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ne peut toutefois plus être exprinié en fonction de roc et de l'angle de flèche;
on doit utiliser la formule générale

av 1
— = —
an R

\ 	
p,

Le terme de tridimensionnalité dans l'équation de l'énergie est alors donné
par:

1 deK= 1 av 1  \I
(75

9

e ds u, an RMP, ° =



(21)

M, étant le nombre de Mach correspondant à une pression statique p, et
une pression d'arrêt p/.

Ces réserves faites, l'équation globale de Vénergie prend exactement la
même forme que dans le cas du cylindre infini. Son intégration conduit
toujours aux formules (18a) et (18b) dans lesquelles hf, g, p„  p*, 12*

seront pris pour la nouvelle valeur du nombre de Mach /11,.
L'application de cette méthode de calcul du flux de chaleur d'un cylindre

en flèche avec effet d'origine est également représentée Fig. 4; elle conduit
un accord satisfaisant avec les résultats expérimentaux obtenus au

nombre de Mach 7.
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Figure 4. Flux de ehaleur du eylindre :tux fortes ti6ches (M, =  7:  T„ = 300°K;
T i, =

(20)

0,2


0,/



FLUX DE CHALEUR AU HORD D'ATTAQUE l029

ETUDE DU FLUX DE CHALEUR AU BORD D'ATTAQUE


D'AILES HYPERSONIQUES

Nous présentons maintenant les résultats d'une étude menée sitnult ané-
ment sur un plan théorique et sur un plan expériment al, el qui concernent
deux ailes étudiées aux nombres de Alach 7 et 10. Chaeune de ces deux ailes
représentant un planeur hypersonique schématique est constituée d'un nez
sphérique prolongé par un bord d'attaque cylindrique de meme rayon. Le
calcul et l'expérience ont comporté la détermination du flux de chaleur le
long de la ligne d'arrêt du bord d'attaque, l'aile &ant placée à l'incidence
nulle sous différents angles de dérapage auxquels correspondait une flèche
de bord d'attaque pouvant varier de 50 h 80°.

CALCUL DU FLUX DE CHALEUR PAR LA AIÉTHODE
INTÉGRALE

On se propose done d'appliquer la méthode intégrale à un écoulement
pour lequel il convient h priori de distinguer deux domaines:

Une première région, relative à la partie sphérique formant le nez a
pour origine le point d'arrêt et s'étend jusqu'à la jonction de la
sphère et du cylindre. Le flux de chaleur y est celui (fun avant corps
de révolution déjà mentionné.
Un deuxième domaine, relatif au bord d'att ague cylindrique a pour
origine le reccordement sphère-cylindre. Il s'agit d'un problème
tridimensionnel pour lequel la pression t end à distance vers tine
valeur sensiblement constant e égale à celle du cylindre infini , mais
subit auparavant des variations qui seront, demandées à l'expérience.
De la pression mesurée à la paroi et de la pression d'arrêt pi' en aval
d'un choc droit est déduit le nombre de lach local variable évideni-
ment lui aussi.

Pour ces deux domaines on peut écrire l'équation globale de l'énergie
sous la forme générale

 dA + 1 du, 1 de
A

ds i ds p, ds 1 ds

dans laquelle apparaît à une constant e multiplicative près la largeur e du
pinceau de courant.

1. Sur la partie sphérique e doit èt re pris égal à la dist ance r (le la pami
l'axe qui port e le point d'arrèt et le celit re de la sphère.
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2. Sur la partie cylindrique e doit être déterminé à partir du gradient
normal de la vitesse normale.

Compte tenu des enseignements acquis au-dessus, on retiendra enfin
pour B la relation de la plaque plane.

B = 0.2205g ( 	 hf )2

où g et hf correspondent CH chaque point aux caractéristiques locales.
L'intégration depuis le point d'arrêt donne d'abord l'épaisseur d'énergie

1 26,2 f 02Bp,yeuee ds
(peu,e) 2

Le flux de chaleur s'en déduit par la relation (5) qui l'exprime en fonction
du nombre de Reynolds de l'épaisseur d'énergie. Son rapport au flux du
point d'arrêt est donné par la relation:

q
q.

_

2
[(  ddus'')

B

B,

f




(22)
ue

1133,7e uee2 ds

formule finalement identique à (Ale établie dans le cas de révolution mais
dans laquelle il reste à expliciter la largeur e du pinceau de courant pour la
partie cylindrique.

Retenant encore pour l'évolution de la pression suivant la normale au
bord d'attaque ime loi newtonienne, on trouve comme dans le cas du
cylindre en flèche:

R de  1 2
=

\i
( 1 - _ KR

eds 1),

Kdépend maintenant de la distribution de pression mesurée et varie le long
du bord d'attaque; on prendra done pour e sur la part ie cylindrique, à un
fact eur constant près manifestement sans importance:

e = exp f: K ds

s, étant Pabscisse du raccordement de la sphère et du cylindre.
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CONDITIONS DE L'RTUDE RXPERIMENTALE

L'étude expérimentale a porté sur deux ailes delta (low les caracté-

ristiques géométriques sont données Fig. 5; chacune comport ( Uli nez

sphérique prolongé par un bord &at taque de ineme rayon et deux faces
planes.

L'étude concernant le modele A dont la fleche est 80° a ét effect née
l'Institut de Mécanique des Fluides de Marseille sous la direction du
professeur Valensi [8]; la plus grande partie des essais est relative fi un

rayon de bord d'attaque de 10 mill; des résult at s complement aires ont été

obtenus pour un rayon de 7 inni. Le nombre de Mach d'essai est 31„,. =-

7.03; la temperature génératrice et, la t empérat tire de paroi nmyennes sont

respectivement T1  = 600°K et  T„ = 300°K.

Le modèle B,  de fleche 75° et de rayon 8 min a 616 expérimenté dans la

soufflerie hypersonique R3 de l'O.N.E.R.A. à Chalais-Meudon. Le nombre

de Mach d'essai est Jf = 9.85; la tempera( ure générat rice el la I empéra-

ture de paroi sont en moyenne T,  = 1180°K et  T„ = 290°K.

Les modeles étant placés à Fincidence nulle, on a fait varier avec le

dérapage l'angle de fleche du bord d'at tactile. Pour le modele A les angles

265mm
1 0

o•

rs..10

Modèle A

107mm
r =8

Modèle B

Figure 5. Geometrie (les

175.

8
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auxquels ont été effectués les essais sont 65, 70, 75 et 80°. Pour le modèle  B
les angles de flèche étudiés sont 50, 60, 70, 75 et 80°.

Dans chaque cas l'expérience a comporté la Inesure des pressions le long
de la ligne d'arrêt du bord d'attaque et la mesure du flux de chaleur au
moyen de thermocouplesrépartis comme il est indiqué Fig. 5. Le principe
de cette mesure consiste à enregistrer en fonction du Ienips l'élévation de
température d'un élément de la paroi et A,déduire de la dérivée  dT/dt la
chaleur emmagasinée dans l'élément. Dans les essais effectués à l'Institut
de Mécanique des Fluides de Marseille,l'élément est constitué d'une mince
pastille de laiton encastrée A. la surface et isolée thermiquement de la
maquette pleine et constituée du même métal. Dans les essais de
l'O.N.E.R.A. le modèle est constitué d'une peau en fer d'épaisseur 1 mm
dont la température est mesurée au moyen de thermocouples. Dans tous les
cas la dérivée de la température par rapport au temps a été prise A,l'instant
initial de la rafale, celle-ci, s'établissant dans un temps très court (1/10 sec);
les fluxmesurés sont ainsi ceux d'un modèle à température uniforme égale
A, la température ambiante.

ANALYSE DES RESULTATS

Distributions des Pressions et Forme de l'Onde de Choc. Les distributions
despressions mesurées sur la ligne d'arrêt aux différents angles de flèche du
bord d'attaque sont données Fig. 6 pour le modèle A A,M  =  7.03, Fig. 7
pour le modèle  B à M =  9.85. (L'abscisse  s est la distance au point d'art-At
de l'écoulement). La Fig. 8 donne la forme de l'onde de choc détachée
déterminée par ombroscopie.

rXpi

Newton P M.
Cylindre en 1"14che

p. théoriqueA

0,1

0,2

75.1

a 12 16 20 R
Figure 6. Pressions au bord d'attaque (Modele A; =  7.03).
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Figure 7. Pressions au bord d'attaque (Modèk B:M„ = S.85).
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Figure 8. Ondes de cline.
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Sur la part ie sphérique, les pressions utilisées dans le calcul des flux de
chaleur on t ét é dét erminées t héoi'iqueiiieiil Il s'est avéré dans les deux cas
flue le meilleur raccordement avec les pressions niesurées vers la jonction
spliere-cvlindre et obtenue en prenant sur la part ie sphétique une loi de
pression newt onimme prolongée par une détente de Prandtl-Afeyer à part ir
du point at les deux formules donnent une méme dérivée de la pression.

Pour le modele _1 la longueur de la maquette est suffisant e pour que la
pression t ende sur Farriery vers une valeur sensiblement constante et
égale A la pression théorique du cylindre infini en fleclie. Avant d'atteindre
eel te valeur la pression passe par un minimum dont la position se décale
net temen1 vers l'arriere à mesure que la flèche augment e. Cette évolution
est liée d'une façon complexe mais certaine A la forme de l'onde de choc; on
observe ainsi net t ement pour la flèche 65° que la 1 race de Ponde de choc
dans le plan de spat rie de l'aile, d'abord confondue avec celle d'une onde
de choc de sphere, se rapproche du bord d'at taque et passe par une distance
ininimale avant de s'en éloigner à nouveau pour tendre sur Farrière de la
niaquette vers une distance de dét achement constant e; le schéma se décale
également vers Parriere quand l'angle de fleche augment e.

Pour le modele  13, des phenomènes comparables sont observés, mais aux
fort es fleches la longuenr de la maquet te utilisée était insuffisante pour que
soil atteint e la valeur asymptotique de la pression du cylindre infini.

Dans tous les cas, ce sont les courbes expérimentales tracées Figs. 6 et 7
qui ont ét é utilisées dans le calcul des flux de chaleur.

03






•
0,2 o





••




0, 1 —





A ACalcul

0 • A Expérience

 Cy/Odra ()

A . 6•
70

75°. • •

218di A-

Z
20no 4.81216

Figure 0. Flux de chaleur au bord d'attaque. Modèle A (A I c, = 7,03; T1, = 300°K;

600°K).
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Flux de Chaleur 6, la Parni. Les résultats relat ifs aux flux de chaleur du
modèle A sont représentés Fig. 9. Les flux expérimentaux ont été rap-
port& au flux de chaleur théorique du point d'arrêt , relui-ci étant calculé
par la formule de Fay et Riddell avec = 0.71. La figure comporte les
flux calculés par la méthode intégrale, la pression d'arrêt étant supposée
égale ; on y a joint en traits pointillés les flux théoriques correspondant

l'application de la méthode intégrale au cylindre en fièche aver l'effet
d'origine.

Le calcul effectué par la méthode intégrale est en assez bon accord aver
l'expérience, et l'on observe que l'évolution du flux est liée direct ement
celle de la pression; il passe par un minimum pour une abscisse qui cor-
respond sensiblement à eelle du minimum de la courhe de pression, et tend
en aval vers une valeur constant egale à celle que l'on aurait sur un cylindre
infini, mais avec la pression d'arrét du choc droit.

Les résultats du modèle  B  sont représentés Fig. 10 at sont encore
donnés avec les flux mesurés, les flux calculés par la méthode intégrale pour
une pression d'arrêt pi' et les valeurs asymptotiques correspondant au
cylindre en flèche; ces dernières ont été calculées pour le cylindre infini et
pour le cylindre avec effet d'origine, en prenant la pression mesurée sur
l'extréinité aval du bord d'attaque (le flux de chaleur du cylindre avec

origine et dans tous les cas plus grand que celui du cylindr( infini).

ckr7
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1
	 Calcul
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Flux de chaleur au bord d'attaque. Mod ( e B (111 ---9.85: T , = 290°K:
Ti, = 1180°K).
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Les résultats obtenus conduisent d'abord aux mêmes observations que
pour le modèle B; il existe toujours un minimum correspondant sensible-
ment à celui de la pression, l'évolution du flux calculé dans la région du
raccordement reflétant assez bien celle du flux mesuré. Aux fortes flèches le
calcul est en assez bon accord avec l'expérience sur toute la longueur
étudiée.

Aux flèches de 50° et de 60° l'expérience est en accord sensible avec le
calcul jusqu'à une distance de 6 à 8 rayons; elle donne ensuite des flux de
chaleur nettement inférieurs aux valeurs calculées, le flux semblant plutôt
tendre sur l'arrière du modèle vers celui calculé pour le cylindre infini avec
une pression d'arrêt égale A, la pression p,, en aval d'un choc oblique.

Un examen strioscopique de l'onde de choc dont les clichés sont repro-
duits Fig. 11 parait susceptible d'apporter quelque éclaircissement sur ce
phénomène; ils montrent en effet que deux domaines nettement distincts
sont observés pour la région comprise entre l'onde de choc et l'obstacle.
Une première zone apparaissant en blanc sur les clichés, correspondà la

75 0

70° 


60°

Figure 11. Ondex de ehoc à M =  9.85 Modèle  B.
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présence de gradients importants de la masse volumique; la nature tri-
dimensionnelle de l'écoulement en rend &Heat e  l'interprétation; il est
pourtant suggéré que eette région est celle dans laquelle se produisent les
plus importantes variations de l'entropie et de la pression d'arrét liées h la
courbure de l'onde de choc. Une région apparaissant en noir sur les clichés
sépare la zone blanche de l'obstacle; il semble qu'il s'agisse au contraire
d'une région à faible densité dans laquelle la pression d'arrêt demeure
relative A,l'aval d'une onde de choc sensiblement normale.

Les clichés montrent que la région à fort gradient d'ent ropie se développe
et s'élargit en aval semblant ainsi rejoindre le voisinage de la paroi à une
distance du nez qui diminue nettement avec l'angle de flèche; ceci mont re-
rait done que la couche limite étant aliment ée par des filets ayant traversé
une onde de choc sensiblement normale, la pression d'art-61 à sa frontike
est d'abord pi'; alimentée ensuite par des filets ayant traversé un choc de
plus en plus incliné, la pression d'arrêt A, la frontike de la couche limite
augmente pour tendre vers la valeur p 1relative à l'aval d'un choc oblique;
en conséquence, le flux de chaleur est d'abord en accord avec un calcul
utilisant pi' et lui devient ensuite inférieur pour tendre vers celui d'un
cylindre infini de pression d'arrêt

CONCLUSIONS

L'étude expérimentale et théorique précédente, relative au flux de
chaleur au bord d'attaque d'ailes h. fortes flèches permet de dégager les
principales conclusions suivantes.

Il semble possible de prédire le flux de chaleur à partir d'une méthode
intégrale basée sur l'équation globale de Pénergie; une hypothèse doit 'Ore
faite sur la relation qui peut exister entre le coefficient de flux de chaleur
et le nombre de Reynolds de l'épaisseur d'énergie, mais le rapport  Op  du
flux du point courant au flux du point d'arrêt se montre peu sensible h
cette hypothèse; une relation de plaque plane donne des résultats sat isfai-
sants dans les cas considérés.

L'application de la méthode intégrale conduit pour le cylindre infini en
flèche à des résultats comparables à ceux des solutions semblables
antérieures; elle permet de plus de tenir compte d'un effet d'origine en
prenant pour la pression d'arrêt de l'écoulement sur la ligne d'arrét, la
pression pi' correspondant à l'aval d'un choc droit.

Le calcul et la mesure des flux de chaleur sur la ligne d'arrét du bord
d'attaque d'une aile hypersonique sont en assez bon accord aux fortes
flèches, à condition d'utiliser dans le calcul la pression statique mesurée
et la pression d'art-6A en aval d'un choc droit.
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Les expériences effectuées au nombre de Mach 10 pour une flèche égale
et inférieure A, 60° révèlent pourtant une influence des gradients d'entropie
dus à la courbure de l'onde de choc. La pression d'arrêt ne demeure sensible-
ment égale que sur une longueur limitée; plus en arrière, le flux
mesuré &emit et semble tendre vers la valeur correspondant à une pression
d'arrêt pi, relative A, l'aval d'un choc oblique parallele au bord d'attaque.
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COMMENTARY

DR. PFENNINGER (Northrop Corporation, Beverly Hills, Calif.):  Could the

relatively high heat-transfer ratés on the yawing cylimler be explained by the

existence of turbulent flow along the front attachment line of this yawing cylinder
when the local boundary layer Reynolds number  Ro  exceeds a value of 100 to 120
at the front attachment line?

REPLY

On a effectivement cherché d'abord à expliquer Paugmentation du flux de

chaleur après le raccordement de la sphère et du bord d'attaque cylindrique
par un phenomène de transition. Cependant le calcul du flux de chaleur turbulent

sur cylindre en flèche a conduit a des valeurs dépassant le double de la valeur
mesurée.

En fait, aux nombres de Reynolds mis en jeu, il semble prouvé clue la couche
limite demeure laminaire. L'évolution du flux de chaleur est simplement due A
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mile de la pression et du nombre de Mach et (le hi densité hi métlmde intégrale (le
calcul ayant encore l'avantage (le bien montrer que l'évolution du flux est liée
tres directement à celle de la pression.

COMMENTARY

JOHN JELLINEK  (Johns Hopkins University—A pplied Physics Laboratory,
Silver Spring, Maryland): At what sweep angle do you feel that theoretical foriliulas
such as your Eq. (19) and such as those of Reshotko and l eckwith, and Ileckwith
and Cohen (Refs. 6 and 7), break down? Since all these formulas involve a (.05 A

term, they all indicate that in the limit for 900 sweep, the heat transfer is zero. Of
course, we know that there is heat transfer to a 90° swept cylinder such as a fuselage.
Would you kindly comment on this point?

REPLY

Il est évident que les formules relatives au cylindre infini en fleche ne peuvent
être retenues aux très fortes flèches voisines de 90°, l'écoulement tendant alors vers
celui d'un cylindre aligné suivant la vitesse, pour lequel il est absolument nécessaire
de définir une origine; c'est un des intérets de la méthode intégrale de permettre de
tenir compte de l'effet d'origine. Il doit aussi étre noté que la méthode (le Reshotko
et Beckwith fait intervenir des profils de vitesse et de température de couche limite
en solutions tridimensionnelles, qui s'écartent de plus en plus des profils (le plaque
plane quand la flèche augmente; il semble au contraire qu'on doive revenir vers (les
profils de plaque plane aux flèches voisines de 90°, hypothese qui est bien celle du
traitement approché proposé.

COMMENTARY

PROF. A. VARELA CID (Unirersidade Tecnica de Lisboa, Grupo Portugues de
Aeronautica, Lisbon, Portugal): Monsieur le President, mes chers collegues, NIon-
sieur le Docteur Michel, je suis enchanté de votre travail, auquel l'assistance a pris
beaucoup d'interêt, et je vous apporte mes felicitations tres distinguées. Me
permettez VOUS de faire une demande? Avez vous evalué l'altitude maximale et
minimale pour qu'un vol de AIach 6 A7 (et plus grand) soit possible dans le cadre
des conceptions actuelles de l'avion, compte tenu iles problemes (le resistance (les
materiaux, la consommation de combustible, l'isolation phonique au sol et dans
l'appareil même, etc.?

REPLY

Une telle évaluation n'a pas été tentée pour le vol; les conditions du calcul et (les
expériences présentés sont relatives à des températures (le soufflerie nettement
inférieures à celles du vol; une estimation (les transferts de chaleur enregistrés en
vol pourrait cependant étre assurée en prenant pour le flux de chaleur au p()int
d'arret celui qui correspond aux conditions réelles. Le rapport du flux de chalet r le
long du bord d'attaque à celui du point d'arrét, ne serait probablement affecté par le
niveau de température qu'à des vitesses nettement supérieures à Mach 7, le prob-
lème des effets de gaz réel qui intervient alors est actuellement à l'étude.




