AERODYNAMIQUE COMPRESSIBLE

SEANCE 3



AERODYNAMIQUE COMPRESSIBLE

COMPRESSIBILITE, DISCONTINUITES,
SECOND PRINCIPE

e Mod¢lisation. Lois de la Physique du Fluide.
Ecoulement compressible, “unidimensionnel” et continu

e Nature et propriétés des surfaces de discontinuités.
Choc droit. Chocs obliques et courbes

e [icoulement compressible, “unidimensionnel”,
istationnaire et continu

e Fcoulement compressible plan

e Fcoulement permanent, de perturbation et plan.
Profils d’aile



CHOCS OBLIQUE ET COURBE

Chapitre 4

INTRODUCTION

e [ilm expérimental réalisé a I'Ensta Palaiseau

e Visualisations expérimentales
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CHOCS OBLIQUE ET COURBE

Chapitre 4

MOTIVATIONS

e [ilm expérimental, clichés

CHOC OBLIQUE STATIONNAIRE
e Notations, relations de saut. Méthode de résolution

e Propriétés et polaires de choc

CHOC COURBE STATIONNAIRE

e FEquations d’Euler. Homoentropique? homoénergétique?

e Description qualitative de 1’écoulement

ENTREE D’AIR D’AVION SUPERSONIQUE
e Pression génératrice et problématique pour I'avion supersonique.
e Un diedre. Deux diedres?



Configuration du choc oblique. Rappel des relations de saut

(1)

(=
=

vi=U; —W).N>0

Relation de saut en tout point de X

p1v1 = povg =m > 0

p1v1U1, + p1 = povalUsy, + po, p1viUip = povolUsy
U? U2
i 9

prvy(er + > )+ p1Uty = pavales + > ) + paUoy,

m(sg — s1)> 0



Traduction pour le choc oblique stationnaire (W = 0)

vy =Ujsing, w9 = Ussinjo — ¢
Uy coso = Uscos|lo — ¢
p1Uysino = poUssinjo — | > 0
p1+ ,01U12 sin® o = py + ,02U22 sin2[(7 — )
U? U?
hi + 71811120' = ho + 72SH12[0' — |
S9 > 81



Récapitulatif

Uy coso = Uscos|lo — ¢
p1Uysino = polUssinjo — | > 0
p1 + p Ut sin® 0 = po + poUs sin’[o — ¢

Us Us
h1 + 7lsin2a = ho + 7281112[0‘ — |

S9 > 81

Bilan et astuce de résolution

e 5 inconnues: (Usy, po, p2,0)
e données: (Uq,p1,p1) et pg ou ¢

e 4 équations et une inéquation (s9 > 1)

Résolution a 'aide du choc droit!






SONMTINY

s v sm—" iy —— > p—— i

L’o‘_<1~2‘




Rappel pour un choc droit stationnaire (o = 7/2, ¢ = 0)

3
W=0

Uy=wN | Ug=ugh

1 2
(p1,P1) (P9, p2)

2 2
prul = pou >0, p1+ prui = po + paus
h1 +u%/2 = h9 +u%/2, S9 > 81
U U9

M1:C—1>1, M2:C—2<1, po > p1, p2>p1, U < up

p2 M
p1 p1 My

Solution : f(u1,p1,p1)



Résolution a 1'aide du choc droit

Amont: My, = Uliilng = Misino > 1
1
My >1 et 0> a(M;) = arcsin(—)
M

Aval: My, = Upsinlo—¢] _ Msysinjo — @] < 1

€2

p2>p1, p2>p1, Ussinfo — ] < Upsino

po p2 Masinjo — ¢
p1 pr Mysing

f(Ursino, pi, p1)



Cas du gaz parfait polytropique (p = prT)
e Résultats analytiques (PC2)

)
P2 ¢ L (Psin’o — 1)
p1 v+ 1

pr 7 —1 2
P * 2 G2
p2 v+l (y+1)M{sin®o

e Polaires de choc

Ujcoso = Uscoslo — |, prUpsing = poUssinjo — ¢

tanjo — ] _p1 _y—1 2
tan o p2 v +1 (7+1)M1281n20

Lien: (o, ¢, M1;7)
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accroché a la pointe

faible)

(

pour M7y > 1 assez grand

du choc

1011

Solut



Ecoulement
’ supersonique
S
Ecoulement
supersonique

Poche b
subsonique

Solution du choc courbe (décroché)
pour My > 1 trop faible
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M, >

Uniform free stream




Fluide parfait, non conducteur, sans taux de chaleur extérieur

Equations locales d'Euler

d
d—i + pdiv(U) =0 (Masse)
dU .

,0% = —gradp + pF  (Dynamique)

ds dH  Op

— = F. 1D '

g 0 p il + pF.U  (Energie)
p U

H=e+=+ o Enthalpie massique

0

isentropique: ds/dt = 0. Homoentropique?

isoénergétique: dH /dt = 0 (stationnaire avec £ = 0).
Homoénergétique?



Premier principe sous forme locale

d
p(e+ U2) — pF.U — div(pU)
Autres relations
d,p, dp pdp dp . dp  Op
el AW AN b N div(U). = ==X dp.U
) T Ty TP, gy = gy teade U
d d
p(U2/2) = pE.U = grad[pl.U,  p— = —pdiv(U)

Relation de Gibbs (Amphi 1)

ds de pdp
T— e
dt —dt p?dt

ds_
dt



Surface de discontinuités stationnaire

w — Q7 U] = Ql-ﬂa V9 = QQM
Uit = Uy
o7 vy p
hi+—==ho+—=, h=e+=
2 2 0
H{ = Ho!

Si I'écoulement est homoénergétique avant le choc il reste
homoénergétique apres le choc (stationnaire)
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CHOCS OBLIQUE ET COURBE

Chapitre 4

MOTIVATIONS

e [ilm expérimental, clichés

CHOC OBLIQUE STATIONNAIRE

e Notations, relations de saut. Méthode de résolution

e Propriétés et polaires de choc

CHOC COURBE STATIONNAIRE

e Fquations d’Euler. Homoentropique? homoénergétique?

e Description qualitative de 1’écoulement

ENTREE D’AIR D’AVION SUPERSONIQUE
e Pression génératrice et problématique pour I'avion supersonique.
e Un diedre. Deux diedres?”



Dans le référentiel de 'obstacle (du moteur)

Moo <1

Voo < oo f'_'

4_/ / (a) Subsonic flow
M2 1

S

0
Ecoulement stationnaire: sur toute trajectoire (ligne de courant)

s = cste, h+ U2/2 = cste = py

avec py pression génératrice (dite aussi d’arrét ou totale)
Si M, nombre de Mach et pg pression loin de 'obstacle (PC1)

v—1
Py = Pall + 5 MQ}



Probleme en régime supersonique!

Y+ 1
o / s T
pp,
5-
PP,
4 -
& L/,
2=
/MZ y_l 172
1<K PP, (27)
0 e
| T T T T >
1 2 3 4 5 6 M,

F1G. 5 : Variation de My, pa/p1, pa/p1, To) Ty et pos/po1 pour = 1.4,
0

Perte de pression génératrice (pgo < po1)
a la traversée du choc courbe

et ce d’autant plus pres de l'axe de symétrie!



Solution proposée: le diedre

MIG21 Serbe avec son cone “supersonique’ bien visible



Visualisation expérimentale (en soufferie)

Optimisation: choc oblique accroché,
choc qui “arrive” bien sur la calandre



ENTREE D’AIR AVEC UN DIEDRE

', —
\

M3<1

Quotient n = £ Oi’ en fonction de ¢

M, 15 2 25 3
o 8 165 20.5 22.6
n,  0.985 0.90 0.75 0.58

No—o 0.930 0.72 0.50 0.33




MIG 19: premier avion supersonique soviétique (1955, M = 1.4)

"
N

[ci pas de diedre en entrée d’air (et biréacteur)



MIG 21: avion supersonique soviétique (1960, M = 2.1)

[c1 diedre en entrée d’air



Avion espion A12 (USA, 1962-1968, M = 3, 35)




Avion espion Lockheed SR-71 Blackbird

USA, 1968-1998, M = 3,2



ENTREE D’AIR AVEC DEUX DIEDRES

Quotient n = £ 0111 en fonction de 9

M, 2 25 3
p, 8 16 19

p, = 14 et ¢, est variable f(M)



M1 1 diedre 2 diedres

p03/p01 L p04/p01 o 0, P12
1.2 2958
1.3 4,956
14 6.963
1.5 8.89
1.6 10.71
1.7 12.35 Existence non-garantie du 2¢ choc ou
1.8 13.83 ’optimisation n’a pas de gain
1.9 15.18 significatif.
2.0 16.37 10.5 | 11.08 21.58
241 17.4 11| 12.27 2827
2.2 18.35 12 | 13.04 25.04
2.3 515 12.5| 14.02 26557
2.4 19.86 13| 14.88 27.88
2.5 20.49 13.5 | 15.66 29.16
2.6 21.05 14| 16.34 30.34
20 240051 14| 17.18 31.18
2.8 onl ol 14.5| 17.71 32.21
2.9 22.26 14.5 | 18.39 32.89

Comparaisons pour 1 ou 2 diedres




M1 1 diedre 2 diédres Cone

p03/p01 Phi p04/p01 Phil Phi2  Phil+Phi2 p03/p01 Sigma Phi
12 [ 2.953 : 59.4 13.4
1.3 4.956 55.1 16.6
1.4 6.963 52.3 19.2
15 8.89 50.2 2452
1.6 10.71 48.6 22.8
1.7 12.35 47.4 24.2
1.8 13.83 46.3 25.3
1.9 15.18 45.4 26.2
2.0 16.37 10.5 11.08 21.58 44.6 26.9
2.1 17.4 11 12.27 23.27 43.9 20755
2.2 18.35 12 13.04 25.04 433 28.1
2.3 19.15 12.5 14.02 26.52 42.7 28.5
2.4 19.86 13 14.88 27.88 42.2 28.9
2.5 20.49 13.5 15.66 29.16 41.7 29.1
2.6 21105 14 16.34 30.34 41.2 29.3
2.7 245! 14 17.18 31.18 40.7 29.4
2.8 21.91 14.5 17.71 32.21 40.3 29.6
29 22.26 14.5 18.39 32.89

- p03/p01 optimisée
Phi correspondant

Comparaisons pour 1 ou 2 diedres et aussi un cone (choc conique!)



Réflexion d'un choc oblique?



Modélisation de la réflexion réguliere
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Equivalent dans le jet de la tuyere



Expérience: M7 = 1.95, p = 10°
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[nterprétation (ici pour My = 2)
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Angles limites en fonction de My
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Equivalent dans le jet de la tuyere
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Modélisation de la réflexion singuliere



PC 3

e Choc oblique sur une paroi

e Choc oblique en sortie de tuyere

AMPHI 4

e Fcoulements compressibles,
instationnaires et unidimensionnels

e Méthode des caractéristiques



