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MESURES DE FLUX THERMIQUES DANS UN
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Laboratoire d’aérothermique 4ter, route des Gardes, 92-Meudon, France

(Regu le 23 juin 1969)

Résumé— En écoulement de gaz raréfié, les faibles niveaux de flux de chaleur convectés a la surface des
magquettes nécessitent 'emploi de sondes thermométriques de trés grande sensibilité. Les présentes mesures
ont &té réalisées au moyen de fluxmétres & température de surface, un dispositif analogique permettant

d’enregistrer directement la valeur du flux.

Des résultats relatifs 3 I’échauffement des plaques planes et des ailes Delta, placées en incidence variable
dans un écoulement de forte interaction visqueuse 2 Mach 8, sont présentés et comparés aux lois théoriques
qui tiennent compte des effets combinés d’émoussement, d’incidence et de déplacement de couche limite,

NOTATIONS
diffusivité ;
constante de Chapman—Rubesin;
épaisseur du bord d’attaque;
tension électrique ;
incidence ;
intensité;
coefficient
d’attaque;
= M3gke/x;
nombre de Mach;
densité de flux de chaleur;
résistance électrique ;
nombre de Reynolds basé sur I’abscisse
du modéle;
nombre de Stanton;
temps;
température génératrice de I’écoule-
ment;
température pariétale du modéle;
abscisse comptée A partir du bord
d’attaque du modéle;
ordonnée réduite du choc [2];
coefficient thermique ;
rapport des chaleurs spécifiques;
paramétre aérodynamique [2];

de trainée du bord

* Etude réalisée sous contrat DRME n° 15-67.

g =y-1fy+1;

A conductivité;

¢, abscisse réduite [2] ;

P = M*C/R,,)? paramétre d’interac-
tion visqueuse;

Les = £[0,664 + 1,73 T,/ T,]}.

1. INTRODUCTION
L’£tupk de véhicules spatiaux évoluant 3 des
vitesses de plus en plus grandes a conduit au
développement des recherches sur la couche
limite aux températures élevées. Ces recherches
exigent notamment la connaissance des valeurs
des transferts de chaleur 4 la paroi.

De nombreux travaux ont porté sur les
caractéristiques aérodynamiques d’un planeur
hypersonique lors de sa rentrée dans les couches
denses de I'atmosphére ; néanmoins, 'ensemble
du sujet est loin d’&re parfaitement défini &
de faibles nombres de Reynolds de I’écoulement.
La présente €tude, réalisée sous la direction du
Prof. E. A. Brun, constitue une contribution
supplémentaire, portant sur les caractéristiques
thermiques de corps portants plans. Ces corps
sont constitués de plaques planes et d’ailes
Delta, placés en incidence variable dans un
écoulement hypersonique & Mach 8 caractérisé
par un régime de forte interaction visqueuse.
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Les effets d’émoussement et d’incidence,
s’ajoutant aux effets de viscosité, sont mis en
¢vidence dans les valeurs mesurées des flux de
chaleur. Les conditions expérimentales, simu-
1ées par la soufflerie SR2 du laboratoire d’Aéro-
thermique, sont voisines de celles qui existent a
une altitude de 60 km environ.

2. L'INTERACTION FORTE

Définir I'écoulement hypersonique d’un fluide
visqueux autour d’une plaque plane est un
probléme classique de la mécanique des fluides.
11 a fait ’objet de nombreuses études au cours
des derniéres années. Les premiers travaux
remontent & 1949 au centre de recherche de
Langley de la NASA et, en 1952, Lees publia
la premiére analyse théorique de ['interaction
entre la couche limite et I’écoulement non
visqueux. Depuis, un grand nombre de travaux,
tant théoriques qu’expérimentaux, sont con-
sacrés & définir en détail "écoulement hyper-
sonique autour de corps portants.

Dans un article paru en 1961, Cheng [1] a
décrit les effets de trois importants parametres
sur des écoulements hypersoniques autour de
corps élancés; ce sont Veffet de déplacement
de la couche limite, 'influence de "épaisseur
du bord d’attaque et I'effet de Pincidence. Posant
comme hypothése I'existence d’un choc courbe
fort et une valeur du rapport y des chaleurs
spécifiques proche de I'unité, Cheng a développé
une théorie valable pour un corps de faible
épaisseur. Kemp [2], plus récemment a modifié
la théorie présentée par Cheng, dans le cas ol
y w’est plus voisin de 'unité.

Dans le cas de la plaque plane, Cheng et
Kemp montrent que écoulement est régi
selon Péquation différentielle:

(Z -Try@Ezy - J(22) =1

ou:

Z représente une ordonnée réduite du choc
3 P’abscisse réduite ¢ calculée a partir du bord
d’attaque de la plaque,

I’ est un paramétre qui dépend du rapport y des
chaleurs spécifiques du gaz, du nombre de
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Mach M de I’écoulement, de P'incidence i et de
Pépaisseur e du bord d’attaque des maquettes.
Le nombre de Stanton s’écrit :

2,656 ¥y (zzy

St = A S ra0664 + 173 TyTIK? J2Z)
avec
A =1 dans la théorie de Cheng,
et
A= M dans ’analyse de Kemp.
28y%

La résolution de l'équation générale sur
ordinateur a permis de comparer les résultats
expérimentaux aux valeurs théoriques déduites
de I’analyse de Cheng et de Kemp.

3. ETUDE QUALITATIVE

La détermination des flux de chaleur en
souffleric a été grandement améliorée par
P'utilisation de maquettes & peau mince dans
laquelle sont implantés des thermocouples.
Toutefois, si la précision obtenue par ce procédé
est satisfaisante 2 des nombres de Reynolds
élevés, I’étude détaillée des phénoménes est
toujours pénalisée par la limitation du nombre
de thermocouples et par la difficulté de disposer
ces derniers aux emplacements désirés,

L’intérét de connaitre la cartographie com-
pléte des flux a conduit & rechercher d’autres
moyens permettant la mise en évidence im-
médiate des zones & fort gradient thermique
et en particulier des points chauds. Une méthode
de révélation globale des échauffements fondée
sur la propriété qu'ont les peintures thermo-
sensibles de changer de teinte lorsqu’un cer-
tain niveau de température est aiteint a &té
mise en oeuvre & la Boeing Aircraft Corporation
par R. J. Sartell et G. C. Lorenz [3].

La méthode des peintures thermosensibles
peut convenir dans le cadre de flux de chaleur
élevés; par contre, dans le cadre de la présente
étude, il n’a été possible d’obtenir, par cette
méthode que des résultats qualitatifs en raison



FiG. 1. Evolution de I'isotherme 65°C en fonction du temps d’exposition de la maquette dans I'écoulement.
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Fic. 2. Fluxmétres & film de platine.
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Fic. 4. Enregistrement du flux.
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des trés faibles valeurs des flux convectés. La
Fig. 1 donne I'évolution de l'isotherme 65°C,
15, 30, 45 et 60s aprés l'introduction de la
maquette dans 'écoulement.

4. LE FLUXMETRE A TEMPERATURE DE
SURFACE

Les thermométres 4 film mince ont été
souvent utilisés avec succés pour la mesure de
flux de chaleur dans les tubes a choc et les
souffleries hypersoniques. Ce type de ther-
mométre consiste en une couche mince de
matériau conducteur (platine, or ou rhodium)
dépose sur une surface isolante (quartz, pyrex,
silice, efc. .. ).

A cause de sa faible capacité thermique, de sa
faible épaisseur et de sa grande conductivité,
le film est porté & la méme température que
son support. La résistance du film indique par
conséquent la température de surface du sup-
port. L’histogramme de la température de
surface ainsi obfenu, associé & 'hypothése de
propagation unidimensionnelle de la chaleur
dans le matériau, est suffisant pour déterminer
le flux de chaleur appliqué au droit du film.
En supposant que la variation de température
de la surface est faible comparée a la tempéra-
ture du gaz, la relation entre la densité de flux
de chaleur ¢(r) et la température de la surface
s’écrit:

i

o= [2T(t)+ j T() - T(9) dr]
1]

= 2Jtma) Lt =t

ol ¢ est le temps, A la conductivité et ¢ la dif-
fusivité du support isolant.

Si le film mince, de résistance initiale R, et
de coefficient thermique o, est traversé par un
courant constant I, 1a densité de flux de chaleur
a alors pour expression:

t

4 PEO (B0 - E@
9 = 3Ry Jma) L/t +§ - o d’%

0
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ol E(t), mesuré sur un enregistreur oscillo-
graphique, est la variation de la tension aux
bornes du film lorsqu’un flux lui est appliqué.
En général, le traitement de cette équation se
fait sur machine, mais R. F. Meyer [4] a décrit
un circuit analogique qui permet de mesurer
directement le transfert de chaleur. Ce type
d’appareil a récemment &té utilisé avec succeés
par Crabol et Scagnetti [5, 6].

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

La sonde étant constituée d’un dépdt métal-
lique sur un support isolant, les mesures sont
conditionnées par les propriétés de chacun de
ces matériaux. La couche métallique doit étre
suffisamment robuste pour ne pas subir d’éro-
sion au cours de mesures répétées. De plus, le
coefficient thermique du métal et sa résistance
doivent étre suffisamment élevés pour entrainer
une bonne sensibilité du capteur. Notons que le
coefficient thermique o différe de celui d’une
résistance de platine normale par suite des
propriétés particuliéres des couches minces
et varie d’une sonde a 'autre.

Les sondes employées, dont la description a
été donnée récemment par Maulard [7], se
présentent sous la forme d’un cylindre en silice
de 4 mm de diamétre et de 1 mm de hauteur (Fig.
2). Les sondes sont protégées a leur périphérie par
des manchons en téflon, ce qui facilite leur
démontage des maquettes en limitant le risque
de rupture ou de dégradation du film de platine.
L’épaisseur de Ia couche de platine a une valeur
inférieure au micron; dans ces conditions, le
temps de résponse de ce film thermométrique
est négligeable en regard 4 la constante de
temps de ’ensemble mécanique d’introduction
des maquettes dans le jet.

Pour ce qui est le principe de la mesure de
flux, on tient compte de I'analogie qui existe
avec I’équation de diffusion des charges élec-
triques dans un milieu a résistance et capacité
distribuées. La Fig. 3 représente le circuit
analogique utilisé, dont la constante de temps
est égaled 0,1 s.



598

J. ALLEGRE, J.-C. FESTINGER ¢t G. HERPE

+
Résistance
de charge

H.T
Fluxmetre / ‘l' l
[ TC
-
- NN
’Jm R/2 R R
U

L L

Fi1G. 3. Circuit analogique de mesure de flux.

Dans e cadre des présentes expériences
compte-tenu des trés faibles niveaux de flux de
chaleur a4 mesurer, compris entre 0,03 et
0,4 W/cm?, la tension issue du calculateur est
amplifiée, puis filtrée avant d’étre enregistrée.

La Fig. 4 donne un exemple d’enregistrement
du flux. Le point A correspond & Vinstant
initial d’introduction de la maquette dans le
jet alors que le point C représente le début de
la phase de sortie de la maquette de P’écoule-
ment. Le fluxmétre étant soumis a I’écoulement
(intervalle BC), le flux engendré est quasiment
constant, a4 P’exception de deux maximums
perceptibles, d’une part, lors de 'introduction,
et, d’autre part, lors de la sortie de la maquette
de I’écoulement. Ces maximums peuvent résulter
a la fois du passage de la maquette & la frontiére
du noyau utile et de la couche limite de I’¢écoule-
ment, et également de l'inertie mécanique de
I’enregistreur galvanometrique qui peut ex-
pliquer notamment le minimum de signal
observé en fin de sortie de maquette (point D).

6. ECHAUFFEMENT DES PLAQUES PLANES

Les résultats antérieurs de mesures de flux
sont peu nombreux. Nous citerons les travaux
de Cheng (1], Kemp [2] et Harvey [8] réalisés
en régime de forte interaction, et plus récemment

ceux de Vas [9] et Nagamatsu [10] effectués
dans la région voisine du bord d’attaque avec
phénomeéne de glissement a la paroi.

En incidence nulle, la distribution du nombre
de Stanton sur ’axe d’une plaque plane effilée
est donnée, sur la Fig. 5, en fonction de ’abscisse

Plaque plane
e=0.04mm

St

103

L L

0 0 20
X ,mm

FI1G. 5. Distribution du nombre de Stanton sur une plague

plane en incidence.
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mesurée & partir du bord d’attaque de la
plaque, et pour huit incidences comprises
entre —9et +12-.

Les effets d’incidence sont représentés sur
la Fig. 6(a) ou les résultats expérimentaux
sont comparés aux courbes de Cheng et a la
théorie modifiée de Kemp.

Dans le cas ou les effets d’incidence et
d’émoussement sont pris en considération, les
résultats sont comparés aux courbes théoriques
sur la Fig. 6(b); contrairement 3 ce qui avait
été trouvé dans le cadre d’une étude sur la
distribution des pressions pariétales, I’écart
entre les points expérimentaux et la théorie est
relativement réduit.

Lorsque la théorie tient compte 3 la fois
des effets d’incidence, d’émoussement et de
déplacement de la couche limite, Fig. 6(c),
I’accord entre la théorie et les points expéri-
mentaux est satisfaisant.

7. LECHAUFFEMENT DES AILES DELTA (14, 15]

il convient de noter quelques travaux
antérieurs relatifs aux ailes delta. Les études
expérimentales de Paulsen et Schadt {11], de
Bertram [ 12] et de Murray et Stallings [13] ont
été réalisées & des nombres de Mach compris
entre 5 et 20 dans des écoulements non raréfis.

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

La présente étude des flux de chaleur a
porté sur deux familles d'ailes, de fléches res-
pectives 607 et 70°, de corde égale a 60 mm, avec
quatre épaisseurs de bord d’attaque fixées a
2,1,0,5et 0,04 mm. Les relevés ont €té pris, d’une
part, sur I'axe des maquettes, et, d’autre part,
parallélement au bord d’attaque et sur une
perpendiculaire au bord d’attaque coupant
Paxe de Iaile & S0 mm de P'apex.

La distribution du nombre de Stanton mesuré
le long de I'axe de Paile de fleche 60° est portée
sur la Fig. 7(a), les angles d’incidence étant
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
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(c) Parallélement au bord d’attaque.

FiG. 7. Distribution du nombre de Stanton sur une aile
Delta de 60° de fléche.

Fig. 7(c) est représentée la distribution du
nombre de Stanton, mesuré parallélement au
bord d’attaque de l'aile de 60° de fléche; le
point situé le plus en amont sur laile est
localisé sur I'axe a3 10 mm de I’apex de laile.
Dans le cas de I'aile de 70° de fléche, les Figs.
8(a)-8(c) donnent respectivement la distribution
du nombre de Stanton le long de I'axe, per-
pendiculairement au bord d’attaque et enfin
parallélement au bord d’attaque de I’aile.

En incidence nulle, les valeurs du nombre de
Stanton sur les ailes Delta sont comparées,
sur la Fig. 9(a), aux résultats sur la plaque plane,
ainsi qu’a des travaux antérieurs expérimentaux
et théoriques.

Les effets d’incidence sont représentés sur la
Fig. 9(b) ol les points expérimentaux sont
comparés aux courbes de Cheng et de Kemp
valables en écoulement bidimensionnel.

Dans le cas ol les effets d’incidence et
d’émoussement sont pris en considération, les
résultats sur I’axe des ailes Delta sont comparés
aux courbes théoriques sur la Fig. 9(c). L’écart
entre les points expérimentaux et la théorie est
relativement réduit.
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{c) Paraliglement au bord d’attaque.

Fic. 8. Distribution du nombre de Stanton sur une aile
Delta de 70° de fiéche.

Lorsque la théorie tient compte & la fois des
effets d’incidence, d’émoussement et de déplace-
ment de la couche limite Fig 9(d), 'accord
entre la théorie et les points expérimentaux
reste satisfaisant, ce qui confirme la validité
de certaines conclusions de Metcalf {16] sur
le caractére bidimensionnel de 'écoulement le
Jong de I’axe d’une aile Delta placée en incidence
faible.

Pour des raisons de clarté, on n’a présenté,
sur les Figs. 9(c) et 9(d) que les résultats relatifs
aux ailes Delta de 60° de fléche.

8. CONCLUSIONS

Dans le cadre de I’étude expérimentale de
planes placées en incidence dans un écoulement
de forte interaction, on a comparé le flux de
chaleur aux valeurs théoriques déduites de la
théorie approchée de Cheng et des lois modifiées
de Kemp. L’accord entre théorie et expérience
est satisfaisant pour ’ensemble des résultats.

Le flux mesuré selon 'axe des ailes Delta a
été comparé, comme pour la plaque plane, aux
valeurs théoriques. Ici encore, P'accord reste
satisfaisant. Comme Metcalf I'a souligné. il
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semble que, dans la plage des faibles incidences
considérées, 1’évolution de I’écoulement sur
Paxe soit régie d’aprés les lois bidimensionnelles.

1.
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HEAT FLUX MEASUREMENTS IN A HYPERSONIC RAREFIED GAS F1.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 WARMESTROMEN IN EINEM HYPERSONISCH STROMENDEN
VERDUNNTEN GAS

Zusammenfassung—Messungen geringer Warmestrome an der Modelloberflidche erfordern in Stromungen
mit verdiinnten Gasen hochempfindliche Wiarmesonden. Die gezeigten Ergebnisse sind mittels _eines
Dinnfilm-Oberflichenthermometers erhalten worden, eine Analoganordnung ermoglicht es. den Warme-

strom direkt aufzuzeichnen.

Die Wirmeiibergangsergebnisse betreffen ebene Platten und Delta-Fligel, die mit Anstellwinkel im
Strémungsbereich starker Wechselwirkung bei Mach 8 gehalten werden. Die experimentellen Daten
werden mit theoretischen Kurven verglichen, wobei Grenzschichtverdringung, Anstelleffekte und

Wirkungen der stumpfen Vorderkante beriicksichtigt sind.
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M3MEPEHHME TEIIJIOBOI'O TIOTOKA B I'MIIEP3BYKOBON CHIKEHHON
CTPYE TA3A

Apuorammsa—/l1A UBMEPeHMA MAJHX TEIUIOBHIX IOTOKOB 4Yepe3 IOBEPXHOCTh MO[EdH B
MOTOKE paspeMeHHOr0 rdsa HYMHH BEICOKOYYBCTBUTeJbHHE JaTddnkd. IIpuBefeHHbe
PesyIbTABH MONYYEHH C IOMOIBI TOHKOIIEHOYHOrO IOBEPXHOCTHOIO TepMOMeTpa M
AHAJOTOBOI0 YCTPOKCTBA, ITO3BOJIAILIET0 HENOCPEJACTBEHHO W3MEPATH TEIIOBOH INOTOK.
PeayabTaTH 1m0 Tensi000MeHy OTHOCATCH K IJIOCKMM IVIACTHHAM M CTPEeNOBUAHHM KDHUIbAM,
PACIIOJIOMEHHKM TI0[ YIIOM ATAKH B PEKUME CUJIBHONO B3auMojelcTBus npu uymcie Maxa,
paBHOM 8.JKCHEPUMEHTAJbHHE JaHHHE CPABHMBAITCA C TEOPETUYECKAMH KDHBHIMH,
YUATHBAOIUME CMeIeHHe IIOTPAHNYHOTO CIIOA, A TaMe BIMAHME HAKIOHA M 3aTYIICHUSA
nepefiHelt KPOMKN.



