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HRESUME

On compare des répartitions expérimentales de pression
et de flux thermique obtenues & Mach 10 et & trés grand
nombre de Reynolds sur un volet braqué aux réparti-
tions calculées.

Les pressions sont calculées par la méthode des carac—
téristiques appliquée & la partie externe de la couche
limite, supersonique, rotatiomnelle et supposée non
tl.Bthlﬂe.

Les flux sont calculés par une méthode de couche
limite turbulente avec gradient de pression.

L'accord entre expérience et calcul pour les pressions
et les flux peut &tre considéré comme satisfaisant et
justifie l'emploi de la méthode de calcul préconisée
au stade de 1l'étude d'un projet.

THEORETICAL AND EAPERIMENTAL STUDY OF PHEosU.E AND
HEAT THANSFER DISTRIBUTIONS ON A FLAP UNDER a THICK
HYPERSONIC TURBULENT BOUNDARY LAYER

ABSTRACT

Experimental pressure and heat transfer distributions
on a wedge flap obtained at hach 10 at high Reynolds
numbers are compared to calculated distributions.

The pressure distributions are calculated by the method
of characteristics applied to the outer part of the
boundary layer which is supersonic, rotational and
supposed to be non-viscous.

The heat fluxes are calculated by a turbulent boundary
layer method in the case of a pressure gradient.

lhe agreement between experimental and calculated
pressure and heat-transfer distributions may be
considered satisfying and validates the use of the
present method at least at the engineering level.
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I - INTRODUCTION -

Les véhicules hypersoniques, qu'il s'agisse des
missiles balistiques actuels, de la prochaine navette
spatiale, ou des futurs avions hypersoniques, effeo=
tuent une partie importante de leur mission & des
nombres de Mach et de Reynolds trés élevés, leur paroi
baignant dans une couche limite turbulente et épaisse.
Les efforts aérodynamiques et les transferts de cha-
leur y sont alors importants, en particulier sur les
gouvernes de ces véhicules, Le dimensionnement de ces
gouvernes, et le choix de leurs matériaux nécessitent
une connaissance aussi exacte que possible de leur
efficacité et des échauffements attendus dans leur
domaine de braquage qui peut aller, en hypersonique,
Jjusqu'a 45°, en présence de couches limites turbulen—
tes et épaisses.

C'est dans cette optique que 1'ONERA a entrepris
1'étude théorique et expérimentale de la répartition
des pressions et des flux thermiques sur une maquette
schématique constituée par un volet plan disposé au
bord de fuite d'une plaque également plane,

La présente communication rappelle succintement
les travaux effectués antérieurement sur cette étude,
et déjh publiés, Elle s'attache ensuite essentielle-
ment & comparer les résultats expérimentaux aux
calculs effectués pour prédire les répartitions de
pression et de flux sur la gouverne, jusqu'au braguage
provoquant le décollement de la couche limite.

IT - ETUDES ANTERIEURES -

Des premiers résultats concernant cette étude
effectuée & M = 10 dans la soufflerie R3 de Chalais-
Heudon ont été publiés (réf. [1]). La maquette d'es—
sai était trop petite pour que s'y développe une
couche limite turbulente, Néanmoins 1'effet de




1l'arrondi de bord d'attagque de 1l'aile sur l'effica-
cité et 1'échauffement du volet avait été mis en
évidence, On avait également comparé les performances
des veolets clasaiques, des spoilers pleins et des
spoilers—-jets ; pour ces deux derniers types de
gouvernes, on avait relevé les échauffements considé-
rablee produits dans les zomes décollées qu'ils pro-

voquent,

Devant la difficulté de déclencher la transition
sur oette petite maguette, 1'étude expérimentale a
été reprise dans la méme soufflerie sur une maguette
beaucoup plus grande ou a 8tre obtenue une couche
limite turbulente épaisse f:wérim & 25 mm) 6
correspondant & des nombres de Reynolds de 15.10° &
20,106 au bord de fuite.

Les premitres mesures de couches limites
exécutées sur cette plague ont montré que les profils
relevés n'étaient pas identiques suivant les diverses
positions latérales ; une visualisation pariétale
par peinture thermosensible a montré qu'en effet la
tranasition se produisait de fagon non uniforme, trés
t8t prés de la paroi de la soufflerie, et sur son
axe, plus tard ailleurs. On a donc recherché un
moyen de la régulariser. Les mesures de Potter et
Wnitfield reproduites dans (4] ont montré que la
hauteur /8 * des rugosités nécessaires pour déclen—
cher précocement la transition croissait rapide-
ment quand le nombre de Mach supersonique augmente
et ces auteurs ont mis en évidence par ailleurs, par
des mesures au fil chaud pour M<6, que dans les.
couches limites hypersoniques, la turbulence apparatt
d'abord prés de la frontidre extérieure ; ces mesures
onf été complétées plus récemment par Softley et
Graber [ 4] guaqu'h des nombres de Mach de 16 (voir
la figure 1). Ces mesures expliquent pourquoi la
hauteur des rugosités nécessaires pour déclencher la
transition croft en hypersonique. lais de telles
rugosités, par exemple des sphéres, produisent alors
par leur sillage au sein de la couche limite, des
distorsions considérables des profils de vitesse,
ainsi qu'ume non uniformité des distributions trans-
versales du transfert de chaleur mise en évidence par
Poisson-Quinton et Cérésusla [1], puis par Stainback
[5] et Whitfield - Iamuzzi [6] au moyen de peintures
thermosensibles,Ces perturbations persistent trés
loin vers l'aval et intéressent dans la pratique
toute la longueur du modéle étudié,

Ces observations ont conduit & disposer & 160 mm
du bord d'attaque, pour hfter et régulariser la
transition, des ailettes minces, représentées sur la
figure 2, en fl8che accentuée (75°) mises en inciden-
ce modérée de 10° pour obtenir & la fois une faible
trafnée, et un tourbillon marginal situé justement
1k ob il est le plus efficace, c'est & dire prés de
la frontidre extérieure de la couche limite.

Des résultats détaillés:concernant la recompres—
sion de cette couche limite et les échauffements sur
le volet modérément ué ( ' 15°) ont été
publiés dans une thdse (réf Ez] 3 certaines obser-
vations particulidrement significatives, notamment
sur 1'échauffement provoqué par les ondulations de
la parol sont contenues dans la référence [3).

III - ETULE EXPERIMENTALE -

III. 1 - Moveps d'essais :
III.1.1 - Soufflerie

Les essais ont été effectués dans la soufflerie
hypersonique R3 de Chalais-Meudon qui réalise um
nombre de Mach uniforme de 9,95 ders le plen de cortie
d'une tuyére de révolution de 0,35 m de diamdtre,

Les conditions génératrices utilisées étaient de
1050°K pour la température et de 115,109 & 170,105 Pa
pour la pression, ce qui correspond & des nombres de
Reynolds tmigg,tnu d.eoé'on'lz'e de 9.105/m & 13,106/m,
zoit ga 12,10° & 18,10° pour la longueur de la plagque

tudiée,

La soufflerie est munie d'une vanne & deux voies
& ouverture rapide permet 1'amorgage de l'écoule-
ment stabilisé en 1/1002me de seconde, ce qui est
important pour la précision des mesures thermiques.

Pour les présents essais, la couche limite qui
se développe sur la longue plague plane , a pour effet
de ramener le nombre de Mach du noyau sain & 9,80,

III. 1.2 - Haguette

La figure 3 représente la plague plane utilisée,
au bord de fuite de laquelle sont disposés les volets
étudiés. Elle péndtre profondément dans la tuydre. Sa
face supérieure est confondue avec le plan de symétrie
horizontal de la tuydre, et son bord d'attague aigu
est au niveau du début du rhombe de lach constant, Un
voile vertical la raidit. La plaque est fixdée sur la
virole de sortie de la tuydre.

Les volets, également plans, sont disposés sur
des supports, & des incidences fixes, et constituent
avec la plaque un diédre pur sans arrondi, Un lamage
rectangulaire, visible sur la photographie figure 3
regoit les plaquettes de mesure interchangesbles
figure 4, équipées soit de capteurs de pression soit
de thermocouples sertis en paroi mince, ou rev8tues
d'une couche de silasténe recevant les peintures ther—
mosensibles, Un note que, pour des raisons d'amorgage
de la soufflerie, les volete correspondant aux braqua-
ges supérieurs & 20° étaient de longueur réduite.

Le bord d'attaque de la plaque est aigu. Les
générateurs de tourbillons servant & déclencher unifor-
mément la transition sont situés trds loin en amont de
la charnisére,

III. 2 - Bésultats egpérimentaux

L'ensemble des profils de pression d'arr8t mesu-
rés latéralement au niveau de la charnidre a été trés
bien regroupé grice & l'adoption des générateurs de
tourbillons comme on peut le voir sur la figure 2,

Ce résultat joint aux mesures de pressions statiques
sur la méme ligne transversale permet de considérer
que l'écoulement abordant le volet est raisonablement
bidimensionnel.



La figure 5 présente les photographies strios-
copiques de 1l'écoulement obtenu sur les volets pour
des braquages croissant de 10 & 40°, Le décollement
de la couche limite qui apparatt au deld de 30° est
trés marqué & 40° de braquage. Pour les configurations
non décollées on distingue 1l'épaisseur de la couche
limite qui aborde le volet et le choc courbe au sein
de la couche limite, devenant rectiligne & l'extérieur,
qui prend naissance au voisinage de la charniére.

Les pressions statiques pariétales mesurdes sur
1'axe de symétrie de la gouverne sont représentées
pour des incidences croissantes sur la figure 6, et
coumparées au niveau théorique de pression donné par le
choc oblique appliqué er fluide parfait au m#me nombre
de Hach infini amont. On remarque que la compression
est étalée, que la pression dépasse le niveau théori-
que, surtout aux grands anzles, et tend & y revenir
asymptotiquement. Les courbes sont étagées de fagon
cohérente pour les braquages croissants, sauf & 40° ol
1'étendue du décollement est telle, ainsi qu'il ap-—
paratt sur la strioscopie, que les conditions de décol-
lement et de recollement sont influencées par la
détente qui se produit au bord de fuite du volet.

Les flux mesurés sur le volet croissent rapide-
ment jusqu'd un maximum correspondant sensiblement &
la mfme abscisse que celle du maximum observé pour les
pressions, suivi d'une légztre décroissance de type
plaque plane., L'intersection des courbes de flux pour
les braquages de 30 et 35° peut &tre l'indice d'un
début de décollement & 35°, La faiblesse du flux
mesuré & 40° indique un décollement étendu, comme le
montrait la répartition de pression.

IV = ETUDE THECRIQUE

L'étude théorique a consisté & rechercher un
moyen de calculer la répartition de pression et de flux
thermique sur la gouverne, dans les conditions de
1l'expérience, en écoulement bidimensionnel.

IVe 1 - Caleul des pressions
IV.1.1 - Fondements et néthode

Du profil de nombre de hach, obtenu & une abscis-
se origine immédiatement en amont de la z8ne d'intérac-
tion par un sondage transversal des pressions d'arrét,
on peut tirer un profil de vitesse, et un profil de
température statique & 1'aide de la relation lach-
Vitesse et de la loi de Crocco modifiée :
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Sur ces profils (fig. 8), on constate que les gradiemis
élevés de vitesse et les hautes températures restent
localisés dans une trés faible portion de la couche
limite au voisinage de la paroci. Il s'ensuit que les
effets de viscosité ne sont trés importants que dans
cette région, Aussi a-t-on cherché & calculer 1l'écou-
lement en le divisant en deux parties : up écoulement
essentiellement visqueux & proximité de la paroi jus-
ticiable d'un calcul de couche limite ot un écou -
lement rotationnel mais pratiquement non visqueux, &
1l'extérieur, justiciable d'un calcul en fluide parfait
les deux écoulements étant raccordés le long leur
frontidre commune., Cette étude n'étant pas acuw.vée, on
s'est contenté, pour 1'instant, d'une méthods lus
sommaire pour obtenir la répartition de pression.

On s'est donné comme frontiére entre ces deux écoule-
ments une paroi fictive paralléle & la paroi réelle et
choisie de telle sorte que l'écoulement extérieur soit
totalement supersonique, et donc calculable par la
méthode des caractéristiques. On a admis en outre que
la répartition de pression trouvée sur la paroi fieti-
ve est celle que donnerait un calcul plus élaboré sur
la paroi réelle.

Cette méthode revient & négliger les effets de
déplacement de la sous couche visqueuse initialement
trés mince vis & vis de l'épaisseur de la couche limi-
te : de l'ordre de §/100 ; elle a déja donné de bons
résultats dans le cas d'une détente ?réf. [8]).

La couche rotatiomnelle initiale est définie
(fige 9) d'aprés un sondage pitot de la couche limite
et en supposant que l'écoulement est paralldle a la
paroi, par deux grandeurs thermodynamiques : la pres-—
sion supposée constante (hypoth2se classique de cou-
che limite) et 1l'entropie. La valeur fl du nombre de
lach de coupure est choisie juste assez élevée pour
franchir en supersonique la z8ne intéressante. A
1'extérieur de la couche limite, l'écoulement initial
est uniforme.

Va2 = Eégu.’_ttgtg
Le calcul domme la description compléte du champ

de 1l'écoulement, On en tire essentiellement la répar-
tition de pression pariétale sur le volet. Cette ré-
partition est comparée figure 10 aux résultats expé-
rimentaux. On note & 1l'origine X = o la discontinuité
de pression imposée par le schéma de calcul adopté ;
le calcul rend compie ensuite qualitativement de
1'élévation progressive de la pression en aval de la
charniére, ce qui démontre bien que cet effet est 1ié
essentiellement au comportement de la couche rotation-
nelle & la traversée de 1l'onde de choc, Bien entendu,
corme il fallait s'y attendre, l'accord avec 1'expé-
rience se dégrade progressivement lorsque l'angle de
braquage s'éléve au dessus de 10°, d'abord parce que
les effets de déplacement de la sous couche négligée
croissent avec le taux de compression, ensuite parce
que, aux grands braquages de volet, pour que 1'écou-
lement externe demeure supersonique en fin de compres
sion, il es} nécessaire de partir d'un nombre de Mach
de coupure [l deplus en plus élevé sur la paroi fictive
en amont de la charniére, ce qui conduit & négliger une
épaisseur de sous-couche visqueuse de plus en plus
importante. Le calcul conduit alors naturellement &
une recompression plus rapide comme le montre la figure
11 ol, dans le cas X = 15°, seule varie l'épaisseur
de la sous-couche négligée. Le calcul, dans le cas

X = 30°, s'est arrété automatiquement avant la fin
de recompression, lorsque l'on a obtenu M = 1 sur la
paroi. Il n'a pas été repris car il aurait été néces-
saire de négliger une partie trop grande de la couche
limite pour que la schématisation demeure réaliste.



Pour tenter d'attémuer ces difficultés un calcul
avait été effectué dans la référence [2] en rempla-
gant la paroi diddre par une paroi courbe arbitraire
mais plus représentative d'une ligne limite de sous-
couche. Ce calcul donnait évidemment une répartition
de pression contimue au niveau de la charnidre ; la
pression dépaseait le niveau imposé par la théorie
du choc obliqus pour y revenir asymptotiquement, mals
était pratiquement identique dans la zfne de recompres
sion & celle issue du calcul simple avec paroi diédre
fictive.

Le calcul permet également d'obtenir la forme
du choe § courbe dans la couche limite, et rectiligne
& 1'extérieur de celle-ci, comme le montrent les
sirioscopies.

On constate en outre que, en aval du choec, on
retrouve un écoulement quasi paraliéle, la composante
du gradient de pression normale & la paroi étant quasi
mulle. Enfin, on remarque que l'augmentation d'entro-
pie & la traversée du choc est faible vis & vis de la
variation transversale d'entropie dans la couche limi-
te. Ces deux dernidres remarques seront utilisées pour
le calcul du flux de chsleur.

IV, 2 - Caloul deg flux de chaleur

Le calcul des flux de chaleur repose sur 1l'inté-
gration de 1'équation globale de 1'énergie :

b

dA
B Rie v

x

dx

dens laquelle A désigne 1'épaisseur d'énergie 3

pe R
A“ (-} _u.(Ti"-“) ds

4, le flux thermique pariétal, x 1'abscisse, et @
ue et hie respectivement la masse volumique, la vites-
se longitudinale etl'enthalpie d'arrét de 1'écoulement
extérieur. Pour rendre intégrable 1'équation (1) qui
contient les deux incomues ¢ et A , on admet que

le flux de chaleur est 1ié & 1'épaisseur d'énergie par
1'expression explicite suivante établie [ré£.7] dans
le cas d'un écoulement sans gradient de pression, et
qui constitue wme trés bonne approximation dans le

cas général :

Mrd
... e (.5 H——‘:‘a ) (2)
Bytle Rig ( Rled )“'
lh

Dans cette expression s désigne le fecteur d'analogie
de Reynolds supposé. constant,hf 1'enthalpie de frotte-
ment, hp 1'enthalpie & la paroi, peuUsd le nombre de
Raynolds relatif & 1'épaisseur d'énergie, g un facteur
de compressibilité et b et m sont des coefficients
empiriques,

L'intégration de 1'équation (1) compte tenu de (2)
conduit & la relation suivante liant 1'épaisseur d'é-
pergie aux conditions de 1'écoulement extérieur et &
la température de paroi :

™1

( A&u‘)"“, (g u.):: i-.!.(_&__._&_ dx (3)

L'intégration de cette relation permet d'obtenir A
en fonction de l'abscisse ; on en déduit le flux par
1a relation (2),

Il est possible de traiter le cas d'un choc par
le passage & la limite dans 1'expression (3) : on
aboutit & la conservation de la quantité Ague de
part et d'autre du choec.

I.2:2 - Baultats
Une premiére tentative de calcul de flux de
chaleur a été faite en adoptant le schéma trés simple
ol 1l'on considére 1l'écoulement sur le diddre corme la
succession de deux écoulement de plagque plane séparés
par le choc oblique & la charnidre au travers duquel
1'épaisseur d'énergie subit wme discontinuité telle
que la quantité Ague se conserve. Cette méthode
trés somnaire conduit & une répartition du flux de
chaleur discontimue & la charniére. On compare fig, 12
la répartition expérimentale de flux pour trois braqua-
ges de gouverne & la répartition ainsi calculée, lLa
méthode ne permet d'obtenir que 1l'ordre de grandeur,
mais elle ne peut évidemment pas rendre compte de la
variation observée des flux expérimentaux.

On a donc cherché un schéma de calcul plus réaliste
qui tiemne campte de 1'évolution continuedes phénomd-
nes dans la z8ne de compression. On a noté lors du
calcul de la couche limite externe (§ IV.1,in fine) que
la distribution transversale d'entropie n'était pas
trés sensiblement modifiée par la traversée du choc et
d'autre part, que l'évolution des pressions pariétales
est continue & la charnitére. la traversée d'une onde
de choc par la couche limite apparatt ainsi globalement
comme un accident d'importance assez faible pour qu'il
soit possible d'appliquer au calcul des flux de chaleur
la mfme technique qu'a une couche limite ordinaire
subissant la mfme recompression.

Les calculs effectués par 1'équation (3) en utili-
sant un facteur de récupération r de 0,9 et un facteur
d'anslogie de Reynolds de 1,24 (valeurs recommandées
ré2; 7) omduwisent aux répartitions de flux de la
fig. 13 pour des braquages de volet allant jusqu'a 35°,
On leur compare les répartitions expérimentales, On
constate que l'écart théorie - expérience n'excéde
jemais 20 % et que 1'on rend bien compte & la fois du
sens de variation et de 1'abscisse du marimum des flux
expérimentaux.

On a utilisé pour le calcul la loi d'évolution des
pressions pariétales relevées expérimentalement. A
titre indicatif, pour un braquage de 20° du volet on a
également utilisé la loi d'évolution théorique des

sions fournie par le calcul des caractéristiques
f?i:. 13) : 1'accord est encore assez satisfaisant quoi-
que un peu moins bon qu'en utilisant la répartition
expérimentale.

On doit observer cependant que le choix d'une
valeur constante s = 1,24 pour le coefficient d'ana-
logie de Reynolds conserve un certain degré d'arbitrai-
l‘o



V = CONCLUSION

Cette étude a montré qu'il était possible de
prévoir avee wne exactitude suffisante pour un ingé-
nieur, 1'efficacité d'une gouverne et les flux ther-
miques aurquels elle sera soumise &4 M = 10 en fono-
tion de son angle de braquage, quand elle est située
dens une couche limite turbulente d'épaisseur relative
Wao

La réalisation expérimentale de ces conditions
pout &tre obtenue dans une soufflerie de taille rela-
tivenent modeste grfice & un artifice permettant de
créer des couches limites d'épaisseur réalistes.

La prévisian théorique des distributions de pres-
gion est obtenue par la méthode des caractéristiques
appliquée A la partie supersonique de la couche limi-
te considérée comme rotationnelle et en négligeant
les effets de déplacement de la sous-couche visqueuse.
La prévision est assez bomme jusqu'a des angles de
bragquege de 1'ordre de 20°,

La prévision des {lux de chaleur résulte de l'ap-
plication d'une méthode de calcul classique pour les
couches limites crdincirce, Elle conduit & des résul-
tats trés satisfaisants si l'on dispose de la distri-
bution expérimentale des pressions. La prévision est
un peu moins bonne si 1l'on utilise la distribution
théorique des pressions calculées par la méthode
simplifiée,

Il est bien évident qu'une amélioration des résul-
tats ainsi acquis ne peut 8tre espérde qu'a partir
d'un schéma plus compliqué prenant en compte l'interac-
tion de la sous-couche visqueuse et de la partie rota-
tiommelle de la couche-limite., Cette amélioration est
en cours d'étude.
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