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R&mu&En ecoulement de gaz rar&%, les faibles niveaux de flux de cbaieur convect&s a la surface des 
maquettes nkcessitent I’emploi de sondes ~e~om~triques de t&s grande sensibilitk Les presentes mesures 
ant tti: rCalis&s au moyen de fluxm&res a temperature de surface, un dispositif analogique permettant 
d’enregistrer directement la vafeur du flux. 

Des r&sultats relatifs A l’kchauffement des plaques planes et des ailes Delta, plackes en incidence variable 
dam un tcoulement de forte interaction visqueuse a Mach 8, sent present& et compares aux lois thboriques 
qui tiennent compte des effets combinks d’kmoussement, d’incidence et de d&placement de coucbe limite. 

NOTATIONS 

dif’fusivite ; 
constante de Chapman-Rubesin ; 
epaisseur du bord d’attaque ; 
tension Bectrique ; 
incidence ; 
intensite ; 
coefficient de trainee du bord 
d’attaque ; 
= M3Eke/x; 
nombre de Mach ; 
densite de flux de chaleur ; 
resistance Bectrique ; 
nombre de Reynolds bask sur I’abscisse 
du modele ; 
nombre de Stanton ; 
temps ; 
tem~rature g&&-atrice de l’ecoule- 
ment ; 
temperature parietale du modele ; 
abscisse comptke a partir du bord 
d’attaque du mod&e ; 
ordonnke rbduite du choc [Z] ; 
coeffkient thermique ; 
rapport des chaleurs sptcifiques ; 
parametre abodynamique [2] ; 

* Etude reaiis& sous contrat DRME n” 15-67. 

&, =y-l/y+l; 
4 conductivite ; 
5, abscisse rkduite [2] ; 
k = ~3(~/~=~)~ parametre d’interac- 

tion visqueuse; 
XU = s[O,664 + 473 T,IT,]X. 

1. INTRODUCTION 

L’&‘TUDE de vchicules spatiaux kvolwnt a des 
vitesses de plus en plus grandes a conduit au 
developpement des recherches sur la couche 
limite aux temperatures elevees. Ces recherches 
exigent notamment la connaissance des valeurs 
des transfer& de chaleur a la paroi. 

De nombreux travaux ont porti sur les 
caractbistiques atrodynamiques d’un planeur 
hypersonique lors de sa rent& dans les couches 
denses de l’a~osph~re ; n~nmo~s, l’ensemble 
du sujet est loin d’&re parfaitement d&&i a 
de faibles nombres de Reynolds de l’dcoulement. 
La prtsente etude, realiske sous la direction du 
Prof. E. A. Brun, constitue une contribution 
suppl~mentaire, portant sur les caract~~stiques 
thermiques de corps portants plans. Ces corps 
sont constitues de plaques planes et d’ailes 
Delta, places en incidence variable dans un 
ecoulement hypersonique a Mach 8 caracterise 
par un r&&me de forte interaction visqueuse. 
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Les effets d’emoussement et d’incidence, 
s’ajoutant aux effets de v&co&e, sont mis en 
evidence dans les valeurs mesu&s des flux de 
chaleur. Les conditions experimentales, simu- 
lees par la soufflerie SR2 du laboratoire d’Aero- 
thermique, sont voisines de celles qui existent a 
une altitude de 60 km environ. 

2. L’INTJ3RACTION FORTE 

DCfinir l’ecoulement hypersonique d’un fluide 
visqueux autour dune plaque plane est un 
probleme classique de la mkcanique des Strides. 
I1 a fait l’objet de nombreuses etudes au tours 
des dernibes annees. Les premiers travaux 
remontent a 1949 au centre de recherche de 
Langley de la NASA et, en 1952, Lees publia 
la premiere analyse theorique de I’interaction 
entre la couche limite et l’icoulement non 
visqueux. Depuis, un grand nombre de travaux, 
tant th~oriques qu’exp~rimentaux, sont con- 
sac&s a dtfinir en detail l’ecoulement hyper- 
sonique autour de corps portants. 

Dans un article paru en 1961, Cheng [l] a 
d&it les effets de trois importants parambtres 
sur des ecoulements h~rsoniques autour de 
corps elan&s ; ce sont l’effet de d&placement 
de la couche limite, I’influence de l’epaisseur 
du bord d’attaque et l’effet de l’incidence. Posant 
comme hypothese l’existence d’un choc courbe 
fort et une valeur du rapport y des chaleurs 
spkifiques proche de l’unitb, Cheng a developpe 
une theorie valable pour un corps de faible 
epaisseur. Kemp f2], plus rkmment a modif% 
la thkorie p&sent&e par Cheng, dans le cas oti 
y n’est plus voisin de f’unite. 

Dam le cas de la plaque plane, Cheng et 
Kemp montrent que l’ecoulement est regi 
selon l’kpmtion di&rentielle : 

(2 - ry)(zz’)’ - J(ZZ) = 1 

ou: 
Z reprtsente une ordonmk reduite du choc 
a l’abscisse r&kite c calcu%e a partir du bord 
d’attaque de la plaque, 
r est un parametre qui depend du rapport y des 
chaleurs spkcifiques du gaz, du nombre de 

Mach M de I’kcoulement, de l’incidence i et de 
i’epaisseur e du bord ~at~que des maquettes. 

Le nombre de Stanton s’bcrit : 

2,656 y+x6 (ZZ’)’ 
St = A ~~a[4664 -t I,~;T~T,]Ic~ J(zz’) 

avec 

et 

A = 1 dans la theorie de Cheng, 

A _ (Y + v 
253 

dans l’analyse de Kemp. 

La resolution de l’kquation gin&ale sur 
ordinateur a permis de comparer les result&s 
expkrimentaux aux valeurs thkwiques d&kites 
de l’analyse de Cheng et de Kemp. 

3. ETUDE QUAL~A~V~ 

La determination des flux de chaleur en 
soufllerie a ete grandement am6lioree par 
l’utilisation de maquettes a peau mince dans 
laquelle sont implantes des thermocouples. 
Toutefois, si la precision obtenue par ce pro&de 
est satisfaisante a des nombres de Reynolds 
eleves, I’itude detaillee des phenomenes est 
toujours penali& par la limitation du nombre 
de the~ocouples et par la diffkulte de disposer 
ces derniers aux emplacements desires. 

Lint&t de connaitre la cartographic com- 
plete des flux a conduit a rechercher d’autres 
moyens permettant la mise en evidence im- 
mediate des zones a fort gradient ~e~ique 
et en particulier des points chauds. Une m&ode 
de revelation globale des tchauffements fond&e 
sur la propriete qu’ont les peintures thermo- 
sensibles de changer de teinte Iorsqu’un cer- 
tain niveau de temp~mture est atteint a kte 
mise en oeuvre & la Boeing Aircraft Corporation 
par R. J. Sartell et G. C. Lorenz [3]. 

La methode des peintures thermosensibles 
peut convenir dans le cadre de flux de chaleur 
elevb ; par contre, dans le cadre de la presente 
etude, il n’a et& possible d’obtenir, par cette 
methode que des rhsultats qualitatifs en raison 



FIG. 1. Evolution de l’isotherme 65°C en fonction du temps d’exposition de la maquette dans l’&oulement. 
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FIG. 2. Fluxmhes h film de platine. 
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FIG. 4. Enregistrement du flux. 
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des t&s faibles vafeurs des flux convectb. La 
Fig. 1 donne Wvolution de f’isotherme 65”C, 
15, 30, 45 et 60s aprks l’introduction de la 
maquette dans l%couIement. 

4. LE FLUXMETRE A TEMPERATURE DE 
SURFACE 

Les the~om~t~s B film mince ont ttt 
souvent utilids avec sue& pour la mesure de 
flux de chaleur dans les tubes g choc et les 
souffieries hypersoniques. Ce type de ther- 
mom&re consiste en une couche mince de 
matkiau conducteur (platine, or ou rhodium) 
d&pose sur une surface isolante (quartz, Pyrex, 
silice, etc. . . .). 

A cause de sa faible capacitb thermique, de sa 
faible Cpaisseur et de sa grande conductivit& 
le film est portk & la m&me tempbrature que 
son support. La r&sistance du film indique par 
consBquent la temp&ature de surface du sup 
port. L’hisrogramme de la tempkrature de 
surface ainsi obtenu, associt & I’hypothbe de 
propagation unidimensionnelle de la chaleur 
dans le mat&au, est suffisant pour d&erminer 
le 8ux de chaleur appfiqub au droit du f&n. 
En supposant que la variation de tempkrature 
de la surface est faible compar&e B la temp&a- 
ture du gaz, la relation entre la densitb de flux 
de chaleur cr(t) et la tempkrature de la surface 
s’krcrit : 

4(t) = 
1 

2&4 
+ W) - w 

(t - z)+ dz 1 

oh t est le temps, 1 la conductivitk et a la dif- 
fusivitk du support isolant. 

Si le film mince, de r&is&we initiale l?,, et 
de coefficient thermique ~1, est traverse par un 
courant constant I, la densit& de flux de cbaleur 
a alors pour expression : 

oh E(t), mesurk sur un enregistreur oscillo- 
graphique, est la variation de la tension aux 
bomes du film lorsqu’un flux lui est appliquk 
En g&n&al, le traitement de c&e @ation se 
fait sur machine, mais R. F, Meyer [4] a d&it 
un circuit analogique qui permet de mesurer 
directement le transfert de chaleur. Ce type 
d’appareif a rapt kt& utilid avec succ& 
par Crab01 et Scagnetti [5,6]. 

5. LES MESURES DE FLUX DE CHALEUR EN 
SOUFFLERIE A BASSE DENSITE 

La sonde &ant constituke d’un dkp6t m&al- 
lique sur un support isolant, fes mesures sont 
conditiortrk par les propri&ks de cbacun de 
ces matbriaux. La couche m&allique doit &re 
suffient robuste pour ne pas subir d’bro- 
sion au tours de mesures r&&es. De plus, le 
coefficient thermique du m&al et sa rksistance 
doivent &re suffisamment &levks pour entraIner 
une bonne ~nsib~it~ du capteur. Notons que le 
coeflicient thermique Q diff&re de celui d’une 
resistance de platine normale par suite des 
propri&& particulikes des couches minces 
et varie d’une sonde a I’autre. 

Les sondes employ&s, dont la description a 
& donnke rkemment par Maulard 171, se 
prksentent sous la forme d’un cylindre en silice 
de 4 mm de diam&tre et de 1 mm de hauteur (Fig. 
2). Les sondes sont protkgbes & leur pkiphkrie par 
des manchons en tkflon, ce qui facilite leur 
dkmontage des maquettes en limitant le risque 
de rupture ou de dbgradation du film de platine. 
L’kpaisseur de la couche de platine a une valeur 
infkrieure au micron ; dans ces conditions, le 
temps de response de ce film thermomktrique 
est nkgligeable en regard B la constante de 
temps de l’ensemble mkanique d’introduction 
des maquettes dans le jet. 

Pour ce qui est le principe de la mesure de 
flux, on Gent compte de l’analogie qui existe 
avec 1’Bquation de diffusion des charges 61ec- 
triques dans un milieu 4 &istance et capacitt 
distribuk La Fig. 3 reprkente le circuit 
analogique utilis& dont la constante de temps 
est 6gale #i OJ s. 
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FIG. 3. Circuit analogique de mesure de flux. 

Dans le cadre des presentes experiences 
compte-tenu des tres faibles niveaux de flux de 
chaleur a mesurer, compris entre 0,03 et 
0,4 W/cm’, la tension issue du calculateur est 
amplifiee, puis filtrke avant d’etre enregistrte. 

La Fig. 4 donne un exemple d’enregistrement 
du flux. Le point A correspond a l’instant 
initial d’introduction de la maquette dans le 
jet alors que le point C reprtsente le debut de 
la phase de sortie de la maquette de l’ecoule- 
ment. Le fluxmetre &ant soumis a l’ecoulement 
(intervalle BC), le flux engendre est quasiment 
constant, a l’exception de deux maximums 
perceptibles, d’une part, lors de l’introduction, 
et, d’autre part, lors de la sortie de la maquette 
de l’ecoulement. Ces maximums peuvent rbulter 
a la fois du passage de la maquette a la frontiere 
du noyau utile et de la couche limite de i’kcoule- 
ment, et Cgalement de l’inertie mecanique de 
l’enregistreur galvanomkrique qui peut ex- 
pliquer notamment le minimum de signal 
observe en tin de sortie de maquette (point D). 

6. L’ECHAUFFEMENT DES PLAQUES PLANES 

Les resultats anttrieurs de mesures de flux 
sont peu nombreux. Nous citerons les travaux 
de Cheng Cl], Kemp [2] et Harvey [S] realises 
en regime de forte interaction, et plus rtcemment 

ceux de Vas [9] et Nagamatsu [lo] effectues 
dans la region voisine du bord d’attaque avec 
phenom&ne de glissement a la paroi. 

En incidence nulle, la distribution du nombre 
de Stanton sur l’axe dune plaque plane effilee 
est don&, sur la Fig. 5, en fonction de l’abscisse 

L \ 
Plaque pIone 

e= 0.04mm 

I 

I / / I 
‘3 IO 20 30 40 50 

x .mm 

FIG. 5. Distribution du nombre de Stanton sur une plaque 
olane en incidence. 
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mesuree a partir du bord d’attaque de la 
plaque, et pour huit incidences comprises 
entre -9 et +12 

Les effets d’incidence sont represent&s sur 
la Fig. 6(a) oh les rksultats expbimentaux 
sont compares aux courbes de Cheng et a la 
theorie modif& de Kemp. 

Dans le cas oti les effets d’incidence et 
d’emoussement sont pris en consideration, les 
resultats sont compares aux courbes theoriques 
sur la Fig. 6(b) ; contrairement a ce qui avait 
et& trouve dans le cadre d’une etude sur la 
distribution des pressions pa&ales, l’ecart 
entre les points expbimentaux et la theorie est 
relativement reduit. 

Lorsque la theorie tient compte a la fois 
des effets d’incidence, d’emoussement et de 
deplacement de la couche lirnite, Fig. 6(c), 
l’accord entre la theorie et les points expkri- 
mentaux est satisfaisant. 

7. L’ECHAUFFEMENT DES AILES DELTA [14,15] 

I1 convient de noter quelques travaux 
anterieurs relatifs aux ailes delta. Les etudes 
experimentales de Paulsen et Schadt [ 111, de 
Bertram [ 12) et de Murray et Stallings [ 13) ont 
et& realisees a des nombres de Mach compris 
entre 5 et 20 dans des Bcoulements non rarefies. 

A plus faible densite, il n’existe pratiquement 
aucun resultat concernant la distribution des 
flux thermiques sur des ailes Delta en incidence. 

La presente etude des flux de chaleur a 
Porte sur deux familles d’ailes, de flcches res- 
pectives 60’ et 70”, de corde &gale a 60 mm, avec 
quatre cpaisseurs de bord d’attaque tixtes a 
2,1,0,5 et 0,04 mm. Les releves ont ete pris, dune 
part, sur l’axe des maquettes, et, d’autre part. 
parallelement au bord d’attaque et SW une 
perpendiculaire au bord d’attaque coupant 
l’axe de l’aile a 50 mm de l’apex. 

La distribution du nombre de Stanton mesure 
le long de l’axe de l’aile de fleche 60” est portee 
sur la Fig. 7(a), les angles d’incidence Btant 
compris entre -9 et 12”. La Fig. 7(b) montre 
la distribution du flux de chaleur perpendicu- 
lairement au bord d’attaque de l’aile ; sur la 

h=60’ 
e=Zmm 

I I I 
IO 20 30 40 50 

5. mm 

(a) Le long de I’axe. 

I6- 

14 - 

IZ- 

IO- 

G 
8- 

“0 

6- 

4- 

2- 

A = 60” 
e=Zmm 

\ 

L I , , / , 

0 IO 20 

r. mm 

(b) Perpendiculairement au bord d’attaque. 
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147 
A=60° 
e=2mm 

c , I 1 , , 
C IO 20 30 40 50 

x. mm 

(c) Parallblement au bord d’attaque. 

FIG. 7. Distribution du nombre de Stanton sur une aile 
Delta de 60” de fkhe. 

Fig. 7(c) est rep&sent&e la distribution du 
nombre de Stanton, mesure parallelement au 
bord d’attaque de l’aile de 60” de f&he ; le 
point situt le plus en amont sur l’aile est 
localid sur l’axe A 10 mm de l’apex de l’aile. 
Dans le cas de l’aile de 70” de flkche, les Figs. 
8(a)-8(c) donnent respectivement la distribution 
du nombre de Stanton le long de l’axe, per- 
pendiculairement au bord d’attaque et enfin 
parallelement au bord d’attaque de l’aile. 

En incidence nulle, les valeurs du nombre de 
Stanton sur les ailes Delta sont cornpark, 
sur la Fig. 9(a), aux r&hats sur la plaque plane, 
ainsi qu’a des travaux anterieurs expkimentaux 
et theoriques. 

Les effets d’incidence sont represent&s sur la 
Fig. 9(b) ou les points expkmentaux sont 
compares aux courbes de Cheng et de Kemp 
valables en ecoulement bidimensionnel. 

Dans le cas 012 les effets d’incidence et 
d’emoussement sont pris en consideration, les 
rtsultats sur l’axe des ailes Delta sont compares 
aux courbes theoriques sur la Fig. 9(c). L’Ccart 
entre les points exp&imentaux et la thtorie est 
relativement r&duit. 

16 
As700 
e=2mm 

I ! I / , 

0 IO 20 30 40 50 

S. mm 

(a) Le long de I’axe. 

A= 709 
e=2mm 

0-o 
Y. mm 

(b) Fkrpendicuhirement au bord d’attaque. 
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Cc) Parallt?kment au bord d’attaque. 

FIG. 8. Distribution du nombre de Stanton sur une aile 
Delta de 70” de f&he. 

Lorsque la thkorie tient compte A la fois des 
effets d’incidence, d’&moussement et de d&place- 
ment de la couche fimite Fig. 9(d), l’accord 
entre la thkorie et les points expkmentaux 
reste satisfaisant, ce qui confirme la validit& 
de certaines co~cl~ions de Metcalf [16] sur 
le caractere bidimensionnel de 1’Bcouiement le 
long de l’axe d’une aile Delta placke en incidence 
faible. 

Pour des raisons de clartk, on n’a pr&entk, 
sur les Figs. 9(c) et 9(d) que les rCsultats relatifs 
aux ailes Delta de 60” de flkhe. 

8. CONCLUSIONS 

Dans le cadre de l’ktude expkrimentale de 
planes placks en incidence dans un koulement 
de forte interaction, on a compart le flux de 
chaleur aux valeurs thkoriques dtduites de la 
thkorie approchke de Cheng et des lois modifikes 
de Kemp. L’accord entre thkorie et expkrience 
est satisfaisant pour l’ensemble des rksultats. 

Le flux mesurt: selon l’axe des ailes Delta a 
et& cornpark, comme pour la plaque plane, aux 
valeurs thkoriques. Ici encore, l’accord reste 
satisfaisant Comme Metcalf I’a soulignk. il 

e= 0 

I’ = 0 
Kemp A& 
M-42‘; 

Alleare. Festinaer 
diies’deita ” 

#=8 

- Kemp 

--- Cheng 

IO-2 ’ ’ ’ ““‘1 ’ ’ ’ “/“I ’ ’ 1 ““” 
IO“ I IO 102 

(Lg. )f,S &g 

(a) En incidence nulle. 

(b) Effet d’incidence sans kmoussement. 
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semble que, dans la plage des faibles incidences 9. I. E. VAS, C. IACAVAZZI, G. CARLOMACNO et S. M. 
considkrkes, l’kvolution de l’tcoulement sur 
I’axe soit rCgie d’aprh les lois bidimensionnelles. 
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HEAT FLUX MEASUREMENTS IN A HYPERSONIC RAREFIED GAS FI.OW 

Abstract-In rarefied gas flow, measurements of low heat rates throughout the surface of models require 
high sensitivity heat probes. Presented results have been obtained by means of a thin film surface ther- 
mometer ; an analog device enables the heat flux to be recorded directly. 

Heat transfer results are concerning flat plates and Delta wings located with angle of attack in a strong 
interaction regime at Mach 8 ; experimental data are compared with theoretical curves taking into account 

boundary-layer displacement, incidence and leading-edge bluntness effects. 

MESSUNGEN VON WARMESTRGMEN IN EINEM HYPERSONISCH STRGMENDEN 
VERDI’rNNTEN GAS 

Zusammenfassunr-Messungen geringer Wlrmestrome an der Modelloberfllche erfordem in Stromungen 
mit verdtlnnten Gasen hochempfmdliche Warmesonden. Die gezeigten Ergebnisse sind mittels eines 
Diinnfilm-Oberfliichenthermometers erhalten worden, eine Analoganordnung ermoglicht es. den W&me- 
Strom direkt aufzuzeichnen. 

Die Wlrmetibergangsergebnisse betreffen ebene Platten und Delta-Fliigel, die mit Anstellwinkel im 
Strijmungsbereich starker Wechselwirkung bei Mach 8 gehalten werden. Die experimentellen Daten 
werden mit theoretischen Kurven verglichen, wobei Grenzschichtverdrlngung, Anstelleffekte und 

Wirkungen der stumpfen Vorderkante berticksichtigt sind. 
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H3MEPEHBE TEnJIOBOI’O IIOTOHA B NKIEP3BYKOBO~ CxCkl%EHHOfl 
CTPYE rA3A 

AEHOT~~HSI-_AJIFI uatdepemm Mamfx TennoBbIx ~OTOKOB sepea noBepxHocTb Mofiemi B 

noToKe paapemeHKor0 raaa ~yrn~bI BbICOK09yBCTBHTeJIbHISe ,I&aTWKH. IIpHBeReHHbxe 

peByJlbTabbl nOJly'feHbI C nOMOqbKI TOHKOn~eHOYHOrO nOBepXHOCTHOr0 TepMOMeTpa H 

aHaJIOrOBOr0 yCTpOtfCTBa, nO3BOZlHIOIL(erO HenOCpeACTBeHHO EIaMepfiTb TelIJIOBOlt nOTOK. 

PeayJIbTa+bl n0 TenJIOO6MeHy OTHOCRTCH K IIJIOCKHM IIJIaCTllHaM II CTpeJIOBElJ&HbIM KpbIJIbRM, 

pacnonoHtenHblM noA yrnoM aTaKEl B pem4Me CkiJlbHOrO B3aUMOAeftCTBHR npn mime Maxa, 

pamom 8.3KcnepmeKTanbme AaIiHbre CpaBHMBaFOTCfI C TeOpeTllYeCKEiMH KpHBbIMM, 

ywTbmaIo~m~ mfeuemie norpaHmHor0 coon, a TaKme mwiH~e HaKzoHa si aaTynneKm 

nepeAKef4 KpOMKII. 
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