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Abstract:
The study of a supersonic intake aircraft flow with mixed compression has been conducted. The
Tayalor-Maccoll equation is solved by Runge-Kutta method for the first part of fluid flow.In
the second part of the flow the characteristic method is used. By using this method the superior
and inferior walls were sketched as short as possible in order to avoid a shock wave and have a
stable compression with high efficiency.

Résume:
Dans cette présente thése aprés un éxposé succint sur les prises d'air supersoniques,nous avons
tout d'abord résolue l'écoulement supersonique autour d'un cdne ciculaire par la méthode de
Runge-Kutta.Ensuite grice a la méthode des caractéristiques nous avons tracé les paroies
superieure et inférieure,les plus courtes possible,d'une prise d'air & compression supersonique
mixte permettant d'avoir une compression stable et sans formation d'onde de choc par
focalisation de ligne de Mach et une efficacité elevée.

Mots clés: _
Choc conique, écoulement supersonique,éfficacité, ligne de Mach, méthode des
caractéristiques, méthode de Runge-Kutta, prise d'air. . :
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Liste des notations

afm/S ]
a*[m/S ):

C,[J°KXKg]: chaleur spécifique a pression constante.

vitesse du son.

vitesse du son a |’état critique.

C.[JPKKg]: chaleur spécifique & volume constant.

h[rd]: pas

h[J/Kg]: enthalpie spécifique.

(I,m,n): systéme de coordonnées intrinséques.

M: nombre de Mach.

Meai: nombre de Mach  la fin de la partie supersonique de la prise d’air.
P[P, ] pression. |

r: | constante d’état du gaz.

(r,m): systéme de coordonnées polaire.

S[JPK Kg]: = entropie spécifique.

T{°K ] température.

u[m/S1: composante de la vitesse de la particule fluide suivant (x).
v[m/S composante de la vitesse de la particule fluide suivant (y).
V[inm/S]: vitesse de la particule fluide. |

X: axe paralléle & la vitesse 4 I’infini amont.

x[m]: abscisse.

y: axe perpendiculaire 4 x.

y[ml ordonnées

Z: Ln[P].

ol[rd]: angle de Mach.

Blrd1: inclinaison du choc

Y: Cp/Cv rapport des chaleurs spécifiques.

n efficacité.

n: ligne de Mach.

6[rd]: inclinaison de la vitesse par rapport & x.

B8[rd1: demi angle au sommet du cone.

E: ligne de Mach.

p:[Kg/m’]

masse volumique.
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0:  état générateur.

1:  enamont du choc.

2 enaval du choc,

w; 4 l’tnfini amont.

L état limite.

n: composante normale au choc.

r:  composante suivant le rayon vecteur.
t.  composante tangente au choc.

1. composante perpendiculaire au rayon vecteur.

Exposant:
*. divisé par a*.

-: divisé par V,.
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Introduction

L’une des parties les plus importantes de I’aérodynamique supersonique interne des
réacteurs est I’étude des prises d’air supersoniques. La prise d’air est un conduit destiné a
capter l'air et & 'amener dans les meilleures conditions possibles, ¢’est a dire une vitesse
faible une grande pression et une moindre distorsion, 4 'entrée du compresseur pour un |
turbo - réacteur ou a I’entrée de la chambre de combustion pour un statoréacteur.

On pourrait penser que la pﬁse d’air n’est pas indispensable pour alimenter le
compresseur. En effet, on peut imaginer le compresseur captant directement !’air dont il a
besoin. Mais le compresseur, en fonctionnement, établit 4 son entrée un nombre de Mach de
I"ordre de 0.5. |

La prise d’air & compression supersonique mixte (CSM) est la plus utilisée pour un
nombre de Mach de vol supérieur 4 2.5 ", Notre étude portera sur ce type de prise d’air.
Cette prise d’air est composée d’un corps central conique au début et d’une caréne
permettant d’amener I’air au compresseur dans les conditions voulues.

La pointe conique du corps central pourra provoquer dans certaines conditions une
onde de choc conique. En aval de celle-ci nous aurons une compression supersonique
isentropique. La premiére partie de notre travail sera de résoudre cet écoulement conique .
étant donné le nombre de Mach Mj, le demi - angle au sommet du cone 6. et I'altitude du
vol. | | .

En aval de cet écoulement conique, la compression se poursuivra a I'intérieur du
canal annulaire limité par la caréne et le corps central. La deuxiéme partie de notre travail
sera de déterminer la paroi supérieure (caréne) et la paroi inférieure (corps central) les plus
courtes possible permettant une compression isentropique de I’air et sans formation d’onde
de choc incurvée dans I’écoulement. Cette compression se poursuivra jusqu’a un nombre de
Mach M., prochede 1, oﬁ il y aura une onde de choc droite qui nous permettra le passage
au régime subsonique sans une grande perte de pression. Un diffuseur permettra de terminer
le ralentissement jusqu’au nombre de Mach nécessaire au fonctionnement du compresseur.

Pour I'étude de la premiére partie nous aurons & résoudre une équation différentielle

ordinaire non linéaire. Pour ce faire, nous utiliserons la méthode de Runge-Kutta d’ordre 4.



Pour I’étude de la deuxiéme paitie I’écoulement & résoudre étant supersonique, nous
utiliserons la méthode des caractéristiques. . _ |

Enfin, nous présenterons les résultats obtenus par le programme élaboré pour le
tragage des parois de la prise d’air. Nous présenterons aussi les différents organigrammes

des programmes et sous - programmes élaborés.



- CHAPITRE I:
GENERALITES SUR LES

-~ PRISES D’AIR

SUPERSONIQUES



Chapitre 1 _ Généralit€s sur les prises d’air supersonique 11

1.1. Role des prises d’air

Les entrées d’air supersoniques ont pour objet de ralentir I'écoulement relatif de I’air
en amont de la captation jusqu’a un certain nombre de Mach interne imposé par le
fonctionnement des appareils qu’elles alimentent,

Ce nombre de Mach est généré]ement subsonique, comme le cas d’un turboréacteur
ou d’un statoréacteur classique, mais peut exceptionnellement étre supersonique s’il s’agit,
par exemple, d’un statoréacteur classique, d’un statoréacteur 4 combustion supersonique!"!,
Dans le cas ou le nombre de Mach interne est subsonique, la partie supersonique de ’entrée
d’air aura pour role de ramener le nombre de Mach a une valeur proche de 1 (1.1 4 1.3)
pour que le passage au régime subsonique se fasse a travers un choc droit. En aval de ce
choc droit sera aménagé un diffuseur qui permettra d’atteindre le nombre de Mach interne
voulu.

Le ralentissement désiré doit de plus tendre a certaines qualités: la meilleur efficacité
possible, la moindre distorsion de I’écoulement interne, la moindre trainée externe, une
marge de stabilité satisfaisante, des conditions structurales (variations de géométrie) et des

modes de réglages (principes d’asservissement) acceptables.

1.2. Efficacité

L’efficacité d’une entrée d’air désigné par m est le rapport & Py, la pression
génératrice en amont de la prise d’air, de la pression génératrice a 'entrée du moteur

(compresseur ou chambre de combustion) Pyq.

Dans les prises d’air supersoniques les principales pertes sont dues aux ondes de
choc. La recherche d’une efficacité élevée, c’est 4 dire de choc faible est un probléme

majeur des entrées d’air.
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Pour les calculs d’avant - projet, une loi - type d’efficacité en fonction de M.,
nombre de Mach en amont de la prise d’air, a été proposée "\. Cette loi qui correspond déja
4 des entrées d’air trés étudiées est: '

I1 M <1 .
n={1-0075(M, - 1)'* 1<M_ <5
800(M: +935)" . M_25

2

A9

0,8 {oeeecf o - -

0,6

O b

0,2

" Fig1.1 Loi type d’efficacité en fonction du nombre de Mach

1.3. leférents types de prise d’a ir supersonique

Il existe trois types de prises d’air supersoniques |’une 4 compression supersonique
externe (CSE) utilisée pour les engins volants 3 un nombre de mach inférieur a 2,5, 'autre &
compression supersonique interne (CSI) est utillisé sur cetain combiné turbo-stato-réacteur
et la derniére & compression supersonique mixte (CSM), qui est 'objet de ce travail, utlilisée .

sur des engins volants & des nombres de Mach supérieur & 3..

1.3.1. Prmupes des compressions supersoniques externe et interne

On peut imaginer deux classes de solutioris qui assurefaient apparemment une
compression isentropique au frottement pres:

- L’une, & compression supersonique externe, sous la forme d’un profil émergeant

 progressif qui dévie I'écoulement en amont de I'entrée, et dont les ondes de compression se
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focalisent sur la lévre de la carene, le nombre de Mach étant ainst ramené a I'unité dans la
section effectlve un diffuseur subsonique aménagé en aval assure le ralentissement

subsonique sans formation d’aucun choc (fig 1.2)

Fig 1.2 Compression supersonique externe

- L’autre solution, 42 compression supersonique interne, sous forme d’une tuyére-
inversée pour laquelle le nombre de Mach, ramené a 'unité de fagon parfaite au col de la

tuyére, devient subsonique en aval du col, 4 nouveau sans onde de choc (fig 1.3).

Fig 1.3 " Compression supersonique interne

Les entrées d’air 4 CSE ne sont en fait utilisées que pour des nombres de Mach
inférieurs & 2 5. Pour les nombres de Mach supérieurs a 2.5 en plus de la baisse d’efficacité
apparmt un probleme d’encombrement. Les entrées d’air 2 CSI ne sont en fait utilisées
qu’en combinaison avec une compression supersonique externe. C’est ainsi que la meilleure
formule pour une prise d’air supérsonique avec un nombre de Mach supérieur a 2.5 sont les

prises d’air a CSM.
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1.3.2. Prises d’air & compression supersonique mixte

'La forme usuelle d’une entrée d’air & CSM est représentée ci dessous (fig 1.4):

"Fig 1.4 Compression supersonique mixte

Cette entrée est constituée d’une compression supersonique externe, d’un taux
généralement inférieur & celui de la compression désirée. La compression se poursuit dans
- un canal supersonique incurvé. Lorsque cela est nécessaire, le passage au régime subsonique
s’effectuera par un choc droit a un nombre de Mach de ordre de 1.3. Sinon I’écoulement
sera ralenti jusqu’au_ nombre de Mach exigé & I’entrée de la chambre de combustion

supersonique (fig 1.5).

Mox7

Pointe mobile
———

I e T T S A —

Combushion superacnique
Mz

Fig 1.5 Entrée d’air pour statoréacteur & combustion supersonique
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Le choix d’une forme p'zi'rtﬁ;uljéfe d’entrée d’air a compression supersonique mixte
est évidement assez difficile, étant donné le nombre de parameétres qui la définissent. La
solution la plus pratique consiste & se donner l’éngle au sommet du cbne circulaire
émergeant et le nombre de Mach de croisiére. Ceci comme -nous le verrons détermine la
partie externe de la compression. Pour la partie interne ¢’est en se donnant une distribution
régulicre de pression sur les parois que nous pourrons les tracer en utilisant la méthode des
caractéristiques. Cette distribution de pression pourrait &tre rejetée si elle provoque une
distorsion de I’écoulement par formation de choc par focalisation. Ainsi nous pourrons
chercher le meilleur compromis entre efficacité et encombrement (longueur des parois).

Pour le réglage en fonction du nombre de Mach des prises d’air 3 CSM de
révolution, le profil comporte une pointe conique réglable par translation, que 1’on fait sortir
d’avantage 2 " Mach réduit ". La seconde partie du profil de compression supersonique et
la premiére partie du diffuseur sont formées de volets multiples, ce qui constitue un profil
réglable ',

Pour I'étude de la partie supersonique d’une prise d’air axysymétrique a CSM on
aura a étudier deux parties. La premiére étant 1'écoulement supersonique autour d'un cone,
cet écoulement est déterminé par le nombre de Mach a 'infini amont, la température et
"angle au sommet du céne. La deuxiéme partie étant |'écoulement dans le convergeant
supersonique. Cet écoulement est déterminé par le nombre de Mach en amont du choc droit
final au col ou le nombre de Mach a I’entrée de la chambre de combustion supersonique et

par évidemment les données de I’écoulement 4 la fin de la premiére partie.



-~ CHAPITRE II:
RESOLUTION DE LA
PARTIE EXTERNE DE
LECOULEMENT
(ONDE DE CHOC CONIQUE)
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Les chocs sont considérés comme des discontinuités sans épaisseur traversées par un
gaz parfait & chaleur massique constante. Partant des équations fondamentales de la.
mécanique et de la thermodynamique, il est possible de relier simplement les vitesses et les
propriétés physiques du gaz de part et d’autre d’une onde de choc oblique piane.

Dans le cas du choc conique formé par un cdne circulaire placé sans incidence dans
un écouiemént supersonique, la direction immédiatement en aval n’est plus imposée a priori.
Un calcul indirect basé¢ sur les propriétés des chocs plan et de I’écoulement isentropique est

nécessaire.

2.1. Généralités

2.1.1. Célérité du son

Moyennant les équations de conservation de masse et de quantité de mouvement, on

obtient:

a: célérité du son.
P: pression.
p: masse volumique.

P d’une fagon générale dépend de deux variables p et S en prenant dS = 0.

P
a’=—="— (= =cte)
dp p p'

Pour un gaz parfait: P=pr T
' al=yrT . (2.1)
T: température locale pour un fluide en mouvement.

r. constante d’état du gaz.

2.1.2. Equation de Saint - Venant, vitesse critique et limite
Moyennant |'équation de la .conservation de quantité de mouvement, sans tenir

compte de la viscosité, on obtient (régime permanent):
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2
1
d%+-;dl’= 0O (2.2)

u: vitesse de la particule fluide.
C’est la forme différentielle de 1’équation de Saint - Venant.

Pour une évolution isentropique le long d’une ligne de courant pour un gaz parfait:

On obtient:
dT du
— =—(y-DM*— (2.3)
T - -DM
M —
d = (] + Y-l Mz).c.i_li ............. (2.4)
M 2 u :
®_ e (2.5)
En intégrant (2.2) toujours avec l’hypbthése isentropique et gaz parfait, on obtient:
u2 u2 2
C.TL= —2—+ CPT = ?+ -1 = C ;constante ... (2.6)

C’est la relation de Saint - Venant.
On atteint un point sonique ou " critique " de I'écoulement lorsque: u=a=a".

La constante C = C, T de I'équation (2.6) s’écrit:

y+1 -
T = at 2.7
“=26-p
On definit la vitesse non dimensionnelle M’ tel que: -
M=% (2.8)
a N
Elle est reliée a M par:
2
M? = o M — e (2.9)
y-! M2+ ——— ‘
y+1 ¥ +1
ou bien:
2
2 _ M- (2.10)

(y+1)-(y-HM”
On définit la vitesse limite V| comme étant la vitesse que prendrait le gaz en se

détendant isentropiquement dans le vide. La relation entre V) et a” est:

+1
V= f”/____a ............. (2.11)
et '
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2.2. Chocs obliques plans

2.2.1. Equations de conservation

Fig2.1 Choc oblique plan

;/,: vitesse du fluide en amont du choc 3.

Va: vitesse du fluide en aval du choc ..

y JV“, compos'ante' de %l normale au choc
I .

. N _
[Vh composante de V, tangente au choc.

-

—
y V., composante de V; normale au choc
-

. V;, composante de V, tangente au choc,

r

-
oW composante de V, suivant x

s
v, composante de V, suivant y.

R
{} juz comoposante de V; suivant x
2

o
[Vz comoposante de V, suivant y.
B: inclinaison du choc X

8: déviation de la vitesse en aval du choc X
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Nous avons les relations suivantes entre les deux systémes de composantes:

Vie=uysinp (2.12)
V,=uwcosp (2.13)
V,, =u,sinB-v,cosf=V,sin(f-0 ... (2.14)
V, =u,cosf+v,sinfB=V,cos(f-0) ... (2.15)

En appliquant les principes fondamentales de la mécanique et de la
thermodynamique (conservation) dans Dhypothése d’un écoulement permanent et

adtabatique d’un gaz parfait. On obtient:

* Conservation de masse:

m= PV, =p,V,, (2.16)

* Conservation de la quantité de mouvement:
Sur I’axe (n): normal au choc ¥
P +p Vi =P +p, VL (2.17)
V=V (2.18)
* Conservation de |’ énergie:

En tenant compte de (2.16)

2 2

v V.
C,T, +-2‘—=cme =C,T, .F?zch"r02 ............. (2.19)

ou
2RV vy BV vl
y=-1p 2 vy-1lp, 2 2(v-1
En introduisant les composantes de vitesses suivant n et t et tenant compte de
(2.18), il vient:

2 (2.21)

2 2 .
Vo, ¥ B Vi ¥ ,&z_l’ﬂ_,a;z ............. (2.21)
2 y=-1p, 2 y-1p, 20(v-1)

‘ * - -'1
ou: N (2.22)
y+1

2.2.2. Relations d’Hugoniot
Moyennant les équation (2.16), (2.17), (2.20) il vient:

AR
P __y-1®% (2.23)
P - l_tl_ .1:?.

+
y-1 P
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C’est la relation d’Hugoniot qui montre qu’a travers 'onde de choc I'évolution est
irréversible,

Au moyen de I’équation (2.23) et selon le second principe de la thermodynamique,
on peut montrer que nécessairement:

2 2
—>1 e -=>1
p> e >

r . (3

et avec (2.16):

V.
In = & > 1
Vao P

Donc une onde de choc est nécessairement une onde de compression et le fluide est
ralentit en traversant la discontinuité,

2.2.3. Relation de Prandlt

En éliminant les pressions et masses volumiques entre les équations de conservation,
nous obtenons:

Vie Voo =2, e (2.24)
Avec (2.22), on obtient:

. -1
Vln'VZn =a Y ' ;

C’est la relation Prandlt.

quennant la relation intégrale de Saint - Venant (2.6), on a;
! : ,

2
Vln(vln _Vln): Y+1(V12r| —alz)

qui est une autre forme de la relation de Prandlt.

2.2.4. Relations entre variables amont et aval

Les relations suivantes s’obtiennent a partir des équations du mouvement de (2.16) a

(2.20) et des relations (2.12) a (2.15) existant entre les composantes des vitesses.

P, T
Calcul de -2, -2 P2

> o et M, en fonction de M, et f.

Pl Tl 1
P_z_z_v{ w}_ oo
Pyl Mj sin” § 2y =RPS(M,,B,y) e :

b 2{ 1 +?‘1} ............. (2.28)
p, y-1(Msin’f 2 |
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T, 4 ~1 1 _
L __4 {Mz sin? g1 H : Lk S (2.29)
1 (‘Y+1) 2y M; sin® B 2
2 —11\/12 2
M = 2 Micos B ... (2.30)
-1 1
yM? 51n2[3—-](2 1 Y2 M?Zsin® B

M
Fig 2.2
y+1 sinPsin® |
M, ={sin’B- . } =FEN(B,8,y) oo 2.
L [sm B 2 cos(B-6) FEN{(B,6,y) —(2.31)

2.2.5. Variations d’entropie et de pression génératrice

On établit en tenant compte de ’adiabacité de I’écoulement:

-1
s5= a3

avec:

—ﬂw [7 UNanB+2

}” (2.32)
+1 (y + DM} sin® B

-
RPT(M, 8,7) =Ilj— L"j_l

2.2.6. Relations entre les composantes de la vitesse
En remplagant dans (2.25) Vi,, Va, Vi par leurs expressions (2.12) a (2.14) il

vient:

a2 . 'Y-l
tgiﬁ{a —ulu2}+u]v2tg[3+a 2 _u?m= ) T (2.33)
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V,
fgh=—1o (2.34)
Vi
En remplagant tg 3 par sa valeur (2.34):
. 2 *2
o “2)2'(“1“2 a) (2.35)
a?+——ul -uu,
v+1
En introduisant les composantes adimensionnelles des vitesses:
. ., V.
M =L M=
a & (2.36)
. ug . V3
U, =% vV, =%
a a
{2.35) s’écrit:
‘ [ 1
«l . - M'u' -1
v; =M -w) | —— — 1 ............. (2.36)
L1+_Y+ M -MAluzJ
Le triangle MNP de la figure 2.1 permet d’écrire:
Ve Yo Vo )
‘ TV Yy VLV,
ou avec (2.25):
. Y - ]- 2 'Y - 1 .2
a =Y T YV
gp=— ¥t~ vl - (2.38)
V2lv2n V21V2n
en introduisant;
- V, — v,
Vo =— t V n = Lo (239)
2 v € 1 v,
rappelant que:
y+1
V? =1 a”
(2.38) s’écrira;
y=-1 y-1 =
—l - Tl A1
g YL (2.40)
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2.3. Ondes de choc coniques

Dans ce paragraphe, nous étudions I'évolution d’un fluide ¢compressible, initialement
en mouvement uniforme 4 vitesse supersonique, lors de son passage i travers une surface de
discontinuité en forme de cone a section circulaire dont I’axe est paralléle a la direction de
I’écoulement amont.

Nous faisons a priori I'hypothése d’un écoulement conique de révolution en aval du
choc, c¢'est 4 dire d’un écoulement dans lequel la vitesse et les propriétés physiques du gaz
sont constantes le long d’un rayon issus de la pointe du cone. Nqus supposons également
qu’il existe, en aval de ce choc conique, une surface de courant coaxiale en forme de cone
circulaire qui sera considéré comme I'obstacle matériel produisant 1’onde de choc. En-
pratique le probléme consiste souvent a se donner le demi - angle au sommet 8; du cone et
le nombre de Mach M, de |’écoulement supefsonique amont et a rechercher le demi - angle
- au sommet fic du choc et les valeurs constantes des pressions, wtesses etc..., a la surface du
cone. C’est ce probléme que nous allons aborder. I

L’intérét de la solution du céne est qu’elle est applicable & la région du nez d’un
corps axisymeétrique quelconque a nez pointu et sert de base de départ pour ’application de
méthodes telle que gel__le des caractéristiques.

Le prlobléme‘des écoulements coniques est plus complexe que celui de I'écoulement
a travers des ondes de choc obliques planes, car I’écoulement aval n’étant plus uniforme,
'angle de déﬂation du fluide a travers la discontinuité est différent de I'angle O, du cone

solide et est inconnue & priori.

2.3.1. Equation de Taylor - Maccoll

Pour traiter analytiquement le probléme de I’écoulement supersonique autour du
cone, il nous faut non seulement des relations autour du cone, i! faut non seul;ment des
relations entre variable amont et aval de I'onde, mais également les équations de
Iécoulement isentropique. | '

Ces équations sont les suivantes:

Equation d’Euler:

V: Opérateur nabla.

V : vitesse de la particule fluide.
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p: Masse volumique du ﬂﬁide.

P: Pression.

En multiliant par V:

V—=-=V.VP
dt . p
Equation de continuité:
VpV =0
ou vV =-17.vp
p

Nous écrivons les équations avec le systéme de coordonnées r , n défini par la

figure 2.3.-

Fig 2.3

- dv,
V.V= -1-[2\/, +V, cotgn +—--1‘-}
r dn

Equation d’énergie: pour un écoulement isentropique nous avons la loi de Poisson:
q

? = constante



]
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Irrotationalité:

ou dans le systéme r, n

Dans ces relations V., V, sont les projections de la vitesse V paralléle et
ﬁerpendiculaire au rayon SP incliné de I'angle 1 (fig 2.3). En dés;ignant par 6 I'inclinaison
du vecteur vitesse par rapport a la direction de I’écoulement  I’infini amont, nous avons:

V. = Vcos(n-0) |
V, =-Vsin(n-0)
Lorsque n varie de dn, la vitesse varie de la quantité;
4V = @V, - V,dn L +(dV, + V,dm 1,
ou avec (2.46) |
dV = @V, + V,dn)i,

L’accélération vaut dong:
V dv. -
dt dt dt

r
dt—vdn

n

ou

Que nous introduisons dans I’équation d’Euler sous la forme (2.42).
2
&[%4-\[1} = ——V VP = —ld—PV Vp
r | dn p pdp
Puisque V.1, =V,

Remplagons -g-ri par a® et utilisons I’équation de continuité (2.43).
P .
V[V, .
[ LAY } V.V
dn
a: célérité local du son.

ou avec I'expression (2.44) de V.V
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v;L%Lw,}: a’[vr +°L—Y;L+v, +V, cotg‘n} ............ (2.49)

On montre a partir de (2.6) que:

-1 -1
2 = oz - vy =T v v -V e (2.50)
Remplagons (2.50) dans (2.48):

+1 —2 -1 — | = — —s
[YT'V’ —YT-(I—Vf)]Vr=(~/—1)V.(1—Vf)+

-1 | (2.51)
- et R — at 2 —_ 3
-a- V2V, cotgn-yV. V., —-72—v, cotgn
Ou nous avons poser avec (2.46):
- r - V dv: - V z_r -
Ve=— “=—-—“—=—= e d nzi—Y,l—=Vr
Vi V, dn dn  dn

Telle est I'équation différentielle ordinaire non linéaire du second ordre de Taylor -

Maccoll dont la solution doit satisfaire les conditions aux limites suivantes:

Sur le cone ‘\-’,, = 0 ou avec (2.46)

n=6, Vo=Vi=0 (2.52)

Sur le choc, la relation entre les composantes tangentielle et normale un choc
doivent vérifier (2.40):

T
tgn = — L e (2.53)
&n V.V, '

L’équation de Taylor - Maccoll n’a pas de solution analytique qui satisfait aux
conditions limites, une résolution numérique s’impose. Nous résoudrons cette équation par

la méthode de Runge - Kutta.

2.3.2. Résolution de ’équation de Taylor - Maccoll
2.3.2.1. Méthode de Runge - Kutta '

Soit d’une fagon générale une équation différentielle ordinaire d’ordre 1:

y' =F(Ly)
avec la.condition initiale (CI): y (to) = a0.
La méthode de Runge - Kutta donne la valeur de y (ti+h) a partir y (t;) et cela en

utilisant la relation récurrente suivante:
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@ =a,
1
[com =, +E[K‘ +2K, +2K, +K4]
avec h: pas de la méthode.
@ =y()  t=t,+(-Dh
K, =hF(t,,h,)

h 1
K, =hF|t, +'2‘ , O +EK'

| ' h !
K3 = hF(tl +'5 , 0 +EK2j

K, =hE(t, +h, o, +K,)
Soit maintenant, une équation différentielle d’ordre n avec n conditions initiales:

{ym =Fy®y"..y*y (2.54)
Y(O) (to )) y(!) (t{) ): .- ':y(n_,l) (tu) dOI‘mées

En effectuant le changement de variable:

Moy - gD
=3 IR A | I

| y®=up;y
L’équation différentielle (2.54) d’ordre n peut s’écrire sous la forme d’un systéme de

n équations différentielles d’ordre 1.

du

_dti =u,(t) avec uy(ty) donnée
Voo (2.55)

du,_

T’ =u,,(t) avec u,.(t;) donnée

,dun_l ‘

= F(t,uo,u1,...,Un1)  avec Un(to) donnée

En appliquant la méthode de Runge - Kutta vue précédemment aux n équations de
(2.55), on obtient:
jwm =uale)  j=be.n (2.56)
wa =W, +%{K,'j +2K,; + 2K, +K, |
avec. pour 1<jsn-1

'K],j =h Wik
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Kl.j+1 |

Ky,;=hlw,; +—2 -
_ K . .

K:‘-i =h WHM + 22'1 ’

pour j =n
Ki.= hF(t,-,wll-,_,...,wk'-,,...,wn.i)

h 1 K, X Kin
K,.n=hF(ti+-£,w,_i+-5Km,. W +—;, SWo i 2‘]

h
K, = hF(ti +E,w1_i +

Ki. = hF(ti +hw  +K; oW + Ky, Wy, +K3,,,)

Ainsi nous avons put établir un algorithme de résolution d’une équation différentielle
ordinaire d’ordre n, en effet en faisant varier i de 1 o la relation récurrente (2.56) nous
_donne a chaque i

Wi = yO(t, + (i-1h)

2.3.2.2. Résolution de ’équation de Taylor - Maccoll

L’équation de Taylor - Maccoll (2.51) peut se mettre sous la forme suivante:
-1
(y ). f(1- f2)+ (1 ) f'cotgn - yff'2 (f’)’cotgn

ly 1, ,
Lz(f T(l'f)J

f“ =

{2.57)

— C

avec =V, et y=cp

C’est & dire que I’équation & résoudre est de la forme:
f'=F(n,f,f”)
Avec les conditions:
~ m=6, £'(8,)=0
el 11-f2
y+1 ff

il

et n=0, tgn=
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On remarque tout d’abord que f = —— ne peut prendre de valeurs supérieure & 1.

v .
Ensuite étant donné que I’écoulement est supersonique nous avons V> a" d’ou:
a"svV<V,

-1 *

_.e

a A%
—<—x1
+1 V, 'V,

_.a

Au point n = 8. nous avons V, =V, =0 donc V, =V d’ou:

y-1 VvV 'V
—-—-S'——*z'—r:f <1 L 2.59
Yy+17V, V, ®.) , (2:39)

Pour résoudre I’équation de Taylor - Maccoll, pour un demi angle au sommet du
cdne 6, et un nombre de Mach M, & I'infini amont donnés, nous procédons ainsi:

1- On intégre I’équation (2.57), en prenant f (8.) = o et £ (8.) = 0, par la méthode
de Runge - Kutta étape par étape en partant de la surface du cdne. A chaque étape on
calcule les valeurs de f et £, Le calcul est poursuivi jusqu’a ce que la condition (2.58) soit
satisfaisante par les valeurs trouvées de f et £. Dans ce cas m a atteint la valeur . de
Yinclinaison du choc.” |

2- Calcul de M, a partir de P'inclinaison de la vitesse en aval du choc et I’angle . du
choc.

3- Si M, .= M, I’équation est résolue par le couple (8. , M,).

: 1
Si M, <M, reprendre I’étape 1 aveco. = 2 (o +1).

‘ 1
Si M, > M, reprendre ’étape 1 avec o = —‘_a + -—-"J :

2.3.3. Calcul de divers valeurs caractérisant I’écoulement

L’équation de Taylor - Maccoll étant résolue, c’est toute la partie externe de la
compression supersonique qui est déterminée. La partie interne de ’écoulement
supersonique est résotue par la méthode des caractéristiques. Cette méthode fait intervenir
d’autres propriétés de ’écoulement. Ces propriétés sont la pression locale P, Pinclinaison 6
de la vitesse par rapport a I'axe centrale du cone et de I’entropie locale S. Pour cela nous

devons déterminer ces propriétés pour la premiére partie de I’écoulement.
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Soit un point quelconque de coordonnée (x, , ya) Ceci correspond a 1 = A”g[il]'
J X

rd . n

* L’inclinaison Oy de la vitesse par rapport a I’axe (x):

B=n+ Arctg{f?} ............. (2.60)

* L’entropie Sy:

L’écoulement en aval du choc conique est irrotationnel, donc isentropique. Ainsi
’entropie Sy ne dépendra que de I'inclinaison du choc f3; et de ’entropie a I’infini amont.

Les conditions 4 l'infim amont dépendent de I’altitude de vol. Un tableau dit
"Standard atmosphére” ¥ donne, selon Paltitude, la pression, la masse volumique et Ia
température. Pour un écoulement supersonique- a nombre de Mach M, et une altitude
donné, nous aurons déterminé par le tableau sus - cité la pression local Py, la température
locale T; et la masse volumique locale p;.

A partir de (2.6), on peut écrire:

: -1
TL()‘I:(HYT-IMIZ) =RAPM,y) ... (2.61)

Tor: T;ampérature totale & 'infini amont.

et avec (2.45) on obtient:

Ll =[1+7—'1M3)"' ............. (2.62)
P, 2

LY =(1 +?—_1M.’) R (2.63)
Po

Py1: Pression total a I'infini amont.
por. Masse volumique totale & I'infini amont.
On peut écrire que: S, = C, In(P,p;7).
S, étant I’entropie a 'infini amont,
. p, I
D’aprés (2.32):S, -S, =A8=C, ln[P—ﬂ']
02
S,: Entropie locale en aval du choc, d’ou S; = Su.

P, I
Sy =S, +C, 1n[P—°'] ............. (2.64)

02
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P
avec d’aprés (2.32):—139- =RPT(M,,B.,Y)
) 02

* La pression Py: d’aprés (2.62).
P, ;"T
P—=[RAP(MN,Y)]’* ............. (2.65)

02

My: nombre de Mach au point N.
Donc pour déterminer Py, il suffit de déterminer My.

Au point N nous avons:

ViV Ve
£2(n) +£2 () = o5 +—k = —r
(n) + (Tl) v]2 + V[i Vllr

et avec (2.11) on obtient:

o VP oyal Y4l
T _ = 2 12
MN"Vlz y—1 'y—-l[f (m+f (ﬂ)]
et a partir de (2.10) on peut écrire:
2M7?
Mil = . 2
(y+1D) -y -DM,y

Ainsi par la relation (2.65) Py est déterminée.
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3.1. Equations intrinsé¢ques de I’écoulement
Dans le cas d’un fluide parfait, c’est a dire sans viscosité,- sans effets thermiques et
sans relaxation chimique, les équations générales de I’écoulement permanent s’écrivent
comme suit:
V. pV =0
(V.V)V%V{P =0

(V.Y)H=(V.V)S=0
H=h,=h +X-2—
2
1i | est commode d’écrire ces équations dans les coordonnées intrinséques (ou-
naturellesj définies par les vecteurs unitaires !, m , n respectivement parallele et
perpendiculaires & la vitesse locale. On désignera par 6 I’angle (x ,V) de la vitesse avec une
direction fixe x, et par ¢ I'angle du plan (x ,V) avec une direction de référence vy,

perpendiculaire a x (voir figure 3.1).

x

Fig 3.1 Coordonnées locales intrinséques

Dans ces conditioris, les équations générales prennent la forme suivante :

M>-10LogP 80 . 0o
vM" al +am+sm86n-0 ,,,,,,,,,,,,,
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1 JLogP +_8E 0
M am Tal e {(3.2)
I  JOLogP
M om *sinb—-=0 (3.3)
6H &8
a o a T e 3.4)
CP
Dans lesquelles: ¥y =——=1.402
M=~
a

Log: logarithme Népérien.
Dans le cas particulier de I’écoulement plan, on a ¢ = 0 de sorte que (3.1) et (3.2)
prennent la forme:

M’ -1 dLogP 0

: -0
yM? a  om
1 oL 00
_ Lo B,
M ol ol

Si I"écoulement est de révolution, d’axe x et si r désigne la distance a 1 axe, on a

¢ = o (angle du plan’ méridien avec y), de sorte que:

On peut €crire les équations générales des écoulements plans et des écoulements de

révolution, sous la forme unique:

M’ -1 dLogP +@ ,sin@

M A om —=0 . (3.5)
1 OLogP o6
™M al +% =0 (3.6)
oH &8
_51— = E =V 3.7

- Pour I’écoulement plan j = 0.

- Pour I’écoulement de révolution j = 1.
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3.2, Méthode des caractéristiques pour un écoulement & deux
dimensions

. . . . i 1
L’écoulement étant supposé partout supersonique, on peut poser: sino. = —.

et écrire les équations (3.5) 4 (3.7) sous la forme:

[ cos?ar . JLogP +ﬂ _ _jf@ ............ (3.5)
Y al om r :

=2
g Sne dogp X L (3.6)

L’écoulement étant isoénergétique, on dispose de:
' 2

v .
H=h+-£—:cte (3.8)

On notera tout d’abord que si I’on connait les grandeurs Z = Log P, 8, S en tout
point Q de I’écoulement, celui-ci est complétement déterminé:
- O fixe d’abord la direction du vecteur vitesse V.

- Les deux données thermodynamiques Z et S déterminent toutes les autres dont le nombre
de Mach M.

' 'Ceci posé, on suppose donnée une distribution initiale de Z, 8, S sur une courbe (L)
plan, par exemple en fonction de I’abscisse curviligne A sous la forme (voir figure 3.2).

Z=Z(\) , 9=06(A) , S=S(A) -

] -al |
o}

Fig 3.2  Coordonnées locales sur la courbe portant la distribution

initiale des données
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On se propose de déduire a 'aide du systéme (S1) les valeurs de (Z,0,S) dans un
domaine voisin de (L):

La méthode générale de Cauchy consiste a définir chacune des fonctions inconnues
par un développement limité au premier ordre, valable au voisinage de tout point 6(2.) et

de la forme:

_ A/
Z=Z(\)+81 +bm—

oz . -
ol A et % représentent les valeurs des dérivées de Z calculées en Q et 81, 6m les

coordonnées d’un point quelconque Q voisin de Q dans les axes locaux liés & Q. Pour 6 et

S, on écrit deux développements analogues.

L’idtégratioq se rameéne alors au calcul des six dérivées L xZ X X3
o8 L=
2" tout point Q de (L). |

Or, on ne dispose & cet effet que des trois relations linéaires (S1) ou par hypothése,
les coefficients des dérivées inconnues sont donnés.

D’autre part, si % désigne I'angle de la tangente & (L) en Q avec Paxe |, la propriété

du gradient permet d’écrire en ce point:

3} da . 0
) a=cosx5[+81nx5n-
Cét‘te relation, appliquée en Q 4 Z, 8, S dont les dérivées suivant A sont données,
fourni trois'autres conditions linéaires entre les six dérivées et comporte une solution et une ’
seule. ‘
On peut maintenant remarquer que les dérivées de S ne figurent que dans la
troisiéme équation (S1), le calcul des dérivées se décompose en deux parties.

En ce qui concerne les dérivées de S, on a 4 résoudre:

oS
E =0
a8 88 . 88
a SeosKo Y sinyx 5~
Sty est quelconque alors la solution est immédiate:
a5 S 1 &
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Mais si 3, = 0, c’est 4 dire si la courbe (L) est localement tangente a la ligne de

courant,

. e _ n .. 8
- ou bien la distribution arbitraire de (L) satisfait en ce point a e 0 et le probleme est

indéterminé.

oS
- ou bien e # 0 et le probléme est impossible, puisqu’il y 2 incompatibilité entre la donné

sur (L) et I’équation générale.
On retiendra en particutier que le probléme de Cauchy pour Pentropie sera

indéterminé en tout point Q ol (L) est tangente & la ligne de courant, pourvu que la

N = , : . 08 ST , .
distribution de S en ce point satisfasse 4 — =0, ¢’est 4 dire & I'équation générale. On dit

oA
que cette distribution est caractéristique pour S.

Considérons maintenant les deux premiéres équations de (S1) et cherchons s’il existe

de méme distributions caractéristiques pour Z et 8. On a vu que le systéme a résoudre en

générale s’écrit:

[ cos? Mozl [ . sind?

°°f/°‘ o o 1|5 T
sin""a _ag. 0

10 ! %m
¥ 205 8z i (3.9)

cosy  siny 0 0 a EN
0 9

. 0 0 cosy siny] | 5m L N

La direction caractéristique s’obtient en écrivant que le probléeme est impossible,
c’est a dire que le déterminant principale est nul.

On trouve la condition: '

cos’ ausin® y — sin® accos® y = 0

Soit: tgy = Ltga

Les directions correspondantes sont donc les directions de Mach £ et n qui font
I'angle - o et + o avec la vitesse. Ces directions ne sont donc réelles qu’en supersonique.

De méme que dans le cas du calcul de I’entropie, si la ligne (L) satisfait 4 une ou
Pautre de ces conditions (tangentes a 1) ou &), le probléme de Cauchy sera indéterminé si la

distribution des données sur (L) est compatible avec les équations générales, sinon il sera

impossible.
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Pour obtenir cette condition, il suffit d’écriré ces équations en projection évidentes: .

a Cos¢e sing 0
L cosql —sing-2
B al om
3 K . d
9 9 i dnal
OS(lal 1n '

Multipliant (3.5) par sina et (3.6) par coso, on obtient par addition puis par
soustraction les deux relations:

" sino.coset aLogP @0 sinosin®

y T
“sino.coso 8LogP d sinosind

=)

Y & & r

On peut résumer ces résultats sous la forme suivante:

En chaque point d’un écoulement supersonique plan (j = 0) ou de révolution (j = 1)
il existe trois directions caractéristiques 1 , 1, & respect’ivement paralieles a la vitesse ou
faisant avec elle les angles + o et - .

A chacune de ces directions est associée une combinaison linéaires des équations

générales ne faisant intervenir que des dérivées suivant cette direction. On obtient le

systéme (K):
[ sinoccosa 6LogP 8 sinasind
y am
sino.coso aLogP M  sinasin®’
(K, e
¥ % &% r
o _
La

Dans le champ d’écoulement les lignes tangentes en tout point 4 | sont les lignes de
courant (1), les lignes tangentes aux vecteurs £ et m sont les lignes de Mach ou
caractéristiques (€) ou (n).

La méthode des caractéristiques consiste a utiliser ces propriétés pour procéder pas
a pas a I'intégration de I'écoulement a partir des conditions initiales et compte tenu des

conditions aux limites.

i
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3.2.1. Construction du point courant (opération N)

Fig 3.3, Construction du point courant . Opération N

Connaissant les points A et B, ¢’est a dire:
XA,¥a,0a,Za=LogPy, Sa
Xa,Ys,08,Zp=LogPs, Sp
On se propose de calculer un nouveau point N:
XN, YN, On, Zn= Log P, Sy, situé a I'intersection des deux lignes de Mach (£). passant
par A et (n)s passant par B.

On dispose a cet effet des équations de ces deux lignes:

Yn ~Ya =J;th(9—a)dx ............. (3.10)

Yu-ys=hte@raydx . GAD

Aprés discrétisation des intégrales (3.10) et (3.11) par la formule de la moyenne, on
obtient;

yn-¥a =[g@-) G -x) (3.12)

yu -V =[0@+)] oy -x) (3.13)

L’indice ij définissant une moyenne arithmétique entre les valeurs des paramétres
aux poiﬁt ietj.

Ainsi a partir de (3.12) et (3.13) nous pouvons déterminer xy et yn, d’ou {’on peut
écrire. -
| Yn "Ya

——=X % 3.14
A% [sin(@-—oc)] AN ( )
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—_—IN7T¥s 3.15
An [sin(@-+a)]_, G19)

Ainsi les deux premiéres équations du systéme (K) peuvent étre discrétisées comme

suit; ,
Con{Zy - Z5)+9, -6, =j-_IaNAT] ............. (3.16)
Can(Zn=Z,) =6, +8, = jI A8 (3.17)
avec: C= sinaycosa o Je- sinarsine

La troisiéme équation du systéme (K), dans le cas de notre étude, elle se réduit &
S=cted’ o Sy=S,=Sp.

On conduit I’ensemble de ces calculs par itération, puisqu’a priori les données de N
qui interviennent dans les coefficients des équations discrétisées sont inconnues (3.12) &
(3.17). Un critére de convergence est fourni par la coincidence & € donné prés, des valeurs
On et ar; obtenues avec les valeurs Oy et o utilisées par les équations (3.12) & (3.17). -

On rémarquera qu’au cours des différentes étapes de calcul, nous avons été amenés

a utiliser les valeurs de o angle de Mach au point A, B et N, dans ce qui suit nous allons
| .
calculer le nombre deMach M = Sna apartirde Z, Set T,

* Calculde M a partirde Z, S et Tg:
Soit |’équation (2.6):

. : _ V?
h C pTU = CPT +7
To: température totale de I’écoulement.

En divisant par a® = yrT vitesse locale du son;

.zzﬁ_chTo—ZCpT_ZCP_'&*zc

P

a* yrT Toyr T yr
Mﬂ_.z_C_P[I‘.’..,_l]
T oy LT o

p S P
d’autre part: S=C, lnp—, d’ou C - yLogE +{1-y)LogP

: P ' S -
et avec ;:rT on aura ylan:C—+(y—])LogP'

v

S (y-1)
d’on InrT=—+——=L0
C, ¥ gP
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M = 2 L 1
Y Ex;{—s-+(y—1)21; C,(y-1)

=FTHER*(T,,v,C,,Z,S) ... 3.19)

C Y

P

Ainsi connaissant Z et S en un point de I’écoulement nous pouvons calculer le

nombre et I’angle de Mach M et o

3.2.2. Calcul d’un point sur une frontiére

La présence d’une frontiére de 1’écoulement met en défaut I’opération (N) dés que
des points A et B devrait se situer hors du domaine d’intégration. La condition
caractéristique est alors remplacée par la condition relative 4 la frontiére: celle ci est
généralement une ligne de courant le long de laquelle est imposé soit la direction (paroi
solide) soit une condition de pression afin de déterminer la paroi donnant cette méme

pression,

(F) 7

Fig 3.4 Calcul d’un point & la paroi solide d’un obstacle

On connait Ag , A;, Ay, ...sur la caractéristique (na,) issue d’un point A, de la
frontiére (F); la caractéristique (£, ) rencontre F en B, point inconnu. (F) étant une ligne de
courant; .

Sp, =S4,

Enﬁ;l la condition de long (§,) s’écrit:

Cap, (@, =2, )05 +6, =il 588 o (3.20)
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Ainsi ou bien la paroi est donnée (8, donnée) ont déterminé Z, , ou alors c’est la

pression qui est donnée (Z, donnée) ont déterminé alors O, c'est & dire la paroi:

3.2.3. Formation d’un choc par focalisation

Au cours de Papplication de 1’opération (N), cette construction tombe en défaut si

deux lignes de Mach de la méme famille se croisent (voir figure 3.5).

Fig 3.5 Formation d’un choc par focalisation

" de lignes de Mach

Dans ce cas, en effet le point N & déterminer a partir de B; et de C se trouve placé .
entre A et:C dans le domaine d’écoulement déja calculé; I'application formelle de
I'opération -(N) conduit donc a une double détermination. Ce phénomeéne correspond &
I’apparition d'une onde de choc. Soit R (R; ,R;) le point sera considéré comme un poinf
double (R),Rz2): les données de R, ayant été calculées par interpolation entre B, et C,
fournissant I’état amont de R de 'onde de choc naissante (¥). Ensuite moyennant les

propriétés des chocs nous pourrons obtenir le point R; en aval du choc.

3.3. Conﬁgurat_ion de la prise d’air :

Le choix de la configuration de la prise d’air est dictée par notre souci de stabilité et
d’une bonne efficacité n de la prise d’air 4 CSM. Pour une bonne stabilité il faudra avoir un
écoulement irrotationnel et éviter la formation de choc par focalisation de ligne de Mach.

Pour une bonne efficacité il faudra le moins de chocs possibles.
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la configuration (voir figire 3.6) répond idéalenierit a notre souci d’efficacité et de
stabilité. En effet cette configuration nous permet d’avoir un écoulement irrotationnel du
fait que le choc AB n’est pas incurvé et les deux ondes de choc ne causent pas beaucoup de

perte de pression totale.

Caréne (paroi supérieure)

Choc
, Corps central

Fig 3.6 Configuration de la prise d’air

choc droit

La premiére partié est le triangle curviligne (ABC). Dans cette partie le choc
conique (AB) aboutit & la lévre de la caréne. L’inclinaison de la paroi supérieure au point B
est égale 4 I'inclinaison de la vitesse de I'écoulement en aval du choc. Ainsi nous évitons la
réflexion du choc. La ligne de Mach £ (BC) sera déterminée pas a pas étant donnée qu’en
amont de (BC) I’écoulement est résolu. Au dela de la ligne (BC) commence I’influence des
parois supérieure et i}]féﬁeure de la prise d’aif, c’est la partie interne de I"écoulement (Aval
de (BC)). Le but de cette partie est de déterminer le ralentissement de I’écoulement
jusqu’au n:ombre de Mach M., voulu. Il s’agit donc pour nous de déterminer pas & pas les
parois supérieure et inférieure les plus courtes possible qui nous permettrais d’atteindre M.,

, sans qu'il y ait formation d’onde de choc par focalisation de ligne de Mach.

3.4. Résolution de I’écoulement

Fig 3.7 Réseaux des lignes de Mach
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Pour résoudre I’écoulement interne, il nous faut d’abord déterminer la ligne de Mach
(€) issue du point (1,1) séparant I’écoulement conique résolue et la deuxiéme partie de
I’écoulement.
- Détermination de la ligne de Mach (£) se fera pas a pas a partir du point (1,1) en
exploitant les résultats obtenues au chapitre I

L’écoulement conique ayant été résolue avec un pas h le nombre de point a

B. -8,
~ h .
Soit le point A (1,I) appartenant a la ligne de Mach (£) déterminons le point B

déterminer sur la ligne de Mach sera NH =

(1,1+1) appartenant a la ligne de Mach (£) aussi le point A est déterminé par x4, ya, 84, Za,
Sa on doit déterminer le point B. |

N, = Arctgy—A don m = Arctgh =1, ~h
Xa Xp
Donc nous avons f (ng) et £’ (ng) et avec (2.60) a (2.65) on obtient: B, Zg, Sp.

Pour xg et yp nous avons;

vo - = | 180~ 0)dx = [tg@-)]] (x, - x,)

- y—Btg(n,\ ~h)= tg[Arctg[y—A]- h}
Xp Xa

A partir de ces deux équations on peut obtenir Xg et ys. Ainsi le point B est
entiérement déterminer.

Ce calcul de la ligne de Mach (BC) commence a partir du point (1,1).

T X =—
avec =
77 1a(B.)

Y(,)) =R,
R rayon du débit cépté.
Sur la figure 3.7 sur la ligne de Mach nous avons représenté quatre points (1,1);
(1,2); (1,3), (1,4). Ceci pour la clarté de I’exposé. En réalité nous utiliserons un nombre plus
. important de point le nombre quatre correspond a NH.
Les points (I,I) I = 1,NH sont situés sur la paroi supérieure,
Les points (I, NH+I-i) I =1, NH sont situés sur la paroi inférieure.
Les points (I,J) avec I = IL,NH ; J = I+1, NH+I-2 sont les points internes de

I"écoulement.
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Le calcul de I'écoulement se fera dans I’ordre suivant:
I=1,NH
J=I+1 ,NH+I-1
pour NH = 4 cas de la figure 3.7 I’ordre est le suivant:
(2.2);(2,3);24),(23),(3.3):(3,4);,(3.5):3.6); (4,4); (4,5); (4,6), (4,7).
Pour le calcul d’un point N (I,J) interne de I'écoulement, il se fera 4 partir de

A (1J-1) et B (J-1,I). Les calculs seront menées tel qu’exposé précédemment.

3.4.1. Calcul d’un point sur la paroi supérieure

Le calcul du point F (1) sur la paroi se fera & partir du point A (I-1,I-1) point
précédent F sur la paroi et du point B (I-1,1) point précédent F sur la ligne de Mach n
passant pa{ F.

Equation de la paroi:

Ve~ Ya = j:tgﬁdx: [tge]AF(XF‘XA) ............. _(3.21)

Equation de la ligne de Mach n:

ve-¥s = [tg@+o)dx=[1g@+o)] (ke - %p) 6.22)
Equation discrétisée sur la ligne de Mach n: ‘
Cor(Zp —Z5) 468, =8, =jI A ... (3.23)
' SinoLcosa sinasin®
avec. (=——m— ; Jz=——— r=sy
-y r
Ye~¥n

An =
1 [sm(9+a)] BF
Etant donné que I’écoulement est isentropique nous avons: Sg = Sa.

* 1l nous faut maintenant se donner une distribution de pression sur la paroi, pour cela

nous avons deux choix:
* Une distribution réguliére de pression:

.. -"équation (2.19) nous permet d’écrire:

] T, S
-1 M? C
Y Y + Y
c, "c.4-n]

. . Z=FTZ(T,.7.C,.M.,S)
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Ainsi en se fixant le nombre de Mach au col M, on se fixe aussi Z.o:
2, =FTL(T,,7,C,,M,,S)
Donc une distribution réguliére de pression sur la paroi supérieure s’ écrit:
Ze = z(1,1)+—)-£~"—:)§—81’;)(zm —-Z({LD) e (3.25)

L: longueu;r de la paroi supérieure. |

* Une distribution réguliére du nombre de Mach, -

Il s’agit 1a de fixer Mg buis a |’aide de (3.21) de calculer Z.
X —X(1,1)

L-X(Q,)0)

Z, =FTZ(T,,y,C,.M;,S)

M =M1+ M, -M@QD) (3.26)

Ainsi aprés avoir obtenu Z par une des deux méthodes suscitées on peut conduire
’ensemble de ces calculs par itération, puisqu’a priori les données en F qui interviennent
dans les équations discrétisées sont inconnues, Le critére de convergence sera la

coincidence 4 € prés de Bp et oy utilisée avec By et op obtenue aprés résolution des
, _

équations,

3.4.2. Calcul d’un point sur la paroi inférieure
Le calcul d’un point F (I, NH+I-1) se fera a partir du point A (I-1,NH+I-2) point

précédent F sur la paroi et du point B (I, NH+I-2) point précédent F sur la ligne de Mach (£)
passant par F.

Equation de la paroi:

Vo -ya =) tg0dx =[tg0] ke %) (3.27)
Equation de la ligne de Mach &;

Yr—Y¥p = J:tg(e —a)dx = [tg(e ——a)]BF (Xp =Xg) e (3.28)

Equation discrétisée sur a ligne de Mach &:
Cor(Zp —Zy)-0,+0, =jl A8 (3.29)

__Yr™Y¥s
AL = [sin(B - a)] BF

L’écoulement étant isentropique:

P Sr=Sa
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De la méme fagon que pour la paroi supérieure nous devons fixer une distribution de
pression: '

* Une distribution réguliére de pression:

Xz ~X(1,NH)
=Z(1 - Z -Z(.NHY e (3.30)
Z,=Z(,NH) + L-X(.NH) (Z.,'-Z(1,NH))
avec Z., =FTZ(T,,y,C,,M_,,S)
* Une distribution réguliére du nombre de Mach:
X - X(1,NH)
= 1 -M{O.NHY ... (3.31
M; =M(],NH) + L X (1 NH) M_, -M(1,NH)) )

ZF =FTZ(T0:Y’CP:MF,S)
En ayant Zp on peut conduire ’ensemble de ces calculs par itération comme

précédemment jusqu’a obtenir les données en F.

3.5. Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons présenté la méthode utilisée pour le tragage des parois
supérieure et inférieure de la prise d’air supersonique 4 CSM en se fixant le nombre de
Mach a U'infini amont M, et le nombre de Mach en amont du choc droit interne Mg et
I’angle 6. du cone circulaire. En effet en fixant M;, M., et 0., on cherchera la prise d’air &
CSM la plus courte nous permettant d’avoir une compression supersonique irrotationnelle

et sans formation de choc incurvé.

~



| - CHAPITRE 1V:
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4.1. Intérét du programme

Le programme élaboré permet & partir de I’altitude du vol Alt le nombre de Mach
M, le demi - anglé au sommet du céne central et le nombre de Mach désiré au col de
déterminer les parois supérieure et inférieure de la prise d’air 4 CSM adaptée a ces données,
avec (L/R) minimum.
R: rayon du débit capté.
L: distance de la pointe conique au col.

" Pour un statoréacteur a combustion supersonique le col cbrrespond al'entrée dela
chambre de combustion. De plus ce programme permet d’avoir en tout point de
I'écoulement supersonique toutes les valeurs caractérisant un écoulement compressible
nombre de Mach, pression statique, inclinaison de 1a vitesse, ... .

Pour présenter ce programme, nous définissons tout d’abord toutes les fonctions
utilisées par le programme. Ensuite nous présentons les subroutines utilisées par le
programme principal. Enfin, nous donnerons |’organigramme du programme principal ainsi

que ceux des subroutines.

4.2. Présentations des fonctions utilisées par le programme .

Toutes les fonctions utilisées pa'r‘ le programme ont été établi auparavant. Pour cela

a chaque fonction nous donnerons sa référence alphanumérique.

M=FM«M) (2.10)
L RAP(M, ) e (2.61)
TO .

P
== RPS(M.BY) (2.27)

I
Po =RPTM,B,y) = (2.32)

02
M=FENB6yYy) (2.31)
M = FTHER(T,,7,C,.2,8) e (2.19)

Z=FTZ(T,,v.C,,M,8) s 2.21)
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4.3. Présentations des subroutines
'4.3.1. Subroutine altitude |

Cette subroutine a partir de I’altitude du vol et du nombre de Mach M, nous fourni
les données thermodynamique a |'infini amont de I’écoulement. Cette subroutine utilise un
fichier de données donnant en fonction de I’altitude, les données thermodynamique de Iair
[2]. Ces données correspondent a la température statique, la pression statique et la masse

volumique statique de I’écoulement a I’infini amont.

4.3.2. Subroutine SUBMA
La subroutine SUBMA résout I’équation de Taylor - Maccoll pour 8, et M; donnée.

Les résultats sont £(n): W (LI}, f(n): W (2,I), Bc: Vs inclinaison du choc conique et 8: Tg

inclinaison de la vitesse en aval du choc.

4.3.3. Subroutine caractéristique _
Cette subroutine permet le calcul i partir des résultats de la subroutine SUBMA
toute les caractéristiques de I’écoulement sur la ligne de Mach £ issu du premier point de la

paroi supérieure.

- 4.3.4. Subroutine N
Cette subroutine permet le calcul d’un point N a U'intérieur de I’écoulement a partir

de deux points A et B amont situé€ respectivement sur la ligne de Mach & et T passant par N,

4.3.5. Subroutine FEPS
Cette subroutine permet le calcul d’un point F sur la paroi supérieur a partir du point

A situé sur la ligne de Mach m passant par F et du point B précéderit F sur la paroi.

4.3.6. Subroutine FEPI
Cette subroutine permet le calcul d’un point F sur la parot inférieur a partir du point

B situé sur la ligne de Mach § passant par F et du point A précédent F sur la paroi.
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4.4. Organigrammes

4.4.1, Organigramme du progrimine principal

Données du probléme:

' Demi angle au sormmet du céne: 8. (°)
Nombre de Mach & !'infini amont: M,
Altitude: ALT
Ravon du débit capté: R,
Longueur de la prise d'air: L
Nombre de Mach en amont du choc droit final: My,
Pas:h

Subroutine ALTITUDE
Donnée: ALT, M,

Résultats: To; ,Poy .por. Ty, Pt o1

Subroutine SUBMA

Donnée: 6., M, ., h _

Sortie: f: W(l.l) 151 SNH
S W2l I1sI<NH

B inclinaison du choc conique

8, inclinaison de Ia vitesse en aval du choc

&. trop grand
choc détaché
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i

Py =P, xRPS(MLB.. ¥

P
SO1=Cy m( . ;,}rln(RPT(M.ﬁc-r))
(p,)

i

X(1,1) = Ry/tan (B.)

Y(1,1) =R,

TETA(L1) = 6,

S(1.1) = SOI

Z(L1) =In(P)

Poot = FTZ (Tos. ¥, Cpn Mear, SOI)
FTZ 13 =In (P

w
n=095/RPTM,.B..0 XRPT(Mmh?-ﬁ

Subroutine CARACTERISTIQUE
Donnée: X,Y,Z,0.8 au point 1,.J-1)
Sortie: X,Y,Z, 0.8 au point (1.J)

J=J+1

Y

v

Subroutine: FEPS
Donnée: X,Y,Z, 8.8 aux points (I-1,J-1) ; (I-1.J)
Résultat: X.Y,Z, 0S8 au point (1.1

®
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J

J+i

Subroutine: N
Données: X,Y,Z,0.S aux points (I-1.J) et (1.J-1)
Résultats: X,Y,Z, 8.8 au point (I1.J)

A

J<NH+I-2

Subroutine: FEPI
Données: X,Y,Z, 0.5 aux points (I-1,J-1) et (1.J-1)
Résuwltats: XY, Z, 0.5 au point (1.1}
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Impression des résultats

X(1,1) = X(NH , I+NH-1); Y(1.1) = Y(NH , I+NH-1)
Z(L1) = Z(NH , I+NH-1); 8(1.]) = Y(NH , I+NH-I)

|

I=1+]
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4.4.2. Organigramme de la subroutine SUBMA

{ Début

Données: M;: nombre de Mach a linfini amont
8. demi angle au sommet du céne

a,=1/(y—])/(y+1) Poay=1

]
S =JID . a=(a; ta;)/2

ou
JJJ 2 100 -
Non

h 4

Wil =a, W2l =0,K(1,1)=0,K(1,2) =0

v

FIN

=1

K(L 1) = h(W(2,1-1) + (2Z. K(L-12))
|
Ul'= Wil 1-1) + (ZZ. K(@L-1,1))
f
U2 = Wad-1) + (ZZ K(L-1,2)

K(@,2) = hFONULU2,(t + ZZ.h),p

Cuii
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J=1

KI=K2J/6 ; K2=K3.J) /3
K3=K@J)/3; Ki=K(5.J)/6

WD =WJi)+KI+K2+K3+K4 |

. |

J=J+1

Oui
é
" TNon

Q1 = -1 x FINOW(1.1): W(2.1; W(2.1): ¥
I=1+] 0, = Tgt)

Non

‘QI'Q2| <
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DMIC = 1f]*"f‘.’]\/(ﬂc,ﬁv,y)

M1-DMIC| < ¢

h 4

o =a FIN

A
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Chapitre IV ' Programmation et organigrammes

4.4.3. Organigramme de la subroutine N

*

Données: Xq = X(I-1.0) ; Yo = X(-1.J) ; Zy = Z(-1.0) ; 6, = 61-1.0)
Xeg=X(1J-1),; Yg=Y1J-1); Zg =Z0J-1); O = §1.J-1)

ay = Aresin(l/FTHER(T 31, 5.Cp.24,501)
ag = Arcsin(1/FTHER(To,,, .C, . Z5,501)
ay= (ot agl/2 ; Gu=(G+ /2

Résolution des équations (3.12) et (3.13)

on obtient Xy, Yy

|
Calcul de dn; AE; Luny Cow . Saw . Jon

Résolutions des équations (3.16) et (3.17)

.. on obtient Z;, , 9;

l

ay = Arcsin(1/ FTHER(Ty,C,.y . Zn .SO1)

Résultats:

X(1J) =Xy, YAJ) = Yo, &LJ) = O, ZAJ) = Zy

‘ Retour I
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4.4.4, Organigramme de la subroutine FEPS

Données: Xy = X(I-1.0) ; Ya = X(I-1.0) : 24 = 2(-1.0) ; 64 = &1-1.J)
Xp=X(IJ-1); Yo = YAJ-1) ; Zg = Z(AJ-1) ; 6 = G1.J-1)

oy = Aresin(I/FTHER(Tyy,, 1,.Cy. 24,501)
ap = Aresin(l/FTHER (Toy,. %.Cp,Z3.S01)
ar=fo,+ag/2 ; G=(0,+6)/2

Résolution des équations (3.21) et (3.22)

on obtient X¢, Yr

Caleul de An, {sr \ Jor
Caleul de Zg par (3.25) ou (3.26) selon la distribution choisie

a Résolutions de l'équations (3.23):

on obtient 9;

l

ap = Aresin(1/ FTHER(T, ,Cp.7.Zr.SO1))

(I.F=CLF

[ ]

8 = 6}

Résultats:
X(1J) = X, Y(I.J) = Yr. 61J) = G, Z(1,J) = Z¢

' Retour |
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4.4.5, Organigramme de la subroutine FEPI

Données: Xy =X{-1.0) ; Y, =X(1-1J) ; Z, = Z(I-1J) ; 8, = §I-1.J)
Xp=XAJ-1);: Yg=YIJ-1); Zg=2(1J-1); 6 = &I.J-1)

oy = Arcsin(1/FTHER(To1,. .C,.2,4,801)
ag = Arcsin(l/FTHER(Toy,, %.C,. Z5.501)
aN=(aA+aB)/2 N 9N=(9,4+63)/2

Résolution des équations (3.27 ) et (3. 28)

on obtient X, Yu

Caleul de AE, (op , Jor
Calcul de Zp par (3.30) ou (3.31) selon la distribution choisie

Résolutions des équations (3.29)

on obtient 6;

|

ar = Arcsin(1/ FTHER(T, ,Cp.y.2¢.SO1))

© Reésultals:
XA =Xp, YIJ) = Ye. &) = O, Z(.J) = Zr

‘ Retour |
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Le but principal de I’étude faite aux chapitres précédent, était le tragage des profils .
des prises d’air supersonique 2 CSM permettant une compression de I’air jusqu’a une valeur
du nombre de Mach M., Pour cela nous avons élaboré un programme
(décrit au chapitre IV) permettant le tragage des parois supérieure et inférieure de la prise
d’air. Les prises d’air tracées par ce programme permettant une compression supersonique

sans formation de choc incurvé.

5.1, Présentation des prises d’air tracées

Les prises d’air que nous avons présentés sont celles obtenues par le programme
suscité. Ces prises d’air adaptées au nombre de Mach M, avec un angle au sommet du cone
0 et avec pour les huit premiéres prises d’air My, = 1.3. La derniére prise d’air tracée
permet une compression supersonique jusqu’a une valeur 3 du nombre de Mach, cette prise
d’air est utilisée par les statoréacteurs & combustion supersonique. En plus du tragage des
parois, on'donne l’eﬁicacité 1 et la longueur L de la prise d’air la plus petite possible sans-
qu’il ait de forrﬁ?a—fién de choc par focalisation -des lignes de Mach. Ces prises d’air

correspondent a une distribution réguliére de pression et avec le rayon de débit capté R = 1.

5.2. L’efficacité

* Du poinf de vue théorique nous pourrions obtenir des prises d’air supersoniques.
d’efficacité n = 1. Le seul probléme serait I’encombrement de tel prise d’air. En effet avec
8 = 10° (fig. 5.1 et fig. 5.3) nous obtenons respectivement pour un nombre de Mach M égal
a 3 et 4une efficacité n de 0.93 et 0.92, mais d’autre part les longueurs de ces prises d’air
sont excessives donc inutilisable du point de vue pratique. Tandis que poﬁr 0 =20°
(fig. 5.2 et fig. 5.4) on obtient des valeurs de I’efficacité plus basse, mais avec des longueurs
L plus raisonnable. On remarquera que les longueurs acceptables du point de vue pratique
correspondent & des valeurs de I'efficacité proche de ceux données par la loi type (fig. 1.1}

de Vefficacité en fonction du nombre de Mach 4 I’infini amont. Pour des valeurs du nombre

de Mach supérieur & 5 on constate que I'efficacité n de la prise d’air est infénieur 2 0.5.



Chapitre V Résullats et commentaires . 63

. Pour cela, on aura recours dans ces cas & une combustion supersonique, ce qui nous
permettra d’obtenir des efficacités 1 élevées. Pour M = 7 avec combustion supersonique a

M = 3 on obtient une efficacité n = 0.62 (fig. 5.9).

5.3. Constatation sur la compression externe

L’angle au sommet du cdne influe directement sur I'inclinaison du choc  donc sur
la partie externe de la compression supersonique. Ainsi plus le choc est intense nous aurons
une compression externe importante. Ainsi, si I'on veut diminuer la longueur de la prise'
d’air il suffira d’augmenter I’angle au sommet du cne 0, mais cela se fera au détriment de
1 *efficacité n.

Dans le tableau 5.1 nous présentons les caractéristiques de I’écoulement autour du

cone pour les 9 prises tracees.

M=3 M=4 M=35 M=6 M=7

0 10 20 10 20 20 25 20 25 15

BE) | 215 | 294 | 176 | 265 | 250 | 302 | 241 | 294 | 1832

3(°) 32 125 | 468 | 144 | 155 | 203 162 | 20.9 12

M4 T 286 | 240 | 367 | 297 | 3.43 | 297 | 383 | 325 | 488

Mg 273 | 230 | 354 | 280 § 335 | 292 | 376 | 3.20 | 480

n 093 | 087 | 092 | 076 | 062 | 046 | 048 | 032 | 0.62

Tab 5.1 Tableau récapitulatif

0: angle au sommet du cone.
B: inclinaison du choc.
& inclinﬁison de la vitesse en aval du choc.
M, nombre de Mach en aval du choc.
Ma: nombre de Mach sur le cOne.
n: efficacite.

Les valeurs présentées dans le tableau ci dessus comparées avec celles données par

Msont identiques.
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5.4. Constatation sur la compression interne

La compression interne est d’autant plus rapide en terme de longueur que la
compress:on externe est importante. Ainsi, on remarquera que’ pour 8 =10° (fig. 5.1 et
fig. 5. 3) les premiéres lignes de Mach occupe une longueur importante tandis que les

derniéres raidissent et occupe une longueur moins importante. Ce redressement des lignes

de Mach est dii & la diminution du nombre de Mach puisque o = Arc sm{ﬁ}, ainsi lorsque

L . . -
M tend vers 1, o tend vers 2 ce qui explique ce raidissement.

Sur la figure 5.10 nous avons représenté la vanation du nombre de Mach en fonction
de Z = Log P pour les 9 prises d’air tracées. On constate que la variation de M en fonction
de Z est quasi linéaire, ceci explique le fait qu’une distribution réguliére de Z ou M sur les
parois donne pratiquement les mémes résultats. C’est pour cette raison que nous avons
représenté seulement les prises d’air obtenues avec des distributions réguliéres de pression.
5.5. Conclusion

On a pu constater qu'avec un angle au sommet du cone fixe, I'augmentation du
nombre de Mach M, conduira & une prise d’air plus longue et moins efficace. Tandis que
pour un nombre de'Mach M; fixe [’augmentation de I’angle au sommet du cdne 8 conduira
a une prise d’air plus courte mais moins efficace. Ainsi est mis en évidence I’antagonisme

entre une bonne efficacité et un encombrement moindre de la prise d’air.



M =3

(L/R)=8
0=10
n=0.93

LIGNE DE MACH
CHOC CONIQUE
PARO! INFERIEURE
PAROI SUPERIEURE

Fig.5.1: PROFIL DE LA PRISE D'AIR A CSM ADAPTEE AU NOMBRE DE MACH

DE VOL !\fl1 ET AU DEMI-ANGLE AU SOMMET DU CONE 6

POUR (L/R) MINIMUM
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M, =3

(L/R) =3
n =0.87
6 =20

A anndeyp

LIGNE DE MACH
CHOC CONIQUE
PAROI INFERIEURE
PAROI SUPERIEURE

Fig.5.2: PROFIL DE LA PRISE D'AIR A CSM ADAPTEE AU NOMBRE DE MACH
DE VOL M1 ET AU DEMI-ANGLE AU SOMMET DU CONE 6

POUR (L/R) MINIMUM
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----------- - LIGNE DE MACH
M =4
1 CHOC CONIQUE
(L/IR)=12.5
n =0.92 PAROI INFERIEURE
6 =10 PARO! SUPERIEURE

Fig.5.3: PROFIL DE LA PRISE D'AIR A CSM ADAPTEE AU NOMBRE DE MACH
DE VOL M1 ET AU DEMI-ANGLE AU SOMMET DU CONE 6

POUR (L/R) MINIMUM

A amden)

SATTRIUIWIUIOD 12 SIR)[NSPY

A



M =4
(L/IR)=4
n =0

6 =20

16

LIGNE DE MACH
CHOC CONIQUE -
PAROI! INFERIEURE
PAROI SUPERIEURE

Fig.5.4: PROFIL DE LA PRISE D'AIR A CSM ADAPTEE AU NOMBRE DE MACH
DE VOL M1 ET AU DEMI-ANGLE AU SOMMET DU CONE o

POUR (L/R) MINIMUM
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M,=5
(LIR)=4.5

n =0.62
6 =20

LIGNE DE MACH
CHOC CONIQUE
PAROI INFERIEURE
PAROI SUPERIEURE

Fig.5.5: PROFIL DE LA PRISE D'AIR A CSM ADAPTEE AU NOMBRE DE MACH

DE VOL M1 ET AU DEMI-ANGLE AU SOMMET DU CONE 6

POUR (L/R) MINIMUM

A dudey)
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M,=5 | L
(L/IR)=3 =

n =0.46 7
6 =25

.A amdey)

LIGNE DE MACH
CHOC CONIQUE
PAROI! INFERIEURE
PAROI SUPERIEURE

Fig.5.6: PROFIL DE LA PRISE D'AIR A CSM ADAPTEE AU NOMBRE DE MACH
DE VOL M1 ET AU DEMI-ANGLE AU SOMMET DU CONE o

POUR (L/R) MINIMUM
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M,=6
(L/R)=5

n =0.48
6 =20

................... LIGNE DE MACH
______ CHOC CONIQUE
PAROI INFERIEURE
PAROI SUPERIEURE

Fig.5.7: PROFIL DE LA PRISE D'AIR A CSM ADAPTEE AU NOMBRE DE MACH
DE VOL M1 ET AU DEMI-ANGLE AU SOMMET DU CONE ¢

POUR (L/R) MINIMUM

A Sudeuny
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1L



M,=6
(L/R)=3.5

n =0.32
6 =25

------------------- LIGNE DE MACH
—————— CHOC CONIQUE
PAROI INFERIEURE
PAROI SUP ERIEURE

Fig.5.8: PROFIL DE LA PRISE D'AIR A CSM ADAPTEE AU NOMBRE DE MACH
DE VOL IVI1 ET AU DEMI-ANGLE AU SOMMET DU CONE ¢

POUR (L/R) MINIMUM
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- LIGNE DE MACH
—————— CHOC CONIQUE
PAROI INFERIEURE
PARO! SUPERIEURE

M, =7
(L/IR)=6

n =0.63
6 =15

Fig.5.9: PROFIL DE LA PRISE D'AIR A CSM ADAPTEE AU NOMBRE DE MACH
DE VOL IVL| ET AU DEMI-ANGLE AU SOMMET DU CONE 6 '

POUR (L/R) MINIMUM AVEC COMBUSTION SUPERSONIQUE
A NOMBRE DE MACH 3

SOI[EUSUILIOD 13 SITNSPY

A amdey)
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Conclusion générale

. Dans le premiére partie de cette étude nous avons résolue I’écoulement d’un fluide
compressible initialement en mouvement uniforme & vitesse supersonique, lors de son
passage a travers un cOne circulaire dont 1’axe est paralléle a la direction de I’écoulement
amont. Cette résolution pourrait servir de base de départ pour toute €étude d’un eécoulement
supersonique autour d’un corps axisymetrique.

Dans la deuxiéme partie nous avons étudi¢ I’écoulement interne a la prise d’air
supersonique &4 CSM. Ainsi nous avons pu élaboré un programme permettant de tracer les
parois de ces prises d’air adaptées au nombre de Mach M et un demi angle au sommet du
cone. Nous avons eu & constater ’antagonisme entre une bonne efficacité et un moindre
encombrement. Les résultats de ce programme pourrait étre utilisés pour les calculs d’avant

- projet. Nous avons eu & constater aussi ’équivalence entre une distribution réguliére de
pression et une distribution régulicre réguliére du nombre de Mach sur les parois.

De nombreuses questions n’ont pas été abordées et qui seraient encore a considérer
pour une étude compléte du probléme des prises d’air supersoniques, telle que I'adaptation
de la prise d’air dans le cadre plus général de I’'aérodynamique d’ensemble du fuseau moteur
(turboréacteur ou statoréacteur) et de |’avion, les fonctionnements en incidence et dérapage,
le fonctionnement a basse vitesse. Toutes interviennent a un stade plus ou moins avancé
dans le ch01x capital des formes de la prise d’air et dans le définition du projet.

L étude d’une prise d’air d’avion perfectionné pour un vol de croisiére en
supersonique élevé est un travail qui demande des calculs d’avant projet et surtout d’essais
en soufflerie considérable, un chiffre de 10.000 heures d’essais en souffleries, par exemple,

est un ordre de grandeur déja atteint pour plusieurs réalisations.
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