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Résumé

Le fonctionnement de la prise d'air d'un sta-
toréacteur hypersonique donne lieu & des phéno-
ménes 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 étude systématique du comporte-
ment d'une couche limite turbulente épaisse sou-
mise & des gradients de pression intenses et
localisés créés par une discontinuité de paroi
ou un choc,

Cette étude a été menée sur les plans expéri-
mental et théorique et a permis de mettre au point
des méthodes de calcul qui donnent des résultats
satisfaisants.

INFLUENCE OF A SHARP PRESSURE VARIATION ON
A TURBULENT BOUNDARY LAYER 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
Pp : pression pariétale
P1 : pression de décollement
P'i : pression Pitot
Pj, : pPression génératrice & 1'infini amont
5 : épaisseur de la couche limite
5" : épaisseur de déplacement
5" : épaisseur de quantité de mouvement
: abscisse comptée le long de la paroi
Y : ordonnée comptée perpendiculairement A la
paroi
d : distance définissant la position du choc
incident

angle de recollement

- fonctions caractéristiques du recolle-
i ment turbulent

: coefficient d'injection généralisé
longueur totale de mélange

nombre de Mach

H rapport des chaleurs spécifiques

.

.

o = h.q(') -g\%'.él

I. Introduction

Pour les prises d'air hypersoniques de formes
simples, par exemple celles présentant une traf-
née de caréne négligeable, se pose un probléme
dt'interaction entre une onde de choc oblique et
une couche limite. I1 suffit, pour s'en convain-
cre, de considérer la prise d'air schématisée
Fig 1a susceptible d'équiper un statoréacteur hy-
personique, a combustion supersonique, volant &
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 cOne. 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 caréne, L'écoulement, qui aborde
l'entrée d'air, est alors sensiblement uniforme
en aval de la derniére onde de compression PL
issue de la rampe (Voir Fig 1b). Dans le cas
envisagé ici, le nombre de Mach en aval de PL
est voisin de 3 et la déflexion égale a 36°, lLa
recherche d'un compromis ol entrent en jeu les
notions d'efficacité, de compatibilité aérodyna-
mique et de tratnée d'onde de la caréne, conduit
a imposer une brusque déviation de 27° qui pro-
voque un choc oblique de forte intensité. Sous
1'effet du saut de pression résultant, la couche
limite, qui se développe le long de la rampe de
recompression, décolle, le point de séparation
tendant généralement & se fixer dans la région
du point D ol la paroi présente un changement de
direction brutal., Un tel décollement, si son
extension est importante,peut géner considérable-
ment, sinon emp@cher, 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 1'écoulement capté, Il
est donc essentiel, pour la conception d'une telle
prise d'air, de pouvoir disposer de résultats
expérimentaux et de méthodes de calcul permettant
de prédire le comportement d'une couche limite
turbulente épaisse soumise A une discontinuité
de pression intense, Bien que le moddle de prise
d'air hypersonique évoqué soit de révolution, on
peut admettre, qu'au niveau de la section d'en-
trée, 1l'écoulement est localement plan, la dis-
tance A l'axe étant grande par rapport A la di-
mension radiale de la zOne considérée, En consé-



b. Schema de |'écoulement dans la section dentree

Fig.1 . Prise dair hypersonique

a compression supersonique externe

quence, l'étude de ces phénoménes a été effec-
tuée A 1'ONERA sur une configuration bidimen-
sionnelle, Les résultats essentiels de cette
étude sont présentés dans cette communication :
en premier lieu est examiné le cas, relativement
simple, d'un écoulement avec couche limite
turbulente qui subit une détente rapide provo-
quée par une discontinuité de paroi; en second
lieu, est envisagé le cas, plus complexe, ol un
choc, tombant en avant de la discontinuité, fait
décoller la couche limite,

II. Etude locale de la détente rapide d'une
couche limite turbulente

11,1, Configuration étudiéde

Le montage utilisé pour cette étude est cons-
titué d'une plaque plane, d'envergure 150 mm,
montée dans le prolongement de la paroi infé-
rieure d'une tuydre supersonique produisant un
écoulement uniforme de nombre de Mach égal &
3,04, Le fluide est de 1l'air A température modé-
rée ( ¥y =1,4), la plaque présente au niveau
d'un point D (Voir Fig 2b) un changement de di-
rection de 27 degrés qui provoque une détente
brusque de 1'écoulement supersonique,

Immédiatement en amont de D, la couche limite
est turbulente, son épaigseur § est de 13 mm,
le nombre de Reynolds (fy» , calculé avec
1'épaisseur de quantité de mouvement, est de
26 200 et le rapport de la température de paroi
4 la température de frottement est égal A 0,9,

la strioscopie interférentielle de 1'écoule-
ment, présentée Fig 2a, permet de faire les
observations suivantes :

- le Paisceau de détente semble issu d'un
point trés voisin de D et se propage au travers
de la couche limite od 1l'incurvation des ondes,
sous 1l'effet du gradient de nombre de Mach, ap-
para?t nettement,

- la frontidre de la couche limite, qui est
trds marquée avant détente, devient par la suite
indiscernable, En revanche une zone a trés fort
gradient de masse spécifique est visible au voi-
sinage immédiat de la parci.

Ces faits suggérent 1l'idée de distinguer,
dans la couche limite détendue, deux régions @
une zone externe ol les variations de vitesse
et de masse spécifique sont comparables A celles
existant dans 1'écoulement non visqueux et une
sous-couche ol ces variations sont beaucoup
plus rapides par suite du r8le prépondérant qu'y

joue la viscosité,
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Fig.2 .Detente de la couche limite
a. Strioscopie interferentielle de I'ecoulement
b. Schema de I'ecoulement

II.2. Résultats expérimentaux

Fig 3 est portée 1'évolution du rapport de 1la
pression statique Pp mesurée le long de la paroi
4 la pression génératrice A 1'infini amont R
On notera, qu'en aval de D, cette répartition
s'écarte notablement du niveau théorique corres-
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Fig.3 _Detente dune couche limite
Répartition de pression a la paroi

pondant 4 une détente de 1l'écoulement extérieur
4 la couche limite selon un processus de
Prandtl-Mayer,

Des sondages de pression ont été effectués
normalement A la paroi pour plusieurs stations
en aval du point D, Sur la Fig 4a sont repré-
sentées les répartitions de pression Pitot Pi
mesurées a 2, 10, 20, 30, 40 et 60 mm de D.

4= Frontiére de lo couche limite
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Fig.4 -Detente de la couche limite . Sondoges transversoux

La représentation agrandie de la partie inférieu-
re de ces sondages, tracée Fig 5, montre l'exis-
tence d'une zone A trés fort gradient de vites-
se au voisinage immédiat de la paroi et confirme
aingi 1l'interprétation de la visualisation
strioscopique,
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Fig.5 .Detente dune couche limite
Explorations Pitot pres de lo paroi

Fig 4b sont portés les sondages correspondants
de pression statique qui montrent l'existence,
au travers de la couche limite, d'un gradient de
pression transversale important pour les positions
les plus proches de D, Il est évident que les mé-
thodes classiques de calcul d'une couche limite
ne sont pas valables dans ce domaine.

II,3., Interprétation théorique

II.3.1. Généralités

Le phénoméne de détente rapide d'une couche
limite est 1l'objet, depuis quelques années, de
nombreux travaux théoriques et expérimentaux.

Ces études sont principalement axées sur le pro-
bléme des conditions de formation du proche sil-
lage et s'appliquent au cas d'une couche limite
qui décolle au droit d'un culot. Les méthodes" de
calcul proposées sont fondées sur 1l'hypothése,
qu'au cours du processus de détente rapide, qui
accompagne le décollement, les forces de visco-
sité peuvent &tre négligées devant les forces
d'inertie. La couche limite est ainsi assimilée
localement A un écoulement rotationnel de fluide
non visqueux., Ce point de vue, adopté initiale-
ment par CARRIERE et SIRIEIX [1 Jen 1960, a été
repris et développé par WEINBAUM et WEISS [ 2,

3, 4] qui l'ont appliqué au problédme du proche
sillage laminaire., Sur le plan expérimental, une
étude trés détaillée de ce phénoméne a été effec-
tuée par HAMA [ 5] qui s'est plus particuliérement
attaché A mettre en évidence les conditions d'ap-
parition du "lip-shock",

Le cas de la détente rapide d'une couche 1li-
mite restant au contact d'une paroi a été envi-
sagé, pour le régime laminaire, par ZAKKAY,

TOBA et XUO[ 6 ] . Ces auteurs traitent le pro-
bléme en distinguant dans la couche limite deux
portions : une couche externe ol 1l'écoulement
peut @tre considéré comme non visqueux mais ro-
tationnel et, au voisinage de la paroi, une sous
couche ol la viscosité intervient de fagon pré-
pondérante, Toutefois, dans la méthode de calcul
proposée, le détail du processus de détente ainsi
que l'influence du gradient transversal de pres-
sion sont ignorés.

Dans la présente étude la méthode de ZAKKAY
et al est appliquée au cas turbulent en utili-
sant pour le calcul de la portion de couche
limite supposée non visqueuse une méthode plus
évoluée,



II1,3.,2, Hypothése de calcul

Pour un écoulement supersonique de nombre de
Mach relativement élevé (M > 2) et en régime
turbulent, la portion subsonique de la couche
limite a une épaisseur extr@mement faible, de
llordre du centidme de 1'épaisseur totale, Il
est alors légitime de supposer que le comporte-
ment de cette couche subsonique est pratiquement
sans effet sur 1l'évolution de la partie super-
sonique de 1'écoulement. Cette supposition serait
plus contestable en régime laminaire ol il y
aurait lieu, en particulier,de tenir compte de
1ltinteraction de 1l'aval vers l'amont 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 limite, les termes de viscosité et de tensio:
turbulente sont négligeables devant les forces
de pression et d'inertie au cours du processus
de détente rapide. En conséquence, cette frac-
tion de 1'écoulement peut &tre calculée de fa-
gon rigoureuse par la méthode des caractéristi-
ques en fluide rotationnel, comme le suggédre
WEINBAUM,

Au voisinage immédiat de la paroi, 1'hypothé-
se d'une viscosité mlle est évidemment en défaut,
Il faut donc distinguer dans la couche limite une
portion que nous appellerons sous couche limite
ol les forces de viscosité jouent un r8le prépon-
dérant et qui, en conséquence, doit @tre calcu-
lée par une autre méthode., En aval du point D,
ltépaisseur de cette sous couche, ainsi que
1'indiquent les sondages (Fig 5), est voisine de
1 mm et est supérieure A celle de la portion sub-
sonique, L'examen des courbes tracées Fig 4b mon-
trent que, sur cette épaisseur, le gradient de
pression statique est pratiquement nul, On peut
donc envisager de calculer le développement de
la sous couche limite en utilisant une méthode
clasgique basée sur 1l'intégration de 1'équation
de KARMAN,

IT,3.3, Résultats de calecul

Dans 1'exemple étudié, la portion supérieure
de la couche limite a &té calculée en partant
d'une caractéristique issue d'un point situé A
0,2 mm de la paroi ol le nombre de Mach est déji
égal 4 1,47. Les conditions sur cette caractéris-
tique, pression statique, pression génératrice,
ont été déduites d'un sondage de 1'écoulement
effectué immédiatement en amont de D, Le fluide
est supposé isenthalpique et son rapport des
chaleurs spécifiques constant &gal A 1,4. En outre
il est admis, qu'avant détente, le vecteur vi-
tesse est partout paralléle A la paroi. Pour te-
nir compte approximativement de la portion de
couche limite négligée, la paroi en aval de D
a été décalée de 0,2 mm,

La répartition de pression pariétale donnée
par ce calcul est en bon accord avec l'expérien-
ce, ainsi qu'on peut le constater Fig 3, Ce ré-
sultat montre que 1'écart, mentionné au § II,2,,
entre 1'évolution de pression mesurée et le ni-
veau théorique correspondant A la détente d'un
écoulement irrotationnel non visqueux est daft
essentiellement au gradient d'entropie introduit
par la couche limite,

Le calcul a été effectué en supposant que
les ondes de détente avaient pour origine commu-
ne un point situé i 0,2 mm au-dessus de D et en
considérant une déviation initiale de 27 degrés,
égale A 1'angle de rotation de la paroi. En
fait 1ltorganisation de 1'écoulement au voisinage
de D est beaucoup plus compliquée, ce qui expli-
que le léger écart entre la théorie et 1l'expé-
rience immédiatement en aval de ce point, la
structure réelle de 1l'écoulement est schématisée
Fig 6, Dans le faisceau de détente, les ondes
de Mach ont des origines, non pas confondues, mais
réparties sur une certaine longueur de la ligne

zone d'interaction

b . Ecoulement reel

Fig. 6 Detente d'une couche limite
Schemas de l'ecoulement a lorigine de la detente

sonique intérieure A la ecouche limite. De plus,
la direction du vecteur vitesse résulte d'un phé-
noméne complexe d'interaction entre les zones
d'écoulements subsonique et supersonique. Enfin,
un domaine d'influence de l'aval sur l'amont
existe dont l'effet doit @tre localement impor-
tant, méme si son étendue est extrfmement rédui-
te dans le cas turbulent,

L'organisation générale de 1'écoulement cal-
culé est représentée Fig 7 ol sont tracées la
premidre et la dernidre caractéristiques du
faisceau de détente, la frontidre de la couche
limite (qui est une ligne de courant dans le
cadre des hypothédses admises), ainsi que celle
de la sous couche limite,
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Frontiére de lo couche limite

Frontiére de lo sous couche limite

Fig.7 _Détente de la couche limite

Organisation de I'écoulement deduite du calcul

Au dehors de cette sous couche, les réparti-
tions transversales de pression calculées par
la méthode des caractéristiques sont remarqua-
blement en accord avec l'expérience, ainsi qu'on
peut le constater Figs 4a, 4b et 5. Cette con-
cordance persiste jusqu'a 60 mm en aval de D,
c'est-A-dire sur une distance sensiblement
égale & 5 fois 1'épaisseur de la couche limite
initiale.

Le développement de la sous couche limite a
été déterminé par la méthode de MICHEL[ 8 |en
prenant comme conditions A la frontiére celles
résultant du calcul précédent et caractérisées
par la courbe de pression représgentée Fig 3.
L'effet du gradient transversal externe de pres-
sion ‘génératrice a été négligé, Cette simplifica-
tion gemble raisonnable si 1l'on en juge d'aprés
les courbes de la Fig 5 qui montrent que la pres-
sion Pitot évolue peu rapidement A l'extérieur
de la sous couche, Le choix des valeurs initia-
les, & partir desquelles 1l'équation de KARMAN
peut @tre intégrée, pose un probléme difficile,
En effet, les caractéristiques de la sous couche
limite, immédiatement en aval de D, résultent
de phénoménes trés complexes dont certains ont
été évoqués plus haut, Dans le cas présent,
cette difficulté a &té éludée en adoptant comme
épaisseur de quantité de mouvement initiale
celle déduite des sondages exécutés A 2 mm en
aval de D, et en considérant que la sous couche
limite s'étend jusqu'au niveau, indiqué par une
fléche sur la Fig 5, & partir duquel 1'hypothése
d'une viscosité négligeable est en défaut, ainsi
que le montre l1l'écart notable entre le calcul
et 1l'expérience dans cette région. Un calcul
effectué dans de telles conditions permet seule-
ment de voir dans quelle mesure le développement
ultérieur de la sous couche limite peut @tre
p:‘édit.

Les évolutions des épaisseurs de déplacement
et de quantité de mouvement calculées sont re-
présentées Figs Ba et 8b ol sont également por-
tés les points expérimentaux, Les valeurs mesu-
rées ont été déterminées A partir des sondages
de pression en plagant la frontidre de la sous
couche limite au niveau du coude que présentent
les lorations de pression Pitot prés de la
puo:vat:ir Fig 5). L'accord relativement bon
entre le calcul et l'expérience montre que la
sous couche est effectivement turbulente, ainsi
qu'il a été supposé,
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Fig.8 _Detente d'une couche limite
Epaisseurs caracteristiques de la sous couche limite

Une nouvelle détermination de 1'écoulement
supposé non visqueux a é&té effectuée en corri-
geant la paroi de l'épaisseur de déplacement de
la sous couche limite, La courbe de pression
obterue, tracée Fig 3, se rapproche de l'expé-
rience, Toutefois, au voisinage de D un écart
subsiste par suite des effets locaux mentionnés
plus haut,

Les résultats trés satisfaisants, obtenus dans
le cas d'une simple détente, permettent d'envisa-
ger 1l'application des méthodes de calcul présen—
tées au probléme plus complexe de l'interaction
d'un choc et d'une couche limite,

IIT, Etude de l'interaction d'une onde de choc
et d'une couche limite turbulente en aval
d'une discontinuité de paroi

II1,3, Configuration étudiée

En pratique, pour la prise d'air envisagée,
l'onde de choc issue de la lédvre de la caréne
tombe dans la région du point D, ol la paroi
présente une discontinuité, et provoque le dé-
collement de la couche limite,

L'étude sera limitée au cas ol le décollement
se fixe en D, lLa visualisation strioscopique et
le schéma présentés Fig 9 montrent l'organisation
de 1l'écoulement pour une telle configuration., En
aval de D se forme une zone de fluide mort, sensi-
blement isobare, sur laquelle le choc incident
est ré&fléchi en un faisceau de détente, L'écoule-
ment décollé recolle sur la paroi au voisinage du
point R en se recomprimant au travers d'une série
d'ondes qui se focalisent en un choc.
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Fig.9 _Interaction choc.couche limite
a. Strioscopie de |'ecoulement Fig.10 .Interaction choc.couche limite _ Repartitions de

b. Schema de I'écoulement pression a la paroi en fonction de la position du choc

Selon 1'intensité du choc incident, sa posi-
tion et 1l'angle de déviation de la paroi, le o s Expérience
décollement en D s'accompagne d'une compression
ou dlune détente. Seul le deuxiéme cas (Fig 9a),
qui se pr@te plus aisément au calcul, sera étu- Y (mm)
dié ici. 30

Calcul

&= Frontiére de la couche limite

III,2, Résultats expérimentaux

La géométrie de la paroi, les caractéristi-
ques de l'écoulement supersonique ainsi que
celles de la couche limite sont les mémes que
pour 1'étude présentée précédemment.

Le choc incident est produit par une plaque
plane & bord d'attaque aigu, d'envergure 120 mm,
placée sous une incidence de 18 degrés, Cette
plaque est munie de flancs latéraux dont le
but est d'éviter le décollement de la couche
limite des parois de la soufflerie,

Les répartitions de pression pariétale ont
été relevées pour plusieurs positions du choc
incident et sont représentées Fig 10, Lorsque
1'importance de la région décollée augmente,
une zone isobare apparaft qui s'étend progressi-
vement,

Pour la position du choc la plus reculée, cor-
respondant & 1'étendue décollée maximale, des A " N
explorations transversales de pression ont été 0 01 02 03 04 05 06
effectuées A différentes stations en aval de D
(10, 20, 40 et 60 mm). Les profils de pression
Pitot obtenus sont reportés Fig 11. Sur les Fig.1 . Interaction choc.couche limite
trois premiéres courbes(10, 20 et 40 mm) on re-
marquera la zone A pression constante au tra-

Sondages transversaux



vers de la partie décollée A laquelle succéde
une région A trds fort gradient, caractéristi-
que du mélange qui s'établit au contact de
1l'eau-morte, Sur ces courbes, la position appro-
ximative de la frontidre de la couche limite
est indiquée par une fléche, On peut constater
que, dans le cas présent ol la longueur décol-
lée est relativement faible devant 1'épaisgseur
de la couche limite, le processus de mélange
n'affecte que la portion inférieure de cette
derniédre, la partie la plus externe de la couche
limite "ignorant™ pratiquement l'existence de
l'eau-morte,

I1I,3. Analyse théorique

IIT.3,1. Généralités

En régime laminaire, l'interaction d'un choc
et d'une couche limite a &té é&tudiée notamment
par LEES et REEVES [ 9] qui ont proposé une théo-
rie bagée sur une méthode intégrale postulant
lt'existence d'une famille de profils de vitesse
A un paramétre, En turbulent, il n'exigte A ce
jour, aucune méthode analogue permettant de trai-
ter ce probléme bien que, récemment, ALBER et
LEES[ 10 Jaient proposé une technique intégrale
stappliquant au proche sillage turbulent,

Toutefois, si le point de décollement est
fixé, le probléme de 1l'interaction est analogue
4 celui du recollement en aval d'une marche
quand la frontiére de 1'écoulement externe dé-
co0llé est déviée par une perturbation localisée
et concentrée (Voir Fig 12). Or, en régime tur-
bulent, le phénoméne de recollement a fait
l'objet de nombreux travaux [11 - 12 - 13 - 14]

a4 partir desquels a été b&tie une théorie glo-
bale, semi-empirique, qui permet de prédire la
pression de la zone isobare décollée ainsi que
la longueur approximative de décollement,

Fig.12 .Anclogie des problémes dinteraction et de recollement

Nous allons rappeler, trés briédvement, les
principes fondamentaux de cette théorie et ten-
ter son application au cas présent.

Congidérons un écoulement supersonique décol-
1é, A couche limite turbulente, qui recolle sur
une paroi en subissant une déviation Y . la
théorie du recollement turbulent impose & Y/
de satisfaire la relation :

— a_
W‘W+a—é%-c‘i

conmie sous le nom de critére angulaire de re-
collement, Pour un gaz isenthalpique et de
nature donnée, Y et ° sont des
fonctions du nombre de Mach la frontiédre
isobare de 1'écoulement décollé, Le coefficient
sans dimension caractérise les effets de
couche limite initiale et d'injection de masse
dans l'eau-morte, En 1l'absence d'injection, i1l
a pour expression :

YT 1

i

17
o o est l'épaisseur de quantité de mou-
vement de la couche limite initiale et £ 1a
longueur totale de mélange [ 15 ].

La théorie du recollement turbulent donne
des résultats trés satisfaisants tant que la
zone décollée a une longueur au moins égale &
dix fois 1'épaisseur J de la couche limite
initiale, ce qui n'est pas le cas pour les do-
maines d'interaction étudiés ici ol 1l'importan-
ce relative de § est bien plus grande, ainsi
qu'on peut le constater sur les visualisations
strioscopiques des Fig 9 et 10. Néanmoins, on
peut envisager d'appliquer la théorie en y ap-
portant certaines modifications suggérées par
les résultats déjid obtenus qui mettent en évi-
dence les faits suivants :

- sur une distance modérée, la viscosité a
un effet négligeable sur le développement de la
ma jeure partie de la couche limite lorsque
celle-ci est soumise & des gradients de pression
intenses et localisés,

- lors d'un décollement, le processus de mé-
lange n'affecte & l'origine que la portion infé-
rieure de la couche limite et se développe en-
tidrement A 1'intérieur de celle-ci sur une
distance égale A plusieurs épaisseurs J.

En conséquence, le critére de recollement
sera appliqué A un écoulement rotationnel in-
cluant la plus grande partie de la couche limite,
le reliquat,d'importance relative trés faible,
étant assimilé A un effet perturbateur pris en
compte par le coefficient Cq.

La validité de cette hypothdse a été& contr®-
lée en calculant, par la méthode des caractéris-
tiques, le champ aérodynamique de la configura-
tion de décollement pour laquelle des sondages
de pression transversaux ont été effectués (po-
sition du choc incidentrepérée par d = 24,5 mm).
Pour ce calcul, la pression dans la zone décol-
lée a été imposée égale A la valeur mesurée et a
été considérée comme "non visqueuse® la portion
de couche limite située, en D, A une distance
de la paroi supérieure & 1 mm, L'organisation
de 1'écoulement calculé est représentée Fig 13,
ol ont été tracés le choc incident, le choc de
recollement, la frontidre de la couche limite
et les faisceaux de détente issus de D et du
point d'impact du choc incident sur la frontidre
isobare de la zone décollée.

Les profils théoriques de pression Pitot
sont représentés Fig 11, Pour les trois premidres
positions (A 10, 20 et 40 mm en aval de D), 1'ac-
cord avec l'expérience peut &tre considéré comme
satisfaisant. En revanche pour la dernidre posi-
tion, qui se trouve au-deld du recollement,



Fig.13 .Interaction choc.couche limite

Organisation de l'ecoulement déduite du calcul

ltécart est notable, Cette différence vient du
fait qu'en R la recompression ne s'effectue pas
au travers d'un choc unique attaché A la paroi,
mais progressivement, Ces résultats encourageants
permettent d'envisager favorablement 1l'applica-
tion de la théorie du recollement turbulent.

Le principe de calcul est le suivant : pour
une valeur, fixée A priori, de la pression de
décollement P, la partie de 1'écoulement sup-
posée isentrolwique est calculée par la méthode
des caractéristiques afin d'obtenir les condi-
tions & la frontidre de 1'eau-morte (nombres
de Mach), la longueur de mélange DIR et l'angle
de recollement W (Voir Fig 13). A partir de
ces résultats et en considérant un nombre de
Mach moyen le long de DIR (de part et d'autre
de I les nombres de Mach, dans le cas présent,
différent d'environ 5%) les fonctions Y
et dW gz, caractéristiques du recolle-
ment, ainsi que le terme de perturbation Cq sont
calculés, On en déduit la valeur que demgt
avoir 1l'angle de recollement Y si la pression
P, choisie était la solution du problédme, Le

lcul est recommencé jusqu'd ce que les deux va-
leurs de Y ainsi obtenues cofncident,

La confrontation avec l'expérience des résul-
tats donnés par cette méthode est présentée
Fig 14 ol est portée 1'évolution de la pression
de décollement P; en fonction de la position du
choc incident, L‘écart entre les deux courbes
est en moyenne de 15¢ et tend A dimimuer lorsque,
1tétendue de la zone décollée augmentant, une
région isobare de longueur appréciable s'établit.
Le fait que les valeurs expérimentales soient
systématiquement inférieures A celles calculées
peut 8tre attribué A un effet d'aspiration df
aux phénoménes marginaux, En effet, 1'envergure
de la plaque produisant le choc étant inférieure
4 celle de la veine, la pression sur les bords
du montage est plus basse que celle de la zone
décollée,

La méthode qui vient d'@tre présentée offre
ainsi la possibilité de prédire, avec une préci-
sion relativement bonne, 1'étendue du décolle-
ment d'une couche limite turbulente soumise & un
choc, lorsque le point de décollement D est con-
nu A priori (par exemple £ixé A une discontinuité
de paroi), Elle a été confrontée avec 1'expérien—
ce dans le cas ol en D se forme une détente, mais
elle peut également s'appliquer lorsque le dé-

collement s'accompagne d'un choc, configuration
qui ne différe de la précédente que par une
Plus grande complexité dans le calcul de la par-
tie de 1l'écoulement supposée non visqueuse,
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Fig.14 _Interaction choc-couche limite
Pression de décollement en fonction de la position du choc

IV. Conclusion

Pour une prise d'air hypersonique A compres-
sion supersonique externe destinée A un stato-
réacteur A combustion supersonique la couche
limite représente une fraction importante de
1l'écoulement capté, Au voisinage de la section
d'entrée, cette couche limite, généralement
turbulente, peut 8tre soumise A des gradients
de pression intenses et localisés,

Le cas d'une détente brusque provoquée par
une discontinuité de paroi a d'abord été exami-
né, L'excellent accord observé entre l'expérience
et un calcul effectué en assimilant localement
la couche limite & un écoulement rotationnel non
visqueux montre que les forces de viscosité et
les tensions de Reynolds peuvent devenir négli-
geables devant les termes d'inertie et de pres-—
sion sur une distance de développement égale A
plusieurs épaisseurs de couche limite,

La viscosité n'intervient de facon prépondé-
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 échappe pour le moment A l'analyse, mais
son évolution ultérieure peut @tre prédite de
fagon satisfaisante par une méthode classi ue,
basée sur 1'intégration de 1'équation de AN,

Le cas ol la couche limite décolle sous 1'ef-
fet d'un choc tombant A courte distance en aval
de la discontinuité de paroi a été ensuite envi-
sagé, Lorsque 1l'étendue du décollement est fai-
ble, les résultats expérimentaux montrent que
1'on peut également distinguer dans le fluide
deux régions : une zone extérieure ol 1'écoule-
ment est pratiquement isentropique et rotation-



nel, et une zone intérieure ol la viscosité joue
un role essentiel et se manifeste par les phé-
noménes de mélange avec l'eau-morte et de recol-
lement, Une méthode de calcul permettant de pré-
dire la pression de la zone décollée et 1'éten-~
due du décollement est proposée pour le cas ol
le point de séparation est connu A priori. Cette
méthode conduit & des résultats dont la compa-
raison avec l'expérience est encourageante,
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