régime supersonique.

On va programmer les équations que nous avonsdd@jeontrées et traites dans les
chapitres précédents et pour simplifier on va séalies programmes indépendants apres on fait
'assemblage de ces programmes. On va tracer lebe® a partir de logiciel QtiPlot et on

réalisera la simulation d’'une prise d’air dans aleagas a I'aide de logiciel ANSYS.

IV.2 La simulation on CFD (ANSYYS)

IV.2.1 C’est quoi le CFD

La simulation numérique en mécanique des fluideBD)Cest une discipline de la
prédiction des écoulements de fluide, du transferthaleur et de la matiére, des réactions
chimiques et des phénoménes unis en résoudre dasais mathématiques représentant des

lois physiques, a I'aide d’'un processus numériquéeialisé:

* La CFD permet de visualiser des mécanismes inesiet souvent impossibles
a mesurer.

* L’analyse CFD est devenue un outil important paurdimensionnement et
I'optimisation des performances des équipements.

* L'analyse CFD compléte les tests a moindre cout.

* maximisant le rendement et réduit I'effort totajuis dans les laboratoires.
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V.3 Présentation d’ANSYS

IV.3.1 ANSYS workbench

ANSYS Workbench est une plate-forme de simulatidégrée qui comprend une large
gamme de systemes dans la boite a outils, notantdaerdystemes d'analyse, des systéemes de

composants, des systemes personnalisés et uneagiquiale la conception.

Il dispose également d'un schéma de projet oudeslsl du processus d'exécution des
différents systemes d'analyse sont disponiblesd€sls de chaque systeme d'analyse dans le
schéma du projet incluent les données d'ingénierggométrie, le modeéle, la configuration, la
solution et les résultats. De plus, les propriéEs schémas sont disponibles pour la saisie de

|'utilisateur.
IV.3.2 ANSYS Fluent

ANSYS Fluent est un logiciel de calcul de dynamigies fluides écrit en langage C.

Fluent a de nombreuses capacités pour les simugattomme indiqué dans le tableau IV.1.

Fluent Capabilities
2D Planar flows, Axisymmetric flows, Axisymmetric flows with swirl, 3D Flows
Acoustics

Cavitation flows

Chemical species mixing and reaction

Compressible flows, Incompressible flows

Forced heat transfer, Mixed convection heat transfer, Natural heat transfer
Free surface flows

Ideal gases, Real gases

Inviscid flows, Laminar flows, Turbulent flows
Lumped Parameter Models

Melting and Solidification

Multiphase flows

Newtonian flows, Non-Newtoman flows
Porous media

Steady flows, Time-dependent flows

Tableau 1V.1 Nombreuses capacités pour les simulations Fluent
IV.3.3 Avantage de model ke Standard :
* Facile d'utilisation, convergence assurée, Mod&eéquations de transport.

* Obtenir un premier résultat facilement, pas foreémtrés précis et Permet la

comparaison avec une étude analogue sous Fluent.
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IV.3.4 Qualité de maillage

On peut comparer notre qualité de maillage a pdetice tableau :

Unacceptable Bad Acceptable Good Very good Excellent
0-0.001 0.001-0.14 0.15-0.20 0.20-0.69 0.70-0.95 0.95-1.00

Tableau IV.2 Qualité orthogonale
V.4 Ecoulement isentropique

IV.4.1 Les Rapports de pression statique, masse vohique et Température en fonction
de nombre de mach

On trace ce graphe a l'aide de programme N°1 dmé&re B et le tableau N°1 :

—RP
Rmv
RT

RP,Rmv,RT
N W N O
© o o

LY
o

IIIIIIIIIlIII]IIIIlIIIII IlII|IIII|III]

o

T T T (L L L L L T 7[ LI — lm] LI S B I B B B A N B B B B
0,5 1 1,5 2 2,5 3 3,56 4
M

o

Figure IV.1 RP, Rmv et RT en fonction de nombre de mach

La figure (IV.1) illustre I'évolution du rapport dpression statique, du rapport de
température statique et du rapport de masse volimeq fonction des différents Mach amont
M1.

D'aprés la figure, on constate que le rapport desgon statigue augmente
progressivement lorsque le nombre de Mach amomhantg, telle qu’elle atteint des rapports

importants d’ordre 76 pour M1 =3.5 par exemple.

Concernant le rapport température statique, il amgenlentement avé'@volutiondeM1.
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La figure montre aussi la variation du rapport desse volumique avec le nombre de
Mach amont M1Dont ca augmentation est un peu considérable payora au rapport
précédent.

IV.5 Onde de choc oblique

IV.5.1 L’angle de choc en fonction de I'angle de di&xion

On trace ce graphes a l'aide du programme N°3atméxe B et du tableau N°2 :

n i mnn
(=2 S Iy (S ]
P s

beta(rad)
—
Il

0,54

T . T . . . T . : T T .
0 02 0,4 0,6 0,38
teta(rad)

Figure IV.2 beta en fonction de teta

La figure (IV.2) représente la variation du 'angleen fonction d& pour des déférent
nombre de macll/1.en voire que pour M=2 et poyr qui varie entre 0.52 jusqu'a 1.58,
atteint sa valeur maximal 0.4, et pour M=6gevarie entre 0.18 jusqu'a 1.58 la plus grand

valeur def est 0.75.Doncé@ augmente en parallele avec le nombre de mach amont
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IV.6 Cas subsonique

IV.6.1 Simulation d’une prise d’air Pitot

IV.6.1.1 Géométrie et maillage

On a effectué la géométrie a l'aide de référend@@, [8n a pris des points par logiciel
GDIGITAL ensuite les importé dans 'ANSYS, On dist un maillage non structuré pour des

meilleurs résultats, voila la qualité de maillage :

ercu avant i rzssion)\Apevgu du raEEort/

Critéres de qualité du maillage L)
Paramétres de contréle

o T3

2
& 23000

°

N

1g 5000,00

9

£ 2500,00

H — ]

£o00
Y
z 077 080 084 088 0% 09 1,00

Figure 1V.3 Génération de maillage
IV.6.1.2 Résultat

On a utilisé 'ANSYS Fluent avec un modele de tlebge k= Standard avec les

conditions aux limites suivantes :

V=220 m/s , T=273 K, Ps=101325 Pa .

101



CHAPITRE IV RESULTATS ET INTERPRETATION

0 50 100 150 200 250 300 350
Iterations

Figure V.4 Résultat de convergence

La solution converge a 333 itérations dans 9 mRBedec.

©
0 0.350 0.700 (m) L X
L E— ES—

0.175 0.525

Figure IV.5 Résultat final

Cette figure représente I'évolution de nombre demzal'intérieur de la prise d'air Pitot.
A I'entrée de cette prise d’air on a un nombre @geimégale presque a 0.67, le long de cette
conduite le nombre de mach diminue et surtout &inage des parois, celle-ci due a I'effet de

frottement .A la sortie de cette prise d’air le twende mach retourne a son état initiale avec
une petite augmentation M1=0.7.
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Voila le résultat de la référence [37] :

Mach Number
Contour 1

8.000e-001 ..
7.200e-001 =
6.4002-001

5.600e-001

4.800e-001

4.000e-001 A__
3.200e-001

2.400e-001
1.6002-001
8 000e-002
0.000e+000

3.200e-001
2.400e-001
1.600e-001
8.000e-002
0.000e+000

\

Figure IV.6 Résultat de référence [37]
On remarque que ce résultat est comparable avez nésultat.

On constate d’aprés ce résultat que dans une ghasePitot & un nombre de mach
inférieure a 1 (régime subsonique), I'absence aedé de choc, alors le mach de sortie ne sera
pas perturbé, et comme l'efficacité dépend de nerdbrmach amont (I'équation (111.41)), alors

I'efficacité de cette prise sera toujours proctierité dans ce régime.
IV.7 Cas supersonique

IV.7.1 Prise d’air a compression interne

X -

-

Choc normal

/— -

Figure IV.7 Cas d’une prise d’aire & compression interne (Pitot

Dans ce type d’entrée d’air qui subite d’'une oneleltbc normal, on présente la variation
des déférents paramétres (ME, p2/ p1, To/T1 Pt/ Pt) avec la variation de nombre de

mach amont M1.
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IV.7.1.1 Rapports de masse volumique, températurenach amont, pressions statiques et

totales en fonction de nombre de mach

On trace ce graphes a l'aide du programme N°2aaméxe B et du tableau N°3 :

— RP
Rmv
RT

— RPt

=3
W
o

2

[}
N
o

RPt,M2
[e] (o]
IS )
b - N
o o O
RP,Rmv,RT

HHI‘IIIH'IHIIIIIIH“IHI

o
N

HIHl!IHIlIIIII‘!IHI‘\I\II‘

(@]

TTTTT

(o]
=
N —
w —
» —
@]

o

Figure IV.8 RP,Rmv,RT,RPt et M2 en fonction de M1

La figure (IVv.8) illustre I'évolution du rapport dpression statique, du rapport de

température statique, du rapport de pression tdtal@pport de masse volumique et de mach

aval M,en fonction des différents Mach amdtl .

D’aprés la figure, on constate que le rapport desgion statigue augmente
progressivement, lorsque le nombre de Mach amogtnante, la pression statique aval

augmente par rapport a celle amont et vice veetla,du’elle atteint des rapports importants,

par exemple d’ordre 29 poM 1=5.

On remaque aec I’évolution deM1 une augmentaton progessive de rappott de

température statigue ce qui nous montre qu’ellarenge avec une allure comparable au
rapport précédent Ceci est di au fait que lesiosamtmathématiques obtenues (chapitre |)

sont similaires dans leurs formes.

On voit aussi le rapport de masse volumique quireinge lentement, avé@volution de
M1, On constate que la masse volumique augmente lenteptececi est vrais en comparent

avec les références.
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La figure montre aussi la variation du rapport despion totale avec le nombre de Mach
amontM 1Dont il représente un paramétre primordial dansenétude, remarquant que avec
'augmentation du nombre de Mach amont ce rapporindie, tel qu’il atteint environ de 0.72
pour M1=2, tandis gu’il atteint moins que 0.1 pour un Matbrdre 5, ou il diminue

rapidement apres quelques premiéres valeurs du ltaohtM 1.
Alors on peut déduire :

« La pression statique augmente.
% Latempérature statique augmente.
% Lapression totale diminue.
« Le nombre de Mach aval diminue a travers une oedshdc droite
% M,<1; c.a.d. 'écoulement aval est toujours subsomiq
% Latempérature totale se conserve a travers une @madhoc droite.
*%* remarque que l'efficacité est trés faible, (Mauggis
Par conséquent, l'efficacité.PPt des entrées d'air de type Pitot est tres failmesn
concluons donc que l'utilisation de ces type esitdie aux vitesses subsoniques et n'est pas

recommandée pour le vol supersonique.

I\V.7.2 Prise d’air a compression externe

deux ondes de
choc obligque

Figure IV.9 Cas d'unePrise d’aire a compression externe

Cette prise d’air est subite de deux ondes de chbgue suivie d’'une onde de choc
normal, dans ce cas on va présenter la variatisméierents parametres (Mn4/mR , p2/ p1,

To/T1 ,Pe/ Pt) avec la variation de nombre de Mach M1.
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On calcul les parametres précédents (voir chajpimer formules) a I'aide du programme
N°4 annexe B et le tableau 4, on utilise le Maclsaigie de chaque choc comme un nouveau

mach d’entrée pour le choc suivanfet 6,=5° on obtient les résultats suivant :

—nth
—nr

-

III|[III|III[

o
©
(o]

_O
©
1)

|

0,86 LA N I O N B I I O B B B
1,2 1,3 1,4 15 1,6 1,7 1,8 1,9 2
M1

Figure 1V.10 I'efficacité théorique et réelle en fonction de o de mach amont

On voie que l'efficacité qu’on a trouvée est proded’efficacité réel avec une erreur de

0.32% (I'efficacité réel est tirée a partir dedale de référence [39]).

IV.7.2.1 Rapports de masse volumique, températurenach amont, pressions statiques et

totales en fonction de nombre de mach amont

— Mn4
RP3
RT3

— Rmv3

RPt3
—3,5
1 E
-3
0,8 - 2
o) =25 g
x =R 4
L‘(O’e - ©
- 2 ks
< = i 4
S 0,4 - :
S0, —158
E 14
0,2 —1
0 E 0,5
15 1,6 10 1,8 1,9 2
M1

Figure IV.11 RP3, Rmv3, RT3, RPt3 et Mn4 en fonction de M1
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La figure (IV.11) illustre I'évolution du rapporedoression statique, température statique,

pression totale, de masse volumique et de machMwlen fonction des différents nombres

de Mach amont M1

D’aprés la figure, on remarque que les rapportprdssion statique, température et de
masse volumique augmentent progressivement jusgs'aaleurs maximales et les valeurs de

rapport de pression total et Mn4 diminue jusqu&wadeurs minimums.
IV.7.2.3 Exemple de Simulation ‘SR71’
IV.7.2.3.1 Géométrie et maillage

On aréalisé cette géométrie a partir de la rébé&r§d8], on a prend des points par logiciel
GDIGITAL et utilisé un maillage non structuré avexfinage de parois pour des meilleurs

résultats :

Figure IV.12 Géométrie de SR71

0,000 1,000 2,000 (ft)
| Saaa— ES—
0,500 1,500

Figure IV.13 Maillage de SR71
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Paamiies decortile |
[ o 18 O Cuast

L

i

y

jzm-

5 - -
W w 0 ) W s 18 1

Citve de qualté des ments

Figure 1IV.14 Qualité de maillage

IV.7.2.3.2 Résultat

On obtient ce résultat a partir de 'TANSYS Fluehieemodel ke Standard avec les

conditions au limites suivants :

M=3,2 , T=216.7 K, Ps=19400 Pa

1e-04

1e-05 —+ T T T T T T T 1
0 50 100 150 200 250 300 350 400
Iterations

Figure 1V.15 Résultat de convergence

La solution converge a 367 itérations pendant 3 min
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Figure 1V.16 Résultat de la simulation

Cette figure représente la variation de nombre dehna l'intérieure de la prise d’air
supersonique SR71, on lance la simulation avecoambre de mach égale a 3.2, on remarque
que le mach diminue aprés la premiere onde de obtique a la valeur de 2.8.Ensuite,
I'écoulement subit a une autre onde de choc obligquéébut de la Iévre ou le nombre de mach
atteint la valeur de 2.3, aprés ils continue deimiim jusqu’a la valeur de 1.9.

On peut remarquer aussi que le nombre de macheuehparois est inférieur au mach
loin des parois a cause de frottement qui dimiauetésse.

On constate d’aprés ce résultat que dans la pagesdpersonique SR71 a un nombre de
mach supérieure a 1 (régime supersonique) unemrésdes série d’'onde de choc oblique
terminer par une onde de choc normal ,alors ibp@influence sur le mach aval (diminution)

gu’on a besoin pour le fonctionnement du compreasseu

Voila le résultat de la référence :

HE T =

3 M: 1.56694 1.98013 2.39333 2.80652 3.21971

Figure 1V.17 Résultat de référence [38]
On remargue que ce résultat est comparable avez nésultat.
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V.8 Exemple de comparaison

On prend comme exemple M1=2 et on compare les geses d’air précédentes :

-Prise d’air a compression interne (Pitot) - Prise d’air a compression ex¢e
RP =4.5 RP3=3

Rmv=2.66 Rmv3=1.42

RT=1.68 RT3=2.11

RPt=0.72 RP13=0.87

En comparant les rapports de pressions total tefsta températures et masse volumique
d’'une entrée d’airs subit de deux ondes de chaquds suivie d’'une onde de choc normal avec
une prise d’'air munie d’'une onde de choc normaklédfuit que pour un régime supersonique,
la prise d’air avec deux ondes de choc obliquesdivwne onde de choc normal a une meilleure

efficacité que l'autre .

Et ceci grace a I'amortissement de I'effet du Ma&dvé a I'entrée de la prise d’air par

les ondes de choc obliques, donc, on a une efficpliis élevé pour ce type de diffuseur.
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IV.9 Tableaux des résultats
- Tableau 1: Résultats obtenus pougtoulement isentropique pour :
gamma=1.4 , M1=0.02 , Mf=3,8M=0.02

M1 RP Rmv RT RA
.020 1.000 1.000 1.000 28.942
.040 1.001 1.001 1.000 14.481
.060 1.003 1.002 1.001 9.666
.080 1.004 1.003 1.001 7.262
.100 1.007 1.005 1.002 5.822
.120 1.010 1.007 1.003 4.864
.140 1.014 1.010 1.004 4.182
.160 1.018 1.013 1.005 3.673
.180 1.023 1.016 1.006 3.278
.200 1.028 1.020 1.008 2.964
.220 1.034 1.024 1.010 2.708
.240 1.041 1.029 1.012 2.496
.260 1.048 1.034 1.014 2.317
.280 1.056 1.040 1.016 2.166
.300 1.064 1.046 1.018 2.035
.320 1.074 1.052 1.020 1.922
.340 1.083 1.059 1.023 1.823
.360 1.094 1.066 1.026 1.736
.380 1.105 1.074 1.029 1.659
400 1.117 1.082 1.032 1.590
420 1.129 1.091 1.035 1.529
440 1.142 1.100 1.039 1.474
460 1.156 1.109 1.042 1.425
.480 1.171 1.119 1.046 1.380
.500 1.186 1.130 1.050 1.340
.520 1.202 1.141 1.054 1.303
.540 1.219 1.152 1.058 1.270
.560 1.237 1.164 1.063 1.240
.580 1.256 1.177 1.067 1.213
.600 1.276 1.190 1.072 1.188
.620 1.296 1.203 1.077 1.166
.640 1.317 1.218 1.082 1.145
.660 1.340 1.232 1.087 1.127
.680 1.363 1.247 1.092 1.110
.700 1.387 1.263 1.098 1.094
.720 1.412 1.280 1.104 1.081
.740 1.439 1.297 1.110 1.068
.760 1.466 1.314 1.116 1.057
.780 1.495 1.333 1.122 1.047
.800 1.524 1.351 1.128 1.038
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.820 1.555 1.371 1.134 1.030
.840 1.587 1.391 1.141 1.024
.860 1.621 1.412 1.148 1.018
.880 1.655 1.433 1.155 1.013
.900 1.691 1.456 1.162 1.009
.920 1.729 1.478 1.169 1.006
.940 1.767 1.502 1.177 1.003
.960 1.808 1.526 1.184 1.001
.980 1.850 1.552 1.192 1.000
1.000 1.893 1.577 1.200 1.000
1.020 1.938 1.604 1.208 1.000
1.040 1.985 1.632 1.216 1.001
1.060 2.033 1.660 1.225 1.003
1.080 2.083 1.689 1.233 1.005
1.100 2.135 1.719 1.242 1.008
1.120 2.189 1.750 1.251 1.011
1.140 2.245 1.782 1.260 1.015
1.160 2.303 1.814 1.269 1.020
1.180 2.363 1.848 1.278 1.025
1.200 2.425 1.883 1.288 1.030
1.220 2.489 1.918 1.298 1.037
1.240 2.556 1.955 1.308 1.043
1.260 2.625 1.992 1.318 1.050
1.280 2.697 2.031 1.328 1.058
1.300 2.771 2.071 1.338 1.066
1.320 2.847 2.112 1.348 1.075
1.340 2.927 2.153 1.359 1.084
1.360 3.009 2.197 1.370 1.094
1.380 3.094 2.241 1.381 1.104
1.400 3.182 2.286 1.392 1.115
1.420 3.273 2.333 1.403 1.126
1.440 3.368 2.381 1.415 1.138
1.460 3.465 2.430 1.426 1.150
1.480 3.566 2.480 1.438 1.163
1.500 3.671 2.532 1.450 1.176
1.520 3.779 2.585 1.462 1.190
1.540 3.891 2.639 1.474 1.204
1.560 4.007 2.695 1.487 1.219
1.580 4.127 2.752 1.499 1.234
1.600 4.250 2.811 1.512 1.250
1.620 4.378 2.871 1.525 1.267
1.640 4.511 2.933 1.538 1.284
1.660 4.648 2.996 1.551 1.301
1.680 4.790 3.061 1.564 1.319
1.700 4.936 3.128 1.578 1.338
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1.720 5.087 3.196 1.592 1.357
1.740 5.244 3.266 1.606 1.376
1.760 5.406 3.338 1.620 1.397
1.780 5.573 3.411 1.634 1.418
1.800 5.746 3.487 1.648 1.439
1.820 5.924 3.564 1.662 1.461
1.840 6.109 3.643 1.677 1.484
1.860 6.300 3.723 1.692 1.507
1.880 6.497 3.806 1.707 1.531
1.900 6.701 3.891 1.722 1.555
1.920 6.911 3.978 1.737 1.580
1.940 7.128 4.067 1.753 1.606
1.960 7.353 4.158 1.768 1.633
1.980 7.585 4.251 1.784 1.660
2.000 7.824 4.347 1.800 1.688
2.020 8.072 4.445 1.816 1.716
2.040 8.327 4.545 1.832 1.745
2.060 8.591 4.647 1.849 1.775
2.080 8.863 4.752 1.865 1.806
2.100 9.145 4.859 1.882 1.837
2.120 9.435 4.969 1.899 1.869
2.140 9.735 5.081 1.916 1.902
2.160 10.044 5.196 1.933 1.935
2.180 10.363 5.313 1.950 1.970
2.200 10.693 5.433 1.968 2.005
2.220 11.033 5.556 1.986 2.041
2.240 11.384 5.682 2.004 2.078
2.260 11.746 5.810 2.022 2.115
2.280 12.119 5.942 2.040 2.154
2.300 12.504 6.076 2.058 2.193
2.320 12.902 6.213 2.076 2.233
2.340 13.312 6.354 2.095 2.274
2.360 13.734 6.497 2.114 2.316
2.380 14.170 6.644 2.133 2.359
2.400 14.620 6.794 2.152 2.403
2.420 15.084 6.947 2.171 2.448
2.440 15.562 7.103 2.191 2.494
2.460 16.054 7.263 2.210 2.540
2.480 16.562 7.427 2.230 2.588
2.500 17.086 7.594 2.250 2.637
2.520 17.626 7.764 2.270 2.686
2.540 18.182 7.939 2.290 2.737
2.560 18.755 8.116 2.311 2.789
2.580 19.346 8.298 2.331 2.842
2.600 19.954 8.484 2.352 2.896
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2.620 20.581 8.673 2.373 2.951
2.640 21.227 8.867 2.394 3.007
2.660 21.892 9.065 2.415 3.065
2.680 22.577 9.266 2.436 3.123
2.700 23.283 9.472 2.458 3.183
2.720 24.010 9.683 2.480 3.244
2.740 24.758 9.897 2.502 3.306
2.760 25.528 10.116 2.524 3.370
2.780 26.322 10.340 2.546 3.434
2.800 27.138 10.568 2.568 3.500
2.820 27.979 10.801 2.590 3.567
2.840 28.844 11.038 2.613 3.636
2.860 29.735 11.281 2.636 3.706
2.880 30.651 11.528 2.659 3.777
2.900 31.594 11.780 2.682 3.850
2.920 32.564 12.037 2.705 3.924
2.940 33.563 12.300 2.729 3.999
2.960 34.590 12.567 2.752 4.076
2.980 35.646 12.840 2.776 4.155
3.000 36.733 13.119 2.800 4.235
3.020 37.850 13.403 2.824 4.316
3.040 39.000 13.692 2.848 4.399
3.060 40.182 13.987 2.873 4.483
3.080 41.397 14.288 2.897 4.570
3.100 42.646 14.595 2.922 4.657
3.120 43.931 14.908 2.947 4.747
3.140 45.251 15.226 2.972 4.838
3.160 46.608 15.551 2.997 4.930
3.180 48.003 15.882 3.022 5.025
3.200 49.437 16.219 3.048 5.121
3.220 50.910 16.563 3.074 5.219
3.240 52.424 16.914 3.100 5.319
3.260 53.979 17.271 3.126 5.420
3.280 55.577 17.634 3.152 5.523
3.300 57.219 18.005 3.178 5.629
3.320 58.905 18.382 3.204 5.736
3.340 60.637 18.766 3.231 5.845
3.360 62.415 19.158 3.258 5.956
3.380 64.242 19.557 3.285 6.069
3.400 66.117 19.963 3.312 6.184
3.420 68.043 20.377 3.339 6.301
3.440 70.020 20.798 3.367 6.420
3.460 72.050 21.227 3.394 6.541
3.480 74.134 21.663 3.422 6.664
3.500 76.272 22.108 3.450 6.790
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- Tableau 2 :Resultats obtenus pour les ondes de choc oblique: po

gama =1.4,exMlentre 1.1 et 1.3

M1 Teta beta
1.100000 |-1.448487 |.050000
1.100000 |-1.327890 |.100000
1.100000 |-1.210555 |.150000
1.100000 |-1.097748 |.200000
1.100000 |-.990387 .250000
1.100000 |-.889044 .300000
1.100000 |-.793989 .350000
1.100000 |-.705259 .400000
1.100000 |-.622728 450000
1.100000 |-.546172 .500000
1.100000 |-.475325 .550000
1.100000 | -.409905 .600000
1.100000 |-.349649 .650000
1.100000 |-.294322 .700000
1.100000 |-.243729 .750000
1.100000 |-.197714 .800000
1.100000 |-.156159 .850000
1.100000 |-.118984 .900000
1.100000 |-.086137 .950000
1.100000 |-.057588 1.000000
1.100000 |-.033316 1.050000
1.100000 |-.013298 1.100000
1.100000 |.002510 1.150000
1.100000 |.014187 1.200000
1.100000 |.021873 1.250000
1.100000 |.025783 1.300000
1.100000 |.026231 1.350000
1.100000 |.023639 1.400000
1.100000 |.018543 1.450000
1.100000 |.011588 1.500000
1.100000 |.003507 1.550000
1.100000 |-.004911 1.600000
1.100000 |-.012857 1.649999
1.100000 |-.019548 1.699999
1.200000 |-1.434815 |.050000
1.200000 |-1.301280 |.100000
1.200000 |-1.172340 |.150000
1.200000 |-1.049638 |.200000
1.200000 |-.934229 .250000
1.200000 |-.826629 .300000
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1.200000 |-.726923 .350000
1.200000 |-.634904 400000
1.200000 |-.550191 450000
1.200000 |-.472327 .500000
1.200000 |-.400844 .550000
1.200000 |-.335305 .600000
1.200000 |-.275327 .650000
1.200000 |-.220592 .700000
1.200000 |-.170849 .750000
1.200000 |-.125915 .800000
1.200000 |-.085669 .850000
1.200000 |-.050045 .900000
1.200000 |-.019024 .950000
1.200000 |.007376 1.000000
1.200000 |.029114 1.050000
1.200000 |.046139 1.100000
1.200000 |.058417 1.150000
1.200000 |.065950 1.200000
1.200000 |.068804 1.250000
1.200000 |.067147 1.300000
1.200000 |.061274 1.350000
1.200000 |.051635 1.400000
1.200000 |.038847 1.450000
1.200000 |.023692 1.500000
1.200000 |.007092 1.550000
1.200000 |-.009941 1.600000
1.200000 |-.026368 1.649999
1.200000 |-.041185 1.699999
1.300000 |-1.419993 |.050000
1.300000 |-1.272656 |.100000
1.300000 |-1.131715 |.150000
1.300000 |-.999225 .200000
1.300000 |-.876301 .250000
1.300000 |-.763258 .300000
1.300000 |-.659850 .350000
1.300000 |-.565505 400000
1.300000 |-.479505 450000
1.300000 |-.401111 .500000
1.300000 |-.329635 .550000
1.300000 |-.264476 .600000
1.300000 |-.205135 .650000
1.300000 |-.151219 .700000
1.300000 |-.102434 .750000
1.300000 |-.058578 .800000
1.300000 |-.019534 .850000
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1.300000 |.014740 .900000

1.300000 |.044222 .950000

1.300000 |.068837 1.000000
1.300000 |.088468 1.050000
1.300000 |.102980 1.100000
1.300000 |.112238 1.150000
1.300000 |.116141 1.200000
1.300000 |.114655 1.250000
1.300000 |.107867 1.300000
1.300000 |.096021 1.350000
1.300000 |.079574 1.400000
1.300000 |.059216 1.450000
1.300000 |.035880 1.500000
1.300000 |.010709 1.550000
1.300000 |-.015015 1.600000
1.300000 |-.039965 1.649999
1.300000 |-.062875 1.699999

gama=1.4 ,M1=1,Mf=5dM=0.02

Tableau 3 : Résultats obtenus pour les ondes de choc normal:pour

M1 RP Rmv Rt RPt M2

1.00000000 | 1.00000000 | 1.00000000 | 1.00000000 | 1.00000000 | 1.00000000
1.02000000 | 1.04713300 |1.03344100|1.01324900 |.99999000 |.98051950
1.04000000 | 1.09520000 |1.06708800 |1.02634500|.99992330 |.96202550
1.06000000 | 1.14420000 |1.10092100|1.03931200|.99975070 |.94444540
1.08000000 | 1.19413300 |1.13492500|1.05217000 |.99943070 |.92771330
1.10000000 | 1.24500000 |1.16908200 | 1.06493800 |.99892800 |.91177040
1.12000000 | 1.29680000 |1.20337700|1.07763400|.99821310 |.89656280
1.14000000 | 1.34953300 |1.23779300|1.09027400|.99726110 |.88204160
1.16000000 | 1.40320000 |1.27231500|1.10287200|.99605180 |.86816230
1.18000000 | 1.45780000 |1.30692700|1.11544100|.99456860 |.85488440
1.20000000 | 1.51333300 |1.34161500|1.12799400|.99279840 |.84217040
1.22000000 | 1.56980000 |1.37636400|1.14054100|.99073090 |.82998650
1.24000000 | 1.62720000 |1.41116000|1.15309400 |.98835880 |.81830100
1.26000000 | 1.68553300 |1.44598900|1.16566100 |.98567680 |.80708510
1.28000000 | 1.74480000 |1.48083900|1.17825100|.98268220 |.79631200
1.30000000 | 1.80500000 |1.51569500|1.19087300|.97937360 |.78595710
1.32000000 | 1.86613300 | 1.55054600|1.20353300|.97575190 |.77599750
1.34000000 | 1.92820000 |1.58537900|1.21623900|.97181910 |.76641190
1.36000000 | 1.99120000 |1.62018200|1.22899800 |.96757860 |.75718070
1.38000000 | 2.05513300 |1.65494500|1.24181400|.96303520 |.74828550
1.40000000 | 2.12000000 |1.68965500 |1.25469400 |.95819440 |.73970930
1.42000000 | 2.18580000 |1.72430300|1.26764300|.95306290 |.73143600
1.44000000 | 2.25253300 |1.75887800 | 1.28066500 |.94764790 |.72345080
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1.46000000 | 2.32020000 |1.79337000|1.29376500|.94195770 |.71573980
1.48000000 | 2.38880000 |1.82777000 | 1.30694800 |.93600080 |.70828980
1.50000000 | 2.45833300 |1.86206900|1.32021600 |.92978650 |.70108870
1.52000000 | 2.52880000 |1.89625700|1.33357400|.92332430 |.69412510
1.54000000 | 2.60020000 |1.93032700|1.34702600|.91662430 |.68738790
1.56000000 | 2.67253300 |1.96427000 |1.36057300 |.90969660 |.68086720
1.58000000 | 2.74580000 |1.99807900 |1.37422000|.90255170 |.67455330
1.60000000 | 2.82000000 |2.03174600|1.38796900 |.89520030 |.66843740
1.62000000 | 2.89513300 |2.06526400|1.40182200|.88765290 |.66251080
1.64000000 | 2.97120000 |2.09862700|1.41578300 |.87992060 |.65676550
1.66000000 | 3.04820000 |2.13182700|1.42985300 |.87201400 |.65119390
1.68000000 | 3.12613300 |2.16486000 | 1.44403500 |.86394390 |.64578900
1.70000000 | 3.20500000 |2.19771900|1.45833000 |.85572110 |.64054390
1.72000000 | 3.28480000 |2.23039800|1.47274200|.84735610 |.63545200
1.74000000 | 3.36553300 |2.26289300|1.48727000 |.83885970 |.63050750
1.76000000 | 3.44720000 |2.29519900|1.50191800 |.83024200 |.62570450
1.78000000 | 3.52980000 |2.32731000|1.51668700|.82151340 |.62103750
1.80000000 | 3.61333300 |2.35922300|1.53157700|.81268380 |.61650130
1.82000000 | 3.69780000 |2.39093400 | 1.54659200|.80376310 |.61209080
1.84000000 | 3.78320000 |2.42243900|1.56173200|.79476070 |.60780160
1.86000000 | 3.86953300 |2.45373300|1.57699800 |.78568610 |.60362890
1.88000000 | 3.95680000 |2.48481400|1.59239300|.77654850 |.59956850
1.90000000 | 4.04500000 |2.51567900|1.60791600 |.76735660 |.59561650
1.92000000 | 4.13413300 |2.54632500|1.62356800|.75811900 |.59176880
1.94000000 | 4.22420000 |2.57674900|1.63935200|.74884410 |.58802180
1.96000000 | 4.31520000 |2.60694900 |1.65526800|.73953970 |.58437190
1.98000000 | 4.40713400 |2.63692200|1.67131700|.73021390 |.58081590
2.00000000 | 4.50000000 |2.66666700|1.68750000 |.72087380 |.57735030
2.02000000 | 4.59380000 |2.69618100|1.70381700 |.71152690 |.57397220
2.04000000 | 4.68853300 |2.72546300|1.72027100 |.70217990 |.57067850
2.06000000 | 4.78420000 |2.75451100|1.73686000 |.69283940 |.56746660
2.08000000 | 4.88080000 |2.78332500|1.75358600 |.68351190 |.56433360
2.10000000 | 4.97833300 |2.81190200|1.77045000 |.67420330 |.56127700
2.12000000 | 5.07679900 |2.84024300|1.78745300 |.66491930 |.55829420
2.14000000|5.17619900 |2.86834500 | 1.80459400 | .65566560 |.55538300
2.16000000 | 5.27653400 |2.89620900 | 1.82187600 |.64644710 |.55254090
2.18000000 | 5.37780000 |2.92383400|1.83929700 |.63726920 |.54976590
2.20000000 | 5.48000000 |2.95122000 | 1.85685900 |.62813630 |.54705580
2.22000000 | 5.58313300 |2.97836500 |1.87456300 |.61905290 |.54440860
2.24000000 | 5.68720000 |3.00527100|1.89240800 |.61002320 |.54182240
2.26000000 | 5.79220000 |3.03193600|1.91039600 |.60105110 |.53929530
2.28000000 | 5.89813300 |3.05836200|1.92852700 |.59214040 |.53682550
2.30000000 | 6.00500000 |3.08454800 |1.94680000 |.58329450 |.53441120
2.32000000 | 6.11280000 |3.11049500|1.96521800 |.57451670 |.53205080
2.34000000 | 6.22153300 |3.13620200|1.98377900 | .56581000 |.52974280
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2.36000000|6.33119900 |3.16167100 |2.00248500 |.55717730 |.52748570
2.38000000 | 6.44179900 |3.18690200 |2.02133600 |.54862110 |.52527770
2.40000000 | 6.55333200 |3.21189600 | 2.04033200 |.54014400 |.52311770
2.42000000 | 6.66580100 |3.23665300|2.05947300 |.53174790 |.52100410
2.44000000 | 6.77920000 |3.26117400|2.07876000 |.52343520 |.51893570
2.46000000 | 6.89353400 |3.28546100 |2.09819400 |.51520770 |.51691130
2.48000000 | 7.00880000 |3.30951400|2.11777300 |.50706710 |.51492950
2.50000000 | 7.12500000 |3.33333300|2.13750000 |.49901480 |.51298920
2.52000000 | 7.24213300 |3.35692100|2.15737300 |.49105230 |.51108920
2.54000000 | 7.36020000 |3.38027900 |2.17739400 |.48318090 |.50922850
2.56000000|7.47919900 |3.40340700|2.19756300 |.47540160 |.50740580
2.58000000| 7.59913300 |3.42630600 |2.21787900 |.46771540 |.50562040
2.60000000 | 7.71999900 |3.44898000 | 2.23834300 |.46012300 |.50387100
2.62000000 | 7.84179900 |3.47142700|2.25895500 |.45262530 |.50215690
2.64000000 | 7.96453200 |3.49365000 |2.27971600 |.44522270 |.50047690
2.66000000 | 8.08819900 |3.51565100 |2.30062600 |.43791580 |.49883030
2.68000000 | 8.21280000 |3.53743100|2.32168500 |.43070490 |.49721610
2.70000000 | 8.33833300 |3.55899100 |2.34289200 |.42359030 |.49563350
2.72000000 | 8.46480000 |3.58033300 |2.36424900 |.41657210 |.49408180
2.74000000 | 8.59220000 |3.60145800 |2.38575600 |.40965040 |.49256000
2.76000000 | 8.72053300 |3.62236900 |2.40741200 |.40282520 |.49106750
2.78000000 | 8.84980000 |3.64306600 |2.42921800 |.39609650 |.48960350
2.80000000 | 8.98000000 |3.66355200|2.45117300 |.38946390 |.48816730
2.82000000|9.11113300 |3.68382700|2.47327900 |.38292720 |.48675820
2.84000000 | 9.24319900 |3.70389400 | 2.49553600 |.37648630 |.48537550
2.86000000|9.37619900 |3.72375500|2.51794200 |.37014060 |.48401860
2.88000000|9.51013300 |3.74341100 |2.54049900 |.36388970 |.48268680
2.90000000 | 9.64499900 |3.76286300|2.56320700 |.35773310 |.48137960
2.92000000 | 9.78080100 |3.78211500 | 2.58606600 |.35167020 |.48009620
2.94000000 | 9.91753400 |3.80116700 | 2.60907600 |.34570050 |.47883620
2.96000000 | 10.05520000 | 3.82002100 | 2.63223700 | .33982340 |.47759910
2.98000000 | 10.19380000 | 3.83867900 | 2.65554900 | .33403810 |.47638420
3.00000000 | 10.33333000 | 3.85714300 | 2.67901200 | .32834390 |.47519100
3.02000000 | 10.47380000 | 3.87541400 | 2.70262700 | .32274000 |.47401900
3.04000000 | 10.61520000 | 3.89349500 | 2.72639300 | .31722560 |.47286770
3.06000000 | 10.75753000| 3.91138700 | 2.75031100 | .31180000 |.47173670
3.08000000 | 10.90080000 | 3.92909200 | 2.77438100 | .30646210 |.47062550
3.10000000 | 11.04500000 | 3.94661200 | 2.79860300 | .30121130 |.46953350
3.12000000 | 11.19013000 | 3.96394800 | 2.82297600 | .29604640 |.46846050
3.14000000 | 11.33620000 | 3.98110300 | 2.84750200 | .29096670 |.46740590
3.16000000 | 11.48320000 | 3.99807800 | 2.87218000 | .28597110 |.46636930
3.18000000 | 11.63113000 | 4.01487500 | 2.89701000 | .28105870 |.46535040
3.20000000 | 11.78000000 | 4.03149600 | 2.92199200 | .27622850 |.46434870
3.22000000 | 11.92980000 | 4.04794300 | 2.94712700 | .27147960 |.46336380
3.24000000 | 12.08053000 | 4.06421700 | 2.97241400 | .26681090 |.46239540
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3.26000000 | 12.23220000 | 4.08031900 | 2.99785300 | .26222140 |.46144320
3.28000000 | 12.38480000 | 4.09625300 | 3.02344600 | .25771000 |.46050670
3.30000000 | 12.53833000|4.11202000 | 3.04919100 | .25327580 |.45958560
3.32000000 | 12.69280000 | 4.12762100 | 3.07508800 | .24891780 |.45867960
3.34000000 | 12.84820000 | 4.14305900 | 3.10113900 | .24463470 |.45778840
3.36000000 | 13.00453000 | 4.15833400 | 3.12734200 | .24042570 |.45691160
3.38000000 | 13.16180000 | 4.17345000 | 3.15369800 | .23628970 |.45604900
3.40000000 | 13.32000000 | 4.18840600 | 3.18020700 | .23222560 |.45520020
3.42000000 | 13.47913000 | 4.20320600 | 3.20687000 | .22823240 |.45436490
3.44000000 | 13.63920000 | 4.21785000 | 3.23368500 | .22430900 |.45354290
3.46000000 | 13.80020000 | 4.23234100 | 3.26065400 | .22045440 |.45273400
3.48000000 | 13.96213000 | 4.24668100 | 3.28777600 | .21666760 |.45193770
3.50000000 | 14.12500000 | 4.26087000 | 3.31505100 | .21294760 |.45115390
3.52000000 | 14.28880000 | 4.27491000 | 3.34247900 | .20929320 |.45038230
3.54000000 | 14.45353000 | 4.28880500 | 3.37006100 | .20570350 |.44962260
3.56000000 | 14.61920000 | 4.30255300 | 3.39779600 | .20217750 |.44887470
3.58000000 | 14.78580000 | 4.31615800 | 3.42568500 | .19871410 |.44813820
3.60000000 | 14.95333000 | 4.32962100 | 3.45372700 | .19531240 |.44741290
3.62000000 | 15.12180000 | 4.34294400 | 3.48192300 | .19197120 |.44669870
3.64000000 | 15.29120000 | 4.35612800 | 3.51027300 | .18868980 |.44599530
3.66000000 | 15.46153000 | 4.36917500 | 3.53877600 | .18546700 |.44530240
3.68000000 | 15.63280000 | 4.38208600 | 3.56743300 | .18230200 |.44462000
3.70000000 | 15.80500000 | 4.39486400 | 3.59624300 | .17919360 |.44394760
3.72000000 | 15.97813000 | 4.40750800 | 3.62520800 | .17614110 |.44328530
3.74000000 | 16.15220000 | 4.42002200 | 3.65432600 | .17314350 |.44263280
3.76000000 | 16.32720000 | 4.43240500 | 3.68359800 | .17019970 |.44198980
3.78000000 | 16.50313000 | 4.44466100 | 3.71302400 | .16730900 |.44135620
3.80000000 | 16.68000000 | 4.45679000 | 3.74260400 | .16447030 |.44073190
3.82000000 | 16.85780000 | 4.46879400 | 3.77233700 | .16168280 |.44011660
3.84000000 | 17.03653000 | 4.48067400 | 3.80222500 | .15894570 |.43951020
3.86000000 | 17.21620000 | 4.49243200 | 3.83226700 | .15625790 |.43891250
3.88000000 | 17.39680000 | 4.50406900 | 3.86246300 | .15361870 |.43832330
3.90000000 | 17.57833000 | 4.51558600 | 3.89281300 | .15102720 |.43774250
3.92000000 | 17.76080000 | 4.52698600 | 3.92331700 | .14848260 |.43716990
3.94000000 | 17.94420000 | 4.53826800 | 3.95397500 | .14598400 |.43660540
3.96000000 | 18.12853000 | 4.54943600 | 3.98478700 | .14353060 |.43604880
3.98000000 | 18.31380000 | 4.56048800 | 4.01575400 | .14112160 |.43550000
4.00000000 | 18.50000000 | 4.57142900 | 4.04687500 | .13875620 |.43495880
4.02000000 | 18.68713000 | 4.58225800 | 4.07815000 | .13643360 |.43442510
4.04000000 | 18.87520000 | 4.59297600 | 4.10957900 | .13415310 |.43389880
4.06000000 | 19.06420000 | 4.60358600 | 4.14116300 | .13191390 |.43337970
4.08000000 | 19.25413000 | 4.61408900 | 4.17290100 | .12971510 |.43286770
4.10000000 | 19.44500000 | 4.62448400 | 4.20479300 | .12755620 |.43236270
4.12000000 | 19.63680000 | 4.63477500 | 4.23684000 | .12543640 |.43186450
4.14000000 | 19.82953000 | 4.64496200 | 4.26904100 | .12335490 |.43137310
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4.16000000 | 20.02320000 | 4.65504600 | 4.30139600 | .12131100 |.43088820
4.18000000 | 20.21780000 | 4.66502900 | 4.33390600 | .11930420 |.43040980
4.20000000 | 20.41333000 | 4.67491200 | 4.36657000 | .11733350 |.42993780
4.22000000 | 20.60980000 | 4.68469500 | 4.39939000 | .11539850 |.42947200
4.24000000 | 20.80720000 | 4.69438100 | 4.43236300 | .11349850 |.42901240
4.26000000 | 21.00553000 | 4.70396900 | 4.46549100 | .11163270 |.42855890
4.28000000 | 21.20480000 | 4.71346200 | 4.49877300 | .10980060 |.42811130
4.30000000 | 21.40500000 | 4.72286100 | 4.53221000 | .10800160 |.42766950
4.32000000 | 21.60613000 | 4.73216600 | 4.56580200 | .10623490 |.42723350
4.34000000 | 21.80820000 | 4.74137900 | 4.59954800 | .10450010 |.42680300
4.36000000 | 22.01120000 | 4.75050000 | 4.63344900 | .10279650 |.42637820
4.38000000 | 22.21513000 | 4.75953100 | 4.66750400 | .10112350 |.42595880
4.40000000 | 22.42000000 | 4.76847300 | 4.70171500 | .09948063 |.42554470
4.42000000 | 22.62580000 | 4.77732700 | 4.73607900 | .09786725 |.42513590
4.44000000 | 22.83253000 | 4.78609400 | 4.77059900 | .09628282 |.42473230
4.46000000 | 23.04020000 | 4.79477500 | 4.80527300 | .09472680 |.42433380
4.48000000 | 23.24880000 | 4.80337000 | 4.84010200 | .09319866 |.42394030
4.50000000 | 23.45833000 | 4.81188200 | 4.87508500 | .09169786 |.42355170
4.52000000 | 23.66880000 | 4.82031000 | 4.91022300 | .09022391 |.42316800
4.54000000 | 23.88020000 | 4.82865600 | 4.94551700 | .08877628 |.42278910
4.56000000 | 24.09253000 | 4.83692100 | 4.98096500 | .08735449 |.42241480
4.58000000 | 24.30580000 | 4.84510600 | 5.01656700 | .08595805 |.42204510
4.60000000 | 24.52000000 | 4.85321100 | 5.05232500 | .08458648 |.42168000
4.62000000 | 24.73513000 | 4.86123800 | 5.08823700 | .08323931 |.42131930
4.64000000 | 24.95120000 | 4.86918800 | 5.12430400 | .08191609 |.42096310
4.66000000 | 25.16820000 | 4.87706100 | 5.16052600 | .08061635 |.42061110
4.68000000 | 25.38613000 | 4.88485800 | 5.19690300 | .07933967 |.42026340
4.70000000 | 25.60500000 | 4.89258100 | 5.23343400 | .07808560 |.41991990
4.72000000 | 25.82480000 | 4.90022900 | 5.27012100 | .07685371 |.41958050
4.74000000 | 26.04553000 | 4.90780400 | 5.30696200 | .07564360 |.41924520
4.76000000 | 26.26720000 | 4.91530800 | 5.34395800 | .07445484 |.41891390
4.78000000 | 26.48980000 | 4.92273900 | 5.38111000 | .07328703 |.41858640
4.80000000 | 26.71333000 | 4.93010000 | 5.41841600 | .07213978 |.41826290
4.82000000 | 26.93780000 | 4.93739100 | 5.45587700 | .07101271 |.41794310
4.84000000 | 27.16320000 | 4.94461300 | 5.49349300 | .06990540 |.41762720
4.86000000 | 27.38953000 | 4.95176700 | 5.53126400 | .06881754 |.41731480
4.88000000 | 27.61680000 | 4.95885400 | 5.56919000 | .06774873 |.41700620
4.90000000 | 27.84500000 | 4.96587400 | 5.60727100 | .06669860 |.41670110
4.92000000 | 28.07413000 | 4.97282800 | 5.64550600 | .06566682 |.41639950
4.94000000 | 28.30420000 | 4.97971700 | 5.68389700 | .06465305 |.41610140
4.96000000 | 28.53520000 | 4.98654100 | 5.72244300 | .06365692 |.41580670
4.98000000 | 28.76713000 | 4.99330200 | 5.76114400 | .06267811 |.41551540
5.00000000 | 29.00000000 | 5.00000000 | 5.80000000 | .06171631 |.41522740
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Tableau 4 :Résultats obtenus pour deux ondes de choc obliqueestiuine onde de
choc normal pour :

gama =1.4, M1=1.26M2=2

M1 B, B Mn4 RP3 RT3 Rmv3 RPt3

1.26 64.69 90 1.00000 0.95816 0.98786 0.96993 1.00000
1.27 63.26 90 1.00000 0.91719 0.97558 0.94014 1.00000
1.28 62.04 90 1.00000 0.88329 0.96511 0.91522 1.00000
1.29 60.95 90 1.00000 0.85366 0.95569 0.89324 1.00000
1.30 59.96 90 1.00000 0.82728 0.94707 0.87350 1.00000
1.35 55.93 90 1.00000 0.72431 0.91107 0.79500 1.00000
1.40 52.78 90 1.00000 0.64806 0.88134 0.73531 1.00000
1.41 52.22 90 1.00000 0.63487 0.87587 0.72484 1.00000
1.42 51.68 90 1.00000 0.62227 0.87054 0.71480 1.00000
1.43 51.16 66.59 1.00000 0.99424 0.99835 0.99588 1.00000
1.44 50.65 64.59 0.97685 1.05639 1.01580 1.03996 0.99998
1.45 50.16 63.05 0.95744 1.10764 1.02967 1.07572 0.99989
1.50 47.89 57.77 0.89283 1.31001 1.08082 1.21204 0.99799
1.55 45.89 54.11 0.84859 1.48483 1.12158 1.32387 0.99373
1.60 4411 51.21 0.81346 1.65196 1.15845 1.42600 0.98725
1.65 42.50 48.78 0.78406 1.81637 1.19322 1.52222 0.97871
1.70 41.03 46.69 0.75895 1.97880 1.22649 1.61337 0.96843
1.75 39.68 44.84 0.73674 2.14316 1.25926 1.70191 0.95641
1.80 38.44 43.19 0.71692 2.30961 1.29172 1.78801 0.94286
1.85 37.30 41.70 0.69888 2.48023 1.32437 1.87275 0.92779
1.90 36.29 40.34 0.68133 2.66721 1.35957 1.96179 0.91021
1.95 35.23 39.09 0.67889 2.82681 1.38922 2.03480 0.89452
2.00 34.30 37.95 0.65445 3.00272 1.42155 2.11228 0.87669
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Conclusion générale

Ce travail a permis une compréhension plus appdi¢osur les prises d’air, tout en
commencant d’abord, par I'état de I'art ainsi gaedmpréhension théorique des phénoménes
physiques liés a notre étude.

L’influence des parametres d’écoulement ainsi gugdométrie de ces prises d’air sur
I'efficacité est prédite et confirmée par la pragraation en FORTRAN et la simulation
numérique avec ANSYS. De plus, la simulation numéripermet d’étudier les phénomeénes

locaux et donne acces a des grandeurs physiquiisilelf voire impossible a mesurer

expérimentalement.

L’étude présentée nous a permis de constater ggégpme subsonique la prise d’air Pitot
conserve une efficacité proche a l'unité, ce qupligxe son utilisation pour les avions
subsonique. Par contre en régime supersoniqudase @hair a compression externe qui crée
deux ondes de choc obliques suivies d’'une ondénde wormal convient mieux qu’une prise

d’air a compression interne Pitot qui a une ondehie normal.

On constatant aussi que I'onde de choc normal ttaijours passer la vitesse de
I'écoulement du supersonique au subsonique, mas ame chute de pression totale tres
importante. Par contre I'onde de choc obliquedaitinuer le nombre de Mach mais il résulte
un écoulement toujours supersonique, ce qui nousgiede conclure que la succession des
ondes de choc obliques est la meilleure méthodegoartir I'écoulement et élever I'efficacité
de la prise d’air.
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ANNEXES

Annexe A : déclaration des parameétres

Parameters Designations

Teta Angle de déflexion du premier choc

beta Angle d’inclinaison du premier choc

M1 Mach amont

Mf Mach final

dM Le pas

gama Rapport des chaleurs massiques

RP Rapport de pression statique apres la premiere @adboc oblique
RT Rapport de température apres la premiére ondeateatiique
Rmv Rapport de masse volumique apres la premiére omdbat oblique
RPt Rapport de pression total aprés la premiere onddoe oblique
M2 Mach apres la premiére onde de choc oblique

beta2 Angle d’inclinaison du deuxieme choc

Teta2 Angle de déflexion du deuxieme choc

RP2 Rapport de pression statique aprés la deuxiemeasdboc oblique
RT2 Rapport de température aprés la deuxieme ondeadeottique
Rmv2 Rapport de masse volumique apres la deuxiéme andkat oblique
RPt2 Rapport de pression total apres la deuxiéme ondbaeoblique
M3 Mach apres la deuxieme onde de choc oblique

Mn4 Mach apres la troisieme onde de choc normal

RP3 Rapport de pression statique aprés la troisieme dadcchoc normal
RT3 Rapport de température apres la troisieme ondéaermormal
Rmv3 Rapport de masse volumique apres la troisieme deadoc normal
RPt3 Rapport de pression total aprés la troisieme ordehdc normal
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Annexe B : Les programmes

1-Programme d’écoulement isentropique :

100

real RP,RT,Rmv,gama,M1,Mf,dM,M,a,RA e
open(0,file="table Al.dat’)

write(*,*)' M1 , Mf et dM'
read(*,*)M1,Mf,dM

write(*,*)'donner le gamma’
read(*,*)gama

e=(gama+1)/(2*(gama-1))

M=M1

n=(Mf-M1)/dM

write(1,*)' M Pt/P Rhot/Rho TtT AJ/AcC
do i=0,n

M=M1+(i*dM)

a=(gama-1)/2

RT=1+(a*(M**2))
RP=(1+(a*(M**2)))**(gama/(gama-1))
Rmv=(1+(a*(M**2)))**(1/(gama-1))
RA=(1/M)*((2/(gama+1))*(1+a*(M**2)))**e
write(0,100)M,RP,Rmv,RT,RA

format ((2x,5(F14.3,3x),/))

enddo

stop

end
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2-Programme onde de choc normal :

15

200

real RP,RT,Rmv,gama,M1,Mf,dM,M,M2,RPt
open(20,file=" onde de choc normal.dat’)
write(*,*)'give : M1>1 , Mf>M1 et dM'
read(*,*)M1,Mf,dM

if (M1.It.1)then

go to 15

end if

write(*,*)'donner le gamma’
read(*,*)gama

M=M1

n=(Mf-M1)/dM

write(1,*)'Respectivement, les valeurs de : M1RRRyY,RT ,RPt,M2'

do i=0,n
M=M1+(i*dM)

ANNEXES

RT=(1+((2*gama)/(gama+1))*((M**2)-1))*((2+((gamayiM**2))/((gama+

+1)M2))
RP=(1+((2*gama)/(gama+1))*((M**2)-1))
Rmv=((gama+1)*M**2)/(2+((gama-1)*M**2))

M2=sqrt((1+(((gama-1)/2)*M**2))/((gama*M**2)-((gara-1)/2)))

RPt=(((((gama+1)/2)*M**2)/(1+((gama-1)/2)*M**2))*fgama/(gama-1)))
+/((((2*gama)/(gama+1))*M**2)-((gama-1)/(gama+E))(1/(gama-1)))

write(20,200)M,RP,Rmv,RT ,RPt,M2
format ((2x,7(F14.8,3x),/))

enddo

stop

end

126



3-Programme onde de choc oblique :

10

real Teta, beta,dbeta,M1,Mf,dM,M
open(l,file='les resultats.dat')
open(2,file="onde de choc oblique.dat’)
write(*,*)' M1>1 , Mf>M1 et dM’
read(*,*)M1,Mf,dM

if (M1.It.1)then

goto 10

end if

write(*,*)'donnerla valeur de gamma et Dbetta
read(*,*)gama,dbeta

M=M1

n=(Mf-M1)/dM

k=n/2

do i=0,n

M=M+dM

beta=0

do j=1,k

beta=beta+dbeta
Teta=atan(2*cotan(beta)*((((M**2)*(sin(bet&)2)-1)/((M**2)*
*(gama+cos(2*beta))+2)))

open (7,file="M=.dat")
write(1,5)M,Teta ,beta
write(2,5)Teta,beta

format ((2x,5(F12.6,3x),/))

enddo

enddo

stop

end
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4-Programme de deux ondes de choc oblique suivieude onde normale
real Teta,beta,M1,RP,RT,Rmv,gama,RPt,Mn2,Mn1,M2{RIN,Mn3,M3,
,RP2,RT2,Rmv2,RPt2,Rbeta2,Mn4,RP3,RT3,Rmv3,RPtbe
read(*,*)M1,gama,beta,beta2
Rbeta=(beta*3.141592654)/180
Mn1=M1*(sin(Rbeta))
Teta=atan(2*cotan(Rbeta)*(((M1**2)*(sin(Rbeta))-1)/((M1**2)*
*(gama+cos(2*Rbeta))+2)))
RT=(1+((2*gama)/(gama+1))*((Mn1**2)-1))*((2+((gamB)*Mn1**2))/
/((gama+1)*Mn1**2))
RP=(1+((2*gama)/(gama+1))*((Mn1**2)-1))
Rmv=((gama+1)*Mn1**2)/(2+((gama-1)*Mn1**2))
Mn2=sqrt((1+(((gama-1)/2)*Mn1**2))/((gama*Mnl1**2jtgama-1)/2)))
RPt=(((((gama+1)/2)*Mn1**2)/(1+((gama-1)/2)*Mn1*32**(gama/
/(gama-1)))/(((((2*gama)/(gama+1))*Mn1**2)-((ganigigama+1)))**(1
//[(gama-1)))
M2=Mn2/sin(Rbeta-Teta)
Rbeta2=(beta2*3.141592654)/180
N=M2*sin(Rbeta2)
RT2=(1+((2*gama)/(gama+1))*((N**2)-1))*((2+((gamBy*N**2))/
/((gama+1)*N**2))

RP2=(1+((2*gama)/(gama+1))*((N**2)-1))
Rmv2=((gama+1)*N**2)/(2+((gama-1)*N**2))
Mn3=sqrt((1+(((gama-1)/2)*N**2))/((gama*N**2)-((gaa-1)/2)))
RPt2=(((((gama+1)/2)*N**2)/(1+((gama-1)/2)*N**2)¥(gama/
/(gama-1)))/(((((2*gama)/(gama+1))*N**2)-((gamatigama-+1)))**(1
/l(gama-1)))

M3=Mn3/sin(Rbeta2-Teta)
RT3=(1+((2*gama)/(gama+1))*((M3**2)-1))*((2+((gamB)*M3**2))/
/((gama+1)*M3**2))

RP3=(1+((2*gama)/(gama+1))*((M3**2)-1))
Rmv3=((gama+1)*M3**2)/(2+((gama-1)*M3**2))
Mn4=sqrt((1+(((gama-1)/2)*M3**2))/((gama*M3**2)-(fama-1)/2)))
RPt3=(((((gama+1)/2)*M3**2)/(1+((gama-1)/2)*M3**2¥*(gama/
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/(gama-1)))/(((((2*gama)/(gama+1))*M3**2)-((gamgtigama+1)))*(1
/[(gama-1)))

write(*,*)Mn4,RP3,RT3,Rmv3,RPt3

stop

end
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Annexe C : table de référence

My Ba  PulPo M, B Pw/Pu My  Pi/Ps 0,

200 3430 09979  1.821 3795 09982  1.649 0.8765  0.8731
195 3523 09980 1.773 39.09 09983  1.602 0.8945 0.8912
190 3623 09981 1.725 4034 09983 1554 09117  0.9084
1.85 3730 09982 1677 4170 09984  1.506 0.9278  0.9246
1.80 3844 09982 1.628  43.19 09984  1.457 0.9428  0.9396
175 3968 09983 1579 4484 09985 1.407 0.9563  0.9533
170 41.03 09984 1529 4669 09985 1.356 09684 09654
1.65 4250 09984 1480 4878 09985 1.303 09788 09758
1.60 4411 09985 1429 5121 09985  1.248 09873 09842
1.55 4589 09985 1378 5411 09984  1.190 0.9937  0.9906
1.50 4789 09985  1.325 5777 09982  1.125 0.9980 09947
145 5016 09985 1272  63.05 09976 1.045 0.9999  0.9960
.44 50.65 09985 1.261 6459 09973 1.024 1 0.9958

1.43  5L16 09985 1250  66.59 09969 09974 1 0.9953
142 51.68 09984 1238 90 0.9886 0.8192 1 0.9870
141 5222 09984 1227 90 0.9899  0.8257 1 0.9884
140 5278 09984 1216 90 09912 08325 1 0.9896
1.35 5593 09983 1156 90 09963 08705 1 0.9946
1.30 5996 09980 1.090 90 09992 09195 1 0.9972
1.29 6095 09979 1075 90 09995 09316 1 0.9974
1.28 6204 09977 1.059 90 09998 09450 1 0.9975
1.27 6326 09976 1.042 90 09999 09602 1 0.9975
1.26 6469 09973 1.023 90 1 09782 1 0.9973

Partie du tableau de la référence du livre ‘Elemers of Gas Turbines and Rockets” par
Jack D.Mattingly

On remarque que les résultats de I'efficacité algrar I'exécution de notre programme
N°4 sont comparables avec ces résultats.
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M ] 24 L by My M,
h 4] Tl My, h
01000401  0.1000401  0.10004+01  0.1000+01 01000401  0.18934+01  0.1000+ 01
0.1020+01  0.10474+01  0.1033+01  0.1013+01  0.1000+01  0.1938+01  0.9805+ 00
0.1040+01 01095401  0.1067+01  0.1026+01  09999+00  0.1984+01  0.9620+00
0.10600+01  0.1144+01 01101401  0.1039+01 09998 +00  02032+01  0.9444 400
0.1080+01  0.1194+01 01135401  0.1052+01  09994+01  02082+01 09277 +00
0.1100+01  0.1245+01 01169401  0.1065+01  09989+00 02133401 09118400
0.1120+01  0.1297+01  0.1203+01  0.1078+01  0.9982+00  02I185+01  0.8966+ 00
0.1140+01 01350401  0.1238+01  0.1090+01  09973+00  02239+01  0.8820+ 00
0.1160+01  0.1403+01 01272400 01103401 09961 +00  02294+01  0.8682+00
0.180+01  0.1458+01  0.1307+01 01115401  09946+00  02350+01  0.8549+00
0.12004+01  0.1513+01  0.1342+01 01128401 09928 +00  0.2408+01  0.8422+00
0.12204+01 01570401  0.1376+01  0.11414+01  09907+00 02466 +01  0.8300+00
0.1240+01  0.1627+01  0.1411+01 01153401  09884+00  02526+01  0.8183+00
0.12604+01  0.1686+01  0.14464+01  0.11664+01  09857+00 02588 +01  0.8071+00
0.1280+01  0.1745+01  0.1481+01  0.1178+01  09827+00  02650+01  0.7963 4 00
0.1300+01  0.1805+01 0516401  0.1191+01  09794+00  02714+01  0.7860 400
0.1320+01  0.1866+01  0.I551+00  0.1204+01 09758 +00  02778+01  0.7760 400
0.13404+01  0.1928+401  0.I585+401  0.1216+01  09718+00 02844 +01  0.7664 4+ 00
0.1360+01  0.191+401  0.1620+01  0.1229+01 09676 +00  02912+01 07572400
0.1380+01  02055+01  0.1655+401  0.1242+01  09630+00  02080+01  0.7483 4+ 00
0.1400401 02120401 01690401  0.1255401 09582400 03049401 07397400
01420401 02186401 0174401  0.1268401 09531400 03120401 07314400
01440401 02253401 01759401 01281401 09476400 03191401 07235400
0.1460+01 02320401  0.1793+01  0.1294+01  09420+00  03264+01  0.7157+00
0.1480+01  02389+01  0.I828+01 01307401  09360+00 03338+01  0.7083 +00
0.1500+01 02458 +01  0.1862+01  0.1320401 09298+ 00  03413+01  0.7011 400

Partie du tableau de la référence du livre ‘Fundamaetals of Aerodynamics” par

John D. Anderson, Jr.

On remarque que les résultats obtenu par I'exécuti® notre programme 2 sont

comparable avec ces résultats.
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