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Sujet: LTUDL DI LA SQUFFLERIE A CHOC ET ELABORATION DE LOGICIELS DE
DIMENSIONNEMENT £1 DI SIMULATION.

Résumg:

Notre travail s'insére dans le cadre de la réalisation d'une soufflerie & choc. Dans un premier lieu, nous
- Mous sommes intéressés au fube a choc pour en tirer les relations donnant les paramétres dynamiques et
thermodynamiques initiaux pour la réalisation des conditions d'expérimentation souhaitées (calcul des
parametres pour les cas de gaz parfait). Par la suite nous avons établi une méthode numérique du tracé
du diagramme d'onde permettant ainsi de donner les temps d'essais maximaux disponibles pour réaliser
I'expérimentation. En second lieu, nous avons abordé le dimensionnement de tuyéres supersoniques avec
effets de haute température, en étudiant les deux types de tuyéres nommées fuyére courbée et tuyeére
conigue. Ces derniéres assurent le nombre de Mach d'essai avec un écoulement paralléle a leur sortie.
Un module de calcul des couches limites dans le tube 2 choc et de la tuyére est développé et les résultats
satisfaisant sont présentés dans ce travail.

Subject: STUDY Of THE SHOCK TUNNEL AND ELABORATION OF DIMENSIONING
AND SIMULATION SOFTWARE'S

Summary: '
The present work is part of an overall project for the design and production of shock funnel. In the first
part of this work, the dynamical and thermodynamical parameters necessary to the realisation of the
~ wished experimental conditions are studied. A numerical method for the plotting of wave diagram is
established by the Authors. This method enables the user to establish the maximum fesf fime available
to conduct the experience. In the second pait, the dimensioning of supersonic nozzles with high
temperature effects 1s studied. Particular interest is given to both the curved and the conical nozzles
which insure the necessary Mach number for the experiments with parallel output flow. A software for
computing the boundary layers in the shock tube and the nozzle is presented with satisfactory results.

pad ali p jlad ga cololaall Tléi 4l 0 gadle

gl ga ilaaeall gl 3 o Uiy b (3 UISA Aeal G2 W6 Sad ) bt B g
e bl DLl Ay sllaall g 3 U o g Sl 585 el ASalins pa A5 Aalins AMad Lighaas il lEal
st il Ll 75 (Al ) Jasdash Ldis Lagio U 3ad ol aey - (parfait) ol Sl s b il d el
A yall 3 jall Gila s die geall G AN a8 WS LA el sy (e iy ok Loty cou sl
3 sie S e il L saxd Giaal dap el Al iaiall LAl L 5 4 g de AUl L

(A 5 D ) Daeat S A AU Clishs dlass (s iasl a1 3y z Al die




Ao Soated b X G0

SOMMAIRE: | HBLIOTHEQUE — 1 oy,
Ecely Nationale Polytzcinique
*_

- Introduction générale.

Chapitre 1:  Notions fondamentales.
1-1- Proprietés des ondes de compression et de détente. 1
1-2- Tube a choc, définition et notation. 3

1-3- Tuycre, définttion et notation.

Chapit: - 2: Meéthode des caractéristiques.

2-1- Introduction. 4
2-2- Eéoulement supersonique dans un conduit incliné. 4
2-3- Conditions d'utilisation. 6
2-4- Equations de compatibilité. . ‘ 7
2-5- Méthode des caracteristiqueé dans le tube a choc. 8
2-6- Conclusion. : | 11

Chapitre 3: Lquations d'écoulement dans le tube & choc.

3-1- [ntroduction. 12 -

3-2- Paramétres derriére 'onde de choc incidente. 12

3-3- Relation entre I'onde de choc incidente et le rapport 16
de pression de part et d'autre du diaphragme.

3-4- Onde de choc réflechie. 19
3-4-1- Onde de choc totalement réflechie. 19
3-4-2- Onde de choc partiellement réflechie. 22

3-5- Conclusion. | 25



chotizh aasiell doib gl R jiak
CIGLIOTHEQUE — i gaal)
Ecole Liatienale Polytechnique

Chapitre 4: Diagramme (1,x) el temps d'essais.

4-1- Introduction. 26
4-2- Hterét du diagramme (,x). | 26
4-3- Tragage du diagramme (t,x). o 27
4-3-1- Tragage de ]'éventail d'éxpansion. 27
%—3—2— Tragage complet du diagramme. . 33
4-4- Calcul des temps d'essais dans le tube & choc. 33
4-5- Dispostition optimale des longueurs. _ 37
4-6- Conclusion ‘ | B 38
Chapitre 5: Couche limite dans le tube a choc.
5-1- Introduction. ‘ | 39
5-2- Couche limite de choc; 39
5-2-1- Systéme de coordonnées. . | 39
5-2-2- Equations de la couhe limite, | 41
5-2-3- Tranéformétions des équati-ons:'de base. 41
5-2-4- Résolution numérique. ' 46
5-2-5- Proﬁl de la couche limite. 46
5-3- -Effets de la couche limite. ‘ | 48

-5-4- Conclusion ‘ 48

it



%y

S sascd Lk Lju
BIBLIOTHEQUE — i__: o

Ecele Nationale Polytechrique

[y




Chapitre 6: Dimmensionnement du divergent supersonique.

6-1- Introduction. o) soaad it Lo ,.\J—_ 49
, BIBLIOTHEQUE — d-gedd!

6-2- Méthode de Busemann. Ecele NatinatePatytechnique| 49

6-3- Equations de base de I'écoulement dans divergent 50
supersonique.

6-4- Résolution et mise en forme du probléme. 50
6-4-1- Hypothéses de départ. 51
6-4-2- Mise en forme des équations de I'écoulement. 51

6-5- Conditions au col. ‘ 57

6-6- Calcul de la déviation maximale et distribution des 59
déviations a la paroi. '

6-6-1- Calcul de la déviation maximale de 1a paroi. 59
6-6-2- Déviation-a la paroi. | 60

6-7- Détermination des caractéristiques de I'écoulement. 63

6-8- Calcul des caractéristiques thermodynamiques. | 65

6-9- Calcul de 1a longueur de la tuyére. | 65

6-10- Méthode de Puckett. ' 68

6-11- Conclusion. 69

Chagpitre 7: Calcul de la couche limite dans le divergent.

7-1- Introduction. 70
7-2- Conditions initiales sur l'écoulemeﬁt. 70
7-3- Equations de base de la couche limite. ' 72
7-4- Modéhisation el mise en forme des équaiibns de 73

quantité¢ de mouvement et d'énergie.

7-5- Simplification des équations intégrales. 76

i



~ ol sl ik ) Lo yuul
BIBLIOTHEQUE — i__: exl)

: ] ) ) . o Ecele Rationate Polytechnique
7-6-Résolution des équations intégrales. 72

7-7- Conclusion. - 81

Chapitre 8 Résultats et commentaires.

8-1- Introduction. ' 82
8-2- Premicre famille d'expérimentation. ., 82
8-3- Deuxiéme famille d'expérimentation. ’ 83
8-4- Commentaires. 85
8-5- Conclusion. ' 87
- Organigramime.
- Conclusion. 88

- Annexes.

v



Elish Baand Lk Ljuld
BBLIOTHEQUE — i et
Ecele Nationate Polytechnique

Notations
Symbole | Signification
a Vitesse du son. |
ap, by, ¢ Coefficient des polyndmes de Cp(i=1) et 1(i=2)
Cr Coefficient de frottement visqueux a la paroi.
Cp _ Chaleur spéceifique a pression constante.
T | Foncuion de simlarité.
k | Coefficient de polytropie.
L | Longueur.
M Nombre de Mach.
m Masse molaire.
P ' ‘ " Pression.
Pr Nombre de Prandtl.
q . Quantité de chaleur.
ro _ : Rayon du divergent.
S | ‘Section,
S Entropie.
T . Température. )
t Temps
u,v , Vitesses selon les axes (ox) et (oy) respectivement
\Y% | | Module de Vitesse.

Xy | Coordonnées relatives au repére (0,X,y).
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Signification

Diffusivité thermique.

Angle de Mach.

Epaisseur de couche himite.

Lignes caractéristiques.

Rappért des chaleurs spéciftques.
Viscosité dynamique.

Fonction (ligne) de courar'\t.

Masse volumique.

Contrainte de cisaillement.

Angle de déviation.

‘ Sig;zit:cation
Relatifs aux zones dans le tube a choc.
Rapport des paramétres des zones i et J.
Relatif 4 T'onde de choc incidente.
Relatif  l'onde de choc réfléchie..
Relatif a 'onde P.

Reiatif alonde Q.

Relatif a la paroi

Relatif  la paroi adiabatique
Ecoulement non perturbé par l'effet de viscosité.

Relatif au conditions génératrices.



Abréviation
(5)
(5.R)
(CS)
Q)
(Qh)
(G.P)

(G.R)

Signification
Onde de choc incidente.
Onde de choc réfléchie.
Contact surface.
Onde de queue.,
Onde de téte.
Gaz parfait.

Gaz réel.
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Ini;roduction:

L'homme, curicux par essence, a toujours cherché a comprendre les mystéres de
notre univers et les lois qui le régissent. _ '

Avide de conmaissance, il mena des investigations multiples dans tous les
domaines. Il découvrit alors des richesses diverses et les potentialités énormes. de notre

planéte. Ambitieux, il a cherché a les soumettre 3 son service pour s'assurer une vie
meilleure. '

C'est ainst que naquirent des sciences nouvelles de plus en plus exactes, des
technologies de plus en plus avancées et des applications constamment évolutives nous
faisant traverser des Ages a une allure fulgurante.

Une ére nouvelle est née et avec elle la communication, la rapidité, la fiabilité et
la précision.

L'aérodynamique est I'une des sciences de I'tre nouvelle. Science s'intéressant
aux phénomeénes accompagnant tout mouvement entre un corps et le gaz dans lequel il

baigne. De ce fait, elle est le fondement de tout développement dans l'aérospatiale
(applications civiles et militaires).

La nécessité de simuler les vols aériens a pousser au développement de dispositif
capable de réunir des conditions proches de la réalité : les souffleries. Ces conditions
sont cependant parfois difficiles 4 atteindre dans des souffleries conventionnelles

(température et nombre de Mach élevé, etc.). Pour palier a ce manque, des souffleries
~ont été développées. '

La soufflerie a choc est un outil de simulation de modéle, qui permet d'obtenir
des conditions extrémes d'utilisation d'engins tel les avions ou les navettes, mais pour
des durées de temps relativement courtes. La soufflerie est constituée essentiellement
d'un tube a choc combiné ou non 4 une tuyére supersonique. Le premier élément de
cette soufflerie permet de générer I'écoulement A haute température tandis que l'autre
parti¢ (le divergent supersonique) permet d'atteindre des nombres de Mach trés élevés,
Une fois ces conditions réunies le modéle est mis dans un réservoir d'essai, ou le gaz
-sortant de la tuyére y débouche. Outre la simulation 3 haute température et 4 un
nombre de Mach élevé, ces souffleries présentent d'autres avantages, parmi eux :

- L'échauffement s'effectue trés rapidement et la haute température se réalise
de maniére homogeéne et sur un grand volume.

- Les observations peuvent s'effectuer soit dans un £aZ au repos soit dans un
gaz en mouvement rapide.

- La tuyere ayant un tracé optimal, permet d'obtenir un écoulement paralléle et
uniforme & sa sortie tout en garantissant le nombre de Mach voulu.




- Comme tout outil de travail la soufflerie a choc présente quelques inconvénicnts
dont :

- une durée d'écoulement uniforme relativement petite, nécessitant l'utilisation
de moyens de mesures trés poussés.

- une grande mfluence des effets de gaz réel (v1sc051te tonisation, etc.) sur les
parameﬂes de I'écoulement (temps d'essais, pression, nombre de Mach ) ce
qui impose unc maitrise compléte de ces phénomeénes.

Pour I'étude de la soufflerie 4 choc, il est donc nécessaire d'introduire des notions
fondamentales de gazodynamique que l'on verra dans le premier chapitre. Dans le
second chapitre nous présenterons la méthode des caractéristiques et ses fondements
physiques, puis nous montrerons ces applications a notre étude.

Les équations régissant 1'écoulement instationnaire dans le tube a choc sont
“introduites au troisitme chapitre. Nous discuterons, au quatriéme chapitre, des
possibilités d'utilisation du tube & choc pour effectuer des essais et présenterons le
calcul des temps d'essais. Dans le cinquiéme chapitre, nous introduirons la procédure
de calcul de la couche limite dans le tube a choc, sous certaines hypothéses.

Au sixiéme chapitre, nous présenterons les méthodes de dimensionnement d'une
tuyére supersonique avec effet de haute température en utilisant la méthode des
caractéristiques. Dans le septiéme chapitre nous introduirons les effets de viscosité sur
les écoulements supt,rsomques dans les tuy€res pour apporter, par la suite, une
correction a la paroi du divergent.

Dans le huitieme chapitre nous présenterons les résultats obtenus commentés en
concluant sur les possibilités d'une optimisation des paramétres de la soufflerie a choc.
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1-1 Propriétés des ondes de compression et de détente:

Avant d'entrer dans le vif du sujet, nous allons rappeler dans ce chapitre les
notions fondamentales de gazodynamiques nécessaires a4 la compréhension des
prochains chapitres. Nous présentons en particuliers ici un rappel sur les propriétés des
ondes de compression et de détente en considérant le mouvement d'un piston dans un
cylindre de longueur infinie. Nous supposerons que le piston est capable d'accélérer le
gaz devant lui jusqu'a la vitesse du son par petits incréments dv. La figure (1-1) décrit
les différentes étapes de détente et de compression.

La premiére augmentation dv a partir du repos cause une légére onde de
compression qui se propage dans le gaz a la vitesse du son (a). Le gaz entre le piston et
le front de 'onde de compression a ét¢ comprimé uniformément et adiabatiquement et
a acquis la vitesse dv. Une seconde onde de compression est envoyée dans le gaz
quand le piston acquiert une augmentation de vitesse dv. La seconde onde se propage
dans le gaz préalablement chauffé par la premiére onde de compression. La seconde
onde se déplace donc a une vitesse (a+da), et est & la poursuite de la premiére onde.
Aprés plusieurs augmentations, le piston atteint la vitesse finale V. A ce moment, une
série d'ondes de compression, a intensités croissantes, existe entre Yonde initiale et le
piston. Comme ces ondes de compression traversent le gaz a la vitesse locale du son
(a), elles le chauffent légérement a chaque passage amenant la quantité (g i s'accroitre
& partir du front de compression jusqu'au piston. Ce train d'ondes s'additionne pour
former une onde se déplagant a la vitesse Ug a travers laquelle existe de larges
gradients de pression et de température.

On peut décrire de méme les phénomeénes physiques dans le tube en supposant
que l'espace derriére le piston renferme un gaz. Le gaz subi une rapide expansion et
par conséquent un refroidissement. A I'avant et a l'arriére du piston, deux types d'ondes
sont produites. A Favant du piston c'est une série d'ondes de compression dans le gaz
qui sont générées. Le mouvement a l'arricre du piston crée lui une série d'ondes
d'expansion qui se propage dans un gaz refroidi avec une diminution continue de la
vitesse Jocale du son.

La région derriére le piston dans laquelle se propagent les pulsations
d'expansion est appelée éventail d'expansion. Cette région est caractérisée par une
chute de température et de pression bien en dessous des conditions initiales.

Ces fondements physiques sont utilisés pour décrire et étudier le tube a choc et
les tuyéres supersoniques dont nous présentons une description sommaire dans les
seclions suivantes,
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Figure 1-1 - Naissance de I'onde de choc



1-2 Tube a choc, définition et notation:

Dans la premiére partie de notre étude nous dimensionnons un tube a choc a
section constante (forme simplifiée). C'est un dispositif dans lequel une onde de choc
est produite par la rupture soudaine du diaphragme qui sépare un gaz a haute pression
d'un gaz a basse pression (figure 1-2). Le coté haute pression contient 1e gaz moteur.
Le gaz de travail occupe la partie basse pression.

Aprés éclatement du diaphragme, une série d'ondes de compression se forment
dans le gaz de travail et se raidissent rapidement pour former une onde de choc. En
méme temps, une série d'ondes de détente se déplace dans le gaz moteur a la vitesse
locale du son sous forme d'éventail d'expansion. Les gaz moteur et de travail sont
séparés par la surface de contact qui se déplace derriére l'onde de choc.

Par soucis de clarté nous avons désigné par des indices chaque région (figures

1-2 4 1-4). La zone non perturbée du gaz de travail porte l'indice 1. La région entre
I'onde de choc et la surface de contact est dénotée par l'indice 2. La région 3 se trouve
entre la surface de contact et 'éventail d'expansion. Le gaz moteur dans les conditions
initiales, occupe 1a zone 4. Si I'onde de choc subit une réflexion a 'extrémité du tube, i

y a une autre augmentation de température et de pression. Cette région est dénotée par
5

1-3 Tuyére définition et notation:

La seconde partie de notre étude porte sur le dimensionnemernt d'une tuyére
supersonique, c'est a dire le calcul des caractéristiques de l'écoulement et du profil
optimal pour que cette derniére assure des conditions d'essais dans une section donnée.
En effet la tuyere doit étre congue de maniére a assurer un écoulement isentropique
uniforme et paralléle a sa sortie tout en garantissant le nombre de Mach escompté.
Nous considérons par la suite le cas des tuyéres supersoniques qui sont généralement
constituées de quatre parties (figure 1-6):

a- Une zone d'écoulement subsonique, ot le gaz est accéléré d'un nombre
de Mach relativement faible a son entrée a un nombre de Mach de un 4
son col (sectlon minimale de la tuyére).

b- Le col qui est une zone ou le gaz passe par une phase de transition du
subsonique au supersonigue.

c- Une zone d'expansion initiale ou communément appelée zone complexe.
Dans cette zone, le gaz est accéléré en subissant une déviation adéquate
pour atteindre sur la distance la plus courte possible un nombre de
Mach e plus prés possible du nombre de Mach de sortie.

d- Une zone d'expansion secondaire ou zone simple dans laquelle les

- déviations des lignes de courant seront corrigées pour devenir paralléles
a l'axe de la muyére en assurant le nombre de Mach exig¢.
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Figurel- 6 Définition des régions d'une tuyére.



CHAPITRE 2

METHODES DES CARACTER/STIQUES




2-1 Introduction :

Les équations décrivant la dynamique des gaz a l'intérieur du tube 4 choc et
dans un divergent supersonique pour un écoulement non visqueux sont de type
hyperbolique trés complexes. L'absence de solution analytique nous conduit souvent 3
utiliser des méthodes numériques. ,

Nous proposons dans ce chapitre une méthode de résolution numérique
d'équations différentielles du type hyperbolique. Cetie méthode est appelée méthode
des caractéristiques. Elle permet de transformer les équations hyperboliques en
€quations intégrables numériquement et ce grice 4 sa formulation fondée sur la réalité
physique de I'écoulement (lignes caractéristiques). L'avantage de cette méthode est la
possibilit¢ d'un dimensionnement du tube a choc et du divergent en s'imposant des
conditions d'¢coulement préalablement fixées. Elle permet de plus de calculer les

caractéristiques dynamiques et thermodynamiques d'un écoulement de fluide non
VISqUEux. :

' Nous devrons distinguer deux applications totalement différentes de cette
méthode I'une dans le tube & choc et I'antre dans le- divergent supersonique. Dans le
premier cas I'écoulement est considéré comme unidimensionnel instationnaire. Dans le
second 1'écoulement est par contre bidimensionnel stationnaire.

Nous nous intéresserons en premier lieu a Yapplication de cette méthode de
résolution au second cas pour en tirer les relations nécessaires a la résolution du
premier cas.

2-2 Ecoulement supersonique dans un conduit incliné;:

Considérant I'écoulement supersonique d'un gaz, paralléle et uniforme dans un
conduit dont la paroi est inclinée (figure 2-1). 11 existe un gradient de pression qui fait
dévier les lignes de courant. et comme le fluide est supposé non visqueux, il glisse
librement sur la paroi. Le fluide suivra ainsi la méme inclinaison que celle de la paroi.

Supposons donc une inclinaison infinitésimale d6 (figure 2-1). d6 provoque un

gradient de pression dP qui se propage le long d'une ligne de Mach (£ ou n) dont
I'angle de déviation est donné par la relation (2-1) [1]. :



o
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Figure 2-1 Illustration de la ligne de Mach

L'expression de l'angle de Mach B est donc

P = Arcsin (7\1;) o | - (2-1)

Considérons une perturbation générée au point B (figure 2-2-a) dans un
¢coulement supersonique a vitesse V. La propagation de cette derniére se fera suivant
un cercle dont le rayon croit proportionnellement au temps et vaut 4 un instant t: (a-f),
(figure 2-2-b). Au cours de ce méme temps, le centre du cercle B va se déplacer pour
former une enveloppe de cercle (figure 2-2-c) délimitée par les deux lignes de Mach. -

\Y

v

v

Figure 2-2 a

Figure 2-2 b Figure 2-2 ¢
Figure 2-2 Génération d'une perturbation dans
un écoulement supersonique
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De ces conditions, nous calculons la tangente de I'angle 3 :

-1 3 1
Wri-atr M-

ig p=

I'équation (2-1) de l'angle de Mach devient :

p= A,-L-zg(ﬁ:T) o (2-2)

Si l'on considére deux lignes de Mach & et n générées dans un écoulement
supersonique (figure 2-3), les propriétés du fluide, de part et d'autre de chaque ligne
‘caractéristique, sont constantes et uniformes. Ainsi, dans une ~égion telle que ABC ou
AB'C’, les propriétés du fluide sont constantes. La région ABC est appelée zone
d'influence du point A de méme la région AB'C' est appelée zone de dépendance de ce
méme point. Par conséquent la connaissance des propriétés du fluide le long d'une
ligne de courant comme la paroi, serait suffisante pour déterminer les caractéristiques a
I'intéricur de ces zones. :

5 ©

_ Zone
d'influence

‘Zone
de dependance

C™m)

Figure 2-3 Définition des zones d'influence et de dépendance

2-3 Conditions d'utilisation de la méthode des caractéristiques :

Comme toute méthode numérique, la méthode des caractéristiques ne
s'applique que sous certaines conditions qui sont au nombre de trois.

La premiere est que cette méthode ne s'applique qu'a des équations différentielles
- hyperboliques [2]. Pour que les équations décrivant le tube a choc et la tuyére soit de
type hyperbolique, on doit s'imposer un nombre de Mach supérieur & I'unité. Ceci
s'exprime par : | | :

' (U2 +17)

at

>1

- La seconde condition est que sur les lignes de Mach les vitesses soient continues,
La derniére condition concerne les paramétres de 'écoulement qui doivent vérifier
les équations de compatibilité que nous présentons en section (2-4).
-6 -



2-4 Equations de compatibilité:

Comme cité précédement, nous avons vu que I'écoulement devait satisfaire a
des conditions pour que la méthode des caractéristiques soit applicable, parmi elles
figurent les conditions de compatibilité.

Pour établir les conditions de compatibilité, on considére une perturbation
générée au point A. Nous présentons les déviations des lignes de courant en ce pomt A
dans le repére cartésien en figure (2-4 a), et dans le plan hodographe en figure 2-4 b.

Dans le repére hodographe, figure (2-4-b), on peut établir les relations suivantes -
dV=V-do | (2-3)
dU =dv | (2-4)

On en déduit I'expression de 12 tangente de l'angle de Mach :

dij 1
—_— = = 2_5
=88 — (2-3)

Figure 2-4 b : Hodographe de la vitesse en amont et en aval d'une perturbation

-7



En introduisant les retations (2-3), (2-4) dans (2-5) on obtient:

v __do

V. M? -1 :

d'ot la relation différentielle qui lie I'angle 8 2 la vitesse V :
d9=-d.7V-JM2—1 - | 2-7)
En introduisant la fonction adimensionnelle de Prandt-Meyer (Q) [2]
dv
Q = t - — 2 -8
[oorgp= (2-8)

nous obteri'oﬂs les équations de compatibilité :
Q-6=0 | - (2-9)
Q+6=r | | (2-10)
Les deux constantes (0 et P sont éppelées invariants de Riemann {2].

Les relations de compatibilité sont généralement données sous forme
différenticlle car, comme nous allons le voir dans les chapitres suivants, le calcul
intégral n'est pas aisé. Les équations de compatibilité nous sont cependant nécessaires
pour la détermination des caractéristiques de l'écoulement aussi bien dans le tube 3
choc que dans le divergent supersonique.

2-5 Méthode des caractéristiques dans le tube i choc:

Nous venons d'exposer la méthode des carac*éristiques dans le cas
bidunensionnel stationnaire et sa grande utilité dans la détermination des
caractéristiques d'écoulements supersoniques. Dans I'application de cette méthode pour
le tube a choc, il est nécessaire de considérer l'écoulement non pas bidimensionnel
stationnaire mais unidimensionnel instationnaire du fait de la variation des paramétres
d'écoulement au cours du temps. Les variables 4 manipuler ne sont plus x, y mais
temps - espace (t,x). .

L'application de la méthode des caractéristiques est surtout intéressante dans
I'éventail de détente se situant dans le tube moteur figure (1-4). Les équations de base
régissant de tels écoulements sont:

- Equation de continuité.

- Equation de quantité de mouvement.
- Equation d'énergie.

- Equation d'état.



La manipulation de ces équations conduisent au systéme d'équations suivant ;
Y

o1 y-1 ax\ y-1 r\bt y Ox _

| | {2-11)
12 _2.....0_(] +(Uu_a)._é’_ ——-2---a—U _a[Ds_a s
‘((7( y—1 Ox{ y—1 r\Dt y ox

De méme que dans le repére cartésien, il existe dans le diagraimne (t.x), en
figure (1-4), des lignes caractéristiques dans l'éventail de détente. Le long de ces lignes
les propriétés du fluide sont continues [3]. ' : .

Le membré de gauche du systéme (2-11) représente la dérivée du paramétre

2 . .
(—“T-a +U J dans'la direction des lignes caractéristiques.
y- : :

Introduisons alors les dérivées qui décrivent les variations dans le temps que voit un
observateur, se déplacant a une vitesse (U+a) ou (U-a), du frit des variations dans le
. . . , Y. - -
temps (;—t—) en un point donné x et des variations dans l'espace (-b-—) a un temps t
X
donné.

A

é—:—é—+(U+.:1)-—é:-

2t ot _ dx
J |
LN

| Jt &t Ix

Par ailleurs les invariants de Riemann dans le cas unidimensionnel
instationnaire sont défini par [4] : ' '

(2-12)



En introduisant les dérivées temporelles et les invariants de Riemann, P et 0,
le systéme d'équations (2-11) devient :

< | | | (2-13)

Dans le cas particulier d'un écoulement non permanent adiabatique, le systéme
(2-13) se simplifie :

2P _,
&t
20 _,
| &t

D'on les parametres P et O de Riemann deviennent constants et ont pour pente
respectivement ({/+a) et (U-a) soit:

P=cte ﬂ:U+a
: : dt
(2-14)
) =cte j‘éx—:U«—a
dt

Dans le cas ou I'écoulement est stationnaire, les lignes caractéristiques
forment une famille de droites parall¢les (ﬁgurc 2-5). Mais dans le cas instationnaire,
ces llbncs convergent ou divergent selon qu'il s'agisse, respectivement, d'ondes de
compression ou d'expansion { figure 2-6 et 2-7).

t t : t
S

Figure 2-5 Figure 2-6 Figure 2-7
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2-6 Conclusion:

Nous venons d'exposer de manicre succincte la méthode des caractéristiques et
ses applications a des écoulements bidimensionnels stationnaires et unidimensionnels
instationnaires.

L'introduction du principe de lignes de Mach nous permet de mettre: au point
des techniques de résolution. En effet, le principe de propagation de la perturbation
sutvant une ligne caractéristique et la création de zone d'influence, nous permettent de
déterminer les caractéristiques de I'écoulement dans la soufflerie a choc.

Nous avons présenté les équations de compatibilité et mis en évidence leur
utilité pour le calcul des paramétres d'écoulement dans des régions délimitées par les
lignes -caractéristiques et ce pour les deux cas d'écoulement que nous traitons. Nous
présentons le calcul des paramétres d'écoulement dans le cas du tube a choc au
chapitre suivant. - '

-11-
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3-1 Introduction:

Nous présentons dans ce chapitre les développements et équations qui
permettent de définir analytiquement les parameétres dynamiques et thermodynamiques

d'un gaz quelconque a l'intérieur du tube a choc, derriére I'onde de choc incidente et
réfléchie. |

3-2 Paramétres derriére I'onde de choc incidente:

Considérons le tube a choc (figure 3-1), ot Us est la vitesse de I'onde de choc

incidente par rapport & un référentiel 1ié au tube, et Uy est la vitesse du gaz induit
derriére I'onde de choc.

figure 3-1- Coordonnées fixées au tube

Pour se ramener au cas d'une onde de choc stationnaire, il est préférable de considérer
le mouvement du gaz par rapport a I'onde de choc (figure 3-2). Le gaz traverse en sens
inverse I'onde de choc 4 une vitesse relative Uy et la quitte a la vitesse relative U .

Uz’ u1

Figure 3-2 - Coordonnées fixées a l'oPde de choc

Nous pouvons exprimer alors les relations entre vitesses :

Uu = U, , | (B3-1)
U, = U, -U, . (3-2)

-12 -



Les équations de continuité, de quantité de mouvement et d'énergic pour le gaz
traversant l'onde de choc sont alors :

U, = p,-U, | (3-3)
B+p Ul =P +p,-U; . G-4)
h+UM2=h+U2 /2 | - (3-9)

En considérant de plus I'hypothése de paz parfait :

1;:,9.;.1* (3-6)
i este | (3-T7)
» | (3-8)
b= L
y-1 p )
et en combinant les ¢quations (3-5) et (3-8) on aboutit a I'expression suivante :
I | Pl
AN Y N 4 ——2~+~1—-U22 (3-9)

y—1 p—I 2 ! _]_—l.pz 2
En introduisant de plus les équations (3-3), (3-4) et (3-5), I'expression (3-9) devient :

pb-p-f - y]_lz'
pz'Pz'"Pl'H 7’1+1

. (3-10)

Y

ou les vitesses {/; et U’ n‘api;araissent plus. Nous en déduisons donc les rapports des
pressions P1 et P2, et des masses volumiques des régions (1) et (2):

})le_lhal'roﬂ (3-11)
Pr — & : ' :
U a, + P :
pzl'_“f_}‘:_""'l""';"_zl““ (3-12)
U, a £, +1
Et en considérant les équations (3-3) et (3-4), elle devient : )
=1+2 . (a-p ) ? 3-13
})21_1+P'(1 plz) 1 . ( )

1
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En utilisant la définition du nombre de Mach;
M; =--+ i (3-14)

I'équation (3-13) s'exprime
le:1+}’l.M3-(]le2) (3-15)
En tenant compte de l'expression (3-12), nous obtenons le rapport des pressions

2.y M (7, 1)

P =
* (r, +1)

(3-16)

A partir de I'équation (3-16), nous obtenons l'expression du rapport des masses
volumiques :

(y,+1)- M}
pp = (3-17)
(yl - l) ’ MS +2 '
L'équation (3-8) conduit:
hzn = 7;1 = Pn P (3‘18)

En injectant (3-16) et (3-17) dans (3-18), il découle:

p o2 M- (0 - 1D) (1 - 1) M} +2)
* (1, +1? - M;

(3-19)

Les parametres dynamiques sont déterminés en tenant compte des équations (3-3) et
(3-4).

p-U, =p, (U, ~U,) (3~20)

P1+,OI-U3=PZ+p2~(US—U2)2 (3_21)
ou CHCO_I'C' .
P (B, -~ P/ 3.22
\/ (P, —p) : ( )
(pz pl (P P/ 3-23
J (P py) : ( )
s — pZI (3_24)
Uz Uz: Pn—1
Avec U, = U, A
1
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De I'équation (3-24), nous exprimons:

U, M

¥ ¥

) Us'“Uz B Ms_Uzl

Pn (3-25)

Py=tty M U, (3-26)

D'ou nous déduisons :

&

v 2 _ 1 °
U, = 2 -(Adf. ) : (3-27)
(n+D) \ M _
Le nombre de Mach de la zone (2) est par conséquent :

5A42=(242:=Uﬁ'€zi o (3-28)
A A o

Ainsi le nombre de Mach M) se met plutdt sous la forme sutvante:

avee:

o Ml
((:x.-Mf—“"2‘”)-(“"7_‘”-M:—n)}é

(3-30)

Si les conditions initiales et le nombre de Mach de choc sont connus, les
relations précédentes détermineront les paramétres thermodynamiques et dynamiques

derriére 'onde de choc. Les paramétres Py, p2y, T2y, Uz, a3, M> nous seront
trés utiles car ils définissent les paramétres de la zone d'expérimentation.

Ces relations ne sont cependant exactes que pour les gaz parfaits (y=cte). Elles
ne sont qu'une approxumation dans le cas ou la température derriére I'onde de choc
incidente devient supérieure a une température limite caractéristique du gaz. Fn effet,
au-dela de cette température les effets d'ionisation et d'excitation électronique
modifient ces parameétres. Ainsi, pour l'air, 'hydrogéne et Foxygéne ces relations
peuvent €tre utilisées jusqu'a une températures de (1000K). Par contre, pour l'argon la
température limnite est de (6000K) [5].

Pour remédier a cela, et comme premiére approximation, nous pouvons

considérer que le rapport des chaleurs spécifiques (y ) est constant par tranche de
température.
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3-3 Relation entre onde de choc incidente et le rapport de pression de part et
d'autre du diaphragme:

Les paramétres importants qui régissent l'intensité de l'onde de choc incidente
sont les propriétés physiques des deux gaz, moteur et de travail, qui sont:

- 1a masse molaire.
- la température initiale.
- le rapport de pression de part et d'autre du diaphragme (P4)).

Nous allons dans ce qui suit mettre en évidence la relation liant Mg 4 P4; en tenant
compte des 'diffé"cntes zones et caractéristiques du tube a choc.

D'abord, la détente a travers 'onde de raréfaction étant isentropique, la quantité
2-a

( - +{/) est conservée entre les zones (3) et (4). Ainsi:
Y
2.
Gy =25 Ly | . (3-31)

Y1 J/3—l

Par ailleurs, de part et d'autre de la surface de contact, les vitesses et les pressions
doivent étre égales puisqu'aucun écoulement n'a pris place : Uz=Uj et P3=P). De
p]us Uy est nulle car le gaz moteur est initialement au repos. Du fait que I'on soit en
présence du méme gaz dans la région (3) et (4) nous avons (y,=y,). Ces
 considérations simplifient I'équation (3-31) qui devient:

2-a, 2-a
ve- b oy, -1

U, - (3-32)

De I'hypothése d'expansion isentropique, nous exprimons :

¥4
P T, (74~ ‘ :
%3:(%3) e (3-33)

De phis : :
1; ? ‘
Donc

Py = (a )\ o) = p, | (3-35)

43
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En combinant l'équation (3-27) et (3-31) nous obtenons:

?7/ - i/i 2-(M; -1)

Yi—1 (]’1+1) M,

ou encore en factorisant (% ):
4
f{l i al y4 l M_,- _L _ l
aq a4 yl+l A4s'

Nous déduisons alors l'expression du rapport (‘% ) de l'¢quation (3-37):
‘ \ 4 ) )

9 -, ol a ]us__l~
a:-t yl+1 a4 Ms

En Injectant (3-38) dans (3-35) :

’ ()
— 1-y4
P,=P, = [1_;(&_1).&.[1\4* _....L.H
- ) yl +1 a4 ‘ M.\'

. 2-7, _M3+7’1_1 7
¥, +1 ¥, +1

avec
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(3-39)

(3-40)

(3-41)




Nous remarquons, de I'expression (3-40), que le nombre de Mach de choc
(Mj) croit avec 1'augmentation du rapport de pression de part =t d'autre du diaphragme
(£47) Jusqu'a une valeur limite atteinte lorsque P4, tend vers l'infini [4]:

Lim M_ = ntly 4 + ntll g, +1
Py—riwe 7 Ye—1) 2-q, v:—-1) 2-q,

Lorsque le rapport a.4; = ayaj est supérireur a 'unite ( a47>1), cette expression au
limite s'approxime par

Lim M, = [n*l)a

Payrreo 7.-1) a

Les hypothéses pour établir I'équation (3-40) qui sont:

- 1- Gaz parfait et y=cste. _
2- Ouverture instantanée du diaphragme,
3- Ecoulement unidimensionnel.

ne sont pas toujours vérnfiées. Ainsi, pour les chocs faibles et moyens, les seconde et
troisieme hypotheses ne sont généralement pas respectées. Pour les chocs intenses c'est
I'nypothése de gaz parfait qui ne se vérifie plus.

De l'expression limite, lorsque ay; est supérieur -a l'unite (ay; >1), nous
concluons que pour travailler avec des nombres de Mach de choc élevés, avec Py fixe
et en minimisant les cotits d'expérimentation, il faut :

- soit utiliser un gaz moteur léger et/ou un gaz de travail lourd (mg>my).

- soit chauffer le paz moteur.

Une autre maniére de produire des chocs intenses, est d'utiliser un tube a choc a
section variable. Cette variation est monotone entre le tube moteur et le tube de travail
[4] (figure 3-23)

se - st
T~
@ . )
tube moteur tube de travail

Figure 3-2a - Tube a choc a section variable
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3-4 Onde de choc réfléchie:

Quand F'onde de choc incidente bute contre l'extrémité du tube i choc, elle est
réfléchie dans le gaz qui a déja été chauffé par le passage de celle-ci. Deux cas peuvent
se présenter :

- soit 'onde de choc est totalement réfléchie.
* - soit I'onde de choc est partiellement réfiéchie.

Dans le premier cas, l'extrémité du tube est fermée et la vitesse des particules
de gaz de la zone (5) devient, aprés réflexion, nulle. Cette zone sera utilisée, du fait
des hautes pression et temperature derriere I'onde de choc réfléchie, pour la generauon
de conditions statiques a l'entrée d'un convergent-divergent.

Dans le second cas, le tube est percé d'un trou de section adéquate déterminée
a partir des conditions d'expérimentation. Ceci permet d'obtenir une onde de choc
partiellement réfléchie. En effet, l'onde laisserait derriére elle une importante zone
d'expérimentation a température élevée et a nombre de Mach redult

~ Les relations qui déterminent Ies paramétres dynamiques et thermodynamiques
derriére les deux cas d'onde de choc réfléchie, sont développées et présentées dans les
sections suivantes.

3-4-1 Onde de choe totalement réfléchie:

Des équations de I'onde de choc réfléchie, on ne peut déterminer directement
les paramétres derri¢re I'onde de choc en fonction des conditions initiales dans le tube.
Nous altons donc d'abord déterminer les pression, température et masse volumique 2
partir des conditions derriére l'onde de choc incidente. Nous relierons par la suite ces
¢léments aux conditions initiales dans le tube.

Intéressons nous d'abord a I'onde de choc réfléchie qui se déplace vers la droite a
vitesse constante (Ur) (figure 3-3). Pour déterminer les différents paramétres nous
considérons que cette onde est stationnaire, que le gaz traverse cette onde 2 la vitesse
Uz et la quitte a la vitesse U, =U, - V. Aprés la réflexion normale de l'onde de choc,
la vitesse des particules de gaz, par rapport a un référentiel lié au tube, est nulle
(V5=0). Par conséquent :

U, | | | O (3-42)
=U,

U,
U,=U,+U, . (3-43)
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Ur -
~—E] | V5=0

U2 .
2) g (9)

Y
R B o e B Ay 574

A Y

Figure 3-3 - Coordonnées fixées au tube

vz’ us
(2) (5)

AR RN R RONRATY

Figure 3-4 - Coordonnées fixées a l'onde de choc réfléchie

Le nombre de Mach réfléchi est défini par:

MU_; U +U,
aZ a2

M (3-44)

r

Comme I'étude présentée en section (3-2), nous allons maintenant considéré les régions
(2) et (5), en aval et en amont de l'onde de choc, réfléchie. Nous obtenons, de maniére
similaire, les équations qui lient les paramétres de la région (?) i ceux de la région (5).

. .
P, _2- M- (y, -1  (3-45)
(r,+1) |

s QM= =) (- 1) M +2)

52 SN Y; (3-46)
. ] 4

(7, +1)- M}
Py =—— ) (3-47)
(?1 _1)'Mr‘ +2
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Connaissant les conditions dans la zone (2) (derriére l'onde de choc
mcidente), les équations (3-45), (3-46), et (3-47) permettent de déterminer les
parametres thermodynamiques derriére Fonde de choc réfléchie. 11 nous reste donc a
“déterminer les paramétres dynamiques.

En utilisant les équations (3-26) (3-45) et (3-46) nous pouvons écrire le rapport de la
vitesse de Yonde réfléchie a celle de Yonde de choc incidente comme suit:

U, _ 2+(%rl *1))'1)”

3-48
U, a, + £, 3-98)
I'équation (3-44) se mettant sous la forme
M=+ B ' (3-49)
f Us aZ .

et en introduisant Fexpression de ( UpUy ), tout en sachant que g, = 7;2; nous

obtenons finalement I'expression du nombre de Mach réfléchie (M,) en fonction du
nombre de Mach incident (M) dans le cas d'une réflexion totale:

b
2'71

Mrz:[(3'7/1_1)'M32'"2'(}’1_1) (3-50)

(}, —])-M2+2 ‘(7’1"'1)"'(71_1)]

" Nous connaissant donc mainienant les parameétres derriére 'onde de choc réfléchie en
fonction de ceux induits derriere l'onde de choc incidente. Nous pouvons donc
déterminer ces paramétres en fonction des conditions initiales dans le tube et ceci en
utilisant les équations (3-16) et (3-19). Nous obtenons alors :

Pﬂ:(Z-y,-Mf—(n—l))_[a-h—1)-M3-22-(7,—1)) 3-s1y
(ri+1) (r=1)- M +2
p G DM -G ) G ) M2 (o)

(}',+1)2-M:2

Les équations (3-48), (3-51) et (3-52) donnent respectivement lintensité du choc
réfléchi, la pression et la température de la région (5) en fonction des paramétres
initiaux (zone 1). |
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3-4-2 Onde de choc partiellement réfléchie:

En ouvrant l'extrémité du tube de travail, les particules de la région (5)
subissent une réflexion partielle, ce qui rend la vitesse de ces demniéres non nulle. Par
conséquent, le nombre de Mach M5 est non nul mais relativement faible. Nous
pouvons donc réunir des conditions favorables aux essais de simulation des turbines a
gaz, ou des turboréacteurs, qui nécessite des nombres de Mach réduit et des
températures €levées. Dans ce cas les essais se font dans le tube a choc lui méme. Pour
des nombres de Mach €levés, il est possible d'étendre l'utilisation de cette région en
prolongeant Ie tube de travail d'une tuyére convergente-divergente suivie d'un réservoir
(figure 3-5), en ayant dans le tube & choc un nombre de Mach My inférieur & l'unite.

Réservoir

@ 0

Figure 3-5 - Soufflerie 4 choc

Pour déterminer les paramétres dans le cas d'une souffleric & choc, nous
considérons toujours que l‘onde de choc réfléchie est stationnaire et que le gaz traverse
cette onde a la vitesse U7 et la quitte 2 la vitesse U 5 (figure 3-6 et 3-7).

Les équalions (3-45), (3-46) et (3-47) restent toujours valables. Parcontre les
parametres dynamiques dermiére l'onde de choc réfléchie changent et par suite |
I'équation (3-50) n'est plus valable. Ainsi les équations (3-51) et (3-52) ne seront plus
fonction uniquement de M mais aussi fonction du nombre de Mach réfléchi M.

U, =U, +U, (3-53)
U,=U, -V, (3-54)
De plus

Uy =Vs+U, (3-55)
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Figure 3-6 Coordonnées liées au tube

U2 Us

—_ —_

(2) (1)

FISSRIRe Rt

Figure 3-7 Coordonnées liées a l'onde de choc

Le nombre de Mach apres I'onde de choc réfiéchie est défini par:

My=-3=22""8 (3-56)

Par le méme développement que celui présenté pour établir 1'équation (3-27), nous

aboutissons a:

v

Jo=2 _am - L - ]
Uj’_(71+1) a? (M, ) | (3-57)

De I'équanion (3-46) nous pouvons déterminer le rapport a57 :

a, =T, (3-38)
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En utilisant les équations (3-56), (3-57) et (3-58), nous exprimons le nombre de Mach
M35 en fonction de M) et M,

2
(e 2 )
M, = (7, +1)

= i (3-59)
(27 M= (7, = D)-((r, - 1)- M} +2)]7

r

Pour la résolution numérique de cette équation nous proposons la méthode
suivante : '

1- Fixer la valeur de M5 d'essai.

2- Donner une valeur a M. |

3- Calculer M a partir de I'équation (3-30).

4- Résoudre numériquement I'équation (3-59) par l'algorithme de
Newton. :

SR =

.

(2) -~ (9

Figure 3-8 - Tube de travail ouvert a son extrémité

1l faut effectuer a I'extrémité du tube une ouverture de section adéquate de
fagon qu'avec un M, déterminé par les conditions initiales, nous obtenons la valeur de

My désirée (figure 3-8).

Pour calculer la section adéquate, considérons I'équation de continuité entre les zones

) et (5) -
Py U, S=p;-Us -8, (3-60)

qui peut se mettre aussi sous la forme

M, aX (3-61)

E—psz ‘E‘
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Nous voyons bien que si nous nous fixons une section S5 de sortie inférieure a
la section du tube (S) nous pouvons fixer la valeur de M. La résolution de I'équation
(3-59) est donc complétée par F'algorithme suivant :

- Fixer la section du tube (S).

- Fixer la-valeur de M5 d'essai.

- Donner une valeur a M.

- Calculer A7y a'partir de I'équation (3-30).

- Résoudre numériquement 'équation (3-59)

- Ciaculer p,, a l'aide de 1'équation (3-47).

- Calculer la section S5 par I'équation (3-61) pour obtenir M.

- Verifier que (S5) est inférieur a () sinon modifier la valeur de M;.

Maintenant que nous avons déterminé le nombre de Mach de l'onde partiellement
réfiéchie, nous pouvons lier les paramétres de la zone (5) & ceux de la zone (1) grice
aux €quations (3-45) a (3-47) et (3-16) a (3-19). Nous obtenons alors :

_ @y M-y -2y, M- (4, - 1))

Py = 3 3-62
) {(r;+1) : \ ( )
- MG D M D op M DM
(7 +1)° MM, 7
 +1 z‘sz Mrz
o (r.+1) -6

T -D-MEx2) (5 —1)- MZ +2)

3-5 Conclusion:

Connaissant les paramétres initiaux dans le tube a choc, il nous est possible de
calculer les paramétres dynamiques et thermodynamiques de I'écoulement induit
derrigre les différentes ondes de chocs.

Nous avons par ailleurs établi l'équation donnant l'intensité du choc en
fonction du rapport de pression de part et d'autre du diaphragme. Nous avons aussi
montré les différentes solutions 4 employer pour obtenir des chocs intenses.

Une fois les paramétres d'écoulements dans les tubes a choc établis, nous
- pouvons maintenant calculer les temps d'essais des différentes zones du tube a choc.
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CHAPITRE 4

DIAGRAMME {t,x) ET TEMPS
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4-1 Introduction:

L'intérét de la simulation est non seulement de permettre le réglage des
instruments de mesures mais aussi de voir dans quelles mesures l'essai du modele est
possible en une section précise. Cette simulation devra se faire a I'intérieur ainsi qu'a
I'extéricur du tube & choc. C'est dans ce contexte que le diagramme (t,x) est nécessaire.

4-2 Intérét du tracé du diagramme (¢,x):

Le tracé du diagramme (t,x) permet de montrer l'interaction des différentes
ondes dans le tube. Le plus important est le tracé de la réflexion de I'onde de téte (Qh)
de 1'éventail d'expansion. L'onde de téte (Qh) a un rdle prépondérant dans l'exploitation
du tube 4 choc. C'est ainsi que lorsque I'onde de téte rattrape la surface de contact (CS)
au point (xdr) avant réflexion de I'onde de choc (figure 4-1), elle limite le temps d'essai
de la région (2) (tes] au licu de tes2). Elle rend aussi inutilisable 1a partie au-dela de
xdr (les caractéristiques des régions 2 et 5 varient), nous orientons dc ce fait sur
I'emplacement optimal du modele dans le tube. Si par contre cette onde ne rattrape la
surface de contact qu'aprés que celle-ci ait interagit avec I'onde réfléchic, elle n'aura
aucun effet sur le déroulement de T'expérience. Nous pouvons par conséquent utiliser
les régions (2) et (5) avec les temps d'essai respectifs (tesi).et (tesr) (figure 4-2).

t t
SR)
t 1 Ne tesr
©s) tes’ es . tesi
: L~ €
o ® ’ (ahy ) ©
XdrXsr x ‘ Xsr X
Figure 4-1 - Intersection de CS et de. Figure 4-2 - Xsr point d'intersection
Ia réflexton de Qh de I'onde de choc réfléchie

avec la surface de contact (CS)

Le diagramme (t,x) met cn évidence les évolutions des ondes de choc incidente et
réfléchie, de la surface de contact, de 'éventail d'expansion, et de la réflexion de Qh.
De plus, il permet de faire ressortir le caractére prépondérant de la réflexion de Qh sur
les temps d'essais. :
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4-3 Tracage du diagramme (t,x):

4-3-1 Tracage de I'éventail d'expansion:

Pour le tragage de 'éventail d'expansion deux cas peuvent se présente:

a- L'onde de queune de l'éventail d'expansion (Qt) se trouve dans la

premiére partie du diagramme [ > 0) (figure 4-3).

37
b- L'onde de queue de I'éventail d'expansion se trouve dans la seconde

< 0) (figure 4-4).

 moitié du diagramme (

3 4y

s L

(CS)

X
Figure 4-3 - Pente de Qt positive
,
(Qy
7 (cs)
(Qh)
X

Figure 4-4 - Pente de Qt négative
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Nous trattons le second cas, le premier ne différe que par la distance a mailler.
Le tragage du diagramme (f,x) nécessite la détermination des coordonnées temps (t) et
espace (x) pour chaque point d'intersection des ondes P et Q définient au le chapitre 2-
S (fipure 4-5).

ond
Onde P __| /H_Q_Q

x/t=Up+ap L

x/t=Ug-aqg

X

Fi gure 4-5 - Interaction des ondes P et Q

Pour I'onde P et Q nous pouvons écrire respectivement (Eq. 2-14) : -

{i “U, -a, (4-1)
X
TH(‘jﬂ.*-aP (4-2) .
ou:
- Uy, a3q sont les vilesses de la particule et du son en un point appartenant a l'onde
Q. .
- Up, ap sont les vitesses de la particule et du son en un point appartenant a l'onde
|

Le systéme a deux équations, (4-1) et (4-2), contient quatre inconnues. Nous

* . pouvons lut associer I'égalité des invariants de Riemann au point d'mtersectlon (A) des
ondesPetQ:

+ , ~ (4-3
Vi1 i Vo1 ! J ¢ )

mais le nombre d'inconnues reste supérieur au nombre d'équations. La solution pour

résoudre ce systéme est alors de diviser I'éventail d'expansion en pas égale (h) suivant
l'axe des (x ) figure (4-6): -
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Figure 4-6 - Division de I'éventail d'expansion

Nous prenons le temps £ nécessaire a 'onde (Qh) pour atteindre l'extrémité du
tube moteur, puis tragons une horizontale & partir de (L4,t1). Le point d'intersection de
cette droite avec Qt sera repéré par Yabscisse xg (xp<0). Par la suite, en se donnant un
pas h nous subdivisons la distance (x(-L4) en parties égales. Nous pouvons ainsi
connaitre le nombre d'ondes d'expansion :

et par suiic I'abscisse x des points d'intersection des ondes P et Q.

Considérons la figure (4-7). L'indice (1) mdique la réflexion principale de 1'éventail
. d'expansion.

Figure 4-7 - Maillage de Féventail d'expansion -

20



Nous pouvons exprimer la pente par rapport a I'axe (x) des deux ondes d'expansions (j)
et (J+1) par:

t 1
I - - (4-4)
va (f,jfa‘j ‘
[ 1 ‘
JLIN (4-5)
Xy Ul_}ol_(’l}:ll .
Avec ce nouveau maillage, 1'équation (4-3) devient :
‘ 2-a, 2-a,, '
+{f = -, 4-6
}/4 —1 iy }’4 _ 1 1j+1 ( )
La tangente de I'angle entre une onde P (j+1) et I'horizontale est
L = 1
15+1 15 - (4 _ 7)
¥ — %y Ulj-lrl ta;,;

Nous venons donc de construire a l'aide des équations (4-5), (4-6) et (4-7) un systéme

itératif ou les inconnues sont {/ lj+1> 4lj+1, 1]j + 1, et les parametres connus sont ] s
Ujjs X[ X [+ 4, la valeur de x j+1 €tant maintenant enti¢rement définie par :

Xy =Xy +h

L'expression de {7+ ; est déduite de I'équation (4-7) :

X -X

L+t 1
fym = — L1, (4-8)
v U, +4a,;, ’ : T
et de I'équation (4-5) :
xl i+1
IUH - U J_a (4_9)
1j+1 1i+1
De I'égalisation des expressions (4-8) et (4-9) nous obtenons :
alzj-ﬂ hy F @y (2 Xy, X)) Xy, "‘"lzﬁl ;=0 (4-10)
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De 1'équation (4-6) on exprime U} j+1 en fonction de a lj+1s ay o U1

3 2-q,,, 2-q

U - —
v 74'_1 74—]

U

1 (4-11)

En combinant les équations (4—10) et (4-11), nous obtenons une équation de second
degré avec pour inconnue a 1 ' .

A-a’

1j+1

+8Ba. . +C=0 -

1j+1 g

Ou A, B et C sont @es constantes définies par:

Az(y4_3).(y';+])-f]
(}’4'_1)_ !

8-a;-1,, 4-u,-f, 2-x,.
B= il; 1{_1" _j] +2-x,j_*_l-xu
=" -1 (-1
2y -a.. T 4.0, -1\ 4-al -t
C=—-v—2 "—uu-(u,j-th+xu+ L ”J— . 1;
(7a-1) . (7:-D

(7 a 1)
Llinconnue a4 ¢ est déterminé par la résolution de ce systéme au second ordre.

Nous nous intéressons alors a l'inconnue u; j+1 qui est déterminé par V'équation (4-11).
Ayant 1y j+1 €t ayj, nous déduisons t; j+1 & partir de I'équation (4-9). Ce processus
est itératif et le nombre d'itérations est égal au nombre d'ondes d'expansion N. Les
conditions mitiales du processus itératif sont connues:

ay =4a,

{/,=0 (region (4) au repos)

Dans le cas ou la pente de I'onde de queue (Q1) est positive, le maillage est
identique, saufl pour x¢ (figure 4-8) qui est positif et la distance a subdiviser devient
alors |x, - L,].
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Nous venons d'exposer la méthode pour tracer de la réflexion de Qh, nous
pouvons ¢tendre ce procédé pour tracer les ondes d'ordre supérieur, c'est 4 dire pour
1>1 (figure 4-8). Les équations précédentes deviennent pour i>1 -

LTI (4-13)
X, =%, U;-a
fy =ty 1  (4-14)
Xy =Xy Ul‘f T4y
2-a, 2-a,
Loy =y ' (4-15)
TR B A B
4 4
2-61”. 2'. i-1j
'1 -, = A +U, (4-16)
Yi— Vi~ :

La résolution est identique et les conditions initiales inchangées soit;

a, =d,
U,=0

‘ ”
t

Figure 4-8 - Maillage complet de 1'éventail d'expansion
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4-3-2 Tracage complet du diagramme:

Les évolutions des ondes de choc incidente et réfiéchie, et de la surface de contact
viennent compléter le tragage du diagramme.
- L'onde de choc incidente a pour trajectoire une droite d'équation ¢ = % 17 - La surface
de contact décrit elle aussi une droite d'équation =% 1;.- L'onde de choc réfléchie
. 2
décrit une droite d'équation ¢ = (x _L% +1, de pente %j ,et ou tg est le temps mis
par l'onde de choc incidente pour atteindre l'extrémité du tube de travail.
L'interaction entre la surface de contact et I'onde de choc réfléchie donne naissance

“a un systéme d'ondes complexes qui n'a pas d'influence sur l'utilisation du tube a choc.
Nous omettrons donc de la représenter [4].

4-4 Calcul de- temps d'essai dans le tube a chec: -

Nous allons présenter dans cette section la détermination des relations donnant
les temps d'essai maximum disponibles dans le tube pour des conditions initiales de
départ fixées. Pour calculer les temps d'essai, il est nécessaire de connaitre I'évolution
* complete des ondes dans le tube a choc dans le temps et l'espace. Il faut pour cela
ecrire les équations qui régissent I'évolution des ondes de choc incidente et réfléchie,
de la surface de contact et surtout de 1a réflexion de I'onde de téte (Qh).

Le temps mis par I'onde de choc incidente pour atteindre l'extrémité du tube de travail
est tg: '

'(4-17)
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©s

X(1,N3) 0O ‘ xdr X
Fipure 4-9 - Définition de Xdr et tdr

Pour déterminer ]'éxprc‘:ssion du point d'mtersection (xdr) entre la réflexion de Qh et la
surface de contact, considérons la figure (4-9) ol nous avons N3 ondes d'expansion. La
pente de la droite est connue et égale 4 a=U, +a, . Connaissant un point par lequel
passe la droite (& 4 =(1,N,) onax=x(1,N,) ), nous obtenons I'équation de la droite
(D) pour ¢>((I,N,) etx > x(1,N,) :

-x+[l(1,N3)—'U i -x(],N3)] (4-19)

U, +a, ; tay

La surface de contact ayant pour équation :

X
[=— 4-20
U, ( )
au point x=xdr nous obtenons :
'xdr:[(U3+a3)-r(1,N3)—x(l,Ns_)]-_Uz (4-21)
W;+a;)~-U,
Remplagons dans (4-20) l'expression de xdr, nous obtenons tdr
iy = X (4-22)

2
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Nous sommes aussi amenés a déterminer le point d'intersection entre la réflexion de
l'onde de choc réfléchie et la surface de contact (figure 4-10).

{SR)

s ’ ts

S)

Xsr X

Figure 4-10 - Définition de xsr et tsr

L'équation de I'onde de choc réfléchie s'écrit :

p=thmy) (4-23)
U .

r

En égalisant (4-20) avec (4-23) nous obtenons:

(U +1,-U) T,

- 4-24
X sr U, +U, - ( )

En remplagant (4-24) dans (4-20), nous obtenons le temps ty mis par la surface de
contactypour atteindre le point xg,
— Ik (4-25)

le temps mis par I'onde de choc incidente pour atteindre le point xdr est :

xdr -
’Sxdr = U_ (4 - 26)

5
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Deux cas se présentent maintenant:

- Premier cas : la réflexion de Qh atteint la surface de contact avant que celle-ci n'ait
interagit avec I'onde de choc réfléchie ( xdr<xsr ) figure (4-11). Dans ce cas, le temps
d'essa1 maximum de la région (2) est

ly =ty —1, (4-30)
t
o b TN™
" tes
tsxgr
Xdr

Figure 4-11 - Xdr<Xsr

- Deuxiéme cas : xdr>xsr, dans ce cas la réflexion de Qh n'influe pas sur les temps
d'essai (figure 4-12). Dans ce cas nous devons calculer le temps mis par 'onde de choc
incidente pour atteindre le point d'abscisse xgr.

5, = : : S (4-27)

tsr

tesr

ts | LT
toxgr | ... ... tes

(S)

Xsr X

Fipure 4-12 - Xdi>Xsr
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Atnsi le temps d'essal maximum de Ia région (2) devient

L=t 1, (4-28)

f, =1, —t, (4-29)
Dans ce cas de figure la posttion optimale du modéle est en xg (figure 4-12).

En définitive nous pouvons dresser le tableau suivant résumant les temps
d'essal maximum disponibles dans le tube 4 choc.

xdr<xsr xdr>xsr
région (2) ¢quation (4-30) | équation (4-28)
région (5) inutilisable équation (4-29)
position optimale xar L XSK i

4-5 Disposition optimale des lengueurs:

Nous avons vu dans le paragraphe précédent quiil existait, selon le cas
considéré, une position optimale du modéle oil le temps d'essai des régions (2) et (5)
est maximum.” Pour optimiser les temps d'essais, il est préférable que 'onde de choc
réfléchie (SR) et la réflexion de Qh se rencontrent au méme point qui appartient 3 la
surface de contact (figure 4-13). Ce cas particulier s'appelle interface adaptée (Tailored
surface). Cette disposition permet d'avoir les plus grands temps d'observations possible
de la région (2) et (5) [1]. '

(SR)

sy
(S)

X9;r=Xdr. | X

Figure 4-13 - Tube a choc avec interface adaptée
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Pour obtenir ce cas particulier (interface adaptée), il faudrait que xg, =x,.
Mais pour cela il est nécessaire de choisir les longueurs du tabe moteur (L) et du tube
de travail (£ ;) de maniére a ce que la disposition des longueurs soit optimale. Cette
condition se vérifie quand le rapport des longueurs vérifie la relation suivante [4] :

=(rai+1}

L 2-M. -1 2{74—1) M :
*_1_: 5. 1_]’4 'U21 T B U21+ r (4_31)
L, A, 2- A, : M_+M, .

4

Méme si nous sommes limités par la longueur maximale (L ;+ Ly4) réalisable
en laboratoire, I'équation (4-31) permet d'avoir une disposition optimale des longueurs
. assurant ainsi des durées d'observations maximales & moindres cofits.

4-6 Conclusion:

Nous avons montré¢ dans ce chapitre l'intérét du diagramme d'onde pour
I'exploitation de la soufflerie a choc et son impact sur la visualisation rapide de
I'évolution des ondes. Nous avons pour cela établi une méthode numérique de tragage
du diagramme (t,x). Nous pouvons, par ailleurs, déduire directement de ce diagramme
les sttuations ou I'expérimentation est irréalisable.

A partir de-ces-diagrammes, nous avoris développés une méthode de calcul des
temps d'essais maximums dans les différentes régions du tube & choc.

_ Si les temps d'essais maximum ne correspondent pas a ceux désirés, nous
avons proposé une relation exprimant le rapport optimal des longueurs du tube moteur
et de travail. Ce rapport nous assure les temps d'essais les plus importants possibles
pour les conditions d'expérimentation. On réalisera alors le tube a choc selon ces
longueurs optimales.
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"CHAPITRE5
COUCHE LIMITE DANS LE TUBE _ '
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5-1 Introduction:

Nous avons considéré pour l'instant que le gaz était non visqueux. En réalité,
le gaz posséde une viscosité qui le pousse a adhérer a la paroi. Cet effet de viscosité est
a Torigine de la couche limite sur la paroi interne du tube. Par-conséquent, les
considérations précédentes sur le diagramme (t,x) ne sont valables que pour les cas ou
I'épaisseur de la couche limite est négligeable par rapport au diamétre du tube.

La couche limite qui s¢ développe a l'intérieur du tube a choc peut étre
décomposée en trois parties (figure 5-1). La premiére partie se développe entre I'onde
de choc et la surface de contact. Clest 1a couche limite de choc que nous étudions dans
ce chapitre. La deuxiéme, appelée couche limite de {'onde de détente, se situe entre le
front de détente et I'emplacement du diaphragme. La troisiéme est un mélange des gaz
" moteur et de travail se situant entre emplacement de la membrane et la surface de

contact. '

—
T A S S A e
o~ H H H . H

T
L
. % :

T SV &

ey @ (1)

L =

(4)

Ondes Couche limite
d'expansion - de choc

Figure 5-1 - Définition des couches limites dans le tube a choc

5-2 Couche lii.iite de choc:

Nous allons maintenant considérer 1a couche limite de choc générée par I'onde
de choc incidente avangant dans le gaz de travail (zone 1) initialement au repos.

5-2-1 Systéme de coordonnées:

L'onde de choc incidente, d'intensité supposée constante, se déplace parallélement a
la paroi dans un fluide stationnaire. Nous introduisons ici quelques notations :

- (},;) - est le systéme de coordonnées liées a la paroi. ' N
-(U.V) :les vitesses respecﬁvement paralléles a x,y (figure 5-2).
- (x,y) : systéme de coordonnées se déplagant avec l'onde de choc {figure 5-3).

-U et V: les vitesses paralléles respectivement a X et y.
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Fipure 5-2 - Systéme de coordonnées lides au tube

Figure 5-3 - Coordonnées liées au choc

Supposons qu'a lI'instant =0, les deux repéres coincident. Nous pouvons alors écrire:

x=x-U_ -1 - (5-1)

¥

(j = U - U.\' } (S - 2)
. Notons que la paroi 'se' déplace dans un repere fixe a la vitesse:

U,=-U, (5-3)

- 40 -




5-2-2 Equations de la couche limite:

Les équations de Prandtl sont applicables en supposant que l'écoulement est

L, . . dP . .

laminaire [9] et le gradient de pression selon (x) nul (d_ = 0). Les équations de bases
. x _

s'écrivent dong:

] . ; . ya
continuité: 2pU) + opF) =0 (5-9)
2 oy :
. L OU (
('lu‘antlté de mouvement U %E— +V- %g— = ﬁ _ﬁﬁy(y %g—] (5-5)
. ‘Z V
equation d'énéruie: pep | U -—C?—T+V- ot -2 k-g +pt- o (5-6)
Ox dy) &éy\ dy oy
“avec k: coefficient d'échange de chaleur.
Les conditions aux limites s'écrivent ;
U(x,0)=-U. ‘ U(x,0)=U,
F{x,00=0 : T(x,0)=T (5-7)
T(x,0)=T, |

Ce sont les conditions aux limites usuelles sauf que le fluide 4 la paroi se déplace a
une vitesse U/ (x,0) =0/ =-U_ .

5-2-3 Transformation des équations de base:

Les dquations (5-4) & (5-7) sont transformées en un systéme d'équations
différentielles en utilisant le changement de variable de Howarth {6].

L'équation (5-4) permet de définir la fonction de courant par:

oY _pU - (5-8) -
ay  p, .
k.4 -

éx  p,

(5-9)
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En introduisant le paramétre de similarité 1 :

__Uc
2-v -x

¥ ,1,
7= i ' ' 5-10
7 { = dy . (5-10)
la fonction de courant est définie par [7]:

=20, v, S (5-11)

~ Déterminons d'abord I'équation de la couche limite dynamique. L'équation (5-4) est
directement vérifiée en introduisant (5-8) et (5-9)

En calculant les différents paramétres de I'équation (5-5) en fonction de netf
(annexe A), nous obtenons I'équation de la couche limite dynamique en fonction de (f):

SUAf S =0 o 5-12)

avec les conditions aux limites;

f(0)=0
U ‘
I (0) =" {Ju‘ (5'13)

£ (m)= |

L'équation (5-12) est I'équation de Blasius sauf que la condition aux limites a la
paroi est différente : £(0) = U%] .

Nous calculons le rapport T=7/7T, au lieu de calculer la température 7. En
calculant comme précédemment les différents paramétres de I'éguation (5-6) en

fonction de 1 et f nous obtenons I'équation différentielle de la couche limite thermique
(annexe B) : -

L4 Prf L= =Pro(n =D M2(f7) (5-14)



Avec les conditions aux limites . '
7.0 // ' |
.(0)= (5-15)
Yl.:.l ('1)) - ]

L'équation (5-14) étant linéaire, nous pouvons exprimer T, comme étant la
superposition des solutions sans transfert de chaleur (paroi adiabatique) et avec
transfert de chaleur. Ainsi T4 peut s'exprimer sous la forme: ‘

el V(e s e (e (e s Tl
’"‘f““( Z.J-[[?f:mlj M,:i ’”("”{(n 1] ( - )HU- 1] M.} r(o_)} s(n) (5-16)

Od 1(ny) est la fonction correspondant a une paroi adiabatique et s(n) a une paroi avec
echange de chaleur. En mtroduisant la'premiére expression de Ty en fonction de r(n),
qui est une solution parhcuhere de I'équation (5-14) soit;

7 -~ (o, T
s AR

dans (5-14) nous obtenons :

Y - (5-17)

- 2
(7
U,

Les conditions aux limites en température:

. T(eo)=T

=0 => —=0

q n=0 - &]

deviennent avec le changement de variable :

NICHE 0}

(020 (5-18)
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-En remplagant T'expression globate de 7a (5-16) dans (5- 14) avec 1(1]) verlﬁant
I'équation (5- 17) nous obtenons :

s +Pr-f‘-s' =0 ' (5-19)

et les conditions aux limites correspondantes sont :

o } | ‘ (5-20)

Dans le cas dune parm adiabatique le coefficient de s(n) est nul (5-16). La
température de la paroi adlabanque est alors:

-‘"I;\’,l__' " };1_1 . yﬁv}___ . 2, | | -
= "H[—z )[(m ,1) Me] r(0) (5-21)

Les équations (5-17) et (5-19) peuvent s'exprimer sous forme quadratique

SHPrfs =0 = Sz _ppy
R

. La fonction fvérifiant I'équation (5-12), nous déduisons:

s I
D'ou :
S =C-(f)"

_ Nous intégrons alors I'expression {5-22) entre 1 et l'infini

[s@-dz=c. Jf(cf)

£=q

()= 5() = C- ][f"(ﬁ)] dE

&=n

-44-



Avec les conditions aux limites (5-20) soit s(0) = 0; 'équation précédente devient:

sim=-C- [[r @] -a -

=y
De plus s(0)=1, nous aurons donc -
[l @) ue |
s(m) =<2 - | (5-23)
(77 @] ae
&0

De 1a méme mani¢re nous pouvons écrire r(n) sous la forme suivante:

r(n):([‘jif[f(@ d:jfw)]”" (5-24)
Two o qtow
)

e

Dans le cas particulier ou (Pr=1), les équations (5-23) et (5-24) sont intégrables:

U, .Y
['ﬁbﬁ’e f(U))

r(my=1-~ (5-25)

0. : (5-26)
U .

Mais dans un cas ;Denerdl les equatlonb (5-12) et (5-14) dowent éwe intégrées
numériquement. -

- En différenciant I'équation (5-10) et en intégrant entre 0 et 1 nous obtenons la
relation lianty an :
U

e

T
T

w

- 2-v -x:

w

© Fomy

dn (5-27)
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En mjectant (5-27) et (5-21) dans (5-16) nous obtenons:

U 7 y,—l) U J7 T,
¢ — e, 3| £Y—1 Jr-—-l -1 F d +
2. V., X /:‘ {77 ( 2 |:[Un [ (U) !

5-2-4 Résolution numérique:

-7 | |
T 2 -Es-dn} (5-28)

L

Comme nous l'avons déja signalé, une résolution numérique est nécessaire. Nous
proposons dans le cas d'une paroi adiabatique, la structure de résolution suivante :

- Résoudre l'équation (5-12) avec les conditions aux limites (5-13).

- En méme temps résoudre I' equatmn (5-17) avec les conditions.
aux himites (5-18).

Les valeurs de f.7".f" sont obtenues pour Uw/Ue égal a 1.5,2,3,4 ainsi que les )
valeurs de r,r" pour un nombre de Prandd égal 3 0.72 .

5-2-5 Profil de la couché limite:

Dans un systéme de coordonnées fixes, la lelatlon entre 1 et y est donnée par
I'équation (5-10). Introduisons 'équation (5-1) dans (5-10) et intéressons-nous 3 la
couche limite en x=0. Nous obtenons I'éxpression suivante :

7= . . Y, jj—wd v (5-29)
va-t 2:U, Ule _

(uil nous conduit i :

2T e

()]
()]

couche limite. L'épaisseur de la couche limite § est définie comme étant la valeur de y

()]
(“%.) 1]

Le paramétre

varie de 0 a la paroi a 1 a l'interface écoulement lIibre -

- correspondant a

=0.99 [7]. Nous noterons par (&) la valeur de (n)

correspondante. -
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Par conséquent :

2(_/ ‘?'1'

h | O (5-31)

En injectant l'expression de % dans le cas d'une paroi adiabatique, nous obtenons:

P (6] ]

En introduisant le fait que la viscosité varie linéairement avec la température, nous
pouvons écrire :

S 22U, |, y,—l) U, "¢ |
= o dE S LT oM | [rd 5-32
-‘f \"c -1 . []«.' {‘: ( 2 Uu ‘ -([ K ( ’ ) |

-Calcul du coefficient de frottement:

La contrainte de cisaillement & la paroi s'écrit
ou ur .
T, :ﬂw'[—“f) :ﬂw'm'f (0)

S1 nous prenons comme vitesse de référence (U, -U.), le coefficient local de
frottement a la paroi devient :

Cf =~ S
—. U_U
> P v,-0.)

La vitesse qui caractérise la couche limite est (U,-U,), et la longueur
caractéristique est (I, -U/,)-¢. Le nombre de Reynolds s'écrit dong :

U, ~U,) 1

vV

"

Re =

En combinant cette expression avec celle de Cfnous obtenons :

Cf Re =— V2-17(0) | (5-33)

U, (U._3)
v, \u,
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' '5-3 Effets de la couche limite de choc:

‘ Dans un tube a choc idéal, 'onde de choc et la surface de contact se meuvent 3
vitesse constante, et I'écoulement entre eux est uniforme. I en résulte que ta longueur
et la durée de I'écoulement uniforme augmentent linéairement avec la distance.

En réalité, sous l'action de la couche limite qui se développe a l'aval du choc,
I'écoulement adopte un régime instationnaire qui se caractérise principalement par une *
attenuation de Tonde de choc, une accélération de la surface de contact et donc une
variation au cours du temps des différentes grandeurs caractéristiques du paz de
travail: pression, densité et nombre de Mach [8].

_ L'un des paramétres qui influe énormément sur I'exploitation du tube a choc
est le temps d'essat. Il s'avére qu'a partir d'une certaine distance entre le diaphragme et
la position considérée dans le tube, distance variable selon les conditions initiales,
I'écoulement atteint un régime limite stationnaire [8]. Une fois cette distance atteinte,
la surface de contact et l'onde de choc se déplacent 3 vitesses égales et constantes.
D'autre part la distribution des paramétres de Fécoulement, variable entre la surface de
contact et 'onde de choc, demeure inchangée au cours du temps. Ainsi, le temps
d'essai maximum ne sera disponible qu'une fois cette distance dépassée. Des courbes
représentant le rapport de temps d'essais calculés dans un cas idéal a ceux déterminés
expénmentalement ont été présenté par A. G. GAYDON [9]. Nous présentons en
{igure (5-4) une de ces courbes pour un couple de gaz [COy / A]. '

0.7 4

0-g -}

t 034 [

0 A T ¥ T LJ Y T

0 20 30 ) a0 S0 60 ?"0
P; {(mm de Hg) ‘ ,
‘Figure 5-4 Rapport des temps d'essais idéaux (1;) aux temps d'essais réels (t;)
pour un couple de gaz CO7 /A avec 2.4<Ms<4.8
( e diamétre du tube est de 40 mm)

5-4 Conclusion

Nous avons résolus numériquement, moyennant des changements de variables
de similarité, les équations de la couche limite dynamique et thermique dans le tube a
choc. Les résultats obtenus permettent de donner I'évolution de la couche limite en
fonction du temps mais aussi la température de la paroi adiabatique et le coefficient de
frottement. ‘ |
~ L'hypothése intensité de choc constante est nécessaire a la -résolution
numérique. Elle correspond a un cas d'expérimentation, et ne couvre pas tous les cas
réels d'écoulement. ' :
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Valeurs des coefficients de frottement et d'épaisseur de couche limite:

| Pr=0.72 N
(jw (_Yf'ﬁg
U,
| - 1.5 . 0.450
2.0 1.010
2.5 1.660
3.0 2.380
35 ' 3.175
| 4.0 4.035




CHAPITRE 6
DIMENSIONNEMENT DU
DIVERGENT SUPERSONIQUE B
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6-1 Introduction :

L'étude thermodynamique autour d'un obstacle nécessite le dimensionnement
d'une soufflerie a choc pour obtenir des caractéristiques bien définies dans une section
précise de la soufflerie. Pour cela, nous sommes amenés a étudier 'écoulement du gaz
de travail dans la tuyere afin d'assurer, lors des essais, les conditions optimales dans la
section de sortie, ou dans le réservoir. Pour cela il est nécessaire de tenir compte des
conditions dans lesquelles le gaz atteint la tuyére. On peut citer parmi eux les effets
dits aux hautes températures (1000 K a 6000 K).

Comme nous I'avons indiqué dans la section (1-3), la tuyére est composée de
quatre parties principales. Les deux premiéres étant le convergent et la section au col,
zone ou l'écoulement passe du subsonique au sonique. Les méthodes. de
dimensionnement de ces demiéres sont simples et presque toutes donnent de bons
résuliats [10]. Reste alors a dimensionner les deux zones ou I'écoulement est
supersonique. Pour ce faire deux méthodes principales sont proposées [11] ;

- Méthode de Busemann.
- Méthode de Puckett.

60-2 Méthode de Busemann:

Considérons un écoulement supersonique dans le divergent d'une tuyére.

Comme décrit au second chapitre, un gradient de pression, dit a la courbure du
divergent, se propage suivant des lignes de Mach. Ces derni¢res font dévier les lignes
de courant d'un angle 0. Alors si nous pouvons approximer la courbure de la paroi par
une succession de déviations d'angle dO |, relides par des portions de droite ou de
courbe, nous aurons alors autant de ligne de Mach qu'il y a de déviation,

Ce principe, couplé au fait que I'écoulement doit étre paralléle a la sortie du
divergent, sont a la base de la méthode de dimensionnement du divergent proposée par
Busemann [11]. 1l donne, en premier lieu, une forme a la zone complexe de maniére a
accélérer 1'écoulement pour obtenir un nombre de Mach le plus proche du nombre de
Mach de sortie. Par la suite, il détermine la forme de la zone simple de maniére a
assurer un écoulement paralléle a la sortie de la tuyére.

Pour assurer un nombre de Mach de sortie donné, nous devons calculer Pangle
d'expansion Oiax correspondant, puis distribuer linéairement 6y, le long de la paroi
que lon a choisi. Une fois cette étape effectuée, nous pouvons calculer les
caractéristiques de I'écoulement en partant du col vers la section de sortie. Ces divers
. calculs et développements sont présentés dans les sections suivantes.

De plus il est important de noter que pour chaque forme de la zone complexe

choisie, 11 n'existe qu'un seul profil de la zone simple vérifiant la cqndition de
parallélisme 3 la sortie [11].

-49 -




6-3 Equations de base de I'écoulement dans un divergent supersonique:

Intéressons-nous alors a l'écoulement dans le divergent provenant - du
- convergent. C'est un écoulement bidimensionnel, compressible et supersonique. On
supposera de plus que I'écoulement est isentroptque, donc irrotationnel (théoréme de
Croceo) [2]. Les équations régissant I'écoulement s'écrivent alors :

- Equation de continuité en bidimensionnel:

o (p-U) 2lp¥)
éx ox

=0 : ‘ (6-1)

- Equation de quantuié de mouvement :

ko) D
v 92Uy 0V, 1 oP (6-2)
Jx dy p €x

- Equation d'énergie ;

vty 21 (6-3)
dx Jy ‘

Grice aux hypothéses précédentes, le systéme d'équations (6-1) & (6-3),
devient [2] :

(az—UI)i—U—U (ﬁ/-ﬂ+§—U)+(az—Vz)-ﬁzO (6-4)

x éx Oy 2y
3
av c?U (6-5)
ox .r?y
6-4 Résolution et mise en forme du probiéme : ‘ ,

Comme on I'a vu précédemment, nous sommes amenés a étudier Fécoulement
du gaz provenant du tube a choc dans le divergent. Ce gaz sera caractérisé par des
conditions d'entrée: température, pression, masse volumique et nombre de Mach.

L'écoulement est sonique au col. I1 est considéré, dans notre cas, supersonique
juste aprés le col. Avec cette demniére hypothése, 1'équation (6-4) est de type
hyperbolique et ne pourra pas €tre intégré directement. Pour résoudre le systéme
d'équations (6-4) ‘et (6-5), nous sommes amenés a utiliser des méthodes
d'approximations numérigues. La méthode choisi est celle des caractéristiques
présentée au second chapitre. On remarque que l'écoulement vérifie bien les conditions

d'application de la méthode. De plus cette dermiere a la faculte de pouvoir étre utilisée
comme méthode inverse.
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6-4-1 Hypothéses de départ:

1- Nous supposons que le gaz provenant du tube a choc passe a travers le
convergent pour sortir du col &4 un nombre de Mach sonique et uniforme. Dans la
réalité, le gaz entre dans le divergent avec une distribution de Mach circulaire non
uniforme [10].

Mais pour des considérations numériques nous supposerons que I'écoulement

sera uniforme de Mach supérieur a 'unité.

2- Nous étudions 1'écoulement d'un gaz a haute température dépassant parfois
les 1000 K, seuil au-dela duquel les propriétés calorifiques, telles le Cp et v du gaz,
varient notablement [S]. Pour faire ressortir ces variations importantes les propriétés

Cp ety sont distribuées sur des plages de température et approximées par les équations
suivantes {12} :

co(Ty=a, +b, T+ - T* - (6-6)

AT)=a, +b,-T+c, 17 | (6-7)

3- Le gaz est supposé thermiquement parfait et suit I'équation des gaz parfaits:
P=pr-T | | (6-8)

Tout en tenant compte du fait que (r) a pour expression 3

GHE . 69

(f) (7) AT)-1 (a1+bl-T+c,-'1"1)-(a22+b2-T+‘c2-T2;1)
AR a, +b, - T+e, -1

4- L'écoulement ¢st supposé stationnaire, bidimensionnel et polytropique.
5- On considére que la distribution de la température n'est fonction que de

. l'abscisse. En effet, du fait de la turbulence de l'écoulement dans le volume du
divergent, il y a une homogénéisation de la température pour une abscisse donnée.

6-4-2 Mise en forme des équations de I'écoulement :

En tenant compte des hypothéses émises ci-dessus et du choix de 1a méthode
des caractéristiques pour le calcul de I'écoulement, nous pouvons écrire en nous
référant A 1a section (2-4), que I'écoulement est caraciérisé par des lignes de Mach qui
vérifient les conditions de compatibilité définies par I'équation (2-7):
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Ligne de Mach &=cle :

dez'%ﬁ-\/qu

Ligne de Mach n=cte :

dB% ——dZ-JMT—l

V

Mais du fait de l'introduction des effets haute température (de gaz calorifiquement
imparfait), nous sommes amenés a introduire la température dans ces derniéres
équattons. Nous tenons compte pour ce faire des relations liant 4 la température d'une
part le nombre de Mach M et d'autre part la vitesse V.

V=M-a
Par différentiation de I'équation précédente, nous obtenons:

dVY dM da
=—1

VM a

Par aillleurs :

Donc :

+= (6-10)

Calculons alors I'expression :

d(Ai-1) d(A-1) dT Cdlay +b, T4, 17 -1) o dT
-1 dr - A-1 | dr - (a, +b, - T+c, - T?-1)
OUu encore :

(6-11)

d(4-1) _ b,+2-¢,-T AT
A-1 a, +b,-T+c, - T% -1
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De méme:

d(c,) _ [ b+2-¢ T } T (6-12)

+ : ' o2
c, a +b -T+e¢ -T" -1

En introduisant les relations (6-11) et (6-12) dans la relation (6-10) nous trouvons :

b +2-¢ -1 b, +2.c,- 1
do Ly orzed bhr2od 1L g (6-13)
a 2 \a+b-T+e-T°-1 a,+b,-T+e,-1°-1 T| ‘
L'expression de dM/M, en tenant compté de I'équation (6-3), devient alors :
Vdv+ cpdl ="
D'ou
.VdV:-cpdT | (6-14)
Intégrons alors cetie équationde Tpa 7':
T . ; b c
17 =2-fla,+b, - Tve,-T* }-dT=2-{a —|aq, -T+?‘-T2_ +?‘-T3 )
7
ou encore :
3 b 2700 s '
VE=2a - 2ea T by 1T ST (6-15)
g bl p c] g 3
avec: a =a Ay +-—1"+—-T1, (6-16)
2 3
D'od, de la relation du nombre de Mach, nous obtenons :
2, 2°¢ o
e 2-a,—2-a,-T~b TP +250.T
2 3 |
M == — . (6-17)
a (a] +b,-T+¢-T )-(a2 +b,-I'+c,-T ) T
En différentiant I'expression (6-17), nous obtenons:
a1 2-(a, +b, T+c,-T? ) IR 2N s O L N Y
A 2

2.a,~2-a b2 s @ THE T 4o T a,+b, THe, 77 -1
i 1
3
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Nous pouvons alors, en injectant les relations (6-19) et (6-13) dans la relation (2-7),
obtenir la Tonction F(T) tel que :

do=1(1)-dr
avee -
F(T):i-(—dy——d—“ M- ‘ (6-19)
2 WM a
Donc:
L 2.a,~2-a,-T-b -T* --2'35"1-7'3 |

) =—-1Aml+ Am2 — Am3 -1 -— -1 &6-20
(1) = 2{ 5 (a,+b, -T+c,-T* )(a,+b,-THe,- T ) T (6-20)
ou:

2-(a+b,-T+e,- 17 )

Amlt=
2-a 2a,1b12 3'3‘3

{a,+2-b, - T+3.¢,-17 )

Am2 = — 3
ay-T+b - T°+¢,- T

(b+2-¢,-T)
(a,+b,-T+c,-T*)

Ami=

Nous avons donc exprimné une relation liant I'angle de déviation de la ligne a la
température de I'écoulement de la forme:

pour une ligne de Mach &;
d0=F{T)-dT ' ' (6-22)
pour une ligne de Mach n:
d9=—r(1)-dr ‘ (6-23)
La résolution de ces derniéres relations, appelées équations de Prandil- Meyer,
nous permettent de délerminer toutes les caractéristiques de 1'écoulement en
connaissant les déviations a la paroi.
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Nous pouvons donc établir un algorithme a partir de ces derniéres équations.
Cet algonithme nous permet, en combinant un maillage de I'écoulement suivant les
lignes de Mach et en considérant une ligne de départ (Ie col) ou toutes les
caractéristiques sont connues, de résoudre le systéme d'équation et de déterminer les

caracténistiques dans le divergent. Les lignes de Mach suivent des trajectoires courbées -

qu'il faut déterminer. Ne disposant pour toute indication que de leur pente ( tgp ), nous
avons approximé ces courbes par des droites. En effet, si l'on effectue un maillage fin,
la portion de courbe qui sépare deux points sera trés petite et 'on pourra I'approximer
par une droite de pente 1g(B) (Nguse 6- 1).

Figure 6-1 : génération du matillage suivant les lignes de Mach.

A partir de ce principe, considérons deux points A et B représentant
V'intersection de quatre lignes de Mach connues et déterminons les caractensthues du
point P comme le montle la figure (6-2).

Figure 6-2 : méthode de réso]utjon.
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Intéressons-nous alors & la ligne de Mach 1. L'intégration de ( 6-23) donne:

0,-0,=-[#(1)-dr (6-24)

De méme pour la ligne de Mach £». L'intégration de ( 6-22) donne:

jdf) jz

011

6, -0, w_[l dr (6-25)

Ii

Les €quations (6-24) et (6-25) forment donc un systéme a deux équations et a
deux mconnues. En résolvons ce systéme nous déterminons la température et 'angle 6
au point P. A partir de ces valeurs de température et d'angle, toutes les caractéristiques
thermiques du point P seront calculées. Mais comme le second membre des équations
est une mtégrale difficile & résoudre analytiquement; nous sommes amenés a la
résoudre par une méthode numérique Nous utilisons pour cela la méthode de Simpson
pour laquelle le systéme précédent s'écrit :

-

7

HP_thz?

-[r( O+ F(T,)4 4. ZF( +(2-i=1)-h)+ Z-iF(TA+2-i-h,)] (6-26)

i=]
0,-6,= ~~I—13:—-[F(TB)+F(7},)+4-ZF(TB +(2-i—1)-h2)+2-Z-F(TB +2-i-h, )} (6-27)
i=1 i=1

Ou : (n) est le nombre de point d'intégration

(h1) le pas d'intégration suivant n3 :

T, -T
=Ll (6-28)
- n

h
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(/1) le pas d'intégration suivant &)

n

h, = (6-29)

De ces deux dern’éres équations, nous obtenons :

T, -7 - '
hy =ttt h, (6-30).

’

En faisant la différence entre les équalions' (6-26) et (6-27), nous aboutissons
finalement a:

6, -8, _?1-[}?(.7;)+F('1;,)+4-iﬁ(»1j,l +(2-i—1)-h;)+2-iF(TA +2-i-hl)]+
: . - - - (6-31)
ii—z-[F(TB)+F(T,,)+4-ZF(TB +(2-i-1)-b,)+2-3 F(T, +2-i-hz)]

i=1

Grace aux équations (6-30) et (6-31), il est possible de résoudre le systéme
itératif en faisant varier le pas dintégration /47 et en comparant la valeur (0g-64)
obtenue par la relation (6-31), a 1a valeur réelle jusqu'a l'obtention du bon pas. Une fois

ce pas déterminé, il sera facile de déterminer 7p et 6p par simples combinaisons des
équations (6-29) et (6-27).

Il nous reste alors & déterminer les valeurs de départ qui correspondent 2 la
déviation initiale, point par point, au col et a la paroi

6-5 Conditions au col:

Se basant sur le fait que I'écoulement dans le divergent doit étre strictement
supersonique nous avons émis I'hypothése que le nombre de Mach juste aprés le col
€tait supérieur a 'unité. De méme nous avons supposé que I'écoulement a I'entrée du
col était uniforme, mais avec, juste au niveau de la paroi, une déviation A® que I'on
choisira en fonction du nombre de Mach de sortie et des conditions d'entrée du gaz.
Les valeurs initiales de A ne sont ni fixées ni tabulées. Elles sont choisies seulement

en tenant compte des probiémes numériques qu'elles posent lors des calculs des
caractéristiques.

A fait donc dévier le gaz comme le montre la figure (6-3-a). On remarque
alors que toute la partie qui se trouve sous cette premiére déviation n'est ni définie ni
¢tudiée. C'est pourquoi nous proposons de distribuer la déviation A au col. Cela nous
permet de considérer que des lignes de Mach fictives existent au col. Nous pouvons
alors déterminer toutes les caractéristiques dans le divergent.
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Soit N le nombre de points au col et AD la déviation initiale 3 la paroi. Nous
distribuons cet(~ déviation linéairement (figure 6-3-b), et ge maniére 3 remplir les
condittons aux linites :

r=r , 9=A8 i=0
r=-r , 8=-A0 i=N
avec: 8=ai+b
Alors:
N

Remarque : Le point se trouvant sur 'axe du divergent ne subit pas de déviation.

Zone nondéfinie

Raffinement du maillage. Dastribution de la déviation.

Figure 6-3-b
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6-6 Calcut de la déviation maximale et distribution des déviations 2 la parei :

6-6-1 Calcul de la déviation maximale de la paroi :

Deux méthodes sont généra]cment uiilisées dans le calcul de l'angle de

déviation maximum de la paroi du divergent. Toutes deux permettent d‘obtemr un
-nombre de Mach de sortie ﬁxe

La premi¢re méthode est analytique. Elle est fondée sur le fait qu'a l'entrée et a
la sortie du divergent I'écoulement est supposé paralléle et uniforme, et que le nombre
de Mach est connu. Cela permet de mener le raisonnement suivant. La paroi a un angle
de déviation qui varie de zéro a un maximuin pour redescendre i zéro. Considérons
alors les deux lignes de Mach ny a Ventrée et & & la sortie. L'angle de déviation
maximum correspond alors 4 l'intersection de ces 2 lignes de Mach (figure 6-4).

?

Figure 6-4 : point de déviation maximum

L'équation de Prandtl -Meyer pour les deux lignes de Mach est alors :

6, -0, =~ [£(1)-dr ‘ (6-32)
0, -0, = [F(1)-dr - ~ - (6-33)

et les conditions aux limites a I'entrée et a la sortie du divergent sont :

au col : ‘ g,=0 et 1 =T
- a la section de sortie : 6, =0 et =T
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En faisant la différence entre (6-32) et (6-33), et en injectant les valeurs des
conditions aux limites nous trouvons :

l T,
ma.\ = 5 J (6-34)
1,

La seconde méthode est géométrique. On représente les deux lignes de Mach
dans le repére hodographu Le point d'intersection de ces deux lignes représente le
pomt de déviation maximumn. En calculant Ja pente que forme la droite passant par ce
point avec l'axe (0,x) nous obtenons l'angle de déviation maximum (figure 6-5).

-xv

Figure 6-5 : Représentation de Ia déviation maximum dans le repére
hodographe .

6-6-2 Déviation a la paroi :

L4

Apres avorr déterminé la déviation maximale & la paroi il est nécessaire de
définir les déviations en tout point de celle-ci pour pouvoir résoudre le systéme
d'¢équations (6-26), (6-27), et (6-30) par la méthode présentée dans la section (6-3-2).
Pour ce faire i1, faut étudier I'écoulement en deux partles En effet, lorsque le paz
traverse le col et pénetre dans le divergent il regoit une série de déviations. Du fait de
ces déviations, il y a interaction des différentes lignes de Mach avant leurs réflexions 3
la paroi. Cette zone est dite zone complexe. Arrivé a la section de déviation maximum,
il devient alors nécessaire d'éliminer toutes les déviations du gaz pour obtenir un
¢coulement uniforme a la section de sortie du divergent. Cela s'opére par une
correction du profil de la paroi. Cette zone de correction est dite zone simple. L'étude
de I'écoulement va donc s'opérer séparément sur chaque zone.
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Zone

Complexe
| Zone Simple

Figure 6-6 : Représentation des différentes zones.

-~

Distribution des déviations de la parei dans la zone complexe:

Soit I le nombre de point a la paroi de 1a zone complexe nous avons :
-aucol: 0=A0,
- ¢t a la fin de la zone complexe 68 =0 14y .
En faisant varier © proportionnellement au nombre de point a la paroi nous
aurons :
0 =ai+b
Et en utilisant les conditions aux limiles précédemment cités nous obtenons -
[ .

0, = L‘(L‘——l)+1 Y (6-35)
1\ A8

Distribution des déviations dans la zone simple :

La condition principale qui se pose a nous dans cette étude est d'éliminer
toutes les réflexions des ondes pour assurer un écoulement uniforme et paralléle a la
sortic du divergent. Considérons une ligne caractéristique incidente traversée par le
gaz. En passant a travers cette ligne, le gaz regoit une déviation A6,
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Pour corriger la déviation qu'a regu le gaz il faut le faire passer par une ligne
de Mach qui Iui tmpose une déviation égale et de signe inverse a la premiére. Cela est
réalisé en inclinant la paroi d'un angle inverse & celui qui a généré l'onde incidente
(figure 6-7). |

onde incidente

‘_;ronde
;reflechie

o

Figure 6-7 a ; conec;tion de la déviation

onde incidente

point de déviation de l'onde

2 ‘ >U
\ j écoulement initial

Figure 6-7 b : Déviation du gaz i travers l'onde incidente

De ce fait 1l faut distribuer les déviations de la paroi de maniére & éliminer
toutes les déviations que l'on impose au gaz lors de son passage dans la zone
complexe. En effet, le gaz sortant de cette demiére a regu une déviation correspondant
a Omax. 11 faut distribuer cette déviation sur les ondes réfléchies pour obtenir une
déviation nulle 3 la sortie. Soit I le nombre de point total & la paroi et N le nombre
d'onde considere au col. En effectuant de la méme maniére que pour la zone complexe,

on distribue les déviations en fonction des conditions aux limites le long de 1a paroi
comme suit : ' ‘

6
g = Jmx_ r g ' 6-36
t 12_11[2 ] ( )

-62 -



6-7 Détermination des caractéristiques de I'écoulement :

Apres avoir défini la méthode de calcul des caractéristiques et les conditions

aux limites et maillé le systéme, nous pouvons maintenant calculer toutes les
caractéristiques de I'écoulement des deux principales parties du divergent.

Calcul des caractéristiques dans la zone complexe :

Soit P un point quelconque de I'écoulement n'appartenant pas 2 la paroi.
D'apres le maillage que 1'on a construit, ce point sera défini par les coordonnées i,j et
positionné dans le-maillage comme le montre la figure (6-8):

i j~1

Figure 6-8 : Point quelconque de la zone complexe

Les relations (6-26) et (6-27) nous donnent:;
i, i -o(i-1.) =%.[ﬁ'(r(f-1,_;})+F(1'(i,1))+4-}":F(T(a —l,j)+(2Ak—l)-hl)+2-)”__“}5‘(7'(:'—l,j)+.2-k~hl )] (6-37)

O, ) - 00, j-1)= —{;’m-[l'"(l('(i,j——l)}+ F(T(i,j)}+4-iF(T(i,j—l)+(2-/.'—1)-]11)+2-}.:F(T(il,j—l)+2»k-hl )] (6-38)

A=)

De plus I"équation (6-31) donne:

6 (ij-1)-6(i-1,))= {;'—‘-]:F(T(i—1,j))+1_"'(T(i,j))+4-§F(I‘{:‘ﬁl,j)+(2-k —1)-1:,)+2-§F(T(i— Lj)+2-k-h )]

-’_’TI-[F(T(:',J'-1))+F(T(f,j))+4-2";F(T(f,j-'1)+(2-k—1)-hi)+z-§F(T(i,j—1)+:£.k-h,)] (6-39)

Ces trois dernicres équations et I'équation (6-30) nous permettent, grice a la

méthode du prédicateur de Newton, de déterminer la valeur de b et donc de calculer
toules les caraciéristiques au point P,
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Soit maintenant un point P de I'écoulement appartenant  la paroi. D'aprés le
maillage que l'on a construit, le point P sera défini par les coordonnées 1,j et positionné
dans le maillage comme suit, figure (6-9):

‘Figure (6-9): Point appartenant a la paroi

Dans ce cas, il est plus simple de déterminer les caracléristiques de
I'écoulement car I'inconnue n'est que la température 3 la paroi, la déviation étant déja
connue. Pour ce fawre, on utilise le point A de coordonnée (i-1,j) pour obtenir
I'équation (6-40) avec laquelle on détermine 1a température et les caractéristiques soit;

Oi, j1-0{i-1.5)= ]—;‘--|:F(T(i - l.j))+F(T(i,j))+4.?::F(T(i—l,j)+(2.k-——1).}1,)+2-§:F(T{i-1,j)+2.k.1,1):| (6-40) |

Calcul des caractéristiques dans la zone sim ple:

Cetle partie est caractérisée par le fait qu'il n'y a pas d'interaction entre les
ondes provenant de la zone complexe. Cependant, une partie interne a la zone simple
subit une interaction d'ondes. Cette région est appelée zone conique du fait de sa
forme. En effet, aprés la derniére réflexion dans la zone complexe, les lignes de Mach
se propagent vers la zone simple pour se croiser dans une petite zone et atteindre la
paroi pour subir la correction d'angle figure (6-10).

Zone simple

conique

Figure 6-10: Définition de la zone simple et conique
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4

En utilisant la méme méthode que pour la zone complexe, nous déterminons |
les caractéristiques de I'écoulement dans la zone conique grace aux relations (6-37),
(6-38) et (6-39) et & la paroi 4 'aide de la relation ( 6-40).

6-8 Calcul des camcféristiqués thermodynamiques :

Nous avons choisi de déterminer les caractéristiques de I'écoulement dans la
tuyere en supposant que le gaz est thermiquement parfait et calorifiquement imparfait.
Nous avons en effet supposé une distribution de y sur des plages de température (Eq.
6-6). Nous avons grace & cela émis 'hypothése de 'écoulement polytropique par partie.
C'est a dire que pour deux points successifs nous avons deux températures différentes
mais un y unique qui est la moyenne des deux chaleurs spécifiques correspondantes
aux tempeératures de ces points. De ce fait on peut déduire les relations de récurrences
sur la pression et la masse volumique suivantes [12] :

P ﬁ
Lo

0 1 i

T ko, 4
(11«-'" C (6-41)

Pu_ n(;Tg_) (6-42)

e i

avee. & | (6-43)

6-9 Calcul de la longueur de la tuyére :

Pour déterminer la longueur de divergent commengons, comme pour la
détermination des caractéristiques du divergent, par le calcul des coordonnées des
points de départ qui sont les points formants la section du col.

Soit le repere (0,x,y) se trouvant au col et sur I'axe de la tuyére, et soit (De) le
diametre au col. Les points appartenant au col seront alors définis comme suit :

X=0
et

Y(i):(l—Z-%)-% (6544)
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Soil maintenant un point P du divergent. Déterminons ces coordonnées par
rapport au col. Trois cas se présentent & nous .

1- i le point appartient & la paroi supérieure ( figure 6-11-a) :

B(i-1,j-1 P(L])

Alij-1)

Figure 6-11-a: Coordonnées d'un point 3 la paroi supérieure

Ecrivons les ¢quations des droites [AP] et [BP], puis calculons leur intersection.
Elle nous donnera I'abscisse Xp. Injectons cette derniére dans la relation de I'une des
droites pour obtenir :

Y ZYH +(X!,“X1;)"g(9n)

Ii
Yp =Y, +(X,u '"X.-J)'[g(gfi +ﬂ,4)
d' ot

- YB —YA +XA 'Ig(QA +ﬁ.4)—XB '-tg(g.a)

X, ig(0,+8,)-12l6,)

(6-45)
Y 2YE +(XI,_X3)'tg(9fi)

p
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2- Sile point n'appartient pas & la paroi:

En effectuant le méme raisonnement que précédemment; écnivons les
équations des droites entre AP et BP figure (6-11-b). Nous obtenons : '

y,u - Y.u +(Xp - X.'s)"g(gb' _ﬂ:s)
Yp :YA +(Xp —Xﬂ)tg(gl -.é_ﬂ,-l)

d' ol

Y = Yo-¥, +X, -tg(QA +ﬁA)_XB'Ig(93 _ﬂa)
g ’g(BA +ﬁ/t)_tg(93 _ﬂb')

. (6-46)
Y;::YR'{-(XJ'?—XB)'tg(QBMﬂB) |

B(i-1,j)

P(i.j)

A1)

Figure 6-11-b : coordonnées d'un point quelconque.

3-Sile point appartient & la paroi inférieure :(figure 6-11-c)

Dans ce cas l'onde incidente est définie par un angle (6-f). Le systéme (6-45)
devient alors :

A(i-1,j)

ST Rj)

Figure 6-11-c : coordonnées d'un point a la paroi inférieure.
p p
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Y, =};,+(X,,*X,,)-fg(93)
YP = YJ +(XP - X.)’g(gq _ﬁ/f)
d'vir:

— Yu _Y.4 +X.4 "g(g.:( _ﬁg])"Xu 'tg(gﬂ)
! ,g(g..l _ﬁA) _!g(gu)

X

(6-47)
r, =, (X, - X,)-15(0,)

6-10 Méthode de Puckett:

Cette méthode est une vartante de la méthode de Busemann |11]. Elle différe
dans le fait que 'on s'impose un nombre de Mach et une déviation 4 l'interface des
zones complexe et simple. Nous résolvons alors les deux écoulements séparément pour
obtenir le profil des zones complexe et simple.

En effet I'expérience a montré que dans des plages d'erreur assez raisonnables,
on peut considérer que l'écoulement a l'interface est de Mach umiforme, et que la
déviation des lignes de Mach varie linéairement de l'axe de la tuyere vers la parot [10].

Partant de ces hypothéses, nous pouvons amorcer le calcul des caractéristiques
et du profil de la zone simple. Ce calcul s'effectue de la méme maniere que dans la
méthode de Busemann.

Reste alors le calcul du profil de la zone complexe qui donne les
caractéristiques de l'écoulement. Choisissons un angle de déviation O inférieur a
I'angle de déviation maximum de la paroi Omax , calculé précédemment et qui assure
Visentropice de Pécoulement. Dans ce cas il existe, pour un méme profil de la zone
simple une infinilé de profils de la zone complexe qui vérifient les conditons a
I'interface des deux zones.

Il est donc nécessaire d'effectuer un choix quant au profil a adopter et de
vérifier si ce dernier remplit la tiche auquel il est voué. Dans notre cas la tuyére a pour
role d'accélérer le gaz pour atteindre des Mach élevés, dans les limites d'une
expérimentation en laboratoire d'essai. ‘

11 est nécessaire de prendre en compte aussi les difficultés de réalisation de ce
type de matériel. Pour ces raisons, et vu les avantages que peut offrir un profil conique,
nous avons opté pour ce dernier comme forme de la zone complexe. Il offre la
possibilité d'une étude simple de I'écoulement (unidimensionnel). 11 permettra aussi
dans le futur l'introduction des effets de dissociation qui pourront étre traités dans la
zone complexe (profil conique) jusqu'a l'interface des deux zones {13}.
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6-11 Cenclusion:

Nous avons préséhté dans ce chapitre deux méthodes de dimensionnement de
" tuyére supersonique. La premiére, celle de Busemann, a I'avantage d'étre précise et
d'offrir la possibilité d'obtenir des tuyéres a profil complexe. Cette méthode nécessite
cependant un temps de calcul important. La seconde méthode, celle de Puckett, n'est
quunc variante de la méthode de Busemann. Ces deux méthodes ont été développées
et résolues numériquement pour obtenir des profils de tuyéres assurant les conditions
requises a I'expérimentation (parallélisme et nombre de Mach 2 la sortie).

Nous venons de faire le calcul du profil de la paroi du divergent dans le cas

d'un fluide non visqueux. Dans le chapitre suivant nous calculons la couche limite pour
apporter une correction au profil de la paroi tenant compte de la viscosité du fluide.
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CHAPITRE 7

COUCHE LIMITE DANS LE
DIVERGENT




- 7-1 Introduction :
Nous avons déterming, au chapitre 6, les caractéristiques thermodynamiques et
géométriques de 'écoulement i la paroit du divergent, avec l'hypothése de gaz
calorifiquement imparfait (effet de la haute température) et sans tenir compte de l'effet
de viscosité. Nous avons donc supposé que le fluide glisse sur la paroi sans y adhérer.

En realité, tous les gaz possédent un coefficient de viscosité non nul. Le fluide
adhere donc a la paroi du divergent ou sa vitesse devient nulle, I.a vitesse augmente
quand le fluide s'¢loigne de la paroi, jusqu'a atteindre la vitesse de I'écoulement vers le
T'axe de la tuyére. Nous avons donc, pres de la paroi, un ralentissement du gaz de
travail du a I'effet de viscosité, et donc création d'une couche limite. Pour déterminer
toutes les caractéristiques de la couche limite, et la température de la paroi; nous
sommes amenes a étudier ce phénoméne de ralentissement  la paroi. Nous allons,
pour ce faire, utiliser les résultats obtemus dans le chapitre 6, tout en tenant compte de
l'effet de haute température et de 'axisymetrie.

7-2 Conditions initiales sur I'écoulement :

Nous étudions I'écoulement de fluide visqueux en émettant quelques
hypothéses. Nous présentons ces hypothéses, et quelques notions nécessaires pour
effectuer notre étude ci-apres..

a- Nous considérons toujours que I'écoulement est uniforme et paralléle au
col. De plus, on suppose la couche limite laminaire [14]. En effet, le gradient de
pression (défavorable) qui sévit dans le volume du divergent provoque un phénomeéne
de transition qui renverse le régime turbulent en un régime lamimaire prés de la paroi.

b- Nous calculons la couche limite a partir du col. Nous devons donc
étudier I'écoulement a l'intérieur du convergent. Dans ce dernier, on note I'existence
d'un gradient de pression négatif favorable qui colle la couche limite a la paroi. Par
ailleurs, I'écoulement tend a se stabiliser et 4 s'uniformiser prés du col pour atteindre le
nombre de Mach unité. Ces deux constatations permettent de supposer que la couche
limite aura une épaisseur trés faible (presque nulle) au col et que l'on supposera donc
. ulle au départ [15] (figure 7-1).
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Par cdnséqucnl, pour x=0,nousavons : 8=0 et =0

Ou 3, 87 sont respectivement 1'épaisseur de la couche limite totale et I'épaisseur de la
quantité¢ du mouvement. .

Figure 7-1 épaisseur de la couche limite au col.

¢~ L'écoulement est axisymétrique.

d- La paroi est adiabatique : [QJ =0,
_ o 1

0

e- Nous adoptons une distribution polynomiale par tranche de température du
nombre de Prandtl, de la forme:

Pr=a,+b,-T+ec, T | - (7-1)
L'expression de la viscosité est elle donnée par la relation de Sutherland [1 6] :

1.49. 772
p=—10"
T+120

avec ( T ) en Kelvin et ( 1 ) en (m2/s)
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7-3 Equations de base de 1a couche limite :

Pour un écoulement bidimensionnel, les ¢quations fondamentales de la couche
limite sont :

1- Equatton de continuité -

2lpu] ol
dx Oy

2- Equation de quantité¢ de mouvement

5 ‘
p[[[ﬂ.*.f/.ﬁj_]:*i]_)_}__a_[ aU:|

x Ay dx  Ix #.mé?

oP

oy

=0

3- Equation de d'énerpic:

2 .
0 U.ﬁ{’,+pf.ﬂ :U.(?P“,. ou L9 x Gh
Ox oy ex oy oylc, Ay

avee .
h=c,-T (7-2)

ou h est I'enthalpie statique.

Et grace aux hypotheses que I'on a émises précédemnent et aux simplifications de
Prandtl, ces équations deviennent.

1- Equation de continuité :

U], alpv]_ (7-3)
x Ay

2- Eguation de quantité de mouvement :

AR A U L S 7-4
Ox 8y p Ox Y oy’ (7-4)

{&U é’U] 1 P R
3- Equation de 'énerpie:

r g 2 2
ax oy oy c, | 8y

P
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On remaique aisément que ce systéme d'équations différentielles est quasiment
iresolvable sous cette forme. Nous allons pour cela essayer de le simplifier par des
transformations. C'est ce que nous développons dans la section qui suit.

7-4 Modélisation et mise en forme des équations de quantité de mouvement et
d'énergie: '

La plupart des méthodes de détermination de couches limites en compressible
ramene ce probléme en incompressible. Ceci est réalisé au moyen de changement de
variable et en introduisant les différentes épaisseurs de couches limites; les équations
deviennent intégrables numériquement ou admettent des solutions approchées.

n

Les épaisseurs de couche limite considérées sont:

Epaisseur de déplacement :

& pU
5 =[l1-£=2 14 7-6
: j[ pc..ue) 2 76
Ebaisseur de quantité de mouvement :
& .
A
5, :J'ID_L‘ 1mi -dy (7-7)
| o P.U., U, ' '
Epaisseur d'énergie :
toU (. U? :
8= [L 12 |y (7-8)
Opu~Ue (Jc

Epaisseur d'enthalpie :

\
polU [ h
5, = | |—-1]-d 7-9
=l [h ) i - (7-9)

L4

Epaisseur de vitesse:

5, - [[1-Y ). | 7-10
UW"': _}"}T‘)’ ) (7-10)

" Ou U est la vitesse dans la couche limite, U, Vitesse en dehors de la couche
limite, h enthalpie statique, p densité et 8 épaisseur de la couche limite.
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Le changement de repére consiste pour nous & choisir, comme origine le point
s¢ trouvant sur 1a paro1 du col (figure 7-2).

YA

T

Figuré 7-2: Repérage de la couche limite.

Col

En intégrant;lcs relations (7-3) et (7-4), et en introduisant les relations (7-6) et
(7-7), nous obtenons la relation appelée équation de Von-Karman pour les gaz
compresstbles [17].

¢

ds, &, duUe 5
2y O e | O g |2 A _. oU (7-11)
de U, dx 5, p-UE oy , _

De méme, en combinant les équations (7-3), (7-4) et (7-5) et aprés intégration
suivant la direction y on trouve: -

l—U2-53:he-5,,+i- v.oh -dx (7-12)
2 pU ¢le, &y y

14

De plus la relation (7-2) nous permet d'écrire que:

M 2
h =c, T, =—= (7-13)
y~1
ce qui duane :
3, :%-(y—l)-Mz -8, | (7-14)
de plus :
M=t (7-15)
.o
et
8,=8 -6, , (7-16) .
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On obtient, aprés avoir injecté les relations (7-14), (7-15) et (7-16) dans la
relation (7-12) et aprés dérivation par rapport a x, I'équation intégrale de 1'énergie :

2
ds, 8, di/ ) 2 % U
ey 32l 13 (2-9) MY = . =1 -d 1-17
de U dx [ (2-7) ] p U} (I,’"” Oy 7 ¢ )

Grunshwitz, en se fondant sur les équations de quantité de mouvement et de
l'énergie (7-11) et (7-17), a émit des approximations en tenant compte du fait que la
paroi est supposée adiabatique [17]. Sa méthode offre, dans notre cas, des avantages
intéressants: une valeur du Prandtl arbitraire et une simplicité d'utilisation tout en
offrant de trés bons résultats.

&{x)
. 1 L
Soit alors : HE: | =dy (7-18)
(el
)
tel que : 5 (x):j_‘i.dy (7-19)
. | > O,

et 8(x) épaisseur de la couche limite en x. Grace a cette nouvelle variable n
adimensionnelle, écrivons une distribution polynomiale du quatriéme ordre de la
vitesse par rapport & la vitesse extérieure du gaz 114):

%:c',-n+c'z-n2 +e,-7 +e, -t (7-20)

Les constantes 'y, C», C3, Cy , seront alors calculées a partir des conditions limites
_ sur la vitesse ou

2
y=0 , U=0 ,vag]:l--d!::—lfg v,
Sy dx
4}}:5 ” (j:UL,
2 ‘ 1
)":5 > ﬂ:o ] § Ej:
2y arY-

Ce qui donne, aprés résolution du systéme.

-2 A A
c[:2+“6'" » czz*? > CJZE_Z > 64:1_%—
avec: ‘ .
a=Pe 6y dU (7-21)
PV, dx

ou A est un facteur caractérisant la forme du profil des vitesses. I est déterminé a partir
de I'équation de quantité de mouvement.
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D'autre part, on peut approximé P'enthalpie par un polynéme de degrés cing.

Nous utilisons 4 la place de 'enthalpie la quantité [1 —[—(j]—)& qui suit le méme type de
e) P

distribution [15]:

J o | ' |
[l—é—)-}:’; =b+b -n+bh, -_?]Z +b, -7 +b,-n* +b,- 7 (7-22)

Les constantes b, by, b5, b3, by, bs, devront alors satisfaire cing conditions
aux ltmites. Or, dans notre probléme, nous n'avons que quatre conditions déterminé. La
cinquiéme est le rapport des densités entre la parot et l'intérieur de I'écoulement qui est
impossible a déterminer sans mesure physique. Cependant, grice a cette inconnue nous
pouvons déduire la température de la paroi car

b="Fe
pw

pour : =0

2

3]

- Cette constante sera alors déterminée par la suite lors de la résolution de
I'équation intégrale.

7-5 Simplification des équations intéerales :

Introduisons le facteur de forme noté &, caractérisant lui aussi le profil des
vitesses dans la couche limite :

o, o, ol
k=1 2]=p.2. e ' 7-23
(5') v, dx ' ( )

¢

Apres introduction de la forme de U/l (relation 7-20) dans la relation (7-6) et
(7-8) et intégration nous obtenons [17] : -

S.3 1, (7-24)
5§ 10 120

% _ 37 L . 1 o, (7-25)
5 315 945 9072

% - ——l—-(798048—~4656-1—758-12 ~7-4%) (7-26)
& 4324320 . .
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En remplagant ces relations dans I'équation intégrale (7-11), et aprés

simplification et introduction des fonctions universelles [17]

E(k)=2-§%~-[l——1—-,1+i-/12} (7-27)
) 157 240
i 2
y—16 |8, (12+4)
F(k)=1-f—-. = |22 > 7-28
- (4) 2 8, {«S 2160 (7-28)
3 b
i y—1 5 |6 o, (12+2)
Flhk)=21— 02"} 3 _ 7-29
(k) 2 { 5 16 7 2160 ( )
" 2
. y—1 5 |, (12+4)
(k)= 2-— | =2- 7-30
() 2 { 5, |6 2160 ( )
on obtient :
3. ds, . k )
jiuljf- - ::b](k)——E:-[Z—-A42-fz(k)] (7-31)
De méme, en injectant ces fonctions dans F'équation (7-17), nous obtenons:
S 1+ M* - F,(k
b::[1+31—1-n43]-[ . . (6)] (7-32)
2 [1+ M7 £, (k)]

Ces deux équations (7-31) et (7-32) sont les équations de quantité de

mouvement et d'énergie, modifiées et réduites, que nous pouvons utiliser maintenant
pour calculer la couche limite. Nous introduisons aussi dans la résolution I'équation de
cisaillement a la paroi pour borner A.

T Ve -(2+l ),)
p Ul U8 6

&

(7-33)

Donc, pour qu'il y ait décollement de la couche limite, il faudrait que z,,, soit nul; d'oi:

1

2 +g-/1 =0 donc : A=-12 est la valeur limite de A.
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7-6 Résolution du systéme d'équations iniéprales :

Au chapitre précédent nous avons déterminé un systéme a deux équations qui
nous permettrai de calculer la couche limite. Pour réaliser ce calcul, nous introduisons
la varniable :

Z=6; (7-34)

L'équation intégrale de la quantit¢ de mouvement (7-31) devient pour tous points ( i )
de la paroi, apres injection de cette variable:

dZy nr m:'(_ g “
(;Ir‘.)f_z'(jei {rl(kr) b (2 Mri'rz(ki))} (7-35)

Introduisons alors a cette équation I'hypothese de l'axisymétrie de I'écoulement
grice aux transformations de Mangler [14]. Ces derniéres permettent de retrouver les
caractéristiques de la couche limite dans le cas axisymétrique 4 partir du cas
bidimensionnel. Ces transformations consistent en des changements de coordonnées et
de vitesses donnés par les relations suivantes ;

13 | '
XT—E--‘[r(x)-dx (7-36)
r(;) -
= 'y ' 7-37
y=-—"y ( )
U=U (7-38)
v=llpil,o | (7-39)
r r

avec: x ,y , U,V U, , les paramétres de I'éconlement axisymétrique,
r(x) le rayon de tuyére a-x, |
(1) la longueur sur laquelle est calculée le nombre de Reynolds :

U, -1

Vv

R, =

ou Uy est la vitesse a la sortie de la tuyére et L représente la longueur
de la paroi du divergent.
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De la relation (7-37) nous tirons:

(+}
de=—2L . (Jx

: 7-40
[ (7-40)
()
dy:—]—-d} (7-41)
En injectant ces relations dans la relation (7-35), il vient :
r’ (\)
dz v, k,
(—} :2-'—,2——%{1?1(&)—;-(2%-Fz(k,))} (7-42)
dx/, ’ U ' .

Pour des pomts assez rapprochés nous écrirons:

Z -7
[dz) . 41 - 1 (7_43)
dx J. - -
! X X - .

i+l '

L'équation (7-42) devient alors :

L)
Zin=2- 2 'F‘:ﬁ{};‘l(k:‘)_;{_!'(z_an'Fz(kf))}'(-{cl-i_}) tZ, (7-44)
L ()— i i H
De méme nous pouvons discrétiser le terme ;

d | dU U -u ?
A B =
dx /i r*(x) | dx _ X0~ X, r’(x)

remplagons cette valeur dans la relation (7-23) qui donne la fonction de forme k.
pour obtenir : ‘

Zi-h (;JH _[e]a' L2 |
ki ~ba-rl'[v ‘:l' _l — |- ~ (7-46)
e f4l Xy — X rz(x)
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L'¢quation mtégrale de I'énergie (7-32) devient alors pour le point (i+1) :

e )] T

eitl

— I+Mi+2-1" kﬂ T
S AT | AT I

Nous obtenons finalement un systéme a trois équations :

) s £ ) 9

il i

R Ea | € j+l e i

Lein x;l_i; rz(;c)

[+ 8,7 A (k)] T

¢l

2 .
b, = |:i + 1 . Mmzjl' [l My .F‘T(k"*" )] ?;m

(7-47)

(7-48)

(7-49)

(7-50)

Nous déterminons la valeur de A en résolvant ce systéme par itérations. Notre
test de convergence est un test d'égalité : la valeur de ;4 4, calculé par I'équation (7-

49), doit Etre égal a la valeur théorique de la relation (7-23).

Cependant, avant de résoudre ce systéme, il faut déterminer les valeurs de

départ des itérations. Elles sont définies par les conditions aux limites

valeurs de départ :

Les conditions aux limites au col sont données par :

x=0 , §=6,=0
et

M=M =1

d'ou:

(, _7r-1[1+£A(K,)
"7 2 1+F(K)
L et

- k
]'1(ko)_b_o'[2_Mz'Fz(ko)]zo

0

.
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La solution de ce systéme nous fournit la valeur de départ kg et de Ag. Ap

pourra varier de A= -12 4 A= 12 pour vérifier la condition de cisaillement non nul a la
paroi ( pas de décollement de la couche limite ).

Aprés résolution de ce systeme d'équation nous avons obtenu des résultats
nous permettant de faire les commentaires suivant: '

-1 On remarque que plus la température génératrice augmente plus 1'épaisseur
des couches limites augmentent.

2~ de meéme pour le nombre de Mach. Plus le nombre de Mach augmente plus
I'épaisseur de la couche limite augmente. -

-3 Lors de la résolution numérique du systéme d'équation, la valeur de A a
varier de -0.2 2 0.2. Ceci montre bien qu'il n'y a pas décollement de la couche limite,

Par aillsurs, le développement de Ia couche limite réduisant la section de
passage-du gaz dans le divergent change du coup le profil optimal du divergent. Pour

palier a cet inconvénient, nous proposons d'introduire une correction i chaque point
traité de la paroi. La relation donnant cette correction [13] est :

yrora! = ymvi + 5

Yinvi - ordonnée d'un point P 4 la paroi calculée dans le cas non visqueux.

7-7 Conclusion:

Nous avons introduit dans ce chapitre, les cffets de la VISCOsité  sur
I'écoulement dans le divergent. Ceci nous a amené a établir les équations régissant
Vépaisseur de la couche limite laminaire bidimensionnelle. Ces équations ont été
sumplifiées par l'introduction des différentes ¢paisseurs de couche limite et par des
approximations faite sur la forme de la vitesse et de I'enthalpie. Nous obtenons
finalement un systéme d'équations numériquement résolvable. L'écoulement étant
axisymétrique, nous avons introduit aussi les transformées de Mangler dans notre
© systeme. Par notre résolution de ce systéme, nous avons obtenus des résultats trés
satisfaisants, proche des résultats pratiques [13] comme illustré par les figures et
tableaux qui suivent. ‘
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Profil des épaiseurs de la couche limite dans le divergent.
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Profil de la couche limite pour differentes températures (M=4.0)
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Profil de la couche limite pour different nombre de Mach (T=1000 K)
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CHAPITRE 8 N
RESULTATS ET COMMENTAIRES §




8-1 Introduction:

Nous présentons dans cec chapitre les résultats numériques et graphiques des
.méthodes de résolution que nous avons présentées dans les chapitres précédents. Lors
de nos expérimentations, nous avons essay¢ de balayer une large plage de travail. Les
résultats de ces diverses expérimentations nous permettent de présenter, en fin de ce
chapitre, quelques conclusions et remarques utiles quant a l'exploitation de la
soufflerie a choc. :

Les expérimentalions que nous avons menées se partagent en deux :
1- Résultats du tube a choc et de la soufflerie a choc.

2- Résultats du tracé de tuyere.

8-2 Premicre famille d'expérimentation :

Nous avons mené 4 expériences différentes qui utilisent chacune 4 couples de
gaz qut sont :

lixpérience 1: gaz moteur : AIR.

gaz de travail : AIR.
Ixpérience 2: gaz moleur : HELIUM.
| gaz de travail : AlR.
I’xpérience 3: gaz moteur . ARGON.

gaz de travail . AIR
Ixpérience 4. gaz moteur » AIR

~ gaz de travail : ARGON.

Les conditions d'expérimentations sont identiques :
M, =12 P, =20 MPa T, =1500 K T, =300 K
L,=3m L=24m ¢ =200 nun
sauf pour l'expérience (4), qui différe des précédentes par un nombre de Mach
inférieur a un : M»>=0.8 . Elle différe aussi par le fait que le gaz de travail sera détendu

a t(ravers une tuyére supersonique afin d'atteindre un nombre de Mach

d'expérimentation { M =4.0). Ces resultats seront comparés avec ceux de I'AIR dans
les mémes conditions d'expérimentation. .
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Par ailleurs, nous utilisons le couple de gaz de Vexpérience (1) pour fare
varier M de facon & obtenir les trois types d'interaction d'ondes possibles dans le tube
a choc (Cf. chapitre 4). L'interaction entre la réflexion de (Qh) et le contact surface est
obtenu par l'expérience (5-1). Le cas ou il n'y a pas d'interaction entre la réflexion de
(Qh) et le contact surface est réalisé grace a l'expérience (5-2). L'interface adaptée sera
obtenue dans 'expérience (5-3).

8-3 Deuxieme faumille d'expérimentation :.

Nous avons orienté notre expérimentation sur l'effet des parametres de départ
sur chaque type de divergent, conique et courbé. Nous montrons par la suite les
différences de profil qui existe entre ces deux types de divergent.

Nous avons structuré cette expérimentation en trois groupes au sein desquels
diverses expériences ont été menées. Nous avons choisi de numéroter nos expériences
par ordre croissant, quel que soit le groupe considéré, pour faciliter la lecture du
commentalre de résultats.

Groupe I: L'Adr est choist comme gaz de travail,
Divergent a profil courbé et a profil conique.

Expéricnce 6. tracé du profil des parois.

La température génératrice est de 1000 K, et le nombre de points a la paroi est
N = 44, Le diamétre d'entrée au col De=50min.

Les conditions considérées pour te divergent avec profil conique sont :

M Angle de la zone complexe |% du Mach a I'interface
2 6° 75
3 20° 65
4 30° 65

Les conditions considérées pour le divergent avec profil courbé sont

M Noimbre de points 3 la paroi | Angle de départ

2 44 1.417 E-3
3 44 1.417 E-3
4 44 1.417 E-3

Les résultats obtenus sont présentés, pour les deux types de divergent, dans les
courbes et tableaux indiqués expérience 6.
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groupe 2 : L'Air est le gaz de travail.

Divergent a profil ceurbé.

Expérience 7: Effet des hautes températures sur le profil de la parot.

. Elle consiste dans le tracé du profil de la paroi pour un angle de départ

égal 4 1.417 10-3, un nombre de points 2 la paroi de 44, un diamétre au
col de 50 mm ¢t un nombre de Mach de sortie du divergent variant de 1.5
a 4. Les températures considérées sont 1000 K, 2000 K, et 3000 K . Le
calcul est effectué en considérant le gaz de travail (I'air) comme un gaz
parfait. '

Ixpérience 8: Influence de Fangle de départ sur le profil de la paroi.

Clest le tracé du profil de la parot pour un nombre de poiunts 4 la paror de
44, un diamétre au col de 50 mm et un nombre de Mach de sortic du
divergent de 4. Les angles de départs sont égaux a  4.008 10-3,

14177 10-3, 4.47199 10°2, et 0.4874 10-1,

Iixpérience 9; Influence du nombre de point a la paroi.

On calcule le tracé du profil de 1a parol pour un angle de départ égal a
4,008 10-5 , un diamétre au col de 50 mm et un nombre de Mach de

sortie du divergent de 4. Le nombre de points & la paroi est pris égal 4 10,
20, 40, et 60.

Ixpérience 10:  Influence du nombre de point et de l'angle de départ.

Dédwite des expériences 7 et 8, elle permet de tracer le profil des
longueurs des divergents en fonction du nombre de points a la paroi, et
ce pour des différents angles de départs donnés.

Expérience 11. Evolution des paramétres thennodynamiqueS dans le
divergent.

Elle consiste en différents tracés : le tracé des évolutions de la pression &
la paroi, le tracé du nombre de Mach et de la température. Les conditions
d'expérimentations lors de ces tracés sont : un nombre de Mach a la
sortie de 4, une température génératrice de 1000 et une pression de 20
MPa. : '
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groupe 3: L'Air est le gaz de travail.
Divergent a profil conique

Ipérience 12: Effet du pourcentage de correction du nombre de Mach a
'interface sur le profil de la tuyére conique.

On réalise le wacé du profil de la paroi pour un nombre de Mach de
sortic de 4, une température génératrice de 1000 K, un diametre au col de
50 mm, un angle maximum de la zone complexe de 20° et des Mach a
l'interface de 60%, 65%, 72%, 75% du nombre de Mach de sortie.

Ixpérience 43: Effet de I'angle du cone sur le profil de la tuycre conique.

C'est-le tracé du profil de la paroi pour un nombre de Mach de sortic de
4, une température génératrice de 1000 K, un diamétre au col de 50 mm
ct un nombre de Mach a l'interface égal a 65% du nombre de Mach de
sortie et des angles maximuwn de la zone complexe de 15°, 20°, 25°, 27°,
et 30°.

8-4 Commentaires:

La premiére famille d'expérience était orientée sur l'étude du tube et de la
souffleric a choc. Des résultats obtenus nous pouvons tirer quelques remarques :

1- Pour les expériences 1, 2, 3 et 4, ou les conditions d'expérimentations sont
ideniiques, nous remarquons que lorsque le rapport mg/mj augmente, le
rapport de pression augmente ausst.

2- Les temps d'essais des régions (2) et (5) diminuent lorsque Mg augmente.

3- Le temps d'essai de la région (2) diminue dans I'expérience (5-1) du fait de
l'interaction de Ia réflexion de (Qh) avec (CS).

4- Nous obtenons dans lexpéricnce (5-3) le cas particulier d'une interface
addptée Ce cas de figure nous permet d'avoir des durées d'observations des
régions (2) et (5) plus long,ues que celles de l'expérience (5-2), pour un
nomhre de Mach de choc voisin. ;

5- Des expériences (5-1) a (5-3) nous notons qu'en ne faisant varier faiblement
que le paramétre My, nous pouvons générer successivement les trois cas
d'interaction d'ondes. Chaque cas d'ondes entraine une modification de
l'emplacement du modéle pour obtenir des temps d'expérimentations
maximum.
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La seconde famille d'expérience nous améne a émettre quelques remarques.

1- Premier groupe : Nous comparons les deux types de divergents
group

Nous avons ainsi mis en évidence I'intérét d'utilisation d'un divergent du type
conique { expérience 6). En effet, nous remarquons que : .

- plus le nombre de Mach de sortic augmente plus le rapport des
longueurs entre les 2 types de divergent devient grand et peut atteindre
- un rapport de deux : L., /Leonique = 2. I en est de méme pour les

rayons de divergent. Ces résultats concordent bien avec ceux obtenus
par M. Emanuel |18].

- Ie temps de calcul d'un divergent courbé est 2 a 3 fois plus long que le
“temps de calcul d'un divergent conique.

2- Deuxiéme groupe :

- Nous avons voulu mettre en évidence dans cette série d'expériences les
cffets des hautes températures sur le profil de la paroi du divergent
(expérience 7). ' ' ‘

Plus la température génératrice est élevée, plus le divergent est
long (expérience 7). Cet effet ne se ressent que pour des nombres
de Mach superieur & deux (M > 2). '

- Nous avons étudié les effets de la variation des paramétres de départs
sur le profil du divergent.

* Nous remarquons que plus I'angle de départ est petit, plus le
divergent résultant est long. Ceci correspond au cas le plus
proche de la réalité.

* Nous avons mis en évidence les défauts de la méthode de
Busemann [11] lorsque le nombre de point a la paroi est mal
défini (expérience 9, cas ot N=10 et N=20). 1l en résulte une
deéformation du profil, des longueurs fausses, et un nombre de
Mach a la sortie calculé supérieur a celui exigg.

* De l'expérience 10 nous déduisons que si le nombre de points a
la paroi augmente, les longueurs des divergents, calculées pour
des angles de départ différents, convergent vers la méme
longueur. Ces résultats ont été comparé aux résultats obtenus par
M. Issa [19].
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3- Troisiéme groupe

Nous avons étudié ici l'influence des paramétres a linterface sur le
divergent a profil conique.

- Les expériences 11 et 12 montrent qu'un tel profil nécessite un

tatonnement numérique pour déterminer I'un des paramétres de
Tinterface zone complexe - zone simple. En effet, I'un des parameétres
etant fixé, le second est alors calculé par itération successives. En
général, c'est I'angle du cone qui est fixé, et le nombre de Mach qui est
calculé itérativement. Cette valeur du nombre de Mach se situe
généralement entre 65% et 75% du nombre de Mach de sortie.

- Nous avons enfin mis en évidence l'influence du type de gaz a détendre
sur le profil du divergent. Pour cela nous comparons les expériences 5
et 6..11 vient alors que plus la chaleur spécifique Cp est élevée, plus les
dimensions du divergent sont grandes (expérience 4).

8-5 Conclusion :

Les résultats que nous avons présenté dans ce chapitre sont issus d'un
logiciel de simulation que nous avons mis au point. Ce logiciel nous permet de
calculer les caractéristiques thermodynamiques et le profil optimal des tuyéres,
ainsi que de calculer les temps maximum d'essais dans le tube a choc,

Les résultats présenté et. commenté dans ce chapitre mettent en évidence
l'intérét de la tuyére conique pour les laboratoires d'essais, ainsi que l'influence
du nombre de Mach de choc Ms sur I'exploitation du tube & choc.

Nous avons calculé avec ce logiciel d'autres paramétres, en particulier les
epaisseurs de couche limite présenté aux chapitres 5 et 7. Par ailleurs, nous
déterminons les paramétres dynamiques et thermodynamiques pour les
différentes zones du tube & choc. Les valeurs de ces parametres sont présentées
dans les chapitres 5 et 7.
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Structure du logiciel :

Nous avons élaboré un logiciel de simulation et de dimensionnement d'une
soufflerie & choc. Ce logiciel se subdivise en six groupes structurés autour d'un
progiamine de gestion mteractif développé en langage CLIPPER 5.0 (Version 1992).
La base de données a été établie sous Dbase 1+ (Version 1993).

Ces six proupes cités précédemment sont

- Un module de calcul des paramétres dynamiques est thermodynamiques
du tube a choc que nous avons développé sous compilateur FORTRAN
53.1. Ce module nous pennet en plus un calcul détaillé des temps d'essais
selondes conditions d'expérimentations chaisies.

- Un logiciel de graphisme en TURBO PASCAL 6.0 est attaché au module
de calcul précédent. H permet de faire le tracé du diagramme (1,x) tout en
donnant une visualisation rapide des évolutions d'ondes dans le tube a
choc.

- Un bloc de calcul de la couche limite générée derriére I'onde de choc
incidente.

- Le caleul du profil optimal du divergent est réalisé directement prace a
deux modules de calcul. Ces demniers permettent de réaliser le calcul
aussi bien pour une tuycre courbée que pour une tuyére conique.

- Le tracé du profil est obtenu directement grice au cinqui¢me programme
développé en TURBO PASCAL 6.0.

- Le dernier module permet de calculer les épaisseurs de couche limite ainsi
que I'évolution de la température de la paroi adiabatique.

-0rt-






Termps 1 :'4;

Eche:Jle:
i ¥arad ——-> 1 .1628
1 Tgrad —-> 2. 4784

1sT s
..F"/j

saT e

___.-ﬂ""

= -'.'-..n
137 '
12-7- -.F.-f‘__’__
_.,-d'
11T s
.w""ff’-
40T T
g
a Q‘SR)
7 ol
"

G —

_d"-
= CE 2>
Fa
3
2
1

} } $ } - »

12 14 15 16 17

Distarnce (n>>

7T 90USTi3dXy



Temps Cﬁﬁ)d

Eche ) 1e:
1 ¥grad ——2> 1 .1628

3 1 Tgrad —> 1 _1BEE8
(SR>

+ A —

15 KC.S3 I
o ~
147 e -
.F’.f
13T e €8 3
- e
- -~

12T 7 L

T -~ < f’lm
14 P -
10T L -

ffif ; fo/

-+ e
S ,//: . -

ot - (.- “.,.a-"'
8 L7 e
7 T - < T
1 ~ /

-t _'./'P/-. _.f"i'.
= -
g T y X4 .
=1 \ R

y
2 T s
\\\ S
-1 T \\\ -~ y
} } . 4 } 4 { : ' } 4 : 4 4 f : : -
2 -1 o0 4 2 3 =] rd g 14 12 12 14 45 4168 17
Distarnrre <)

7 oouardasdxy




Temps s

Ech=]le:
1 woaradg ——-> 1 .1828

1 Terad —=2> & .8238
15T o
-"'--—-—-
1497T ______.-d“""'
13 T -.P-’n_,----'-‘—h’l
T
127 o
-
11T -Ff"-”f
10T f_P_,..--'"
L 7
° i
g8 T /,"’f( J'H'I .',r"("
?f s '_/f A
. L
7 . ,/f,;‘/’ CSH>
I'.'l 4"f "."'. {u‘f’; r". P
S T } H r’ ,v’" - - - -
"_,"’f ‘l" ,l"..},r;(/.)f( (C b . - d-f____,_.—'-
s T < "y -7 e
A - T
4 "," K _,f"f i - -—f____,_-w-

“ 4 e — €S>

/ I'/.I'll'lu"‘."fl"rr FF" _'__fff
= -+ "..0 -~

\ l' l'f :"J'f:) -7 - T
5 4 |,l ¢ Arer e -

\\W
1 T ‘ ¥ -
\\1 -~ 7 -
-:.-.'—"-:":'j
1 } = $ } 1 } } f i - { + } 4 t } - =
1 2 2 4 LY = ' = L= 10 41 142 4323 149 1% 416 17

RDistareme C(n )

S E PLUITJI2dX]f




Eche ) Lex: a
! : 1 ¥orad —-> 1162
Temps (s 1 Tarad —-> 2 8271

1=T ‘ L
_ -

12T -

MoOWw Ol 0N O @
R\h\
b
Ay
AY
"\
,\
A
w

/.n’a }
L
=\

=
L
1

$ { T T T ) !l : 1' : l. 1I :
- - [ ra g L 10 <1 12 13 14 15 1= 17
& ! o i = 2 4 = ‘ ‘ Distance ¢n

IF D[ouUuo "l'.ISdXH




200.00

160.00

120.00

80.00

40.00

0.00

Expérience 4

Nombre de Mach a la sortie M=4.00

1000.00

-—_ R (mm)
- [ S,
- ///3":’ -~
e
- o<
//
Py
am—— /(/
s
F
)/x/
] X/\/ r
£ = i
)// e ! Profil de ia parci pour:
—— )é_; 4_)2‘/ |
N ;*’“ : ———5—— Argon
ﬁ'j | —=<—  Air
' ] ' | ! i ) | J
.00 200.00 400.00 60C0.00 800.00
X (mm)



Eche]le:

Temps (ms> L1 Hgrad

1 Torauct

15T (0.8 >
13T : .
12T . P

1417

N oW b 0D N WO W@

oY

-=-> 1 16828
—-=> 3 .081¢&
CER

} { $ >

2

i
L)
1

4

145 416 17
Distarce <n>

[-¢ douataadxy

=
-



Echelle:

TESG éona;;adkg

Temps (ns)‘ 1 ¥Ygracg —-——-2> L.1628
. 1 Taerad —->3.L006
19T ;/
—

13T P -

.r"f#
=27 f«*'cspa)

-
10 -
_r""’-ﬁ.
a —
AT
8 "
f

7
.
=
[ 8
2
2
i

: } 1 1 + - B

12 12 14 15 16 17

Distarce {(n)



Echelle:

Experience 5-3:

”
& L
v
4 i
K g
AN -
% \ +=a
e
nl
3= 10
A
y..../ T
n T
| \ .
.f 4
- 5 o
i 4w
7 AN
iy .
\ «
o -+
\ \
%
. . 0
m.mw“ /f..r.a ,f e
- LY
mﬁ /ﬂ.f. .f.f. .ﬂ//
s NN TO
A A ~ L - .
Pl v AR
. _ . . +m
il 2 f// /r
L] i Y \
wm— ﬂf{. ./;.. Th
o AN N
- f/ ;/
iy ™ T
/J ~
Jf.A
/ /r .F T 5
5 ./.
\ " /
\ T T
. 0\
~ \
h "\ /... T 3
. NN
kY \ // + O
\ NS
\ o\
kS N VR
\ ~ /
—— N
IF‘I’ |‘JI|(‘JI‘-J|‘]|] h Y
4 A\ e Q
F
: =4I
o It A
_—% L 3 1 i d 1 1 1 I [ i &\-\.\h I IIQ
% S 4 3 2 -1 an T 13 1 L] 11 | 4 [ | 1 T
- v v v v ¥ W 0 @ A O WY M0 N Ow




45.00

40.00

35.00

30.00

25.00

Expérience 6

r (mrn)
i — . Profil courbeé j
i ——><——  Profil conique |
L !
i ' : ! | ! L
©.00 40.00 80.00 120.00 160.00

X Gran)

Nombre de Mach a la sortie M=2 00



400.00 =

300.00 ==

200.00

100.00

R (mm)

Experience 6

_—‘/—
] /
= '
/
T
— =
7
|
7#
—+-
_ Profil courb & -
e e Profil conique
}
L | o | ! i ! | ' L
0.00 400.00 800.00 1200.00 1600.00 2000.00
X (main)

Nombre de Mach a la sortie M=3 .00



400.00

300.00

200.00

100.00

Expérience 6

400.00 800.00 1200.00 1600.00
> (xnmj

Nombre de Mach a la sortie M=4.00 |

R (mi1m)
=
//T‘f/’ |
—/ ‘
. e
1/
— //i
[l
[
7r/ :
A— uE
At
1
o
' f’/
] )
v
e
g
e
5 |
- —t——  Profil courbé J
—_— Profil conigue l
¥ I [} ! i l i I i I

- 2000.00



Expérience 7

az 00 — R (MMmM)
30.00 : e %j,@f—-ﬂe-—m?

28.00

26.00

24.00

(G.P)

T=1000 K
T=2000 K
T=3000 K

| I |1 l L] I 1
40.00 60.00
X (mm)

Nombre de Mach a 1a sortie M=1.50

80.00



50.00 ~m

45.00

40.00

35.00

30.00

25.00

R (mm)

Expérience 7

T=1000 K
T=2000 K
T=3000 K

| ' I ' i '
80.00
X (mm)

Nombre de Mach 4 la sortie M=2.00

160.00



160.00

120.00

80.00

40.00

0.00

Expérience 7

—_— R (mm)
J‘ (G.F)
7 7 - T=1000 K
—] 7 | ©
£ : i — S T=2000 K
/ [ —L — T=3000 K
— [
| T T ] | !
0.00 200.00 400.00 s00.00
X (mm)

Nombre de Méch a la sortie M=3.00



500.00

400.00

200.00

200.00

100.00

Expérience 7

2500.00

R (mm)
/fﬁ
— ”.‘.'/_7/‘ )
.-/:/ - )
// //’/
anmu— ’/AR—
// ’/‘(/ e
= I
/ ~ /
//e - /
|
— (S.P) !
—=L -~  T=1000 K _ |
— e T=2000K
—fe o T=3000 K %
)
L | ! | i I ' | ! |
0.00 500.00 1000.00 1500.00 2000.00
X (anm)

Nombre de Mach 3 la sortie M=4.00



400.00

300.00

200.00

100.00

0.00

R (mm)

Expeérience 8

Angle de départ (deprés):

—— a4.008 E-5
—><—  1.418 E-3
—<>——  4.472 E-2

—e—— 4 B874 E-1

pum——y

0.00

400.00

' i ! ]
: 800.00 1200.00
X (min)

Nombre de Mach a la sortie M=4.00

T 1 T
1600.00

L
2000.00



Expérience 9

———— 10

Nombre de points a la paroi

X (mm)

Nombre de Mach a la sortie M=4.00

——— 20
—<>— 40
——— 80
1 , ] ' I |
1000.00 2000.00 3000.00 4000.00.



Expérience 10

240000 — L (mm
Angle de départ:
. L\ - 4.008 E-5
! S 1.418 £-3
A\ | > 4472 E-2
2200.00 — T
| T 4874EA
2000.00 — 3
1800.00 =
-
1600.00 ] - I ] ] | T ]
20.00 40.00 60.00

0.00

Nombre de points a la paroi




0:40

0.10

P/PO
0.50 =

Expérience 11

0.00

| I 'I
800.00
> (mm)

Nombre de Mach 3 la sortie M=4.00

1
1200.00

1
1600.60



Expérience 11

T/TO
1. 00 amumy

O.80 =i

e i B L

0.60 =

0.40 =

0.20 1 | T i ' | T |
0.00 400 .00 800.00 1200.00 1600.00

X (mn)

Nombre de Mach 4 la sortie M=4.00



Expeérience 11

/JH/
2.00 —g
s
i
1.00 I E T I j
0.00 400.00 800.00 1200.00 1600.00
X (mm)
Nombre de Mach 3 la sortie M=4.00



300.00

200.00

. 100.00

Expérience 12

R (mm) »

Angle du cone (degrés) :
—— q5° (M = 3.321)
—=<—  20° (M = 3.607)
—<>——  25° (M = 3.926)
———  27° (M = 4.065)
—F——+ 30° (M = 4.288)

N

0.00 400.00 -

800.00
X (mm)

I ‘
1200.00 1600.00

Nombre de mach a l'interface de 65% du nombre de Mach a la sortie M=4.00



Expérience 13

R (mm)

200.00

160.00

120.00

80.00

40.00

Correction du nombre de
Mach en pourcentage:

—)— 60%
—>E— 65 %
—<>—  TO0 %
—EN— 72 9%
—fF—— 75%
' 1 T = |
0.00 400.00 800.00 1200.00

Nombre de Mach & la sortie M=4.00 avec un angle de 20°

X (mm)




CONCLUSION




Conclusion :

La nécessité de simuler les. vols aériens a poussé au développement des
souffleries a choc qui générent des conditions exirémes d'expérimentation telles les
fortes températures et des nombres de Mach élevés. La soufflerie 4 choc est pour cela
constituée d'un tube & choc combiné ou non 4 une tuyére supersonique. Le tube a choc
permet de générer I'écoulement a haute température et la tuyere supersonique permet
d'atteindre des nombres de Mach trés élevés.

Pour réaliser ces souffleries, on doit en premier lieu les dimensionner. Cela
nécessite une €tude préalable des phénomeénes physiques observés dans les souffleries
et la modéhisation de ceux désirés par la simulation. La science permettant cette étude
estl'a¢rodynamique qui est le fondement de tout développement dans 'aérospatiale.

Nous nous sommes donc intéressés dans notre ftravail de simulation des
souffleries d'abord a introduire quelques notions fondamentales de gazodynamique.
Nous nous sommes iritéressé par la suite aux méthodes de résolution du probléme de
dimensionnement, en particulier a la méthode des caracténistiques et a ses fondements
physiques. Nous avons alors étudié son application possible a notre étude. Cela nous a
menée & considérer I'application de cette méthode & des écoulements bidimensionnels
stationnaires et unidimensionnels instationnaires. Le fondement physique de la
methode des caractéristiques étant les lignes de Mach, nous avons alors mis au point
une technique de résolution du probléme de dimensionnement de la soufflerie.

Nous avons déterminé alors les caractéristiques de I'écoulement dans la soufflenie
a choc en utilisant le principe de propagation de la perturbation suivant une ligne
caractéristique et la création de zone d'influence. Nous avons étudié les équations de
compatibilité et montré lear utilité pour le calcul des paramétres d'écoulement, dans
des régions délimitées par les lignes caractéristiques pour les cas du tube & choc et du
divergent. Nous avons proposé pour ce faire une méthode de calcul des paramétres

dynamiques et thermodynamiques de I'écoulement induit derriére les différentes ondes
de choc. '

Dans le tube a choc, nous avons tenu compte du fait que les ondes de choc se
subdivisent ¢n deux familles: :

- L'onde de choc incidente (S).
- L'onde de choc réfléchie (SR).

Nous avons aussi distingué les denx cas d'onde réfléchie (SR) :
- Onde de choc totalement réfléchie; cas d'un tube fermé.

- Onde de choc partiellement réfléchie; cas obr l'extrémité du tube est
munie d'une ouverture de section adéquate.
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Nous avons par la suife établi I'équation donnant l'intensité du choc en fonction
du rapport de pression de part et d'autre du diaphragme et nous avons aussi montré les
différentes solutions & employer pour obtenir des chocs intenses.

Les équaitons régissant 1'écoulement instationnaire étant ainsi introduites, et les
parametres d'écoulements établis, nous nous sommes intéressés a établir les possibilités
d'utilisation du tube a choc pour effectuer des essais.

Nous avons utilisé pour exploitation de la soufflerie 4 choc le diagramme
d'onde. Nous avons élabli pour ce faire une méthode numérique de tragage du
diagramme (t,x). Du diagramme, nous avons déduit directement les situations ou
'expérimentation est irréalisable. Nous nous somimes alors attachés a établir les
paramétres optimaux pour que les temps d'essais dans les différentes régions du tube a
choc sotent les plus importants possibles, pour une situation donnée.

Ayant déterminé le cas ou I'expérimentation dans le tube a choc est réalisable,
nous avons calculé, sous certaines hypothéses, la couche limite. Des résultats obtenus,
nous avons décnt I'évolution de la couche limite en fonction du temps, de la
température de la paroi adiabatique et du coefficient de frottement.

Les différents paramétres du tube & choc étant maintenant définis, nous nous
sommes intéressés au dimensionnement, par la méthode des caractéristiques, d'une
tuyére supersonique avec effet de haute température. Deux méthodes, celle de
Busemann et celle de Puckett, ont été ufilisées pour obtenir des profils de tuyéres
vénfiant les conditions de l'expérimentation.

Cette €tude ne tient pas compte des effets de viscosité du gaz sur les écoulements
supersoniques dans les luyéres. Pour introduire cet effet, nous avons établi et simplifié
les équations régissant Y'épaisseur de la couche limite laminaire bidimensionnelle.
Cependant, le développement de la couche limite change le profil optimal du
divergent. Nous remédions a cela en introduisant une correction a chaque point calculé
de la parot.

De celie élude théorique, nous avons développé un logiciel nous permettant de
simuler les divers points cités précédemment. Des résultats obtenus, nous avons abouti
a des conclusions quant aux conditions de dimensionnement et d'exploitation optimales
d'une soufflerie 4 choc. Ces résultats mettent particu]iérement en évidence 1'ntérét de
la tuyére conique pour les laboratoires d'essais, ainsi que l'mﬂuence du nombre de
Mach de choc sur l'exploitation du tube a choc.
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Dans notre étude, nous n'avons tenu compte entre auires, que de la ligne sonique
droite. Une étude sur la ligne sonique permettrait un meilleur dimensionnement du
divergent supersonique. Par ailleurs, le calcul de la couche limite de choc A lintérieur
du tube en considérant une intensité de choc variable améliorait 1a précision de calcul

- des temps d'essais.

Le logiciel que nous avons développé, a été congu sous forme modulaire flexible,
permettant ainst une mise a jour des développements effectués dans le domaine des
souffleries & choc. A cet effet, nous proposons l'enrichissement de ce logiciel en
mtroduisant le sujet de recherche développé au sein du laboratoire de gazodynamique
de notre département qui traite des entrées supersoniques dans les convergents. On
peut aussi introduire des modifications au modéle physique considéré, en tenant
comple par exemple, des phénoménes d'ionisation et de dissociation qui interviennent
lors des écoulements a haute température. De plus, il serait intéressant d'étendre I'étude
du tube 3 choc aux phénoménes résultant de l'utilisation du tube a choc a section
variable et des ouvertures non instantanées du diaphragme.
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ANNEXE A

Equation de 1a couche limite dyramiyue compressible:

les équations de base sont :

-

., 0u 1 o ou
Ox 2y  p oy H oy

o U) 2 V) _

0
Ex ey
La fonction de courant est définie par :
JV¥ pU oY pV

g p, ~ Ox p,
et Féquation de continuité est ainsi directement vérifiée.
Les parametres d'affinité sont définis par:

UG
n=
2-x-v

iy :{r
W {'I'
VW=J2-U,-x-v, - f()

Calculons les différents paramétres en fonction de m et f

qui peut se mettre sous forme simplifiée

rf—(‘;;"-ﬂ—%)-vc-f'(n)

Le gradient de pression étant nul le long de x et y, donc la pression est donc constante.
La relation des gaz parfait entre la, paroi et un point appartenant a la couche limite

s'exprime par :
P=prT

f,=p,r-1,



~Ainsi
U=U, f{(n)

Nous obtenons aprés calcul

et donc :

_P. {J/U xl_“_d 1. ,&r_}
0 .

Par calcul, nous deduisons :

. OU:[jc.Of :Ué.df on
dx ox dn 0Jx
Do :
37
| oU 1 Ur oy LT
ox 2 2:v, g ;[ Y
R
TR SRS O K "
ox 2 2y, o
2 OF ‘ '
U U‘,.af _Uc-df a7
ay ay dn Jdy
Alnsl

j1.)_).‘- 2

Maintenant que nous avons calculé les paramétres de l'équation de quantité de

mouvement en fonction des variables ) et f nous remplagons ces derniers pour obtenir
I'équation différentielle de la couche limite dynamique;

SAf S =0



