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— ces mesures ont été complétées récemment, par Needham and Sto1lery(9)
M=  7.5-10 et 15, par des sondages de vitesse dans la zone décollée ; H olden" 0)

a proposé une analyse théorique qui rend compte des distributions de
pressions et de flux mesurées dans les décollements laminaires.

La recherche expérimentale la plus systématique, allant de la plaque plane
une forme complète de planeur hypersonique, et de  M=5 à M=21,  est celle
de Kaufman, Meckler et Hartofilis": à partir de l'examen d'un grand
nombre de résultats où apparaît toujours le rôle prépondérant de &cone-
ments laminaires, les auteurs tirent la conclusion que les caractéristiques des
gouvernes étaient `. . . hautement non linéaires, en partie du fait d'impor-
tantes régions décollées dès qu'on braque les gouvernes ( ); il y'a peu
d'espoir pour des solutions prochaines autres qu'empiriques'.

1.3. Toutes ces études ont été précieuses pour définir un premier programme
de recherches expérimentales permettant la comparaison de plusieurs types
de gouvernes (élevon, spoiler et jet) montées à l'arrière d'une plaque plane sans
flèche, et essayées dans les mémes conditions de nombres de Mach et de
Reynolds (pour l'instant  Mo  = 10 et ReL = 23 x 106); on a cherché en outre

préciser l'influence de l'incidence de la plaque plane, du declenchement
artificiel de la transition dans la couche limite et de l'émoussement du bord
d'attaque sur l'efficacité et l'échauffement de ces gouvernes. Cette étude
expérimentale n'étant pas terminée, il est encore trop tôt pour en présenter
une synthèse complète; cependant les premiers résultats acquis conduisent

d'utiles remarques, qui font l'objet de la présente communication.

NOTATION

Mo  nombre de Mach d'essai
fl
1/0 vitesse d'essai
po  pression statique de référence

P— PoK =  coefficient de pression
P 127. Po • ME;

1/0-
Re x = nombre de Reynolds

Vo

Po 11go = pression cinétique de référence

pi  pression génératrice
température génératrice, en °K
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en bon accord pour préciser le début du décollement laminaire (teinte verte
initiale, minimum de flux, plateau de pression).

3. ETUDE DE L'ELEvoN

Les pressions et flux de chaleur ont été mesurés sur la plaque et sur
l'élevon pour des braquages modérés compris entre 0 et 15'; avant de pré-
senter leur efficacité aérodynamique, il est utile d'analyser rapidement
l'influence des différents paramètres: rayon de bord d'attaque, braquage,
incidence de la plaque, déclenchement de la transition.
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FIG. 4 — Pressions sur la plaque équipée d'un élevon pour les 3 rayons de

bord d'attaque; incidence:i braquage de 15 '
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3.1. Influence de Pénwussement du bord d'attaque

La Fig. 4 présente les répartitions de pressions obtenues avec un élevon
braqué à 15, pour une incidence de 7'' de la plaque lisset ; l'émoussement du
bord d'attaque induit sur l'avant de la plaque un champ de pressions élevées
bien connu mais aussi une réduction du niveau des surpressions sur l'élevon;
cette perte considerable d'efficacité, d'ailleurs sensiblement la méme pour des
émoussements variant du simple au double, est liée à l'augmentation d'en-
tropie à travers le choc détaché au nez de la plaque.

On notera également que le maximum de pression, qui signale le recolle-
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FIG. 5 — Influence du braquage de l'élevon sur les pressions en arrière du

bord d'attaque émoussé à l'incidence nulle

t L'absence de rugosité sera notée par T.N. qui évoque une transition naturelle
éventuelle; les essais avec rugosités au bord d'attaque sont repérés par T.D.
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ment sur l'élevon, n'est pas encore atteint ici avec le bord d'attaque aigu,
mais qu'il est bien précisé avec les bords d'attaque émoussés.

3.2.  Influence du braquage d'élevon

L'exemple donné sur le Fig. 5 est relatif A la plaque munie du plus gros
rayon de bord d'attaque et placée A incidence nulle en transition naturelle:

le braquage croissant de 5' A. 15° entraîne une extension du décollement
laminaire en amont de la charnière, mais le recollement est toujours bien
précis& sur l'élevon; on notera également la bonne fidélité des mesures de

pressions en amont du décollement pour les 3 essais; ce niveau de pression
est d'ailleurs en bon accord avec la loi de corrélation de Cherniy.t

3.3.  Influence de l'incidence

Toujours dans le cas du bord d'attaque arrondi et en transition naturelle,
la Fig. 6 présente l'augmentation du niveau des pressions sur la plaque
équipée de l'élevon A 15°, pour des incidences croissantes; on note que la

distance de décollement en amont de la charnière varie trés peu avec l'inci-
dence.

3.4.  Influence du déclenchement artificiel de la transition

Dans les conditions génératrices actuelles, les nombres de Reynolds sont
trop faibles pour espérer observer une zone de transition naturelle sur la
plaque plane, meme dans le cas du bord d'attaque aigut. En vue d'étudier
le comportement d'une gouverne en écoulement turbulent, on a cherché
rendre turbulente la couche limite au moyen d'obstacles isolés (spheres)

placés juste en arrière du bord d'attaque; leur dimension, nombre et emplace-
ment ont été choisis en tenant compte des essais systématiques effectués par

Mac Cauley(") a M=10  sur des ogives coniques ayant différents degrés

d'émoussement, et Holloway(2) sur une plaque plane à bord d'attaque aigu

M=4.8  et 6. Ici, un diamètre de sphère de 1-9 mm et un pas de 5 mm, ont
été adoptés, la rangée de billes étant disposée A 20 mm en arrière du bord

Cette loi de corrélation(") relie les surpressions en arrière d'un bord d'attaque
émoussé en fonction du paramètre: (x, D)1(Cx.M03); Cx =1.25 est le coefficient de
train& du bord d'attaque cylindrique.

Une étude très complète de la transition sur plaque plane, effectuée dans le
tunnel C. de A.E.D.C. (Tulhahoma)(15) montre qu'a M = 10 et pour un nombre de
Reynolds unitaire très voisin de celui obtenu ici (Re =7.2 x 106 par mare), les
nombres de Reynolds de transition sont approximativement Ret —8 x 106 avec un
bord d'attaque aigu; l'expérience montre que l'émoussement du bord d'attaque
entraine un recut du point de transition explicable par la réduction des nombres de
Reynolds locaux.
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d'attaque aigu (ou A 20 mm en arrière du point sonique sur les bords
d'attaque émoussés).
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FIG. 6 -- Influence de l'incidence de la plaque sur les pressions, pour un

braquage de l'élevon de 15"

(a) Cas du bord d'attaque aigu: La strioscopie de la plaque A.incidence nulle
(Fig. 7) met en évidence la perturbation de l'écoulement au voisinage du
bord d'attaque et la réduction sensible du décollement devant l'élevon
braqué A 15 lorsque la transition est artificiellement déclenchée par la
rangée de billes; cependant le champ de pression en amont du décollement
reste pratiquement identique et la recompression sur l'élevon est plus élevée
avec la transition déclenchée, mais le niveau de pression maximum reste
inférieur à celui prévu par le calcul en fluide parfait; on peut donc soup-
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FIG. 7 — Influence du déclenchement artiticiel de la transition en présence

du bord d'attaque aigu it incidence nulle et en presence de l'elevon braqué


ii 15

conner que le bord de fuite de l'élevon se situe en amont du point critique

de la zone de recollement défini par Sirieix et Delery': Ce point est celui

l'aval duquel on peut modifier arbitrairement le profil de la paroi sans per-

turber la con figuration de la zone décollée; ici, par contre, la détente de

l'écoulement au bord de fuite intervenant en amont de ce point critique,

agirait sur la zone décollée et abaisserait sa pression.

A 10 d'incidence (Fig. 8), la hauteur des billes est telle qu'elles débordent

de l'onde de choc de bord d'attaque et entrainent en aval une perturbation

sensible, puisque la recompression sur l'élevon est moins élevée qu'en

Pugo571-¢. 5

0 billes =1,9 mrn
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3.5. Efficacité de l'elevon déduite de Pintégration despressions

Les répartitions de pressions mesurées ont été intégrées le long de la corde
pour définir selon le schéma de la Fig. 13, un coefficient de portance ACz
considéré comme représentant l'effet bidimensionnel de gouverne; on notera
que l'intégration a été arraée à la dernière prise de pression, dont l'abscisse
L'  a été adoptée ici comme longueur de référence.

-tv INTEGRATION DES SUPPRESSIONS SUR

/1te ELEVONS
ACz — 1 f cix
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FIG. 13 — Portance due au braque de l'élevon à partir de l'intégration des

surpressions; influence du braquage d'élevon, de l'émoussement et de la


transition déclenchée sur refficacité aérodynamique
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notablement l'efficacité dans le cas du bord d'attaque aigu (on a vu plus haut

que les billes jouent le rôle d'un émoussement) alors qu'il ne la modifie
pratiquement pas avec les bords d'attaque émoussés. L'influence de l'incidence
sur l'efficacité est analysée sur la Fig. 14 pour un braquage de 15 sur l'élevon:
l'effet d'incidence est nettement plus favorable avec le bord d'attaque aigu
qu'avec les bords d'attaque émoussés et cette tendance est plus accentuée en
transition naturelle qu'en transition déclenchée en raison de l'aggravation de
la perturbation liée aux rugosités lorsque l'incidence augmente. En fait, la
réduction d'efficacité constatée, notamment en incidence, derrière un bord

d'attaque arrondi, s'explique très bien en considérant la perte de pression
totale subie par l'écoulement qui a traversé le choc détaché devant un tel

arrondi; la prévision de cet effet est possible dans le cas bidimensionnel
partir de la méthode des caractéristiques, et un tel calcul est en cours
l'ONERA: pour les cas réels de planeurs hypersoniques en incidence élevée,
un tel calcul d'est pas actuellement disponible. On peut toutefois prévoir que
leur efficacité, régie par l'effet d'émoussement sera fortement variable avec
le nombre de Mach.

4. ETUDI. DU SPOILLR

L'étude du décollement de la couche limite en amont d'une 'marche' a
donné lieu A de nombreuses recherches fondamentales aux grandes vitesses;

L'utilisation du spoiler pour le pilotage présente des avantages (absence de

moment de charnière, simplicité) mais aussi des inconvénients (seuil dans
l'efficacité, lié A la hauteur de la couche limite, traînée prohibitive, échauffe-
ment excessif); dans l'étude préliminaire actuelle deux aspects importants
n'ont pas été abordés: le bilan de train& et l'échauffement propre du spoiler,
et on s'est borné A analyser la variation de portance et l'échauffement induits
sur la plaque plane en fonction de la sortie du spoiler; comme pour l'élevon,

les influences de l'incidence, de l'émoussement du bord d'attaque et du dé-
clenchement de la transition ont été examinées.

4.1.  Influence de lYmoussement

Les pressions et les flux mesurés en transition naturelle à l'incidence de

10' sont présentés sur la Fig. 15 pour une sortie de spoiler représentant 6%
environ de la longueur de la plaque, munie respectivement des bords d'attaque
aigu et émoussé:
— en arrière du bord d'attaque aigu, le décollement laminaire entraîne une

brusque augmentation de pression, suivi du 'plateau' classique, puis d'une
recompression progressive liée A la transition et au recollement turbulent;
les pressions dans la zone &coil& passent du simple au double, d'où des
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de la surpression au voisinage du spoiler; l'égalité des flux dans cette region
suggère l'existence d'un décollement turbulent sur le spoiler aussi bien en
transition naturelle que déclenchée.

4.3. Influence du nonihre de Mach

Sur la Fig. 17, on a compare les répartitions de pression obtenues avec le
spoiler de 6% de hauteur, avec bord d'attaque aigu, incidence nulle et tran-
sition naturelle, respectivement à Al =10  et  M =17 ;  ces derniers résultats,
obtenus récemment dans la soufflerie Hotshot ARC I de l'ON ERA, mon-
trent l'importance de l'intéraction visqueuse et également la recompression
beaucoup plus élevée obtenue dans la zone décollée, dont l'extension est
difficile à préciser sur la strioscopie; les rapports de pression sont très voisins
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FIG. 17 — Comparaison des répartitions de pression devant un spoiler aux

nombres de Mach  Mo =10 et 17
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de ceux mesurés à 11= 16 dans le Hotshot de la Sté Boeing sur une plaque
plane munie d'un spoiler de 6.25 % de hauteur(7).

4.4. Elficacité du spoiler déduite de l'intégration des pressions

Les répartitions de pressions en amont du spoiler ont éte intégrées comme
pour les élevons (voir Fig. 13). La Fig. 18 fournit l'évolution de l'accroissement

M r 0 , Re
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1,8%
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0
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FIG. 18 — Accroissementde portance due a la sortie du spoiler de 6",, de

hauteur, mesuré à M„  -10, en fonction de l'incidence: influence de


l'émoussement du bord d'attaque et de la transition déclenchée

de portance bidimensionnelle  ACz  en fonction de l'incidence pour le spoiler
de 6 % de hauteur:
— comme pour l'élevon, l'émoussement du bord d'attaque réduit sensible-
ment l'effet favorable de la mise en incidence; mais, contrairement au cas de
l'élevon, le déclenchement de la transition a peu d'influence sur l'efficacité du
spoiler.

L'influence de la hauteur du spoiler est analysée sur la Fig. 19 aux inci-
dences 0 et 10 :
— Le tracé des courbes n'a pas été prolongé jusqu'à l'origine compte-tenu
de l'existence probable d'un seuil d'efficacité, d'ailleurs difficile à préciser ici;
— l'émoussement du bord d'attaque réduit considérablement l'efficacité;
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FIG. 19 — Influence de la hauteur du spoiler sur l'efficacité pour différents

émoussements, a i=0° et 10° d'incidence

enfin la transition imposée par une rang& de billes au bord d'attaque ne
modifie pratiquement pas l'allure des courbes.

A partir des courbes (AC,,  hIL)  relatives à la plaque plane à bord d'attaque
aigu (Fig. 20(a)), on a défini une pente moyenne pour 3 incidence 0°, 7° et
100; ces pentes ont été comparées, en fonction du nombre de Mach (Fig. 20(b)),

celles déduites d'essais supersoniques antérieurs (ONERA, Princeton) et
hypersoniques à ARC 1  (M0=17);  les mesures actuelles (M0 = 10) à 7° et 10°
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l'analogie de cette formule avec celle d'Ackeret suggère l'assimilation de
l'effet de spoiler i) une variation d'incidence (ici,  Ah/L=1`)/0  correspond
Ai-0.5').

5. ETUDE DU JET

Les recherches sur le contrôle de la portance d'une aile par un jet au bord
de fuite ont été d'abord orientées vers l'hypersustentation en subsonique par
effet 'jet — flap', puis vers l'effet 'spoiler' aux grandes vitesses (pour la
stabilisation en roulis d'un engin, par exemple); enfin de nombreuses re-
cherches ont été consacrées récemment à ce sujet en hypersonique, particu-
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FIG. 21 — Analogie des écoulements sur la plaque à bord d'attaque

érnoussé en présence d'un spoIler ou d'un jet ayant la male efficacité


aérodynamique
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lièrement aux Etats-Unis, en vue des applications possibles aux véhicules
satellisables (merne chaine de pilotage pour le contrôle d'attitude dans l'espace
et le pilotage au cours de la rentrée d'orbite).

5.1. 11 était intéressant dans le cadre de cette etude exploratoire sur les
gouvernes hypersoniques, de comparer directement le fonctionnement d'un
spoiler classique et d'un jet débouchant perpendiculairement à la paroi; la
Fig. 21 montre que, lorsque ces deux types de gouvernes sont comparées
iso-efficacité ACz, la visualisation du décollement et les répartitions de
pressions sont tout à fait semblables.

5.2. Le schema de la Fig. 22 illustre l'allure de récoulement tourbillonnaire
rintérieur du décollement, et la position des 3 ondes de choc principales;

il explique également l'existence d'un deuxième minimum de flux entre les
2 tourbillons (le premier minimum permettant de localiser la naissance du
décollement). Le déclenchement de la transition en arrière du bord d'attaque
émoussé réduit sensiblement la longueur du décollement mais augmente à la
fois les pressions et les flux, dont les maxima, au voisinage immédiat du jet,
n'ont pu être précisés ici.

5.3. L'influence du coefficient de poussée sur les pressions et les flux en arrière
du bord d'attaque emousse, à l'incidence nulle, est presentee sur la Fig. 23;
le coefficient de poussée a été calculé pour un jet sonique d'air comprime
la pression p — (voir Fig. 25(a)): l'accroissement du coefficient de poussée
entraine une extension du décollement, en amont du jet; il s'en suit une
augmentation d'ensemble du niveau des surpressions et un décalage vers
l'avant du point de flux minimal correspondant au début du décollement; ces
minima de flux mesurés sont en bon accord avec la prevision de Chapman").

Tous les essais ont été effectués avec une seule largeur de fente (elL"= L9 x
10-3), mais une etude récente de la NASA sur une plaque plane à bord
d'attaque aigu à M0= 6(30) a montré que la largeur de la fente d'où sort un
jet sonique n'intervenait pas sur revolution de refficacité aérodynamique
relative ACJCT, ce qui justifie l'adoption du paramètre  CT:

La Fig. 24(a) illustre cette etude systematique de la NASA, et montre que
refficacité relative diminue pour des coefficients de poussée croissants,
comme en subsonique et en supersonique(").

L'intégration des surpressions sur la plaque à bord d'attaque émoussé,
M0=10 a permis de déduire revolution de ACz en fonction de  CT,  represent&
ici en coordonnées logarithmiques, sur la Fig. 24(b), pour i= 0° et 100 en

transition déclenchée; on y a ajouté les résultats obtenus dans l'étude pré-
cédente à M0= 6 de la NASA(30) et dans une etude analogue de l'AEDC
mo _ 5(21): il apparait clairement que la portance augmente sensiblement

comme le coefficient de poussée à la puissance OE7; bien que les 3 conditions
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FIG. 26 — Efficacité comparée des 3 types de gouverne en fonction de


l'incidence, avec et sans déclenchement de la transition, en présence du bord

d'attaque émoussé

enfin, dans tous les cas, le contrôle par jet conduit à la plus faible charge

thermique pour une efficacité donnée; il convient de rappeler que le trace

relatif au spoiler plein ne tient pas compte de la charge thermique intense

qu'il subit

11 est evident que cette correlation empirique, dégagée de résultats peu

nombreux et dans des conditions particulières (M et Re constants, aile sans

flèche), ne pretend pas avoir une port& générale; elle doit cependant susciter

des recherches plus systérnatiques dans un domaine étendu de nombres de

Mach et de Reynolds, en y incluant d'ailleurs l'effet de flèche.
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