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Résumé

Le fonctionnement de la prise (Pair d'un sta-
toreacteur hypersonique donne lieu A des phéno-
menes complexes d'interaction entre des couches
limites et des détentes rapides ou des ondes de
choc.

La présente communication expose les résultats
essentiels d'une etude systematique du comporte-
ment d'une couche limite turbulente épaisse sou-
mise a des gradients de pression intenses et
localises créés par une discontinuité de paroi
ou un choc.

Cette etude a été menée sur les plans experi-
mental et theorique et a permis de mettre au point
des methodes de calcul qui donnent des résultats
satisfaisants.

rNFLUENCE OF A SHARP PRESSURE VARIATION ON

A TURBULENTBOUNDARYLAYER AND APPLICATION


TO HYPERSONIC AIR INTAKES

Summary

During the operation of the air intake of a
hypersonic ramjet appear complex interaction
phenomena between boundary layers and rapid
expansions or shock waves. This paper shows the
main results of the systematic study of the beha-
viour of a thick turbulent boundary layer sub-
mitted to the intense and localized pressure
gradients created by a step at the wall or by a
shock wave. This study has been carried out
experimentally and theoretically, and has led to
the development of computation methods which
appear to be satisfactory.

Notations 


Ps pression statique

P pression pariétale

P1 : pression de décollement

Pl. pression Pitot

Plw : pression genératrice a l'infini amont

: épaisseur de la couche limite

El : épaisseur de déplacement

Su épaisseur de quantité de mouvement

S abscisse comptée le long de la paroi

Y ordonnéecomptée perpendiculairement a la
paroi

d : distance définissantla position du choc
incident

: angle de recollement 


: fonctions caracteristiques du recolle-
DV ment turbulent

coefficient d'injection generalise

longueur totale de mélange

nombre de Mach

rapport des chaleurs spécifiques


I. Introduction

Pour les prises d'air hypersoniquesde formes
simples, par exemple celles présentantune trai-
nee de carene négligeable, se pose un probléme
d'interaction entre une onde de choc oblique et
une couche limite. Il suffit, pour s'en convain-
cre, de considerer la prise d'air schématisée
Fig la susceptible d'equiper un statoreacteur hy-
personique, a combustion supersonique, volant A
un nombre de Mach de 7 : la compression superso-
nique est obtenue, tout d'abord, par un choc co-
nique, suivie d'une compression isentropique créée
par une rampe faisant suite au cane. Au nombre
de Mach d'adaptation, le choc conique et les on-
des de compression isentropique convergent en un
point F voisin du bord d'attaque L de la lévre
d'entrée de la carene. L'écoulement, qui aborde
l'entrée d'air, est alors sensiblement uniforme
en aval de la derniere onde de compression PL
issue de la rampe (Voir Fig 1b). Dans le cas
envisage ici, le nombre de Mach en aval de PL -
est voisin de 3 et la deflexion égale A 36°. La
recherche d'un compromis ot entrent en jeu les
notions d'efficacité, de compatibilité aerodyna-
mique et de trainee d'onde de la carene, conduit
A imposer une brusque deviation de 27° qui pro-
vogue un choc oblique de forte intensité. Sous
l'effet du saut de pression resultant, la couche
limite, qui se développe le long de la rampe de
recompression, décolle,le point de separation
tendant généralement a se fixer dans la region
du point D oi la paroi présente un changement de
direction brutal. Un tel decollement, si son
extensionest importanteppeut gener considerable-
ment, sinon empacher, l'amorgage de la prise
d'air et altérer gravement ses performances. De
plus, la couche limite, dont la nature est turbu-
lente en extrémité de rampe , occupe environ le
quart de la hauteur de captation et représente
ainsi une part notable de l'écoulement capte.
est donc essentiel, pour la conceptiond'une telle
prise d'air, de pouvoir disposer de résultats
experimentaux et de méthodes de calcul permettant
de predire le comportement d'une couche limite
turbulente épaisse soumise une discontinuite
de pression intense. Bien que le modele de prise
dtair hypersonique evoque soit de revolution, on
peut admettre, qulau niveau de la section dlen-
tree, llecoulement est localement plan, la dis-
tance A liaxe etant grande par rapport i la di-
mension radiale de la zOne consideree. En comae-
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quence, l'étude de ces ph6nomanes a et6 effec-
tuée A l'ONERA sur une configuration bidimen-
sionnelle. Les rCsultats essentiels de cette
etude sont presentAs dans cette communication :
en premier lieu est examine le cas, relativement
simple, d'un Ccoulement avec couche limite
turbulente qui subit une détente rapide provo-
quee par une discontinuit6 de paroi; en second
lieu, est envisage le cas, plus complexe, o un
choc, tombant en avant de la discontinuité, fait
d6coller la couche limite.

Etude locale de la détente rapide (Pune

couche limite turbulente


11.1. Configuration étudiee


Le montage utilisé pour cette etude est cons-
titué d'une plaque plane, d'envergure 150 mm,
montee dans le prolongement de la paroi infC-
rieure d'une tuyere supersonique produisant un
écoulement uniforme de nombre de Mach egal
3,04. Le fluide est de l'air A temperature mode-
rée ( . 1,4). La plaque présente au niveau

d'un point D (Voir Fig 2h) un changement de di-
rection de 27 degres qui provoque une détente
brusque de l'ecoulement supersonique.

Immédiatement en amont de D, la couche limite
est turbulente, son epaisseur 5 est de 13 mm,
le nombre de Reynolds qr.,calcule avec
l'epaisseur de quantite de mouvement, est de
26 200 et le rapport de la temperature de paroi
i la tempCrature de frottement est Cgal i 0,9.

La strioscopie interferentielle de l'ecoule-
ment, presentee Fig 2a, permet de faire les
observations suivantes :

le faisceau de détente semble issu d'un
point tres voisin de D et se propage au travers
de la couche limite o l'incurvation des ondes,
sous l'effet du gradient de nombre de Mach, ap-
paratt nettement.

la frontiare de la couche limite, qui est
trés marquee avant détente, devient par la suite
indiscernable. En revanche une zone A trés fort
gradient de masse specifique est visible au voi-
sinage immédiat de la paroi.

Ces faits suggArent l'idee de distinguer,
dans la couche limite detendue, deux regions :
une zone externe 011les variations de vitesse
et de masse specifique sont comparables A celles
existent dans l'écoulement non visqueux et une
sous-couche o ces variations sont beaucoup
plus rapides par suite du role prépondérant quly
joue la viscosite.

Mo.3,04
Perturbation  produite  par la  paroi

Eri>

Fig. 2 _Detente de la couche limite

a Strioscopie interferentiel le de recoulement

b Schema de recoulement

11.2. Résultats experimentaux

Fig 3 est portCe 116volution du rapport de la
pression statique Pp mesurCe le long de la paroi
A la pression génératrice A l'infini amont Fl.
On notera, qu'en aval de D, cette repartition
s'écarte notablement du niveau theorique corres-

a _ Schema de la prise d'air

WOW/
AY

.............

choc

9°

36.

b_ Schema de recoulernent dans la section crentree

Mg. 1 _ Prise d'air hypersonique

6 compression supersonique externe

$.27'

Frontier, de la couch* limit.

- - dirlent,
_ Foisb

Sousxouchelunite
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0,010 Ecoul•ment rotationnel non visqueav I  _
0,008
Q006 Avec effet de deplacern la IOW COUChe lirnite

Fig. 5 _Detente d'une couch, halite


Explorations Pilot pres de la paroi

Fig 4b sont portésles sondagescorrespondants
de pressionstatiquequi montrentl'existence,
au traversde la couchelimite,d'un gradientde
pressiontransversaleimportantpour les positions
les plus prochesde D. Il est evidentque les me-
thodesclassiquesde calculd'une couche limite
ne sont pas valablesdans ce domaine.

11.3. Interpretationtheorique 

11.3.1. Généralitas


Fig. 3 _Detente (lune couche limite

Repartition cie pression a la paroi

pondanta une détentede l'acoulementextérieur
la couchelimiteselonun processusde

Prandtl-Mayer.

Des sondagesde pressionont ate effectués
normalementA la paroipour plusieursstations
en aval du point D. Sur la Fig 4a sontrepre-
sentéesles repartitionsde pressionPitot Pi
mesuraesA 2, 10, 20, 30, 40 et 60 mm de D.

60

50

40

30

20

10

0
0 0.1 0,2 Q01 Q02 Q03

Fig.4 _Detentr de lo couche limite _ Sondostes tronsversoux

La representation agrandie de la partie inferieu-
re de ces sondages, tracée Fig 5, montre l'exis-
tence dlune zone A trés fort gradient de vites-
se au voisinage immediat de la paroi et confirme
ainsi lointerpretation de la visualisation
strioscopique.

Le phénomanede détenterapide d'une couche
limiteest l'objet,depuisquelquesannées,de
nombreuxtravauxtheoriqueset expérimentaux.
Ces etudessont principalementaxées sur le pro-
blame des conditionsde formationdu prochesil-
lage et slappliquentau cas d'unecouche limite
qui décolleau droit d'un culot.Les méthodes-de
calculproposéessont fondéessur l'hypothase,
qu'au cours du processusde détenterapide,qui
accompagnele décollement,les forcesde visco-
site peuventetre negligeesdevantles forces
dlinertie.La couchelimiteest ainsi assimilée
localementA un écoulementrotationnelde fluide
non visqueux.Ce point de vue, adopté initiale-
ment par CARRIERE et SIRIEIX [1 ]en 1960,a etc
repriset développépar WEINBAUM et WEISS [ 2,
3, 4 ] qui l'ontappliquéau problamedu proche
sillagelaminaire.Sur le plan experimental,une
étudetrés datailléede ce phénomanea eta effec-
tuée par HAMA[ 5] qui slestplus particulièrement
attachéa mettre en evidence les conditions deep-
parition du "lip-shock".

Le cas de la détente rapide &lane couche li-
mite restant au contact (rune paroi a ete envi-
sage, pour le regime laminaire, par ZAKKAY,
TOBA et KUO[ 6 ] . Ces auteurstraitentle pro-
blame en distinguantdans la couchelimitedeux
portions: une coucheexterneou l'acoulement
peut etre considérécommenon visqueuxmais ro-
tationnelet, au voisinagede la paroi,une sous
coucheo la viscosite intervient de fagon pre-
ponderante. Toutefois, dans la méthode de calcul
proposée, le detail du processus de détente ainsi
que llinfluence du gradient transversal de pres-
sion sont ignores.

Dans la présente etude la méthode de ZAKKAY
et al est appliquee au cas turbulent en utili-
sant pour le calcul de la portion de couche
limite supposee non visqueuse une methode plus
évoluée.

P.

15:
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11.3.2. Hypothese de calcul 


Pour un écoulement supersonique de nambre de
Mach relativtment élevé (M 2) et en regime
turbulent, la portion subsonique de la couche
limite a une épaisseur extremement faible, de
ltordre du centieme de Pepaisseur totale. Ii
est alors legitime de supposer que le comporte-
ment de cette couche subsonique est pratiquement
sans effet sus Fevolution de la partie super-
sonique de ltecoulement. Cette supposition serait
plus contestable en regime laminaire o ii y
aurait lieu, en particulier,de tenir compte de
ltinteraction de ltaval vers ltamont qui se pro-
duit au niveau de D, ainsi que le montrent les
travaux de HAMA, WEISS et NELSON[7] .

On peut admettre également que, dans la majeu-
re partie de la portion supersonique de la cou-
che Unite, les termes de viscosité et de tensio:
turbulente sont negligeables devant les farces
de pression et dtinertie au cours du processus
de détente rapide. En consequence, cette frac-
tion de ltécoulement peut etre calculee de fa-
gon rigoureuse par la méthode des caractéristi-
ques en fluide rotationnel, comme le suggere
WEINBAUM.

Au voisinage immediat de la paroi, lthypothe-
se dtune viscositenulle est évidemment en défaut.
Ii faut donc distinguer dans la couche limite une
portion que nous appellerons sous couche limite 

oil les forces de viscositéjouent un rale prepon-
derant et qui, en consequence, doit etre calcu-
lee par une autre méthode. En aval du point D,
ltepaisseur de cette sous couche, ainsi que
ltindiquent les sondages (Fig 5), est voisine de
1 mm et est superieure & celle de la portion sub-
sonique. Ltexamen des courbes tracees Fig 4b mon-
trent que, sur cette epaisseur, le gradient de
pression statique est pratiquement nul. On peut
donc envisager de calculer le developpement de
la sous couche limite en utilisant une méthode
classique basée sur llintegration de ltequation
de rARMAN.

11.3.3. Resultats de calcul

Dans ltexemple étudif, la portion superieure
de la oauche limite a ete calculee en partant
dtune caracteristique issue dtun point situe A
0,2 mm de la paroi ot le nombre de Mach est déjà
egal & 1,47. Les conditions sur cette caracteris-
tique, pression statique, pression génératrice,
ont ete déduites dlun sondage de ltecoulement
effectué immediatement en amont de D. Le fluide
est suppose isenthalpique et son rapport des
chaleurs specifiques constant egal & 1,4. En outre
il est admis, qutavant détente, le vecteur vi-
tease est partout parallele A la paroi. Pour te-
nir compte approximativement de la portion de
couche limite negligee, la paroi en aval de D
a ete decal& de 0,2 mm.

La repartition de pression parietale donnée
par ce calcul est en bon accord avec l'experien-
ce, ainsi quton peut le constater Fig 3. Ce re -

sultat montre que llecart, mentionne au § 11.2.,
entre llevolution de pression mesuree et le ni -
veau theorique correspondant A la détente d'un
Ccoulement irrotationnel non visqueux est da
essentiellement au gradientdlentropie introduit
par la couche Unite.

Le calcul a ete effectue en supposant que
les ondes de détente avaient pour origine commu-
ne un point situe & 0,2 mm au -dessus de D et en
considerant une deviation initiale de 27 degres,
egale & ltangle de rotation de la paroi. En
fait ltorganisation de ltécoulement au voisinage
de D est beaucoup plus compliquee, ce qui expli -
que le leger &art entre la theorie et ltexpe-
rience immediatement en aval de ce point. La
structure reelle de ltecoulement est schematisee
Fig 6. Dans le faisceau de détente, les ondes
de Mach ont des origines,non pas confondues, mais
reparties sur une certaine longueur de la ligne

zione</Interaction

b Ecoulement reel

Fig. 6 Detente dune couche limite


Schemas de recoulernent a l'origine de la detente

sonique intérieure & la eouche limite. De plus,
la direction du vecteur vitesse résulte dtun ph&
nomene complexe dtinteraction entre les zones
dlecoulements subsonique et supersonique. Enfin,
un domaine dtinfluence de ltaval sur ltamont
existe dont lteffet doit etre localement impor-
tant, meme si son etendue est extremement redui-
te dans le cas turbulent.

Ltorganisation generale de ltecoulement cal -
cule est representee Fig 7 oa sant tracées la
premiere et la derniere caractéristiques du
faisceau de détente, la frontiere de la couche
Unite (qui est une ligne de courant dans le
cadre des hypotheses admises), ainsi que cella
de la sous couche limite.

16.13mm

M.1,47

e.Ct2mm

'7 77/7,77,7777i77777777777,7/7

a _ Ecoulement calcule

6.13nun

--F---M.147

M >1
e.Ct2mm _M. l

M<1

t.27*
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7010 20 30 40 50 60

a_ Epaisseur de deplacement

Ca cul

5(nea.)

5.(ots)

06

04

02

Fig. 7 _Detente de la couche limite

Organisation de recoulement dicluite du calcul

Au dehors de cette sous couche, les reparti-
tions transversales de pression calculees par
la méthode des caracteristiquessontremarqua -
blement en accord avec l'expérience, ainsi quIon
peut le constater Figs 4a, 4b et 5. Cette con-
cordance persiste jusquIA 60 mm en aval de D,
clest -a-dire sur une distance sensiblement
égale A 5 fois llepaisseur de la couche limite
initiale.

Le developpement de la sous couche limite a
etc determine par la methode de MICHEL[ 8 Jen
prenant comme conditions A la frontiére celles
resultant du calcul precedent et caracterisees
par la courbe de pression representee Fig 3.
Lleffet du gradient transversal externe de pres-
sion 'generatrice a été neglige. Cette simplifica-
tion semble raisonnable si lion en juge diaprès
les courbes de la Fig 5 qui montrent que la pres-
sion Pitot évolue peu rapidement & llexterieur
de la sous couche. Le choix des valeurs,initia -
les, a partir desquelles l'equation de KARMAN
peut etre integree, pose un problame difficile.
En effet, les caracteristiques de la sous couche
limite, immédiatement en aval de D, résultent
de phénomanes trés complexes dont certains ont
eté évoqués plus haut. Dans le cas present,
cette difficulté a etc éludée en adoptant comme
épaisseur de quantite de mouvement initiale
celle deduite des sondages executes a 2 mm en
aval de D, et en considerant que la sous couche
limite stétend jusqulau niveau, indique par une
flache sur la Fig 5, a partir duquel l'hypothase
d'une viscosité negligeable est en défaut, ainsi
que le montre llecart notable entre le calcul
et llexperience dans cette region. Un calcu].
effectue dans de telles conditions permet seule -
ment de voir dans quelle mesure le developpement
ultérieur de la sous couche limite peut etre
predit.

Les evolutions des epaisseurs de deplacement
et de quantité de mouvement calculees sont re -
presentees Figs 8a et 8b oA sont egalement por -
tés les points experimentaux. Les valeurs mesu-
rees ont ete determinees a partir des sondages
de pression en plagant la frontiere de la sous
couche Unite au niveau du coude que presentent
les explorations de pression Pitot pras de la
paroi (Voir Fig 5). Llaccord relativement bon
entre le calcul et llexperience montre que la
sous couche est effectivement turbulente, ainsi
qu'il a êté suppose.

0

-o

5(mon)

0 10 20 30 40 50 60 70

b_ Epaisseur de guantite de mouvement

Flg. 8 _Detente dune couche limite

Epaisseurs caracteristigues de la sous couche limie

Une nouvelle determination de l'écoulement
suppose non visqueux a eté effectuée en corri-
geant la paroi de l'épaisseur de deplacement de
la sous couche limite. La courbe de pression
obtenue, tracee Fig 3, se rapproche de l'expe-
rience. Toutefois, au voisinage de D un écart
subsiste par suite des effets locaux mentionnés
plus haut.

Les résultats tras satisfaisants, obtenus dans
le cas (Pune simple detente, permettent dlenvisa-
ger l'application des methodes de calcul presen-
tees au problame plus complexe de llinteraction
diun choc et (Pune couche limite.

III. Etude de llinteraction d'une onde de choc
et diune couche limite turbulente en aval 


d'une discontinuite de paroi 


111.3. Configuration etudiee 


En pratique, pour la prise diair envisagée,
llonde de choc issue de la lavre de la carene
tombe dans la region du point D, oA la paroi
presente une discontinuité, et provoque le de-
collement de la couche limite.

L'étude sera limitee au 03S oA le decollement
se fixe en D. La visualisation strioscopique et
le schema présentes Fig 9 montrent liorganisation
de llecoulement pour une telle configuration. En
aval de D se forme une zone de fluide mort, sensi -
blement isobare, sur laquelle le choc incident
est reflechi en un faisceau de detente. Llecoule-
ment decolle recolle sur la paroi au voisinage du
point R en se recomprimant au travers (Pune aerie
dlondes qui se focalisent en un choc.

02

0,1

0
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d(rnm)

10

15

20

a 24,5

5(nlen)

bine de melange _

Fluid* decolli/

Fig.9 _Interaction choc-couche limite

a_ Strioscopie de recoulement Fig.10 _Interaction choc.couche limite _ Repartitions de

b.. Schema de recoulement pression CIla paroi en fonction de la position du choc

Selon Pintensité du choc incident, sa posi-
tion et ltangle de deviation de la paroi, le
décollement en D s'accompagne dtune compression
ou diune detente. Seul le deuxieme cas (Fig 9a),
qui se prete plus aisément au calcul, sera etu-
die ici. 30

111.2. Résultats expérimentaux 


La geometrie de la paroi, les caractéristi-
20

ques de llécoulement supersonique ainsi que
celles de la couche unite sont les memes que
pour 3.1etude presentee précédemment. 10

Y(mm)

0 • ExpirienceCalcul

Frannie* do la couch* li mite

•
•

5.60mm
•

	•
••••

Le choc incident est produit par une plaque
plane A bord dlattaque aigu, d'envergure 120 mm, 0

placée sous une incidence de 18 degres. Cette
plaque est munie de flancs lateraux dont le
but est dleviter le décollement de la couche

10
limite des parois de la soufflerie.

Les repartitions de pression parietale ont
ete relevées pour plusieurs positions du choc
incident et sont representees Fig 10. Lorsque
Pimportance de la region décollee augmente,
une zone isobare apparaft qui s'etend progressi-
vernent.

Pour la position du choc la plus reculée, cor-
respondant A Pétendue décollee riaximale,des
explorations transversales de pression ont ete
effectuées A differentes stations en aval de D
(10, 20, 40 et 60 mm). Les profils de pression
Pitot obtenus sont reportés Fig 11. Sur les
trois premieres courbes(10, 20 et 40 mm) on re-
marquera la zone A pression constante au tra-

0


0

0

0,1 0,2 0.3 0,4 0,5

0

Fig.11 _ Interaction choc-couche limite

Sondages transversaux
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vers de la partie décollee & laquelle succede
une region h tres fort gradient, caracteristi-
que du mélange qui sletablit au contact de
l'eau-,morte. Sur ces courbes, la position appro.
ximative de la frontiere de la couche limite
est indiquee par une fleche. On peut constater
que, dans le cas present oa la longueur decol-
lee est relativement faible devant 106paisseur
de la couche limite, le processus de mélange
nlaffecte que la portion inferieure de cette
derniere, la partie la plus externe de la couche
limite "ignorant" pratiquement llexistence de
lgeau-morte.

111.3. Analyse theorique

111.3.1. Generalités 


En regime lmminaire, llinteraction d'un choc
et d'une couche limite a ete Ctudiee notamment
par LEES et REEVES[ 9] qui ont propose une theo-
rie basee sur une méthode integrale postulant
l'existence (Pune famille de profils de vitesse

un parametre. En turbulent, il noexiste & ce
jour,aucune méthode analogue permettant de trai-
ter ce probleme bien que, récemment, ALBER et
LEES[ 10 ]aient propose une technique integrale
slappliquent au proche sillage turbulent.

Toutefois, si le point de decollament est

fixe, le probleme de llinteraction est analogue

celui dm recollement en aval dlune marche
quand la frontiere de llecoulement externe de-
cone est deviee par une perturbation localisee
et concentrée (Voir Fig 12). Or, en regime tur-
bulent, le phenomene de recollement a fait
l'objet de nombreux travaux [11 - 12 - 13 - 14]

partir desquels a eté betie une theorie glo-
bale, semi-empirique, qui permet de prédire la
pression de la zone isobare decollee ainsi que
la longueur approximative de decollement.

Fig.12 _Analogio dos problimes d'intoroction of do rocollomont

Nous allons rappeler, trés brievement, les
principes fondamentaux de cette theorie et ten-
ter son application au cas present.

Considerons un ecoulement supersonique decol-
le, A couche limite turbulente, qui recolle sur
une paroi en subissant une deviation V La

theorie du recollement turbulent impose A
de satisfaire la relation :

1113+ 3117 C9
aCq


connue sous le nom de critere angulaire de re-
collement. Pour un gaz isenthalpique et de
nature donnée, V et sont des

fonctions du nombre de Mach ;ala frontiere
isobare de l'écoulement décolle. Le coefficient
sans dimension Cq caracterise les effets de
couche limite inftiale et dlinjection de masse
dans lleau-aorte. En llabsence dlinjection, il
a pour expression :

J*4

0,1 3" est llepaisseur de quantite de mou-
vement de la couche limite initiale et f la
longueur totale de mélange[ 15 ].

La theorie du recollement turbulent donne
des résultats trés satisfaisants tant que la
zone decollee a une longueur au moins egale
dix fois llepaisseur de la couche limite

initiale, ce qui &est pas le cas pour les do-
maines dlinteraction etudies ici oa ltimportan-
ce relative de 5 est bien plus grande, ainsi
quion peut le constater sur les visualisations
strioscopiques des Fig 9 et 10. Néanmoins, on
peut envisager d'appliquer la theorie en y ap-
portant certaines modifications suggerées par
les résultats dejl obtenus qui mettent en evi-
dence les faits suivants :

sur une distance moderee, la viscosité a
un effet negligeable sur le developpement de la
majeure partie de la couche limite lorsque
celle-ci est soumise & des gradients de pression
intenses et localises.

lors dfun décollement, le processus de me-
lange nlaffecte & llorigine que la portion infe-
rieure de la couche limite et se développe en-
tierement A lointérieur de celle-ci sur une
distance égale & plusieurs épaisseurs S.

En consequence, le critere de recollement
sera applique aun ecoulement rotationnel in-
cluant la plus grande partie de la couche limite,
le reliquat,dlimportance relative trés faible,
&taint assimile & un effet perturbateur pris en
compte par le coefficient C .

La validite de cette hypothese a etc contre-
lee en calculant, par la methode des caractéris-
tiques, le champ aerodynamique de la configura-
tion de decollement pour laquelle des mondages
de pression transversaux ont ete effectues (po-
sition du choc incidentreperee par d . 24,5 mm).
Pour ce calcul, la pression dans la zone decol-
lee a ete imposee egale a.la valeur mesuree et a
ete considerée comme "non visqueuse" la portion
de couche limite situee, en D, A une distance
de la paroi supérieure A 1 mm. Llorganisation
de llecoulement calculé est representee Fig 13,
oA ont été traces le choc incident, le choc de
recollement, la frontiere de la couche limite
et les faisceaux de détente issus de D et du
point dlimpact du choc incident sur la frontiere
isobare de la zone decollee.

Les profils theoriques de pression Pitot
sont representés Fig 11. Pour les trois premieres
positions 10, 20 et 40 mm en aval de D), Vac-




cord avec llexperience peut etre considere come
satisfaisant. En revanche pour la derniere posi-
tion, qui se trouve au-del& du recollement,
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le6cart est notable. Cette difference vient du
fait queen R la recompression ne seeffectue pas
au travers deun choc unique attaché A la paroi,
mais progressivement. Ces résultats encourageants
permettent deenvisager favorablement leapplica-
tion de la their:He du recollement turbulent.

Le principe de calcul est le suivant : pour
une valeur, fix6e A priori, de la pression de
décollement Pi, la partie de leécoulement sup -
posee isentrokique est calculee par la méthode
des caractéristiques afin deobtenir les condi-
tions A la fronti6re de leeau-morte (nombres
de ',loch), la longueur de mélange DIR et leangle
de recollement (Voir Fig 13). A partir de

ces résultats et en considerant un nombre de
Mach moyen le long de DIR (de part et deautre
de I les nombres de Mach, dans le cas present,
diffèrept deenviron 5%) les fonctions
et altr.„-Ircq, caracteristiques du recolle -
ment, ainsi que le terme de perturbation Cq sont
calculés. On en déduit la valeur que devrait
avoir leangle de recollement 14Jsi la pression

choisie était la solution du probleme. Le
calcul est recommence jusqula ce que les deux va -
leurs de 111 ainsi obtenues coincident.

La confrontation avec leexperience des résul -
tots donnes par cette méthode est presentee
Fig 14 oil est portee le6volution de la pression
de decollement PI, en fonction de la position du
choc incident. Leecart entre les deux courbes
est en moyenne de 15% et tend A diminuer lorsque,
leetendue de la zone decollee augmentant, une
region isobare de longueur appreciable seetablit.
Le fait que les valeurs experimentales soient
systematiquement inférieures a celles calculées
peut etre attribu6 A un effet deaspiration dO
aux ph6nomenes marginaux. En effet, leenvergure
de la plaque produisant le choc etant inferieure
A celle de la veine, la pression sur les bords
du montage est plus basse que celle de la zone
decoll6e.

La methode qui vient d'etre presentee offre
ainsi la possibilite de predire, avec une vreci-
sion relativement bonne, le6tendue du decolle -
ment deune couche limite turbulente soumise A un
choc, lorsque le point de decollement D est con-
nu i priori (par exemple fix6 A une discontinuit6
de paroi). Elle a et6 confrontee avec l'experien-
ce dans le cas oil en D se forme une detente, mais
elle peut 6galement seappliquer lorsque le de-




collement seaccompagne deun choc, configuration
qui ne differe de la precedente que par une
plus grande complexite dans le calcul de la par -
tie de 116coulement supposee non visqueuse.
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Fig.14 _Interaction choc-couche limite
Pression de decollernent en Foncfion de la position du choc

IV. Conclusion

Pour une prise deair hypersonique a compres-
sion supersonique externe destinée A un stato-
r6acteur A combustion supersonique la couche
limite représente une fraction importante de
l'ecoulement capte. Au voisinage de la section
deentrée, cette couche limite, generalement
turbulente, peut etre soumise A des gradients
de pression intenses et localises.

Le cas deune détente brusque provoquée par

une discontinuité de paroi a deabord et& exami-
ne. Leexcellent accord observe entre leexpérience
et un calcul effectué en assimilant localement
la couche limite A un écoulement rotationnel non
visqueux montre que les forces de viscosité et
les tensions de Reynolds peuvent devenir négli-
geables devant les termes deinertie et de pres-
sion sur une distance de développement égale
plusieurs épaisseurs de couche limite.

La viscosité ntintervient de facon prepond6-
rante que dans un étroit domaine au contact de
la paroi le long de laquelle se développe une
sous couche limite. Le comportement de cette
sous couche au niveau du point origine de la dé-
tente echappe pour le moment A leanalyse, mais
son &volution ultérieure peut etre predite de
fagon satisfaisante par une methode classgg,
basée sur leintegration de leequation de AN.

Le cas oa la couche limite decolle sous leef-
Pet (Pun choc tombant A courte distance en aval
de la discontinuite de paroi a 6t6 ensuite envi-
sage. Lorsque leetendue du decollement est foi-
ble, les resultats experimentaux montrent que
leon peut egalement distinguer dans le fluids
deux regions une zone exterieure o leecoule -
ment est pratiquement isentropique et rotation-

Flg .13 -Interoction choc.coucho limit.

Orgonisation de nicoulement diduite du colcul
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nel, et une zone interieureo la viscositéjoue
un rine essentielet se manifestepar les pile-
nomenes de mélange avec lleau-morteet de recol-
lement.Une méthode de calcul permettantde pre
dire la pression de la zone decolleeet lleten-
due du décollementest proposéepour le cas o11
le point de separationest connu i priori.Cette
méthode conduit a des résultatsdont la campa-
raison avec l'experienceest encourageante.

References


CARRIEREP. et SIRIEIXM. - Facteurs dlin-
fluence du recollementdour:écoulementsu-
personique.
>CameCongres Internationalde Mécanique
Appliquée,Stresa (1960).

WEINBAUM S. - Rapid expansionof a superso
nic boundary-layerand its applicationto
the near wake.
A.I.A.A.Journal, Vol. 4, n° 2, pp.217-226.

WEISS R.F. - The near wake of a wedge.
Avco EverettResearch Lab.,Research Rept.
197 (Decembre1964).

WEISS R.F. et WEINBAUMS. - Hypersonic
boundary-layerseparationand the base
flow problem.
A.I.A.A.Journal, Vol. 4, n° 8, pp.1321-
1330.

HAMA F.R. - Experimentalinvestigationof
wedge base pressureand lip shock.
Jet PropulsionLaboratory,TechnicalRept.
32-1033 (Decembre1966).

[s]2AUAY V., TOBA I. et ruoT.J. - Laminar,
transitionaland turbulentheat transfer
after a sharp convex corner.
A.I.A.A.Journal, Vol. 2, n° 8, pp.1389-1395

[7] WEISS R.F. et NELSON W. - Upstream influen-
ce of the base pressure.
A.I.A.A.Journal, Vol. 6, n° 3, PP. 466-471


MICHEL R. - Couches limitesturbulenteset
calcul pratique des couchesUnites en
fluide compressible.
Cours professé A lIENSA et T.P. ONERA n°25
(1963).

LEES L. et REEVES B.L. - Supersonicsepara-
ted and reattachinglaminarflaws : I. G--
neral theory and applicationto adiabatic
boundary-layer-shockwave interaction.
A.I.A.A.Journal, Vol. 2, n° 10, pp.1907-
1920.

ALBER I.E. et LEES L. - Integraltheory for
supersonicturbulentbase flows.
A.I.A.A. Paper, n° 68-101.

KORST H., PAGE R. et CHILDS M. - A theory
for base pressure in transsonicand super-
sonic flow.
Universityof Illinois,M.E. - T.N. 392-1
(1955).

CARRIERE P. et SIRIEIXM. - Resultatsré-
cents dans 1.16tudedes problemesde mélan-
ge et de recollement.
XIème Congrés Internationalde Mécanique
Appliquée- Munich (1964)et T.P.ONERA
n° 165.

SIRIEIXM., MIRANDE J. et DELERY J. - Ex-
periencesfondamentalessur le recollement
turbulentd'un jet supersonique.
Reunion de SpécialistesAGARD - Rhode-St-
Genèse (Mai 1966) - AGARD C.P. n°4 (1966)
et T.P. ONERA n° 326.

SIRIEIXM., DELERY J et MIRANDE J. - Recher-
ches expérimentalesfondamentalessur les
écoulementssépareset applications.
VIII Symposium Polonaisde Dynamique des
Fluides - Tarda (Septembre1967) et T.P.
0.N.E.R.A.n° 520.

SIRIEIXM. et SOLIGNACJ.L. - Contribution
A l'étude expérimentalede la couche de mé-
lange turbulentisobaredlun écoulementsu-
personique.
Reunion de specialistesAGARD - Rhode-St-
Genèse (Mai 1966) - AGARD C.P. n° 4 (1966)
et T.P. ONERA n° 327.

9


