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Résumé

L'étude est réalisée dans le cas d'un
écoulement hypersonique autour d'obstacles
a4 pointes coniques raccordées d une jupe

concave.

Les approximations faites dans les
équations de Navier-Stokes sont valables
pour les modéles sans pointe conique. Les
résultats obtenus sont alors en accord
avec l'expérience.

Pour les modéles 3 pointe conique, les
solutions des équations de la couche limi-
te représentent 1l'expérience lorsque les
valeurs du paramétre de gradient de pres-
sion au raccordement cdne-jupe restent
petites devant celles pour lesquelles le
frottement 3 la paroi des obstacles serait

nul.

Lorsque la longueur de la génératrice
sj de la pointe conique tend vers zéro, la
séparation de la couche limite ne peut
jamais se produire ; pour s. croissant, il
devrait exister des valeurs de sj/R > 1
(R rayon de courbure de la méridienne) pour
lesquelles il y a séparation de la couche

limite.

I.Introduction

L'analyse du comportement de la couche
limite laminaire en présence d'un gradient
de pression positif est réalisée dans le
cas concret oll le gradient de pression est
imposé par la paroi concave, de rayén de
courbure R constant, d'un modéle de révolu-
tion, 3 pointe vive, dont la géométrie est
connue, de telle sorte que les grandeurs
mécaniques de 1'écoulement non visqueux
peuvent &€tre calculées. La connaissance des
répartitions des paramétres extérieurs 3 la
couche limite permet de choisir 1'ordre des
approximations faites dans les équations
générales de Navier-Stokes. En effet, les
forces d'inertie et les forces de viscosité

sont du méme ordre de grandeur, ce qui con-
2

duit 3 poser que $2 ( 1 )1/ le nom-
R- G
bre de Reynolds’ﬂe.R calculé avec les gran-
deurs locales €tant rapporté au rayon de
courbure R de la méridienne de 1l'obstacle.
Une diminution du rayon R entraine une aug-
mentation de 1'épaisseur relative % et on
peut penser(4 a9) qu'il est nécessaire,
dans une plus grande approximation du cal-
cul de la couche limite, de tenir compte des
termes d'ordre % dans les équations de Na-
vier-Stokes.L'étude de 1'écoulement non vis-
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queux montre que si une diminution du rayon

de courbure entraine une augmentation de
( 1 )1/2 N8
5%.? R

faible et s'atténue le long des méridiennes

celle-ci est relativement

concaves, le nombre de Reynolds local ﬁQe
rapporté @ 1'unité de longueur, croissant
quand le rayon de courbure R diminue.
D'autre part, ce nombre de Reynolds R, lo-
cal est approximativement une fonction
linéaire de 1'abscisse curviligne s ; en
supposant que 1l'épaisseur relative de la

couche limite 5(s) est du méme ordre de
1/2
grandeur que (———1——3) , i1 vient
Re -
S (s i
el ol 6(s)c6ne est 1'épaisseur

de la couche limite calculée a 1l'abscisse

s sur un cdne 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 équations de la couche
limite, y compris dans le cas de rayons de
courbure R petits, les termes d'ordre % des
équations de Navier-Stokes.

La connaissance des paramétres extérieurs
A la couche limite met aussi en é&vidence
1'influence du gradient de pression trans-
3 e it
versal 3? sur 1l'épaisseur relative R de la

couche limite ; on trouve

-0,3
- - 3py
R- K3y
K étant un paramétre dépendant des condi-
tions initiales de 1'écoulement gazeux et
de la géométrie de 1l'obstacle.

II1. Instrumentation

Les mesures ont été effectuées en utili-
sant comme moyen d'essais, soit une souffle-
rie hypersonique a basse enthalpie, de dia-
métre 20 cm, 3 nombre de Mach réglable de
4 3 8, soit une soufflerie a choc réfléchi
i haute enthalpie, de diamétre 35 cm, &
nombre de Mach M_ = 9 et 10.

Dans la soufflerie hypersonique, les
mesures de densité de flux de chaleur con-

vectée ont été effectuées en utilisant la
méthode calorimétrique, sur des modéles
massifs en laiton(z) ; dans la soufflerie
4 choc réfléchi, on a utilisé la méthode
thermométrique du film mince de platine sur
des modéles en plexiglass, les films étant
déposés sur des baguettes en pyrex formées
et serties dans le plexiglass. Les mesures
de pression ont été effectuées dans la
soufflerie hypersonique en utilisant des
capteurs 3 variations de reluctance.

III. Equations de base

En tenant compte des remarques d'ordre
général faites dans 1'introduction, les
équations de Navier-Stokes écrites dans un
Rda, dB8),
ont été réduites 3 un systéme d'équations

systéme d'axes intrinséque (ds =

aux dérivées partielles admettant des solu-
tions semblables (similitude locale). Pre-
nant comme variables indépendantes £ et n ,
les équations s'écrivent

B(6-£'2) + £ £ + (CE£")'=0 1)

£ 5 ; Ye o

r " e
ol 8 = —— et f défini par y =/ZE .£(n).

e

Les conditions aux limitgs s'écrivent
n=0:f=f" =0, = TE etn -+ : f'=0
B = 1. d

Ces équations ont été intégrées numéri-
quement, les conditions 3 la frontiére ex-
térieure de la couche limite étant détermi-
nées 3 partir de la distribution de 1la
pression @ la surface de 1'obstacle calcu=*
lée par la méthode des caractéristiques et
par 1l'expression de Newton-Buseman. On a
représenté dans la figure 1, la distribu-
tion du coefficient Cp 4 la surface de
l'obstacle en fonction de ﬁ tel qu'il ré-
sulte du calcul d'une part et des mesures
d'autre part.
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III. Résultats- Discussion

Les solutions f"W dont une famille est
représentée dans la figure 2, ne dépendent
que des paramétres g% et Teo et montrent
que les solutions d'une part sont indépen-
dantes du rayon de courbure R des modé&les,
du nombre de Mach et de la pression d'ar-
rét, d'autre part n'atteignent pas les va-
leurs de BL pour lesquelles il y aura1t
décollement de la couche limite (u )
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/
/
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Fig.2
Dans la figure 3 on a montré 1'évolu-
tion de B* en fonction de 1'abscisse ré&dui-
te E pour différentes conditions de 1'écou-

lement infini amont (M_, p ; on

wQ ? Tmo)
constate que B* ne dépend que du nombre de
Mach M et que lorsque ﬁ atteint la valeur
limite correspondant 3 1'angle a =0 + % ’
voisin de 1'angle limite de détachement de
1'onde de choc au nez d'un cbne de demi -
angle d'ouverture, pour laquelle il y a

blocage de la couche de choc, la valeur de

g* est supérieure aux valeurs de Bf qui
entrainerait le décollement de la couche

limite et ceci méme dans le cas ol
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On a porté dans la figure 4, qui effec-
tue la comparaison entre la théorie et
1l'expérience, le coefficient Nu//i?; en
fonction de % : les courbes sont relatives
aux conditions suivantes : M_ = 4,
T,, = 400 et 600°K, R = 20 et 30 cm.
croissement rapide du coefficient mesuré 2
partir de & = 0,3 semble déceler 1l'appari-

tion de la transition de la couche limite.

L'ac-

En ce qui concerne 1'évolution de
1'épaisseur relative de la couche limite %
la figure 5 donne un exemple, 3 R = 30 cm,
M, = 7, Pyo = 25 bars, T_, = 600°K, de
comparaison entre 1'épaisseur de déplace-
ment relative R- déduite de 1°' 1ntégrat10n
de la couche limite et celle de K déduite
de la connaissance de 1'é&coulement exté-
rieur. L'épaisseur relative de déplacement
et par suite 1'épaisseur relative de la

couche limite est bien représentée quant 3

= 3=



1'ordre de grandeur et 1'évolution, au i/2
g = 1
deld d'une certaine abscisse par (gg—ﬁ) ;

d'autre part les courbes 2 et 4 de la figu-

re 5 tracées en supposant une loi de varia-
tion de § X . s/R res-

R s 1/2 ap. M

( [Re, @9 - 3

o 5%

pectent bien 1'évolution théorique de o

Cette comparaison illustrée dans un cas

particulier s'applique @ tous les cas.
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L'étude du comportement de la couche
limite 3 la surface d'obstacles 3 méri-
dienne concave présentant une discontinui-
té de courbure ne peut pas &tre traitée
d'une maniére aussi simple que dans le cas
précédent. En effet
Prandtl faites dans
Navier - Stokes, en ce qui concerne l'or-
dre de grandeur des termes contenant le

gradient longitudinal de courbure %%, ne

les approximations de
les équations de

sont pas justifiées au point de disconti-
nuité de courbure, %% étant indéterminé.

En négligeant malgré tout les termes con-
tenant le gradient longitudinal de courbu-
Te %% , on est ramené 3 résoudre le méme
systéme d'équations (1) ; toutefois la dis-
continuité de courbure des méridiennes
entraine une discontinuité du paramétre de
gradient de pression longitudinal %11
est évident que l'approximation de cette
méthode de calcul est d'autant meilleure

que l'écart entre les deux valeurs de Bx

est petit. Le type d'exemple d'obstacle {
concave 3 discontinuité de courbure qui peut "
étre choisi est celui, bien connu, de 1'obs-

tacle de révolution a pointe conique de

longueur de génératrice S raccordée tan-

gentiellement 3 une jupe a4 méridienne cir-

culaire. Dans ce cas au raccordement cdne -

jupe le paramétre de gradient de pression

longitudinal g* passe de zéro 3 une valeur

finie B%
rieur a Bf , cas oll le procédé numérique

qui dans certains cas est infé-

d'intégration n'est pas convergent. Le dé-
veloppement en série de g* pour s -+ sj
(s > s.) suivant les puissances entiéres

de (8 - sj) s'écrit, en se limitant au pre-

mier terme :
53 s.) s-s.
Bx G (M“,{’) R‘l +3 { l'gz M, ’F)FJ_]_K_J_
od 1=y 1=y 1-y;7
= - 2, M2 ===y ¥ A_I{A ¥ (EEE)Y ]
1 AT L
1- p L=y. 1=y P 1
e SRR R T J[ 5 1 _ﬂ]

et A = 1 +y Mi 02

fonction décroissante de M_ , de sorte que

-O0rg ac donné est une

B? pour s = s; est également fonction dé-

croissante de M .
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Les courbes concernant les solutions
ou plutdt (Nu/V/ Ro Jj' Jsj/R

(0, ;



fonctions de Ter @ Me constant, représen-
tées dans la figure 6, rendent compte &
nouveau de la discontinuité des solutions
au raccordement cdne-jupe, discontinuité
qui tend 3 disparaitre pour Me > 1 et

Te > 300°K (Ty/Te < 1).

En ce qui concerne les courbes de la
figure 7 relatives aux obstacles sj/R=0,1
et 0,58, dans les conditions suivantes
Ms=7, p,, = 8 et 25 bars, T = 600°K,

R = 20, 30 et 19,2 cm et la courbe de la
figure 8 relative a4 1'obstacle s./R = 0,1
dans 1les conditions M_ = 10, p, = 120 et
184 bars, T_, = 5200 et 4000°K, R = 100 cm,
on retiendra les faits suivants résultant
de la comparaison entre la théorie et 1l'ex-
périence, faits qui confirment d'ailleurs
les conclusions énoncées ci-dessus : la
théorie ne rend pas compte des expériences
au voisinage du raccordement pour les obs-
tacles s./R = 0,1, M_ =7, T, = 600°K

(Te 2 30 K), constitue une trés bonne ap-

o8

proximation dans le cas M_= 10, T°0=5000°K,
e Y 300°K) ; en ce qui concerne les obs-
tacles sj/R = 0,58 les équations n'admet-

s s
tent de solutions que pour —u—ﬁ—l>‘0,06

correspondant a g* > 3: =-0,37.

Dans tous les cas$.1e5 solutions rela-
tives aux obstacles Kl # 0 tendent 3 se
confondre avec celles relatives aux obs-
tacles s./R = 0 lorsque % augmente ; résul-
tat confirmé par les expériences de mesure
de flux de chaleur.

8. /R=0 (p,=8 : R=304 , R=204)

PRISE Sj/R-O'l (R SSO:PQ-S o lpm-ES. )
o sj/R=0,58 (R =19:p_=80 »P =258 )
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Fig.8

11 est 3 remarquer qu'aucun décollement
de la couche limite n'est constaté sur les
obstacles expérimentés, y compris dans le
cas od B* est inférieur 2 B: . On peut, par
ailleurs, en adoptant le critére de décol-
lement de la couche limite laminaire qui,
selon Chapman( ), est formulé sous la

forme suivante :

2
L 2 L 2 q: 3/2 1/4
réf d o TEL 2
D s D D) 01
]

(K5 L 2,3 a été déterminée expérimentalement
par Kabelitz), définir les régions de décol-
lement et de non décollement de la couche
limite sur la surface des obstacles de ré-
volution sj/R # 0 ; la figure 9 représente
ces régions : on a porté suivant 1'axe des
ordonnées les valeurs de

1 2 L :
tBE A0y aeea B i d _réf
_a:__(g;g) 4(sin“a -sin aj) (s-sj) 4

la longueur de référence L étant prise

égale au diamétre de la base de 1l'obstacle,
et sur l'axe des abscisses les valeurs cal-
culées du second membre de 1'équation (3).
On peut constater les faits suivants :

pour s; - 0 la séparation de la couche limi-
te ne peut jamais se produire ; pour S5
g?oissant il devrait exister des valeurs de
Rl > 1 pour lesquelles il y a séparation de

la couche limite.

Cette &tude a €té réalisée sous la
direction scientifique de Monsieur J.
Valensi 3 qui les auteurs adressent leurs
plus vifs remerciements.
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Notations
P pression
p densité
u vitesse
u viscosité
T température
h enthalpie
K conductivité thermique
cp chaleur spécifique @ pression cte
T rayon d'une section droite
R rayon de courbure de la méridienne
s abscisse curviligne
a angle de la tangente de la méridienne
avec l'axe de symétrie
g demi-angle d'ouverture du cne
a
- 2
E i Pe He Ug T R da
u.r - du
e 2 e
n = [ pdy o IF
u £
v 2E a e

x

Cp

TEO

R

" B Nu= Qu-CPeo X h._ <R

TB_ W . Keo €0 w

1/2
R

= Peo (heo) E;;
_ 2 (p-p,)

Y MZ P,

Qw densité de flux de chaleur

Indi

(1

(2)

(3)

(4)

(5)

(6)

(7

: paroi 3 o :

ces : » : €coulement non perturbé ;
écoulement extérieur a la couche limite;

conditions d'arrét ;

: jonction cdne-jupe.
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