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Sommaire—Les principales acquisitions théoriques récentes relatives aux écoulements
hypersonigques sont passées en revue. Les effets de gaz réels ont une incidence notable sur
les écoulements hypersoniques, aussi sont-ils bri¢cvement analysés, avec mention spéciale
pour les effets liés a la cinétique chimique. Toutefois, la majeure partie de cet article est
consacrée aux écoulements de fluide parfait. Dans ce domaine, ['approximation newto-
nienne a permis d'obtenir récemment des résultats intéressants sur la structure tridimensio-
nelle des écoulements hypersoniques; cechapitre dela théorie estanalysé dans quelque détail
et des résultats significatifs sont donnés, relatifs notamment & des cones de révolution
sous incidence. Le probléme du choc détaché, qui a donné lieu a une abondante litté-
rature, est examiné, aussi bien du point de vue des solutions purement numériques,
que du point de vue des solutions explicites approchées, faisant usage des approximations
hypersoniques usuelles. Finalement, quelques considérations sont données au sujet
de I'écoulement sur un obstacle mince, lorsque I'on tient compte des effets d’émous-
sement. Les principaux points briévement résumés dans cet article seront développés
dans une publication ultérieure (77).

I--EFFETS DE GAZ REELS

EN raison de lintervention de températures tres élevées, I'étude des
écoulements hypersoniques ne peut s’entreprendre en ignorant les effets
de gaz réels. Ce sont, d’une part, les propriétés de transport: viscosité,
conductibilité¢ thermique, diffusion, lesquelles controlent I'échauffement
cinétique des véhicules hypersoniques par l'intermcdiaire de la couche
limite; ce sont, d’autre part, les propriétés thermodynamiques des gaz
aux températures trés élevées; ce sont enfin les effets de relaxation: re-
laxation des degrés de liberté internes, relaxation des variations de com-
position chimique par dissociation.

Les propriétés thermodynamiques des gaz aux températures élevées
ont fait I'objet d’études extensives et peuvent étre considérées comme
désormais bien connues; soit que 'on se référe aux nombreuses tables
existantes"” pour les calculs précis; soit que ’on fasse usage de formules
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explicites®™ 33 plus ou moins précises, mais d’un maniement moins lourd
que les tables—surtout pour les calculs qui s’effectuent sur des machines
¢lectroniques; soit enfin que I'on utilise des diagrammes de Mollier.
L’incidence de ces propriétés thermodynamiques sur les problémes d’écou-
lement a été discutée en détail par A. Ferri'® lors de la précédente réunion
a4 Madrid en 1958, et il n'en sera pas davantage question ici‘3®,

Les propriétés de transport, par contre, sont mal connues, d’une part
parce que les déterminations expérimentales sont nécessairement indi-
rectes et incertaines, d’autre part parce que les estimations théorétiques
que 'on peut faire sont largement entachées d’incertitude®»¢V, La thé-
orie formelle de ces phénoménes de transport a pourtant été poussée
fort loin dans le cadre de la théorie cinétique des gaz, a la suite des travaux
déja anciens de Chapmann-Enskog. Un exposé systématique en est donné
dans le livre de Hirschfelder, Curtiss et Bird™“!, mais I'application de
cette théorie formelle 4 des cas particuliers ne peut se faire que si 'on
connait les lois de force régissant la dynamique des collisions moléculaires,
et ’état actuel de nos connaissances relatives a ces lois de forces est encore
part trop insuffisant. Toutefois, la spectroscopie est un outil trés puissant
dans ce domaine, et 'on peut espérer dans un avenir sans doute encore
éloigné, pouvoir faire usage des développements trés fins de la théorie
cinétique des gaz pour déterminer avec precision les propriétés de tran-
sport des gaz a température élevée. Quoi qu’il en soit de cette possibilité,
il est raisonnable de compter & I'heure actuelle avec une incertitude de
I'ordre de 509%Y sur la valeur du coefficient de viscosité. D’ailleurs,
méme dans le cas le plus simple du transfert de chaleur laminaire au point
drarrét1®19)_ les résultats théoriques sont eux-mémes incertains, compte
non tenu de I'incertitude sur les valeurs de la viscosité; & plus forte raison
en est-il de méme, des prévisions nécessairement trés grossieres que l'on
peut effectuer dans des régions o le gradient de pression est important, éven-
tuellement mal connu. Dans ces conditions, on peut raisonnablement
estimer que, si 'on exclut quelques études trés fines telles que celles de
Fay et Riddell"®—études qui ne peuvent pourtant étre qualifiées d’exac-
tes—, la prévision théoretique du flux de chaleur a la paroi d’un véhicule
hypersonique n’est pas essentiellement limitée par I'incertitude fondamen-
tale relative aux coefficients de transport.

Avant de quitter cette question de I’échauffement cinétique, il est utile
de signaler l'intervention du rayonnement des gaz chauds. Pour les véhi-
cules hypersoniques les plus rapides, I’échauffement cinétique par con-
vection dans la couche-limite peut étre inférieur a I’énergie rayonnée
par les gaz de la couche de choc. On peut alors se demander si les effets
de rayonnement ne peuvent pas modifier, par couplage entre mouvement et
rayonnement, le transfert de chaleur par conduction dans la couche-limite et
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mettre en défaut la régle d’additivité des flux de chaleur qui est généra-
lement utilisée dans ce genre de question. Des indications a ce sujet sont
fournies par I'étude de I'écoulement plan de Couette®®®, laquelle se laisse
mener a bien en utilisant la méthode de Crocco. L’on met ainsi en évi-
; 5 i oe, Td* |
dence que le parametre d’interaction est F = __,}AVZ— ol ¢ est la con-
stante de Stefan, £, le pouvoir émissif d’'une lame de gaz d’épaisseur unité,
T la température, d la distance des plaques, V leur vitesse relative et u le
coefficient de viscosité. Si F << 1 le couplage est négligeable. Des indi-
cations sont données par la figure 1 d’ou il résulte que le couplage peut

généralement étre tenu pour négligeable.
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FiG. 1. Ecoulement plan de Couette couplage mouvement-rayonnement,

S’il apparait donc que les propriétés thermodynamiques sont bien
connues, que les propriétés de transport, bien que fondamentalement
mal connues, le sont d’une maniére satisfaisante pour I'ingénieur, il reste
que le probléeme le plus mal connu est celui des effets de retard a I’équilibre,
ou effets de relaxation. L’incidence de ces effets sur les écoulements de
gaz a été décrite depuis longtemps™ au moins dans des cas simples.

Les notions générales dont releve I'étude des écoulements avec inter-
vention de cinétique chimique ont été dégagées par Chu"* mais il n’est
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pas possible d’aller bien loin dans cette voie. Pour simplifier I'étude ma-
thématique, divers auteurs ™7™ ont développé une théorie linéarisée en
¢tudiant le probléme de la paroi ondulée ou du profil mince placé dans
un ¢écoulement amont en équilibre. Les études de ce genre éclairent, certes,
certains aspects de la question, mais elles sont de peu d’utilité pour les
ingénieurs car le probléme est fondamentalement non linéaire, et les pro-
grés que 'on peut attendre de la théorie ne sont pas d’ordre mathématique.
Avec tous les inconvénients que comportent les méthodes numériques,
il est nécessaire de disposer d’une masse importante de résultats numé-
riques de maniére a se faire une philosophic générale. Un nombre déja
important de résultats de cette nature a été publié ¢ 16 22, 38,46, 72) [ 5
plupart d’entre cux sont relatifs a ’écoulement derriére une onde de choc
normale' 22): d autres sont relatifs a des écoulements monodimensionnels
dans les tuyéres " 38 : d’autres enfin sont relatifs a I'écoulement sur un
obstacle @ nez arrondi dans la région subsonique®* ', Naturellement,
une premiére estimation est obtenue en effectuant systematiquement
tous les calculs, soit en considérant que le gaz est en équilibre chimique,
soit en considérant que sa composition chimique est invariable ou. selon
I'expression consacrée dans ce genre de question: gelée. Les deux résultats
obtenus encadrent le résultat réel et les deux bornes ainsi obtenues, lors-
qu’elles ne sont pas trop ¢loignées, donnent des renseignements qui peuvent
étre jugés suffisants. Si I'on désire améliorer la description, il est néces-
saire de tenir compte des équations traduisant la cinétique des réactions
chimiques; mais, en raison de l'incertitude qui est encore attachée aux
valeurs numériques des coefficients, il n’y a pas lieu d’affiner la description
a I'extréme. Pour l'aérodynamicien, les conclusions que I'on peut déduire
du schéme de gaz dissocié idéal de Lighthili®” paraissent étre largement
suffisantes pour I'instant. Les propriétés du gaz de Lighthill ont été étu-
di¢es a I'équilibre par Lighthill®® lui méme, et hors d’équilibre par Free-
mann®2), A la suite de ces deux auteurs, ce schéma commode a été utilisé
avantageusement dans plusieurs études - 1 2249,

II—APPROXIMATION NEWTONIENNE

Lorsque la couche de choc, comprise entre I'onde de choc et 'obstacle,
est tres mince, on peut faire usage d’une méthode d’investigation connue
sous le nom d’approximation newtonienne. Avant de discuter les prin-
cipes généraux de sa mise en oeuvre, il en faut discuter les conditions
générales de validité. Un bilan de masse montre que la question est con-
trolée par le rapport des densités e = p /o 4 la traversée de I'onde de
choc normale, rapport qui doit étre petit pour que 'approximation new-
tonicnne puisse valablement étre utilisée. Or les relations de I’onde de
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B o LN, i, o h ,
choc normale montrent que & = x'rl(H_O(Mz)), o = — est le rap-

port de I’enthalpie spécifique a I’énergie interne spécifique evalué¢ derriere
I'onde de choc, et M le nombre de Mach de I’écoulement amont. Pour

un gaz parfait, 4 chaleurs spécifiques constantes y =7 :EE' Ainsi,

pour l'air, la valeur de ¢ est-elle 1/6 si I'on ne tient pas compte cll,es effets
de gaz réel. Ceux-ci ont pour résultat de diminuer ¢ en diminuant y. Si
I'on désigne par n le nombre de degrés de liberté complétement excités,
l'on a y = 1-+-2/n, et par suite: ¢ = 1/n--1.

Pour les gaz diatomiques aux températures modérées, il y a trois degrés
de liberté de translation et deux de rotation, d’ou la valeur 1/6 précé-
demment indiquée. Vers 3000°K le gaz n’est pas encore dissoci¢, mais
les degrés de liberté de vibration sont complétement excités; pour I'air,
on a alors € = 1/7. Ce n’est pas une diminution substantielle. Par contre,
lorsque les effets de dissociation interviennent, les chaleurs spécifiques
augmentent considérablement, ce qui entraine une diminution sub-
stantielle de y, ¢ tombant & une valeur de I'ordre de 1/10 a 1/15. Natu-
rellement, lorsque le gaz est complétement dissocié, ne comportant plus
que des espéces atomiques, n = 3 et ¢ = 1/4. On voit donc que la situation
la plus favorable, pour la validité de I'approximation newtonienne est
celle de lair partiellement dissocié. Méme dans ce cas, il est encore difficile
de tenir ¢ pour trés petit et d’adopter en toute confiance les conclusions
relatives au cas ol ¢ est nul. D’ou I'intérét des études de seconde approxi-
mation qui, permettant d’obtenir une correction, améliorent les résultats
de la premiére approximation (¢ = 0) et surtout permettent de se faire
une idée qualitative de la validité de cette premiére approximation. A cet
égard, la situation peut étre extrémement favorable ou, au contraire,
catastrophique selon le type d’écoulement.

Les écoulements hypersoniques tridimensionnels se laissent étudier
fort simplement lorsque & = 0. Une analyse globale®®® peut étre menée
a bien et donne toutes les caractéristiques de I'écoulement grice a un
procédé variationnel. Les lignes de courant sont des géodésiques de la
surface de I'obstacle et la vitesse est constante le long de ces lignes. La

|

formule de Newton-Busemann se généralise sous laforme C, = Z{Sinﬁ—K:I'

ol tan 7 est la pente locale de I'obstacle, K son tenseur de courbure et / le
tenseur d’impulsion global de la couche de choc, qui s’exprime par une
intégrale curviligne. Bien que divers auteurs aient étudi¢ a peu prés si-
multanément et indépendamment les écoulements hypersoniques tridi-
mensionnels par Papproximation newtonienne, la priorité semble revenir
4 Hayes™® (Communication au I** congrés de I'l.C.A.S Madrid 1958), de
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sorte que la formule précédente devrait étre appelée formule de Newton-
Busemann-Hayes.

Cette formule est suffisamment simple pour se laisser mener jusqu’aux
applications numériques dans quelques cas. Nous citerons trois exemples
typiques: force globale a l'intrados d’une aile mince'®, efforts globaux
agissant sur des obstacles de révolution sous faible incidence®$: 29, cones
circulaires sous incidence®. Ce dernier cas est particuliérement simple
et Laval® a pu exprimer la finesse d’un cone d’ouverture 26 par la
formule:

[, B cos (20)
(@) oy 11
¥ 2sin \ cos( )_Il

Aprés avoir mentionné quelques applications de la théorie, il est in-
structif d’en discuter les limitations. Cela peut se faire en étudiant systé-
matiquement les anomalies auxquelles conduit la notion d’écoulement
newtonien, anomalies qui peuvent soit déceler I’existence d’un compor-
tement remarquable dans "écoulement réel, soit mettre en évidence quelque
deéfaillance du schéma.

I1 est également possible —et cela est plus sir—de chercher a construire
une seconde approximation donnant une indication sur 'importance de
I'erreur commise.

L’étude systématique des anomalies de I’écoulement newtonien a été
poussée fort loin dans le livre de Hayes et Probstein®”, mais l'interpré-
tation en est malaisée. Nous nous contenterons ici de mentionner le
concept de couche libre de Lighthill-Hayes d’aprés lequel 'onde de choc
décolle de I'obstacle a partir du point o la formule de Newton-Busemann
prédit une pression nulle. Il est naturellement difficile d’interpréter ce
schéma; peut-étre le comportement asymptotique de 'onde de choc qu’elle
predit: n¥"2 — Cx, ou la constante C dépend de la forme du nez, a-t-il
quelque rapport avec le comportement asymptotique de 'onde de choc
loin du nez d’un obstacle 4 nez émoussé (v =0 pour le cas plan).

Parmi les études de seconde approximation, celle de Freemann®!
relative au coefficient de pression sur une sphére 8 M = oo est & men-
tionner. La situation est extrémement défavorable pour Iefficacité de
la formule de Busemann dans ce cas. Un travail intéressant de Freemann®"
également est relatif au mécanisme de décollement d’une couche libre.
Il apparait dans le développment au voisinage de ce point des termes
en &'/M, et cela explique la faible efficacité de tous ces résultats. Une
autre étude de seconde approximation a été faite par Cheng'” et l'au-
teur™, s’agissant de coénes circulaires sous incidence. La situation est
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ici trés favorable: pour un cdne de 30° de demi-ouverture a M = oo,
le gradient initial de force normale vaut 1,5 en premiére approximation,
il vaut 1,523 en seconde approximation, alors que la valeur exacte est
1,521.

L’approximation newtonienne apparait donc comme un outil puissant
en raison de sa simplicité relative, mais 'efficacité en est trés limitée. En
regle générale, on peut estimer que cette efficacité est raisonnable lorsque
les forces centrifuges ne sont pas trés importantes, c’est-a-dire lorsque la
courbure de I'obstacle est faible dans la direction générale de 1'écoulement.

III—CALCUL DES CHOCS DETACHES

L’écoulement derriére 'onde de choc détachée, dans la région du nez
d’un obstacle & nez émoussé, revét une importance particuliére en raison,
d’une part, du fait que la répartition de pression sur I'obstacle commande
le transfert de chaleur dans une région ou il est important de la connaitre,
d’autre part, parce que la connaissance de I’écoulement jusqu’a la fron-
tiere transsonique est nécessaire pour pouvoir poursuivre par la méthode
numérique des caractéristiques.

Le probléme est extrémement difficile en raison du caractére non linéaire,
elliptique, des équations et de la présence de frontiéres mobiles. Il faut
reconnaitre que, du point de vue strictement mathématique, la question
n’a gueére progressé si I'on met & part les indications décisives qui ont
¢té¢ données par les publications de Garabedian et dont nous parlerons
plus loin. Dans ces conditions, les principaux progrés réalisés 1'ont été
dans la recherche de solutions numériques. Le probleme a été attaqué
soit par des méthodes directes, soit par des méthodes inverses. Les mé-
thodes inverses procédent pas a pas a partir de 'onde de choc que l'on se
donne a priori jusqu’a I'obstacle que ’on détermine. On ajuste ’onde de choc
de départ de maniére a obtenir un obstacle aussi voisin que possible de
I'obstacle que I'on s'était donné a priori. Dans les méthodes directes,
on se donne, au contraire, 'obstacle et la détermination de l'onde de
choc s’opére simultanément avec la résolution du probléme.

Les méthodes inverses ont été trés développées, ceci en raison de la
simplicité formelle du procédé. Pourtant elles se heurtent a une difficulté
essentielle, provenant du fait que le probléme de Cauchy est un probléeme
mal posé pour les équations elliptiques. Il en résulte, du point de vue
théorique, des difficultés, et du point de vue numérique, une instabilité
qui se traduit par une croissance importante des erreurs @ mesure que
'on procéde & partir de 'onde de choc. D’un point de vue pratique, cela
se traduit par le fait que des obstacles trés différents peuvent étre associés
a des ondes de choc trés voisines.
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Il semble que linstabilité purement numérique puisse étre maitrisée
par diverses techniques et qu’elle ne soit pas un obstacle a4 la mise en
oeuvre numérique des méthodes inverses qui ont été abondamment exploi-
tées (29, 26, 33, 54, 61, 66, 7)) ] reste que l'aspect théorique de ces méthodes
mérite d’étre éclairci. A ce sujet, le travail de Garabedian®®® est fonda-
mental.

Griace a lintroduction des variables complexes, Garabedian parvient
a ramener le probléme elliptique initial & un probleme hyperbolique, mais
au prix de I'introduction d’une variable supplémentaire. Si I'onde de choc
est analytique et si son prolongement analytique, dans une bande dont
I’épaisseur est de I'ordre de grandeur de I’épaisseur de la couche de choc,
dépend continiment de parameétres, I’écoulement qui en résulte dépend
aussi continiment de ces parameétres. Payne® ayant récemment dé-
montré, au moins pour I'équation de Laplace, que la solution d’un pro-
bléme inverse dépend nécessairement continiment des données de Cauchy
pourvu que cette solution existe et soit bornée, il semble que la lumiére
est & peu pres faite sur les méthodes inverses. En combinant les résultats
de Garabedian et de Payne, I'on peut énoncer: toute solution d’un pro-
bleme d’écoulement avec onde de choc détachée, physiquement acceptable,
obtenue par la méthode inverse, est, nécessairement, stable. Cela ne veut
d’ailleurs pas dire que le probleme de Cauchy relativement & une équation
elliptique est stable, cela veut dire que la technique de résolution d’un
probléme direct par la méthode inverse est stable, a supposer que la so-
lution du probléme direct existe. Nous renvoyons aux références citées (**
51. 61, 66, 7) pour la liste des solutions effectivement disponibles actuelle-
ment. En ce qui concerne les méthodes directes, elles sont naturellement
plus difficiles a exploiter et les solutions publiées sont peu nombreuses.
Plusieurs techniques ont été proposées dont la plus récente, et apparem-
ment la plus avantageuse, est celle de Dorodnitsynn® qui a été exploitée
avec succes par Bielotserkowskii'®, par Holt et Gold“*, par Chubb®®
et par Traugott'®®,

Plusieurs méthodes conduisant a des solutions explicites approchées
ont ¢té proposées, spécialement adaptées au fait que I’écoulement général
est hypersonique. La plus simple de ces méthodes est celle qui corres-
pond au cas limite ¢ = 0 de I'approximation newtonienne. Nous avons
vu que son efficacité était bien médiocre en ce qui concerne la prévision
des pressions sur I'obstacle. La situation est plus favorable pour la di-
stance de détachement qui, selon cette théorie, est donneé par la formule:

R, R R
HgBiBe g B
-y

pour un obstacle a rayons de courbure principaux inégaux R, et R,. Pour
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la sphére de rayon R, la formule précédente donne A = &R, mais, par
contre, pour le cylindre circulaire de rayon R placé normalement au vent,
elle donne /1 = oo. La raison de cette anomalie provient du fait que, dans
la région du point d’arrét, 'approximation newtonienne fournit une tres
mauvaise représentation de la structure des lignes de courant. Celles-ci
ne sont pas paralleles a l'obstacle comme le suppose la théorie et I'on
peut se convaincre que l'erreur correspondante est plus faible que 0(1’5)
pour s/R = O(}'e) ol s est la distance au point d’arrét comptée le long
de I'obstacle (ici sphérique) dont R est le rayon de courbure. L'erreur
de la formule précédente sur 4 est donc O(;/E). Cela est confirmé dans
le cas de la sphére par I’étude de Lighthill*-Hayes*”-Whitham®® basée
sur la constance de la densité: la distance de détachement est obtenue
par lim [lim}.

50 &0

Le cas des obstacles a nez presque plat est plus difficile & mettre en
oeuvre, car la méthode de séparation des variables, qui avait été utilisée
avec succes dans le cas de la sphere et du cylindre, ne permet plus ici d’ob-
tenir de solution adaptée au probléme. On dispose pourtant de la double
analogie hydraulique de Hayes*”-Legendre"”: analogie du puits artésien
et analogie de la pomme d’arrosoir. La seconde peut étre exploitée au
laboratoire, mais il semble difficile d’en tirer autre chose que des indi-
cations qualitatives; du moins pourrait-elle permettre d’avoir des indi-
cations sur les effets d’incidence; Werle!™ a méme eu I'idée ingénicuse
de l'appliquer a une étude de l'ablation. Une méthode fort élégante
a été développée par Hayes'® %7, Un simple bilan de masse permet de
montrer que, si les conditions suivantes sont vérifiées

( E( R.(0) ,) 1

"Ry(0)-+1(0) V

l 7.71(0) -1
R(o)

R.(0) et Ry(o) étant respectivement les rayons de courbure de I'onde de
choc et de I'obstacle au point d’arrét, et /1(,) la distance de détachement;
alors, u désignant la composante de la vitesse suivant la direction de I'ob-
stacle, I’évolution de la caude de choc est réglée par I'équation.

A
: o/ "1 Diou
cot/)’-}-—é--,-- — cot B = -t | —- (ou) dy (1
cot /i X o ou Dx
ou g et 0 sont les angles d’inclinaison de I'obstacle et de I'onde de choc
sur la direction de I’écoulement incident, /(x) est I'épaisseur de la couche
de choc, x la distance au point d’arrét comptée le long de I'obstacle et

v = 0 ou 1 selon que I'écoulement est plan ou de révolution. L'intégrale
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est étendue A un segment de normale & I'obstacle compris entre 'obstacle
et le choc. En négligeant cette intégrale, Hayes obtient la distance de déta-
chement sur un disque circulaire de rayon R sous la forme 4 = 3%%} & R.
Une formule bien plus efficace est celle de Serbin!®®, de caractére théorico-
empirique, qui donne

_ L03ye R

A =—""—
|/]—‘—£

Elle s’intégre dans le cadre tracé par la formule de Hayes (1) en admettant
que le produit par x de l'intégrale est constant et que la valeur de cette
constante est fixée par un bilan de masse sur la ligne sonique. En appli-
quant les techniques de I'approximation newtonienne Freemann®® a re-
trouvé la formule (1) sans terme intégral, et 'on peut se convaincre que
I'erreur attachée a cette formule est O(e/Y). Sans s’attacher A cet aspect
décevant, 'on peut obtenir avec Freemann®® le gradient initial de vitesse

au point d’arrét. Dans le cas du disque circulaire il vient ainsi

(d(u/Um)) V2
AGIR) fm0 P

; 4 ; —
alors que Probstein a obtenu la valeur 'ﬂl (2—e)e qui parait étre
Y

surestimée d’environ 25% d’aprés Boison et Curtiss'® ou Holt et Gold“?,
comme il résulte d’une étude expérimentale’® et de calculs numériques
par la méthode de Dorodnitsynn!®2),

IV—ECOULEMENTS SUR DES OBSTACLES MINCES

L’un des premiers résultats obtenus dans 1'étude théorique des écou-
lements hypersoniques fut la régle de similitude hypersonique, et I'ana-
logie du piston de Hayes®, cas particulier de la théorie hypersonique
des petites perturbations'®®, La régle de similitude indique que le nombre
de Mach de Idcoulement incident et I'épaisseur relative de I'obstacle
n’interviennent que par leur produit M., 7. Conformément a ’analogie du
piston, une réduction intervient, un écoulement hypersonique station-
naire 4 deux (resp. trois) dimensions étant équivalent a un écoulement,
non hypersonique, non stationnaire a une (resp. deux) dimension. Une
réduction supplémentaire intervient dans le cas des ailes qui conduit a une
théorie d’écoulement par tranches longitudinales, I’écoulement dans
chaque plan normal & Taile et paralléle a la direction du vent étant in-
dépendant de I’écoulement dans les plans voisins.

Aux vitesses extrémes, rencontrées lors de la rentrée d’un véhicule
interplanétaire, les résultats précédents sont entiérement remis en ques-
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tion par les effets d’émoussement. En raison de la présence du choc déta-
ché a 'amont de 'obstacle, celui-ci est enveloppé par une couche a forte
entropie et surtout a trés faible masse spécifique qui modifie profondé-
ment la structure de I'écoulement, telle qu’elle est prévue par la théorie
des petites perturbations. Naturellement, la couche-limite et le phénoméne
de forte interaction hypersonique entre onde de choc et couche-limite ont
un rdle a jouer, mais ce role est sans doute secondaire par rapport au
role joué par les effets d’émoussement et nous n’en parlerons pas. Nous
voulons seulement discuter 1’état théorique de la question en fluide non
visqueux, état théorique qui est loin d’étre définitif. Sans sortir du cadre
de la théorie des petites perturbations, le probleme a ¢été généralement
abordé a l'aide de la théorie de I'explosion (8- 1146 Jaquelle parait avoir
convenablement permis d’interpréter les expériences effectuées en souf-
flerie jusqu’a des nombres de Mach de I'ordre de 10. Récemment, les expé-
riences de Vas et Bogdonnof®” semblent avoir montré I'insuffisance de
la théorie de I'explosion dans le domaine de M, =~ 20.

La théorie de I'explosion est basée sur 1'élégante formule de Cheng®

choe 2
’ ole—ex+ ‘27) r*dr (2)

Fy+2a® l pridr = 2a*
..a obst

¥

qui traduit le bilan de I'énergie, lorsqu’il est tenu compte de la condition
géométrique de petites perturbations (faible inclinaison du vecteur vitesse)
et de la conséquence qui en résulte en hypersonique (module de la vitesse
constant au second ordre prés par rapport a la pente des lignes de courant)
Le terme Fy désigne la force de résistance du nez émoussé, le terme
intégral du premier membre désigne la force de résistance sur la partie.
restante de I'obstacle, enfin le second membre désigne 'excés de I'énergie
associée au mouvement transversal sur I'énergie correspondante dans la
zone non perturbée, en amont de I'obstacle. L’importance des effets
d’émoussements est caractérisée par 'importance relative des deux termes
du premier membre. En particulier, lorsque Fy est trés supérieur au
terme intégral. (2) se réduit a

choe

2
Fy = 2n2 ‘ g(e—}- ‘i)rzdr

obst

I'effet d’émoussement est alors prépondérant et 1'énergie totale du mou-
vement transversal, entre 1'cbstacle et le choc, est constante. Il est alors
possible de faire usage des solutions homogénes de Sedov et Taylor pour
le probléeme équivalent de la propagation d’une onde de choc engendrée
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par une explosion intense. Dans le cas général, il faut se contenter d’une
regle de similitude, obtenue par Cheng® en substituant dans (2) les esti-
mations qui résultent de la théorie des petites perturbations. La contri-
bution originale de Chernii 4 ce probleme est lie a l'introduction de
I'approximation newtonienne ce qui permet en particulier d’obtenir des
conclusions quantitatives dans le cas général ou les trois termes de (2)
sont du méme ordre.

Sans faire appel a des résultats expérimentaux, il est possible de se con-
vaincre que la théorie de I'explosion est insuffisante car elle ne tient pas
compte de I'existence de la couche & forte entropie mentionnée plus haut.
Ainsi n’est-il pas légitime de substituer dans I'intégrale du second membre
de (2) les estimations qui résultent de la théorie des petites perturbations.
Dans le but de tenter de prendre en compte I'effet de la couche a forte
entropie, Gheng-Hall-Golian-Herzberg! et I'auteur du présent article!30—30
ont développé une nouvelle théorie. Gheng et ses coauteurs ne poussent
d’ailleurs pas jusqu’au bout les conséquences de leur schéma, de sorte
que leurs conclusions ne sont pas absolument libérées de l'influence
de la théorie de I'explosion. Telle apparait en particulier I'utilisation
de la formule (2) pour évaluer la constante de la relation pression-aire.
La formule (2) est, certes, exacte, mais ses conséquences sont trop lies
a la nature de ’hypothése que I'on fait sur I'expression de I'énergie interne
en fonction de la pression et de la masse spécifique. La sans doute, ct
aussi dans I'utilisation de I'approximation newtonienne par Cheng, faut-il
rechercher lexplication de la divergence entre ses conclusions et les
notres, divergence qui se traduit par une évaluation différente de la con-
stante a, dans (3). Nous estimons que notre schéma est cohérent, mais il
est largement qualitatif et, comme c’est un schéma asymptotique, les con-
clusions requises pour sa validité sont a peine satisfaites pour M., ~ 20.
Dans un ordre d’idées voisin, il faut citer les contributions de Lunev?
et Sitchev™ (voir aussi la communication de cet auteur dans le méme
volume).

Le schéma général de I’écoulement est indiqué sur la figure 2. Si I'on
désigne par d 'épaisseur du nez, par AS le saut d’entropie en un point
de I'onde de choc de cote T = [d, la frontiére de I'obstacle fictif vérifie
la relation suivante:

1 1
(;—)? (RH1—r3) = (v + 1) d*+la, (Mwo, Poos Tecs Voor 73 F)

4
(A ¢ (3)
a, (Mm;pooa Tms?m-j—f',F)i ’ G(—R—S‘):" d:

F: forme du nez
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. rpe /I 00 ! - "
La fonction G est définie par G (Rs) s 228 (p)i ou y désigne un exposant

0 \Pooj
adiabatique fictif. La borne supérieure {* est caractérisée par le fait que

- o : 1
pour r = (*d la pente de I'onde de choc doit étre <1 et > . La
o0
définition de «a, est asymptotique, en ce sens que, si M., est trés grand

et si If et CF sont deux valeurs de répondant a la question, l'on a:

%

/G (ﬁ) £2de

R
- -3 0
[ -

Onde de choc

Couche. externe

Obstacle fictif r=R(x)

Couche. interne

r= rﬂ(x)

FiG. 2. Structure asymptotique de I'écoulement hypersonique sur un profil
a nez émousse.

Les applications que l'on en peut faire sont trés limitées, car aucune
solution exacte connue de la théorie des petites perturbations n’est adap-
tée a (3). Les solutions homogénes conduisent a une valeur de I'exposant

g)
égale a , inférieure a la valeur AR qui limite I'existence ma-
T

2
24+-(r+1)y
thématique des solutions et qui correspond a l'analogie de I'explosion.

Parmi les méthodes approchées I'approximation tangentielle se laisse
mettre en ocuvre facilement, mais il est difficile de critiquer les résultats
obtenus. L’approximation newtonienne souléve une difficulté, car I'on
a la choix entre toute une classe de solutions. Effectivement, la théorie
générale qui sera publiée ailleurs montre que des conditions initiales doi-
vent étre imposées sur la forme de 'onde de choc. Le comportement de
I'onde de choc sur l'obstacle mince émoussé au voisinage du nez doit se
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raccorder avec le comportement de I'onde de choc sur le nez loin de ce der-
nier. En approximation newtonienne on constate ce résultat élégant: il
est possible de raccorder, a la maniére ci-dessus, I'onde de choc au voi-
sinage du nez d’un obstacle mince émoussé, avec une couche libre de
Lighthill-Hayes. En fait, 'intérét de ce résultat parait étre plus acadé-
mique que réel; Cheng en a examiné la validité dans un mémoire de Cornell
a paraitre prochainement et qu’il nous a aimablement communiqué; son
analyse confirme le caractére peu réaliste du résultat précédent.

Un résultat positif de la théorie est sans doute I'intervention du pa-
rametre «a,, & c0té du paramétre de similitude hypersonique convention-
nel M, 7. Mais lutilisation pratique de ce résultat est délicate car «a,
est difficile 4 calculer avec quelque exactitude.

En résumé, les effets d’émoussements sont trés mal connus: la théorie
de I'explosion doit sans doute son succés relatif a des circonstances favo-
rables d’ordre empirique. La théorie de remplacement succinctement
exposée ici est sans doute théoriquement fondée, mais sa validité exige
des nombres de Mach extrémes, ct il parait difficile de toutes fagcon d’en
tirer des conclusion autres que qualitatives.
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