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Resume

L'étude est réaliséedans le cas d'un

écoulementhypersoniqueautour d'obstacles

A pointes coniques raccordéesA une jupe

concave.

Les approximationsfaitesdans les

equationsde Navier-Stokessont valables

pour les modeles sans pointe conique. Les

resultatsobtenus sont alors en accord

avec l'experience.

Pour les modeles A pointe conique, les

solutionsdes equationsde la couche limi-

te représententl'experiencelorsque les

valeurs du parametrede gradientde pres-

sion au raccordementcene-juperestent

petites devant celles pour lesquellesle

frottementA la paroi des obstaclesserait

nul.

Lorsque la longueurde la génératrice

sj de la pointe conique tend vers zero, la

separationde la couche limite ne peut

jamaisseproduire;pours.oroissant, ii

devraitexisterdesvaleursdes./R > 1

(R rayon de courbure de la méridienne)pour

lesquellesii y a separationde la couche

limite.

I.Introduction

L'analysedu comportementde la couche

limite laminaireen presence d'un gradient

de pression positif est réaliséedans le

cas concret oa le gradientde pression est

impose par la paroi concave, de rayon de

courbure R constant,d'un modele de revolu-

tion, A pointe vive, dont la geometrie est

connue, de telle sorte que les grandeurs

mecaniquesde l'écoulementnon visqueux

peuvent etre calculées.La connaissancedes

repartitionsdes parametresextérieursA la

couche limite permet de choisir l'ordre des

approximationsfaites dans les equations

genérales de Navier-Stokes.En effet, les

forces d'inertieet les forces de viscosité

sont du même ordre de grandeur,ce qui con-

6 1/2n, 	 1 
duit A poser que R) , le nom-. R

bre de Reynolds9e.R calcule avec les gran-

deurs locales étant rapporté au rayon de

courbure R de la méridiennede l'obstacle.

Une diminutiondu rayon R entraine une aug-

mentation de l'épaisseurrelative; et on

peut penser(4 A 9) qu'il est nécessaire,

dans une plus grande approximationdu cal-

cul de la couche limite,de tenir compte des
6termes d'ordre R dans les equationsde Na-

vier-Stokes.L'étudede l'écoulementnon vis-
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queux montre que si une diminution du rayon

de courbure entraine une augmentation de
1/2

, 1 6
- celle-ci est relativement

faible et s'atténue le long des méridiennes

concaves, le nombre de Reynolds local )Re

rapporté A l'unité de longueur, croissant

quand le rayon de courbure R diminue.

D'autre part, ce nombre de Reynolds Ne lo-

cal est approximativement une fonction

linéaire de l'abscisse curviligne s ; en

supposant que l'épaisseur relative de la
6(s)

couche limite est du même ordre de
1/21 


grandeur que () , il vient
. s

<1, 00 6 (s)cane
est l'épaisseur

de la couche limite calculée A l'abscisse

s sur un cone de demi-angle d'ouverture

égal au demi-angle au sommet de l'obstacle

concave. Il s'en suit qu'il est inutile de

retenir dans les equations de la couche

limite, y compris dans le cas de rayons de

courbure R petits, les termes d'ordre 161des

equations de Navier-Stokes.

La connaissance des parametres extérieurs

:Ila couche limite met aussi en evidence

l'influence du gradient de pression trans-
6

versal ay sur l'épaisseur relative de la

couche limite ; on trouve

s cone

	:

	

6 K ay

K étant un parametre dependant des condi-

tions initiales de l'écoulement gazeux et

de la Oométrie de l'obstacle.

II. Instrumentation

Les mesures ont été effectuées en utili-

sant come moyen d'essais, soit une souffle-

rie hypersonique A basse enthalpie, de dia-

metre 20 cm, A nombre de Mach réglable de

4 A 8, soit une soufflerie A choc réfléchi

A haute enthalpie, de diametre 35 cm, A

nombre de Mach M = 9 et 10.

Dans la soufflerie hypersonique, les


mesures de densité de flux de chaleur con-

vectée ont 6té effectuées en utilisant la

méthode calorimétrique, sur des modeles

massifs en laiton(2) ; dans la soufflerie

A choc rffléchi, on a utilise' la méthode

thermométrique du film mince de platine sur

des modeles en plexiglass, les films étant

déposés sur des baguettes en pyrex formdes

et serties dans le plexiglass. Les mesures

de pression ont été effectuées dans la

soufflerie hypersonique en utilisant des

capteurs A variations de reluctance.

III. Equations de base


En tenant compte des remarques d'ordre

général faites dans l'introduction, les

equations de Navier-Stokes écrites dans un

systeme d'axes intrinseque (ds = Rda, dv),

ont été réduites A un systeme d'équations

aux dérivées-partielles admettant des solu-

tions semblables (similitude locale). Pre-

nant comme variables indépendantes et n ,


les equations s'écrivent :

(3-f'2) + f f" + (cf"),=o

( c fe, c cp, f"2 . 0

(DO0 = —T— et f dffini par ip-=,/r!T.f(n).

Les conditions aux limites s'écrivent

n = 0: f = f' = 0, = —H et n : f'= 0
Te

8 = 1.

Ces equations ont été intégre'esnuméri-

quement, les conditions A la frontiere ex-

térieure de la couche limite étant détermi-

nées A partir de la distribution de la

pression A la surface de l'obstacle calcu-

lee par la m6thode des caractéristiques et

par l'expression de Newton-Buseman. On a

représenté dans la figure 1, la distribu-

tion du coefficient C A la surface de

l'obstacle en fonction de R tel qu'il ré-

sulte du calcul d'une part et des mesures

d'autre part.
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III. Resultats-Discussion

Les solutionsf"w dont une famille est
représentéedans la figure 2, ne dependent

que des parametres aNet Teo et montrent
que les solutionsd'une part sont indepen-

dantes du rayon de courbureR des modeles,
du nombre de Mach et de la pression d'ar-

ret, d'autre part n'atteignentpas les va-

leurs de aNpour lesquellesil y aurait
Dudécollementde la couche limite ,-) = 0
oy w
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am est supérieureaux valeurs de qui
entraineraitle décollementde la couche

limite et ceci meme dans le cas

Teo = 300°K.
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Fig.3

Fig.4

On a porte dans la figure 4, qui effec-
tue la comparaisonentre la theorie et

l'experience,le coefficientNu/vgro; en

fonctionde R :les courbes sont relatives
aux conditionssuivantes : M = 4,

0 ,4

Cp

0,2

0,1 4

,I1
1

0,2

0,2

0 ,3

Tcoo= 400 et 600°K, R = 20 et 30 cm. L'ac-
croissementrapide du coefficientmesure A

o partir de ; = 0,3 semble déceler l'appari-




tion de la transitionde la couche limite.
Fig.2

Dans la figure 3 on a montre l'évolu-

tion de am en fonctionde l'abscisserédui-

te pour differentesconditionsde l'écou-




lement infini amont (M., p.0, T.0) ; on

constateque am ne depend que du nombre de

Mach M et que lorsque atteint la valeur

limite correspondantA l'angle a =a + ,

voisin de l'angle limitede détachementde

l'ondede choc au nez d'un cone de demi -

angle d'ouverture,pour laquelle ii y a

blocage de la couche de choc, la valeur de
- 3 -

En ce qui concerne l'évolutionde
6l'épaisseurrelativede la couche limite R

la figure 5 donne un exemple, A R = 30 cm,
M = 7' pcoo= 25 bars' Two = 600°K, de
comparaisonentre l'épaisseurde deplace-

ment relative 6x déduite de l'intégration
6de la couche limite et celle de deduite

de la connaissancede l'écoulementexte-

rieur. L'épaisseurrelative de deplacement

et par suite l'épaisseurrelativede la

couche limite est bien représentéequant A



dela d'une certaine abscissepar (.757) ;
'fle

d'autrepart les courbes 2 et 4 de la figu-

re 5 tracées en supposantune loi de varia-
6 	 K 	 s/R 
tion de K .1, m res-

1/2 •
( fspes ds) (- 2E)

ay
o 0

pectent bien l'évolutiontheoriquede

Cette comparaisonillustréedans un cas

particuliers'appliqueA tous les cas.

l'ordrede grandeur et l'évolution,au 1/2 que l'écart entre les deux valeurs de e
1

5

est petit. Le type d'ex,empled'obstacle

concave A discontinuitéde courburequi peut

etre choisi est celui, bien connu, de l'obs-

tacle de revolutionA pointe coniquede

longueurde génératrices, raccordéetan-

gentiellementA une jupe A méridiennecir-

culaire.Dans ce ca au raccordementcane -

jupe le parametrede gradientde pression

longitudinale passe de zero A une valeur

finie f3, qui dans certainscas est infe-
J

rieur A , cas oille procédé numérique

d'integrationn'est pas convergent.Le de-

veloppementen serie de 13Itpour s 4 s,

(s > s,) suivant les puissancesentieres

de (s - s„) s'écrit,en se limitantau pre-

mier terme :
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L'étudedu comportementde la couche

limite A la surface d'obstaclesA meri-

dienne concave présentantune discontinui-

te de courburene peut pas etre traitée

d'une maniere aussi simple que dans le cas

precedent.En effet les approximationsde

Prandtl faites dans les equationsde

Navier - Stokes, en ce qui concerne l'or-

dre de grandeur des termes contenant le

gradient longitudinalde courbureneaa'
sont pas justifiéesau point de disconti-

aR
nuité de courbure' étant indetermine. Ta

En négligeantmalgré tout les termes con-

tenant le gradient longitudinalde courbu-
aRre TTi, on est ramene A resoudre le meme

systemed'équations (1) ; toutefoisla dis-

continuitéde courbure des méridiennes

entraineune discontinuitédu parametrede

gradientde pression longitudinale;ii

est evident que l'approximationde cette

méthode de calcul est d'autantmeilleure

et A = 1 +y M2 a2. Or g1 A a donne est une

fonctiondécroissantede M , de sorte que

e pour s = s est egalementfonction dé-

croissamtede .
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Les courbes concernantles solutions

w j ou plutat (Null Tio )j. lsj/R

Me=4
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fonctionsde Te' A Me constant,represen-

tees dans la figure 6, rendentcompte

nouveaude la discontinuitédes solutions

au raccordementcane-jupe,discontinuité

qui tend A disparaltrepour Me >> 1 et

Te > 300°K (Tw/Te < 1).

En ce qui concerne les courbes de la

figure 7 relativesaux obstacless3/R=0,1

et 0,58, dans les conditionssuivantes :

M.= 7, p.0 = 8 et 25 bars, T.0 = 600°K,

R = 20, 30 et 19,2 cm et la courbe de la

figure 8 relative A l'obstaclesj/R = 0,1

dans les conditionsM = 10, p = 120 et


184 bars, T.0 = 5200 et 4000°K,R = 100 cm,

on retiendrales faits suivantsresultant

de la comparaisonentre la theorie et l'ex-

perience,faits qui confirmentd'ailleurs

les conclusionsenoncéesci-dessus : la

theoriene rend pas compte des experiences

au voisinagedu raccordementpour les obs-

tacles si/R = 0,1, M. = 7, T.0 = 600°K

(Te 706K), constitueune très bonne ap-




proximationdans le cas M.= 10, T.0=5000°K,

(Te 12300°K) ; en ce qui concerne les obs-

tacles sj/R = 0,58 les equationsn'admet-

tent de solutionsque pour L-:711>s0,06

correspondantA aN > 8; =-0,37.

Dans tous les cast.les solutionsrela-

tives aux obstaclesRi # 0 tendent A se

confondreavec celles relativesaux obs-
stacles sj/R = 0 lorsque augmente ; résul-

tat confirmepar les experiencesde mesure

de flux de chaleur.

	 s./R=0 (p.=8 : R=304 , R=20 A )
J
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Fig.8

Il est A remarquerqu'aucun décollement

de la couche limite n'est constate sur les

obstacles experimentes,y compris dans le

cas oü 3( est inférieurA 8; . On peut, par

ailleurs, en adoptant le critère de décol-

lement de la couche limite laminairequi,

selon Chapman(11),est formule sous la

forme suivante :

L2 2

	

reff  . .1(-Leif
2

	

-) (-1) ) Nt-1) (3)rit s 6)! q. fj 3go, clx2jc

0

(Ks 1"2,3 a eté déterminéeexperimentalement

par Kabelitz),définir les regions de décol-

lement et de non décollementde la couche

limite sur la surfacedes obstaclesde re-

volution s /R # 0 ; la figure 9 représente

ces regions : on a port:6suivant l'axe des

ordonnées les valeurs de

2
ref
L2

dx

2p) (4)L .
d ref)
( ,) =4(sin2a -sin2a. (

	

"
3'

la longueurde referenceL étant prise

egale au diamètre de la base de l'obstacle,

et sur l'axe des abscisses les valeurs cal-

culées du second membre de l'équation (3).

On peut constater les faits suivants :

pour sj 0 la separationde la couche limi-




te ne peut jamais se produire ; pour sj

croissant il devrait exister des valeurs de
s-

> 1 pour lesquellesii y a separationde

la couche limite.

Cette etude a été réalisée sous la

direction scientifiquede Monsieur J.

Valensi A qui les auteurs adressent leurs

plus vifs remerciements.

0 0,2 (s-s.)/R
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1 xa 7_ Nu=
Teo

Qw*CPeo Kee(hee-hw)

1/2 R

Peo (heo)

Cp -
2 (p-pc.)

Y M!

Qw densité de flux de chaleur

Indices : : écoulementnon perturbe ;

: écoulementexterieurA la couche limite;

: paroi ; o : conditionsd'arrêt ;

j : jonctioncene-jupe.
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