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RESUME

On comparedesrepartitionsexperimentalesde presaion
et de fluxthermiqueobtenumhMach10 et h treegrand
nambrede Reynoldsourun valetbraqueauxreparti-
tionscalculees.
Lespressionssontcalculéesparla méthodedescarao-
téristiqueeappliqueeh la partieexternsde la couche
limite,supersonique,rotationnelleet supposéenon
visqueuse.
Lesfluxsontcalculesparunemethodede couche
limiteturbulenteavecgradientdepression.
L'accordentreexperienceet calculpourlespressions
et lesfluxpoutttreconsidérécommesatisfaisantet
justifiel'emploide la methodede calculpreconisee
au stadede l'étuded'unprojet.

THEORETICALAND Ei-IEBIi.IENTAL STUDY0/0PRE.).:.U.EAND

HEAT TRANSEERDISTRIBUTIONS ON A FLAP UNDER A THICK


HYPaSONICTURBULENTBOUNDARYLAYER

ABSTRACT

Experimentalpressureand heat transferdistributions
on a wedge flap obtainedat hach 10 at high Reynolds
numbersarecomparedto calculateddistributions.
The pressuredistributionsarecalculatedby the method
of characteristicsappliedto the outer part of the
boundarylayerwhich is supersonic,rotationaland
supposedto be non-viscous.
The heat fluxesare calculatedby a turbulentboundary
layermethodin the case of a pressuregradient.
The agreementbetweenexperimentaland calculated
pressureand heat-transferdistributionsmay be
consideredsatisfyingand validatesthe use of the
presentmethodat leastat the engineeringlevel.

N0i2ATIGNS

anglede braquagede la gouverne
epaisseurde la couchelimite
viscosité
massevolumique
angledu vecteurvitesseavec la paroi
épaisseurd'énergie
flux de chaleur
constantesnumeriquesdes loisde couchesilloites
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enthalpie
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visqueuse
temperature

X abscissele longdu volet
coteapartirdu volet

Pr nombrede Prandtl
Re norabrede Reynolds

Indices:

génératrice
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I - INTRODUCTION-

Lesvehiculeshypersoniques,qu'ilslagissedes
missilesbalistiquesactuels,de la prochainenavette
spatiale,ou desfutureavionshypersoniques,effeo-
tuentunepartieimportantede leurmissionh des
nambresde Machet de Reynoldstresselevés,leurparoi
baignantdam unecouohelimiteturbulenteet épeisse.
Leseffortsaerodynamiqueset lestransfertsde °ha,
leury sontalorsimportants,en particuliereurles
gouvernesde cesvehicules.Le dimensionnementde me
gouvernes,et le choixde loursmateriauxneceseitent
uneconnaissanceaussiexactequepossiblede leur
efficacitéet deséchauffementsattendusdansleur
domainsdebraquagequipeuteller,en hypersonique,
juequ'h45°,enpresenoede coucheslimitesturbulen-
teeet épaisses.

C'estdanscetteoptiquequel'ONERAa entrepris
l'étudetheoriqueet expérimentalede la repartition
despressionset desfluxthermiquessuruneBaguette
sohematiqueconstitueeparun voletplandisposeau
bordde fuited'uneplaqueégalementplane.

La présentecommunicationrappellesuccintament
lestravauxeffectuésantérieurementsurcetteetude,
et déjhpubliés.Elles'attacheensuiteementielle-
menth comparerlesrésultateexpérimenteuxaux
calculeeffectuéspourpredirelesrepartitionsde
pressionet de fluxsurla gouverne,jusqu'aubraquage
provoquantle décollementde la couchelimite

II- ETUDESAMERIEURES-

Despremiersresultatsoonoernantoetteetude
effectuéeh M . 10dansla soufflerieR3 de Chalais-
Meudonontetépublies(ref.[1]).La maquettedoes-
salkeit troppetitepourqueelydeveloppeune
couchelimiteturbulent..Neenmainsl'effetde



l'arrondi ds bord d'attaque de Palle sur l'effioa,
cite et loedhauffement du volet avait 6t6 mis en
evidence. On avait egalement compare les performanoes
dee volets classiquea, des spoilers plains et des
spoilers-jets ; pour oes deux derniers types de
gouvernes, on avait releve les eohauffements conaide-
rabies produits dans lee zones decollees qu'ile pro-
voquent.

Devant la difficulté de déclencher la transition
sur oette petite maquette, l'étude experimentale a
été reprise dans la meme soufflerie sur une maquette
beaucoup plus grande di a pu etre obtenue une couche
halite turbulente 6paisse (superieure a 25 mm) 6
correspondent a dee ncabres de Reynolds de 15.10 a
20.106 au bord de Puite.

Les premieres mesures de couches limites
executees sur cette plaque ont montre que les profile
releves n'étaient pas identiques suivant les diverses
poaitions laterales ; une visualisation parietale
par peinture thermoeensible a montre qu'en effet la
transition se produisait de fagon non uniforme, tree
tet pres de la paroi de la soufflerie, et mar son
axe, plus tard ailleurs. On a donc recherche un
moyen de la regulariser. Lee mesures de Potter et
Whitfield reproduites dans [4] ont montre que la
hauteur Ow des rugosites necessaires pour declen-
cher precocement la transition croissait rapide-
ment quand le nombre de Mach supersonique augmente
et oes auteurs ont mis en evidence par ailleurs, par
dee mesures au fil ohaud pour Mt 6, quo ._detus lest
couches limites hypersoniques,la turbulence apparait
d'abordpres de la frontibre exterieure ; oes mesures
ont été dompletees pina reoemment par Softley et
Graber [4] jusqu'h dee nombres de Mach de 16 (voir
la figure 1). Ces mesures expliquent pourquoi la
hauteur des rugosites necessaires pour déclencher la
transition croft en hypersonique. Main de telles
rugosites, par example des spheres, produisent alors
par leur sillage au sein de la coucbe limite des
distorsionn considerables des profile de vitesse,
ainsi qu'une non uniformite des distributions trans-
versales du transfert de dhaleur mise en evidence par
Poisson-Quinton et Ceresuela y ] , puis par Stainbadk
[5] et Whitfield - Ianuzzi [6 au moyen de peintures
thermosensibles.Ces perturbations persistent tree
loin vers l'aval et interessent dans la pratique
toute la longueur du modele etudie.

Ces observationa ont conduit a disposer a 160 mm
du bord d'attaque, pour latter et regulariser la
transition, des ailettea minces, reprisentées sur la
figure 2, en fleche accentuee (750)MiBes en inciden-
ce moderée de 100 pour obtenir a la foie une faible
trainee, et un tourbil].on marginal situe justement
laoii il est le plus efficace, o'est a dire pres de
la frontiere exterieure de la couche limite

Des resultate detailles:concernant la recompres-
sion de cette ooucbe limite et les echauffements sur
le volet moderement brap (jusqu'a 150) ont ete
publies dana une these (ref 12]) certainas obser-
vatione partioulibrement significatives, notamment
sur l'echauffement provoque par les ondulations de
la paroi sant contenues dans la reference [3]. 


III - ITUDEEIPERIHENTALE

1 - HavanaWeasels :
111.1.1- Soufflerie

Lee essais ont éte effectues dans la soufflerie
hypersonique R3 de Chalais-Meudon qui realise un
nceibre de Mach unifozzie de 9,95 dLre le plan de cortie
d'une tuyere de revolution de 0,35a de diametre.

Les oonditions generatrices utilisées étaient de
1050°K pour la temperature et de 115.105a 170.105 Pa
pour la pression, oe qui correspond a des nombres de
Reynolds unit4ires de Vordre de 9.106/m a 13.106/m,
Boit de 12.10P a 18.100° pour la longueur de la plaque
etudiee.

La soufflerie est munie d'une vanne a deux voies
ouverture rapide qui permet l'amorgage de l'écoule-

ment stabilise en 1/10Ceme de seconde, se qui est
important pour la precision des mesures thermiquee.

Pour les presents essais, la couche limite qui
se developpe sur la longue plaque plane , a pour effet
de ramener le nombre de •ach du noyau sain a 9,80.

111.1.2 - havette_

La figure 3 represente la plaque plane utilisee,
au bord de fuite de laquelle sont disposes les volets
etudiés. Elle penetre profondement dans la -buyer°. Sa
face superieure est confondue avec le plan de symetrie
horizontal de la tuybre, et son bord d'attaque aigu
est au niveau du debut du rhombe de Mach constant. Un
voile vertical la raidit. La plaque est filee sur la
virole de sortie de la tuyere.

Les volets, egslement plans, sont disposes sur
des supports, a des incidences fixes, et constituent
avec la plaque un diedre pur sans arrondi. Un lamage
rectangulaire, visible sur la photographie figure 3
regoit les plaquettes de mesure interobangeables
figure 4, equipees soit de capteurs de pression soit
de thermocouples sertis en paroi mince, ou revetues
d'une couche de silastene recevant les peintures ther-
mosensibles. On note que, pour des raisons d'amorcage
de la soufflerie, les volete oorrespondant aux braqua-
ges sup6rieurs b. 20° etaient de longueur reduite.

Le bord d'attaque de la plaque est aigu. Les
generateurs de tourbillone servant a declencher unifor-
mement la transition sont situes trios loin en amont de
la charniere.

III. 2 - gsaults_ingzuwattaz

111.2.1 - Profile de pression d'arret dans la

couche limite- - - - _ - -

L'ensemble des profile de pression d'arret mesu,
res latéralement au niveau de la charniere a ete tree
bien regroupe grace a l'adoption des generateurs de
tourbillons comae on peut le voir sur la figure 2.
Ce résultat joint aux mesures de pressions statiquas
sur la mem ligme transversale permet de considerer
que l'écoulement abordant le volet est relsonablement
bidimensionnel.
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111.2.2 - Visualisations strioscopiques 


La figure 5 presente les photographies strios-
copiques de l'ecoulement obtenu sur les volets pour
dee braquagee croissant de 10 h 40°. Le decollement
de la couche limite qui apparait au dell de 30° eat
tres marqu a 40° de braquage. Pour les configurations
non decolleee on distingue l'épaisseur de la couche
limite qui aborde le volet et le shoe courbe au sein
de la couche limite, devenant rectiligne h l'extérieur,
qui prend naissanee au voisinage de la charniere.

111.2.3 - ReEartition des kressions Eariétales

sur la ccuverne

Les pressions statiques pariétales mesurees sur
l'axe de symetrie de la -;-ouvernesont representees
pour des incidences croissantes sur la figure 6, et
comparees au niveau theorique de pression donne par le
choc oblique applique e7fluide parfait au mAmenombre
de Each infini amont. On remarque que la compression
est etalee, que la pression depasse le nil/eau theori-
que, surtout aux grands ancles, et tend h y revenir
asymptotiquement. Les courbes sont etagees de fagon
coherente pour les braquages croissants, sauf a 40° ou
l'étendue du decollement est telle, ainsi qu'il ap-
parait sur la strioscopie, que les conditions de decol-
lement et de recollement sont influencées par la
detente qui se produit au bord de fuite du volet.

111.2.4 - ReEartition dee flux de chaleur sur

la gouverne- - _ - - -
Les flux mesures sur le volet croissent rapide-

meat jusqu'h un maximumcorrespondent senmiblement a
la ame abscisse que celle du maximumobserve pour les
pressions, suivi d'une lecere decroissance de type
plaque plane. L'intersection des courbes de flux pour
les braquages de 30 et 35° peut Atm l'indice d'un
debut de decollement 35°. La faiblesse du flux
mesure 40° indique un decollement etendu, comme le
montrait la repartition de pression.

IV - ETUIE THECaIQUE

L'étude theorique a consiste a rechercher un
moyen de calculer la repartition de pression et de flux
thermique sur la gouverne, dans les conditions de
l'experience, en ecoulement

IV. 1 - Calcul des pressions

I1.1.1 - Pondementset méthode

Du profil de nombre de 1..ach, obtenu a une abscis-
se origine immédiatement en amont de la z8ne d'intérac-
tion par un sondaze transversal des pressions d'arrAt,
on peut tirer un profil de vitesse, et un profil de
temperature statique a l'aide de la relation Lach-
Vitesse et de la loi de Crocco modifiee :

u VTe

— —
ue T

T = a +EL=_Da.L +(IT_ )(i-)2 avec
Te Te Te us Te U.

a . 1 + r 1 :1
Te 2

Sur ces profile (fig. 8), on oonstate que lee gradients
éleves de vitesse et les hautes temperatures restent
localises dam une tres faible portion de la witch's
limite au voisinage de la paroi. fl. s'eneuit que lea
effete de viscosité ne sont tree importants que dans
oette region. AUssi a-t-on cherche h calculer
lament en le divisant en deux parties t UP ecoulement
essentiellement vissueux h proximité de la paroi jus-
ticiable d'un caloul de oounhe limits et un écou -
lament rotationnel male pratiquemest non visqueux,
l'extérieur, justiciable d'un calcul en fluide ,arfait
les deux ecoulements &tent raccordés le lonc ieur

frontiere commune. Cette étude n'étant pas uol.:4e, on
&est oontente, pour l'instant, d'une metho6 ids
sommaire pour obtenir la repartition de pression.
On s'est donne come frontiere entre me deux ecoule-
meats une paroi fictive parallele la paroi reelle et
choisie de telle sorte que l'écoulement exterieur soit
totalement oupersonique, et done calculable par la
methode des caracteristiques. On a admis en outre que
la repartition de pression trouvée sur la paroi ficti-
ve est celle que donnerait un calcul plus élabore aux'
la paroi reelle.

Cette methode revient a negliger les effete de
déplacement de la sous oouche visqueuse initialement
tree mince vis h vis de l'epaisseur de la couche limi-
te : de l'ordrede8/100 ; elle a déjh donne de bons
resultats dans le cas d'une détente (ref. [0]).

La couch° rotationnelle initiale est définie
(fig. 9) d'apres un sondage pitot de la couche limite
et en supposant que l'écoulement est parallele h la
paroi, par deux grandeurs thermodynamiques : la pres-
sion supposee constante (hypothese classique de car-
che limite) et l'entropie. La valour Adu nombre de
Mach de ooupure est ohoisie juste asses elevee pour
franchir en uupersonique la Ale intéressante. A
l'extérieur de la couche limite, l'écoulement initial
est uniforme.

1V.1.2 - Résultats

Le calcul donne la description complete du champ
de l'ecoulement. On en tire essentiellement la repar
tition de pression pariétale sur le volet. Cette re-
partition est comparee figure 10 aux resultats expe-
rimentaux. On note a l'origine X = o la discontinuité
de pression imposée par le schema de calcul adopté ;
le calcul rend oompte ensuite qualitativement de
l'elevation proressive de la preesion en aval de la
charniere, ce qui demontre bien que oet effet est lie
essentiellement au comportement de la couche rotation-
nelle a la traversee de l'onde de choc. Bien entendu,
come ii fallait s'y attendre, l'acoord avec Penile-
rience se degrade progressivement lorsque l'angle de
braquage s'éleve au dessus de 10°, d'abord parce que
les effets de deplacement de la sous couche negligee
croissent avec le taux de compression, enuuite parce
que, aux grands braquages de volet, pour que l'ecou,
lament externe demeure supersonique en fin de compres
sion, ilesi nécessaixe de partir d'un nombre de Mach
de coupunan deplus en plus eleve sur la paroi fictive
en amont de la charniere, ce qui conduit itnegliger une
épaisseur de sous-couche visqueuee de plus en plus
importante. Le calcul conduit alore naturellement h
une recompression plua rapide come le montre la figure
11 ott, dam le cas 0( = 15°, seule varie l'epaisseur
de la sous-couche negligee. Le calcul, dans le oas

CK= 30°, s'est arrAte autanatiquement avant la fin
de recompression, lorsque l'on a obtenu M = 1 our la
paroi. Il. n'a pas 4.16 repris car il aurait eté néoes-
saire de negliger une partie trop grande de la oouche
limite pour que la schématisation demeure réaliste.
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Pour tenter d'attether zee difficultés un calcul
exalt été effeotud dam la reference [2] en rempla-
gant la paroi diedre par une paroi courbe arbitraire
maie plus representative d'une ligne limite de sous-
thuchs. Ce oalcul donnait eviderament une repartition
de pression continue au niveau de la tharniere ; la
pression depeasait le niveau impose par la theorie
du choc oblique pour y revenir wymptotiquement,.mais
keit pratiquement identique dans la sane de recompres
sim A oello issue du calcul simple avec paroi diedre
fictive.

Le calcul permet également d'obtenir la forme
du choo ; courbe dans la couthe limits, et rectiligns
k l'extérieur de oelle-ci, oommele montrent les
etrithoOpies.

On conatate en outre quo, en aval du Choc,on
retrouve un dothlement quasi parollele, la composante
du gradient de pression normale k la paroi &tent quasi
nulls. Enfin, on remarque que l'augmentation d'entro-
pie h la traversde &u choc est faible vis a ViB de la
variation traneversale d'entropie dam la couchs limi-
te. Ces deux dernieres remarques permit utilisees pour
le calcul du flux de chaleur.

IV. 2 - Caloul des flux de chaleur  

IV.2.1 - Nethode de_calcul (ref_[7]) -

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

. ales t a aten(aiu..13

dx.

dans laquelle désignellepaisseur d'energie

p. f` V-14-•-4) dy
4, %us 4 4

le flux thermique parietal, x l'abscisse, et fa,,
ue et hie respectivement la masse volumique, la vitas-
se longitudinale etllenthalpiedlarrOt de l'écoulement
exterieur. Pour rendre integrable l'equation (1) qui
oontient les deux inconnues et a , on admet que
le flux de chaleur est lid a l'epaisseur d'energie par
l'exprossion explicite suivente etablie [rdf.7] dans
le BBB d'un écoulement sans gradient de pression, et
qui constitue une tree bonne approximation dans le
cas general :

las(s r--t
)In."

tia 


(11;11"

Dans cette expression s designs le facteur d'analogie
de Reynolds suppose.constant,hf l'enthalpie de frotte-
ment, hp l'enthalpie k la paroipp.u.a le nombre de

Reynolds relatif h l'epaisseur d'energie, g un facteur
de compresaibilitd et b et m sont des coefficients
empiriques.

L'iategration de l'equatian (1) compte tenu de (2)
conduit k la relation suivante liant l'epaiseeur
nergie aux conditions de l'ecoulement exterieur et k
la temperature de paroi 


a !Littflo

(Aaiu,) 0

	

ift4:11644 1". 4 itue

	

tot. fkLis
Pe

L'intégration de cette relation permet dlobtenir
an fonction de l'abscisse ; on en deduit le flux par
la relation (2).

Il est possible de traiter le cas d'un oboe par
le passage k la Unite dans l'expression (3) : on
aboutit h la conservation de la quantitd Afloat, de
part et d'autre du choo.

- Resultate

Une
- - - -

premiere tentative de oalcul de flux de
chaleur a ete faite en adoptant le schema tree simple
oh lion consider. 114coulement sur le diedre comae la
succession de deux ethulement de plaque plane separes
par le choc oblique A la charnière au travers duquel
l'epaisseur d'énergie subit une discontinuité telle
que la quantite ticbue se conserve. Cette methods
tree sommaire conduit k une repartition du flux de
chaleur discontinue k la charnière. On oompere fig. 12
la repartition experimentale de flux pour trois braqua-
ges de gouverne k la repartition ainsi calculee. La
methods ne permet d'obtenir que l'ordre de grandeur,
mais elle ne peut evidemment pas rendre oampte de la
variation observee des flux expérimentaux.

On a done cher:the un schema de calcul plus realiste
qui tienne compte de l'évolution continutdes phename-
nes dans la ane de compression. On a note lore du
oalcul de la couche limite externs (§, IV.1,in fine) que
la distribution tranaversale d'entropie n'était pee
tres sensiblement modifiee par la traversee du choc et
d'autre part, que l'evolution des pressithe parietalee
est continue A la charniere. La traversée d'une onde
de choc par la couche limite apparait ainsi globalement
oommeun accident dlimportanoe assez faible pour qu'il
soit possible d'appliquer au calcul des flux de chaleur
la maw technique qu'h une couche limite ordinaire
subissant la mOmereccepression.

Les calcule effectuds par l'dquation (3) en utili-
sant un facteur de recuperation r de 0,9 et un facteur
d'analogie de Reynolds de 1,24 (valeurs recommandees
ref. 7) conduisent aux repartitions de flux de la
fig. 13 pour des braquages do volet anent juaqulk 35°.
On leur canpare les repartitions experimentales. On
constate que l'ecert theorie - experience n'excede
jamais 20 % et que l'on rend bien oompte a la foie du
sens de variation et de l'abscisse dumarhatza des flux
experimentaux.

On a utilise pour le oaloul la loi d'évolution des
pressions pariétales relevdes experimentalement. A
titre indicatif, pour un braquage de 20° duvolet on a
egoist:ant utilied la loi d'evolution theorique des
pressionsfourniepar le calcul des caracteristiques
(fig. 13) : l'accord est encore assez satisfaisant quoi-
que un peu moins bon qu'en utilieant la repartition
experimentale.

On doit observer cependant que le chola d'une
valeur constante s m 1,24 pour le coefficient d'ana-
logie de Reynolds conserve un oertain degre d'arbitrai-
re.

(1)

Pau* Ric
(2)

- 4 -



V - CONCLUSION

Cetteetudea montrequ'iletaitpossiblede
preveiravecuneexactitudesuffisantepourun inge-
nieur,l'efficacited'unegouvermeet lesfluxther-
miquesauxquelselleserasoumisea N = 10 an fono-
tionde sonanglede braquage,quandelleest située
dansunecouchelimiteturbulented'épaisseurrelative
importante.

La realisationexpérimentalede cesconditions
peutetreobtenuedensunesouffleriede taille
tivemsntmodestegrapeh un artificepermettantde
creerdescoucheslimitesd'épaisseurrealistes.

Laprevisiantheoriquedesdistributionndepree-
sionestobteneeparlamethodedescaractéristiquee
appliquheh lapartiesupersoniquede la ameba limi-
te considereecommerotationnelleet en negligeant
leseffetsde deplacementde la sous-couchevisqueuse.
La previsionestassezbonnejusqu'hdesanglesde .
braquagede l'ordrede 20°.

La previsiondesfluxde chaleurresultede l'ap-
plicationd'unsmethodede calculclaesiquepourles
couches limites crair-::Lrcc.Elleconduith desresul-
tatetreesatisfaisantssi l'on-disposede la distri-
butionexperimentaledespressionn.La previsionest
un poumoinsbonnesi l'onutilisela distribution
theoriquedespressionscalculéesparla methode
simplifiee.

Il estbienevidentqu'uneameliorationdesresul-
tateainsiacquisne poutetreespereequ'hpartir
d'unsch6maplascompliqueprenanten camptel'interac-
tionde la sous-couchevisqueuseet de la partierota-
tionnallede la couche-limite.Cetteameliorationest
en coursd'etude.
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