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Titre du mémoire:

Contribution expérimentale et numérique a 1'étude de 'aérodynamique des corps fuselés en
incidence

Résumeé du mémoire

Dans une premiére partie les grandes lignes de I'aérodynamique des corps fuselés aux incidences faibles et
moyennes sont exposées. Les diverses méthodes couramment utilisées sont passées en revue; leurs avantages et
défauts sont discutés. La deuxiéme partie présente la topologie des écoulements tridimensionnels, nécessaire au
dépouillement des essais effectués.

Les diverses expériences effectuées sont décrites dans la troisi®me partie du mémoire. Elles mettent en
évidences le role du nombre de Reynolds de 1'écoulement. Une explication est donnée de I'évolution du
décollement de la couche limite le long du fuselage. Une formule expérimentale a été établie pour estimer la
position de cette séparation sur le corps ogivo-cylindrique étudié lors des essais. Les pressions pariétales, la
position de la transition, les vitesses au-dessus de l'extrados ont également fait I'objet d'une étude expérimentale.
Les conclusions de cette partie permettent d'étayer un modgle fluide parfait de ce type de configuration.

Un programme utilisant la méthode des singularités de seconde génération a donc été écrit. L'effet des
enroulements d'extrados est représenté par des surfaces de glissement modélisées par des nappes portcuses de
singularités (doublets normaux). Leur positionnement dans l'espace s'effectue itérativement de maniére 2 vérifier
les conditions de Rankine-Hugoniot stationnaires. Sa structure est exposée dans la derniere partie du mémoire,
ainsi que les principaux résultats obtenus.

Mots-clefs:

Ecoulement tridimensionnel - Ecoulement incompressible - Séparation écoulement - Nappe tourbillonnaire -
Ecoulement tourbillonnaire - Sillage - Corps élancés.

English title of the thesis

Contribution to the experimental survey and the numerical analysis of the aerodynamics of
slender bodies at angle of attack, at subsonic speeds.

Summatry of the thesis

First, the outline of acrodynamics of slender bodies at moderate angles of attack is presented. The various
methods commonly used to calculate the flows around these bodies are reviewed, while their advantages and
drawbacks are pointed out. The second part deals with the topology of three-dimensional flows, which is
required to analyse the results of the experimental survey profitably.

The experiments, carried out in the frame of this work, are described in the third part of the text. They
clearly show the influence of the Reynolds number of the up-stream flow. An explanation of the structure of the
separation along the fusclage is proposed. An empirical formula is inferred from flow pattern visualisations
which enables to locate separation line along the body. Wall-pressure measurements, location of boundary-
layer transition , five-hole probe measurements were also carried out. The conclusions of this part back up the
use of a potential flow model in order to calculate this kind of flow.

Therefore a lattice vortex program has been developed for a steady flow. The effect of the leeward free-
shear layers is represented by vortex sheets which are iteratively reshaped in order to fullfill Rankine-Hugoniot's
conditions. The computing process and the most significant results are finally discussed .

Key-words:
Three-dimensional flows - Separated flow - Vortex sheets - Vorticity - Wakes - Slender bodies
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INTRODUCTION GENERALE

INTRODUCTION GENERALE

Lors de son lancement, un missile ou une fusée spatiale passe, bien siir, par
une phase de vol subsonique. Pour des engins tirés verticalement, cette étape
correspond souvent au basculement. Dans de nombreux cas le nombre de Mach
est alors compris entre Mach 0.4 et Mach 0.7, et l'incidence, souvent élevée, se
situe en général, entre 15° et 60°.

Ainsi, bien que leur vol soit effectué a des vitesses supersoniques ou
transsoniques, il est important de connaitre le comportement des missiles & forte
incidence en vol nettement subsonique (nombre de Mach inférieur & 0.7).

A Theure actuelle, les recherches gravitent surtout autour des incidences trés
€levées (o >30°) ou apparaissent des efforts latéraux. Cependant
'aérodynamique des corps fuselés aux faibles et moyennes incidences (o< 30°)
pose encore de nombreux problémes. Son étude détaillée nécessite la mise en
ceuvre de programmes souvent tres lourds (résolution des équation d'EULER ou
de NAVIER-STOKES).

Au niveau de l'avant-projet industriel, 1'absence de modélisation théorique
précise laisse souvent place a 'empirisme ou a des démarches semi-empiriques
parfois discutables.

Le nombre des parametres entrant en jeu dans ce probléme est une des
principales sources de difficultés. Le premier objectif de ce travail est 1'analyse
expérimentale de l'influence de ces paramétres sur 1'écoulement. Ainsi, le réle
du nombre de Mach et du nombre de Reynolds est mis en évidence. Dans ce but,
les coefficients de pression et la structure de 1'écoulement 2 la paroi sont
étudiés. La topologie des écoulements pariétaux permet de préciser la structure
du décollement tridimensionnel. Une étude expérimentale précise de la ligne de
séparation est alors menée.

Enfin, la synthése de ces observations, ainsi que de la bibliographie
disponible sur le sujet, étayent 1'utilisation d'un programme "fluide parfait"”, tout
en en fixant les limites. L'étude expérimentale doit fournir alors les données
nécessaires au départ du calcul fluide parfait.

Le programme proposé, calcule I'écoulement autour de corps fuselés en
incidence, dans le domaine incompressible. Les couches rotationnelles.
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présentes au sein du fluide, sont modélisées par des surfaces de glissement
porteuses de singularités. Les résultats de cette modélisation sont ensuite
présentés et discutés. Finalement, les extensions de cette méthode et les
améliorations possibles sont décrites et commentges.
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I) PRESENTATION GENERALE ET ETUDE BIBLIOGRAPHIQUE

1.1 Présentation générale - Influence des divers parameétres de I'écoulement

Dans ce qui suit sont présentées les principales caractéristiques aérodynamiques des corps
fuselés en incidence. Cette démarche a deux objectifs: définir le cadre exact de 1'étude et
appréhender les principaux éléments de ces écoulements.

L'aérodynamique des corps fuselés repose essentiellement sur la présence de décollements
de la couche limite 4 la paroi de ces corps. Ces décollements sont souvent directement liés i la
géométrie de la paroi (e.g. au culot). Ils peuvent également se produire de fagon spontanée le
long du fuselage, par exemple, sous l'influence des gradients de pression engendrés par la
mise en incidence.

L'aérodynamique des corps fuselés dépend de trés nombreux paramétres. Les principaux
sont :

- L'incidence (angle o entre I'axe de l'engin et la vitesse). Dans le cas d'un corps qui n'a pas
de symétrie de révolution il faut bien siir introduire 1'angle de roulis.

- Le nombre de Reynolds de 1'écoulement amont.
- Le nombre de Mach de I'écoulement amont.
- Taux de turbulence de I'écoulement amont.

1.1.1 Influence de l'incidence

z

De nombreuses modélisations décomposent 1'écoulement en composantes transversale et
longitudinale. Lorsque l'incidence augmente, la composante longitudinale, d'abord prédomi-
nante, cede le pas a la composante transversale. Quatre configurations se distinguent alors
suivant l'incidence.

1.1.1.1 Incidence nulle

Dans ce cas, seul intervient 1'écoulement longitudinal. Si l'ogive n'est pas trop trapue
(e.g.hémisphérique), il n'y a pas de décollement le long du fuselage. Si la partie cylindrique
est longue par rapport a l'ogive, la couche limite se développe sensiblement de la méme
maniere que sur une plaque plane, sauf au voisinage de 1'ogive.

Le culot engendre une zone de recirculation de révolution. Le coefficient de pression au
culot Cpc dépend peu des nombres de Mach et de Reynolds dans le domaine subsonique. (cf.
[1.17]). Dans le cas d'un culot droit, ce coefficient reste voisin de Cpc = -0.13. La trainée du
corps dépend alors essentiellement du frottement pariétal (pour 50% a 70%) et du coefficient
de pression au culot. Compte tenu de la symétrie de révolution de 1'écoulement, il n'y a aucun
effort normal ni latéral.

1.1.1.2 Treés faibles incidences : écoulement non décollé

Lorsque l'incidence est trés faible, on peut supposer que 1'écoulement contourne encore le
fuselage sans décoller (s'il ne décollait pas déja a incidence nulle). L'écoulement transversal
reste tres faible.C'est le domaine d'application de la théorie des corps €lancés (cf. [1.20]). La
non recompression au culot engendre alors une part de la tralnée mais aussi une portance
directement liée a la surface du culot. En fait I'expérience montre que le domaine d'incidence
ol n'apparait pas de décollement d'extrados est réduit 4 des angles trés faibles (o < 3° ou
4°)(cf chap III).
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@ < Culel & incldenee nulle

Arridre-corps de révolution.
Spectre des lignes de frottement
pariétales

Arrlére-corps de révolution.
Surface de séparation principale

figure 1.1 : Structure de I'écoulement de culot (réf. DELERY [2.7])

En aval du culot, la dissymétrie, due a l'incidence, engendre une structure tourbillonnaire
(cf fig. 1.1). Celle-ci modifie les distributions de vitesses en amont immédiat du culot, sur le
fuselage. Elle explique en partie les différences de portance classiquement observées entre la
théorie et la réalité. Nous reviendrons plus loin sur ce point.

1.1.1.3 Ecoulement décollé symétrique

Pour une incidence o =5° env. les gradients de pression font décoller la couche limite le
long du fuselage. La position exacte du décollement naissant et l'incidence ou il apparait sont
difficiles 2 établir avec précision. Ce décollement s'amorce en général au voisinage du culot.
Pour un corps pointu, ou équivalent, le décollement atteint pratiquement l'extrémité avant de
l'ogive dés 5° d'incidence. (cf. Chap. HI). '

Les lignes de décollement séparent en deux 1'écoulement autour de l'obstacle. On distingue
alors, la partie inférieure, ou les lignes de courant "remontent” vers le décollement, et la
partie située au-dessus du décollement (cf. fig.1.2). Par analogie avec les ailes delta en
incidence, la partie située au-dessus de la séparation est appelée extrados, la zone inférieure
de l'obstacle est alors l'intrados du missile.

De chaque coté de I'engin, le décollement donne naissance 2 une couche de cisaillement
libre. 11 s'agit d'une zone rotationnelle et diffusive qui n'est liée & aucune paroi et se développe
au sein du fluide. Sous l'effet des forces d'inertie et de la viscosité, ces nappes s'enroulent sur
elles-mémes pour former deux tourbillons au dessus du fuselage. L'enroulement de cette
nappe décollée crée une portance supplémentaire qui croit rapidement avec l'incidence et
dépasse la portance de culot (potentielle) des 10° d'incidence environ. Les enroulements de la
nappes introduisent une forte composante non-linéaire de la portance.
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figure 1.2 : Schéma de définition de l'intrados et l'extrados

A partir du moment ol la couche cisaillée se love en tourbillon, I'écoulement d'extrados est
fortement dévié latéralement. (cf. planche 1.1). Pour des incidences suffisamment élevées
(13° - 15°), cet écoulement, provenant de la méridienne d'extrados, subit une recompression
importante. Il se produit alors un décollement secondaire (cf. fig. 1.3) . Ce décollement est
imbriqué dans le décollement primaire (principal). Sa taille est en général beaucoup plus
petite. Il n'influe que peu sur la pression a la paroi car il reste souvent dans la couche limite.
En subsonique, on n'observe pas d'autre décollement secondaires, contrairement au vol
supersonique ou les interactions chocs/couche limite peuvent provoquer jusqu'a quatre
séparations imbriquées (cf. [1.25]).
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figure 1.3 (cf. WARDLAW [1.39])



CHAPITRE 1 : Présentation générale et bibliographie

Toutes ces configurations sont a priori symétriques (cf. pl.1.2). La taille des tourbillons
augmente lors de leur progression le long du fuselage. Cette expansion est d'autant plus rapide
que l'incidence est élevée. Une augmentation du nombre de Reynolds favorise également ce
processus mais dans une moindre mesure. Si le fuselage est suffisamment long et l'incidence

assez €levée, la taille croissante des tourbillons ne leur permet plus de se maintenir en
configuration symétrique.

1.1.14. Ecoulement décollé dissymétrique

Pour une incidence suffisamment €levée, la structure des tourbillons d'extrados devient
dissymétrique (cf. fig. 1.4). La ligne de décollement et la répartition de pression deviennent
également dissymétriques d'un coté et de l'autre du missile. Il apparait alors des efforts
latéraux non négligeables, perpendiculairement au plan formé par la vitesse amont et I'axe du
fuselage.

FEEDING SHEET

{s} SYMMEYRICAL VOATIX SHEOOING
(LOW ANGLE OF ATTACK)

) ASYMMETRICAL VORTEX SHLODING
IMODERATE ANGLE OF AYTACK}

) UNSTEADY ASYMMLTAICAL VURTEX SHIDDING
IVERY HIGH ANGLE OF AYTACK)

figure 1.4 : Schéma des diverses configurations de | "écoulement

Comme il a été vu au § 1.1.1.3, I'évolution des tourbillons vers la dissymétrie dépend
essentiellement de l'incidence et de 'élancement L/D du fuselage. FIECHTER (cf. [1.14]) a
ainsi proposé une formule donnant l'incidence a partir de laquelle la dissymétrie peut se
produire:

O = 240. ol { o : Incidence d'apparition de la disymétrie (en degrés)

L L/b : Elancement du fiselage

Mais cette formule ne prend pas en compte l'effet du nombre de Reynolds qui a été mis en
évidence expérimentalement, par CHAMPIGNY, entre autre (cf. [1.12],[1.13]). De plus la
déstabilisation de 'écoulement symétrique est souvent déclenchée, sur les ogives effilées, par
certaines "micro-dissymétries" géométriques du fuselage. NIELSEN I'a montré expérimenta-
lement en mettant en évidence, sur une maquette de révolution, I'influence du roulis dans
l'apparition de la dissymétrie(cf. [1.16],[1.39]). Cependant sur des ogives émoussées, méme
trés légérement, ces influences sont tres faibles.

Enfin, la forme générale de l'ogive joue également un role. Le développement du réseau
tourbillonnaire sur l'ogive est accéléré par les gradients de pression longitudinaux qui s'y
développent. La aussi I'élancement de l'ogive vient précipiter la dissymétrisation des
tourbillons: A élancement L/D, égal la dissymétrie apparait plus tot sur un missile a ogive
élancée que sur un missile avec une ogive plus trapue (cf. fig. 1.6b, cf [1.22]). La loi de
FIECHTER s'applique alors avec une incertitude de l'ordre de 5° & 10° environ, selon le
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nombre de Reynolds du vol et la forme de l'ogive (cf. [1.19]). , ceci apres comparaison avec
les travaux expérimentaux de THOMSON et MORRISON (cf. [1.39],[1.38)).

Quand l'incidence augmente encore, les tourbillons issus du décollement quittent le
voisinage de la paroi d'extrados (cf. fig. 1.5 pl.1.3). Ils suivent alors le lit de I'écoulement. La
ligne de décollement engendre ainsi une nouvelle nappe sous ce tourbillon libre (cf fig. 1.5).
Du fait de la dissymétrie, les tourbillons se répartissent en "quinconce"a I'extrados du
fuselage.Une fois détachés, ils n'ont qu'une trés faible influence sur le corps. A chaque
"détachement” il y a une chute de l'effet tourbillonnaire, suivi d'une augmentation rapide
correspondant a la formation d'un nouveau tourbillon au voisinage de la paroi. Le
détachement des tourbillons dépend de l'incidence, du nombre de Reynolds et bien siir de la
géométrie du fuselage. On peut situer cependant l'incidence o il apparait entre 35° et 50°.

figure 1.5 séparation de tourbillons a incidence élevée (Réf. WARDLAW [1.39])

Enfin pour de trés grandes incidences, les tourbillons se séparent de la paroi dés la pointe
du fuselage (cf. fig. 1.7). L'écoulement d'extrados est alors fortement instationnaire et rejoint
le cas du cylindre a 90° d'incidence.En subsonique, ce phénoméne se produit pour des
incidences de I'ordre de 65° (cf. fig.1.5, cf. [1.37],[1.38)).

1.1.2 Effet du nombre de Mach

Il est a noter que l'apparition de ces phénomeénes est pratiquement insensible aux
évolutions du nombre de Mach, jusqu'aux nombre de MACH critique (cf fig. 1.6a). En
revanche, ce n'est pas le cas en écoulement supersonique (cf. [1.38]). En supersonique, les

évolutions décrites plus haut apparaissent en général a des incidences bien plus faibles qu'en
régime SUhSOniﬂlle A fnrﬁnri Anand 11 ca farrma Aac AlAane fwnmotraronaiw N 1o e 1.0 7



CHAPITRE | : Présentation générale et bibliographie

nombre de Mach joue alors un role primordial qu'il n'a absolument pas en vol subsonique (cf.
chap.III).
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figure 1.6 a: Configuration selon | ‘incidence et le nombre de Mach (Réf. [1.39])
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figure 1.6 b: Incidence de dissymétrie fonction de | ‘allongement(Réf. CZIKOWSKY[1.14])
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1.1.3 Effet du nombre de Reynolds

La viscosité, et plus généralement la diffusion cinématique (visqueuse ou turbulente) a
trois conséquences principales:
-1- Elle engendre un frottement pariétal; Elle constitue la principale cause de trainée &
incidence nulle (avec le culot).
-2- Elle déforme la ligne de décollement. Elle fait évoluer ainsi la forme initiale de la
nappe tourbillonnaire.

-3- L'évolution de la couche de cisaillement libre dépend en partie de ces phénomeénes
de diffusion au sein du fluide.

Le nombre de Reynolds intervient dans ces trois mécanismes.Cependant HILHORST et
GLEYZE (cf. [1.19]) ont montré que l'influence directe du coefficient de frottement sur les
efforts normaux était négligeable. Toutefois I'épaisseur de déplacement de la couche limite
peut intervenir aux tres faibles incidences(cf. [1.19] ). Lorsqu'un décollement apparait,
l'influence du développement de la couche limite devient négligeable devant les effets
directement li€s a la séparation (déformation et grossissement de la zone visqueuse, effets
tourbillonnaires).

De nombreux auteurs, dont CHAMPIGNY et WARDLAW (cf. [1.11], [1.12], [1.38],
[1.39]) ont montré expérimentalement que le nombre de Reynolds influait sur le
comportement de la couche de cisaillement libre. Mais cet effet est surtout sensible dans les
configurations de vol ol les tourbillons d'extrados sont dissymétriques. En particulier,
l'incidence ou se produit cette dissymétrie est fortement liée A la valeur du nombre de
Reynolds. Dans le cas d'un vol symétrique, l'effet direct du nombre de Reynolds sur la couche
de cisaillement libre semble nettement plus faible. En revanche, les variations du nombre de
Reynolds modifient largement la forme de la ligne de décollement, y compris aux incidences
moyennes. Son influence se fait sentir essentiellement pour des nombres de REYNOLDS
(rapportés au diamétre de 1'engin) compris entre 1.7 105 et 2 106 (cf. [1.11], [1.12]). Cette
influence a fait 'objet d'une partie de de nos expériences (cf Chap. III).

Les effets du nombre de REYNOLDS sur le décollement et le comportement de la nappe
décollée peuvent €tre appréhendés a partir de l'étude du cylindre en incidence. (cf. [1.2]).
Trois cas se présentent sur le cylindre a 90° d'incidence (cf. [1.10],{1.24]),(Red: Nombre de
REYNOLDS rapporté au diamétre de 1'engin):

* Quand la couche limite est entierement laminaire avant de décoller. On dit alors que le
nombre de REYNOLDS est subcritique (Red<1.4 105).

* Quand la couche limite est turbulente avant de décoller, le nombre de REYNOLDS est
alors dit supercritique (Red > 106). Pour les plus faibles nombres de REYNOLDS de cet
catégorie, la configuration est assez instable (fin de la transition). Elle devient stable
(pleinement turbulente)pour Red>5.10%, le nombre de REYNOLDS est alors dit
transcritique.

* Entre ces deux cas la couche limite décolle alors qu'elle transitionne. Le nombre de
REYNOLDS est alors critique ( Red €[2. 105; 106] ).

Par analogie avec le cylindre (surtout valable dans les cas extrémes), une distinction
analogue est effectuée pour un corps élancé en incidence. Le nombre de REYNOLDS (Red:
rapporté au diametre de l'engin) est dit :

- Subcritique lorsque la couche limite qui décolle le long du fuselage est entiérement
laminaire. (Red < 1.8 10°). Une coupe transversale de I'écoulement se raméne au cas
d'un cylindre subcritique.

- Critique lorsque la couche limite décolle alors qu'elle transitionne le long du fuselage

(1.9 10° < Red < 1.8 10%). Certaines sections le long du de 'engin donnent lieu i un
écoulement analogue au cas du cylindre critique.
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-Supercritique lorsque la séparation est entiérement turbulente dés la pointe du corps
(Red>2 108). Une coupe transversale de 1'écoulement se ramene au cas d'un cylindre
supercritique.

figure 1.7 : Configuration avec séparation des tourbillonns dés le nez (réf. [ 1.14])
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1.2 Etude bibliographique des théories existantes en fluide parfait

1.2.1 Approches semi-empiriques - Théories linéarisées sur corps élancés

L'aérodynamique des missiles fourmille de formules empiriques ou semi-empiriques
permettant de faire des calculs d'avant-projets plus ou moins précis, destinés a étre ensuite
affinés par des essais en soufflerie.

Certaines de ces formules sont peu générales et purement empiriques. D'autres, bien
qu'imprécises parfois, ont le mérite de faire "comprendre” 1'écoulement, en mettant en
évidence le role de la géométrie ou des conditions amont. Nous allons dans ce qui suit donner
un apergu de ces derniéres.

1.2.1.1 Théories potentielles

La théorie linéarisée des corps élancés (cf. BONNET&LUNEAU,[1.20]) montre que
I'effort normal local le long d'un fuselage est donné par:

[ E, : Effort normal
ou

% = qsin2a g—i lq : Pression dynamique

%Sx_ : Dérvée de la loi desaires la long de I'axe du missile

MUNK (cf. [1.23]) avait déja montré que ce méme effort prenait sur un ellipsoide (cf.
[1.7], cf.Annexe 4.1) la forme:
F, : Effort normal
q : Pression dynamique
S : Section dans le plan perpendiculaire
dF, = (k2 - k1) q sin 2¢ ds ol a l'axe du mi.ssile . .
dx dx kz, kq : Coefficients de masse ajoutée en translation
suivant X et Y(X,Y) est Le plan de symétrie
du syst¢me contenant la vitesseV,
a : Incidence
Sur)des corps €lancés k2-k1=1, on retrouve la théorie linéarisée pour les petits angles (cf.
[1.20}).

Ces théories montrent que les parties du fuselage dont la section croit sont porteuses alors
que les sections ot dS/dx est négatif sont déportantes. Sur un corps fermé, sans décollement
on retrouve bien la nullité des efforts globaux (a l'exception de effort de frottement).

Cela met en évidence le rdle porteur du décollement au culot qui €élimine l'influence
déportante de l'arriére-corps. (ot bien siir dS/dx<0).

Cette théorie est valable pour un corps, élancé ou non, en translation dans le plan de
symétrie (X,Y) contenant la vitesse a 1'infini amont.

L'effort global est obtenu en intégrant le CN local le long du corps. La théorie ne pouvant
s'appliquer que s'il n'y a pas décollement la formule ne concerne que les petites incidences . 11
est donc plus cohérent avec les conditions d'application de ce calcul d'utiliser I'expression
linéarisée suivante:

Cn : Coefficient d'effort normal
N f Sq : Surface du culot

a : Incidence

Sysf : Surface de référence

2z

réf

Cn =20 Ssq (corps €lancés , o faible) | ou l

Ces formules, basées sur une théorie potentielle, ne sont applicables qu'a de tres faibles
incidences, ol il n'y a pas décollement le long du fuselage. Elles sous-estiment le coefficient
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d'effort normal de 20% a 35% selon l'élancement du corps étudié. Ceci a deux causes
principales:
- Le sillage n'est pas modélis¢ correctement. Tl est supposé étre dans le prolongement du
corps ce qui est trés approché, et son influence sur le corps est négligée.
- L'influence de la couche limite est négligée.
L'effet de déplacement de la couche limite peut étre introduit. ESCH (cf. [1.15]) propose

un calcul de l'effort normal A partir d'une surface de culot fictive prenant en compte 'épaisseur
de déplacement de la couche limite.

1l y ajoute l'effet des forces de frottement. 11 obtient alors un surplus d'effort normal ACN
donné par:

L: Longueur du fuselage

L;: Longueur axiale ot la couche limite
reste laminaire sur le fuselage

ACn =8« %t_ +4 a[ Cq LD_I +Cp (L L, ] ol Cq, Cr: Coefficients. de frottement,

D D respectivement, laminaire et turbulent

D : Diametre du corps au culot

81;: Epaisseur de déplacement dela
couche limite turbulente au culot
HILHORST (cf[1.19]) montre que la contribution des forces de frottement au CN est
négligeables. Il ne considere que la premiere partie de cette formule. Pour compenser I'effort
normal théorique trop faible il introduit un coefficient correctif empirique. Ce coefficient KLH
reste pratiquement constant pour a€ [0°,10°] égal 2 KLH=1.7 . Il propose alors la formule:

81 : épaisseur de déplacement de la couche limite au culot

D : Diameétre au culot
S + 1tDKLH§1 .

Cy= pZa W1y o | Sy Surface de référence
Sréf

Sq . Surface au culot

KLH - Coefficient correctif
1.2.1.2 Théories de ALLEN et dérivées

Dés qu'on dépasse quatre degrés d'incidence le décollement et les effet tourbillonnaires
apparaissent.

Pour traiter ce cas ALLEN et ] ORGENSEN (cf. [1.2]) décomposent I'écoulement en une
somme de deux parties:

« Une contribution potentielle, décrite par les équation précédentes.

« Une contribution tourbillonnaire qui introduit un terme en o,

Cette derniere est modélisée en supposant que l'effort normal local est égal a celui d'un
qylindre attaqué par I'écoulement transversal (de vitesse Vo sina). On aboutit alors a la
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CNcyl : Coefficient d'effort normal local sur cylindre aot=90°

dF _
—=D CNcyl qsin o

_ o : Incidence
sin o] ou
dx

1 1 : :
Q= V2= EYPOM%) : Pression dynamique

D : Diamétre local du fuselage

La trainée bidimensionnelle, donné expérimentalement (cf. [1.18], [1.24]) CTcyl
surestime l'effort réel sur un corps d'allongement fini (cf. [1.2]). On introduit donc un
coefficient pondérateur n . L' effort local englobant les deux contributions est donné par:

. CNey1 q sin a [sin o]

. S
Cn= sin20acos & 3 g
réf

2 Sur

Cncyl : Coefficient d'effort normal sur Cylindre perpendiculaire au courant
a : Incidence

q= % pOV(Z) = , 'yPOM(Z) : Pression dynamique

D : Diametre local du fuselage

ol L
Sp= I D(x) dx : Surface en plan du fuselage (de longueur L)
0
Sq : Surface du culot
Sy @ Surface de référence
7 : Coefficient correctif de I'élancement fini du fuselage

Plusieurs autres modélisations ont été tirées de cette premiére approche. Elles visent
essentiellement 2 améliorer le coefficient h en fonctions des conditions de vol.

La méthode d'ALLEN donne de bons résultats en bas subsonique pour des incidences
comprises entre 10° et 20°. En dessous de 10° d'incidence, l'erreur commise sur le terme
potentiel n'est pas "rattrapée” par le terme tourbillonnaire. Au-dessus de 20° cette contribution
surestime la réalité et le CN trouvé est un peu fort. (cf [1.2]).

Les diverses modifications consistent essentiellement a étendre le domaine de validité de
cette théorie, ou d'en augmenter localement la précision, par des ajustement tirés de travaux
expérimentaux.

On peut cependant émettre quelques critiques au sujet de cette modélisation:
» L'effet d'interaction de la nappe sur elle-méme n'est pas pris en compte

* Le coefficient d'effort normal du cylindre équivalent nécessite une estimation du
nombre de REYNOLDS vu par le cylindre. En toute rigueur, il faudrait employer le
nombre de REYNOLDS a partir de la vitesse Vo sin a. Aux faibles incidence (a<15°)
Le nombre ainsi trouvé est beaucoup trop petit. L'écoulement qui se développe sur le
cylindre équivalent ne correspond pas a la structure observée sur le fuselage. En effet
les effets visqueux dépendent du parcours des particules fluides a la paroi. A ces
incidences (faibles) il est plus réaliste de calculer le REYNOLDS du cylindre équivalent
avec Vo, sans projeter.

A contrario, pour des incidences plus €levées et des nombres de REYNOLDS largement
critiques, on surestime cette fois le Reynolds du cylindre équivalent.
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ESCH essaie de modéliser le nombre de REYNOLDS équivalent & partir de la longueur
de parcours du fluide 2 l'intrados avant le décollement. Il base son étude sur des travaux
expérimentaux. Cette démarche est assez complexe a mettre en ceuvre (utilisation de
plusieurs abaques) et s'avere, elle aussi approchée, dans bien des cas.

Une autre méthode consiste 2 utiliser des résultats expérimentaux concernant des
cylindres finis ou non en incidence , aux nombres de REYNOLDS désirés (cf.
[1.10],[1.40]). On détermine ainsi le CNcyl a introduire dans la formule d'ALLEN.

« La méthode d'ALLEN suppose que la portance locale tourbillonnaire évolue propor-

tionnellement au diamétre local du fuselage ce qui est faux. Elle ne tient pas compte de
I'évolution propre des enroulements d'extrados ( e.g. sur la partie cylindrique).

1.2.1.3 Analogie impulsionnelle ('Impulse Flow Analogy’)

Pour palier cette lacune SARPKAYA a proposé une méthode permettant d'estimer
I'évolution des tourbillons d'extrados le long de la partie cylindrique du fuselage (cf. [1.30]).

Pour un corps élancé (L/D >>1) en petites perturbations l'étude de I'écoulement se ramene
a l'analyse de 1'écoulement dans un plan, perpendiculaire a I'axe du fuselage, se déplagant le
long du corps 4 la vitesse Vo cos o (cf fig.1.8). Cette technique est également utilisée dans le
cadre de la méthode "des tranches" (cf. §1.2.2). Dans le plan d'étude le fluide a alors un
comportement instationnaire que 1'on peut facilement relier & la vitesse de balayage du plan
par la formule:

V0 : Vitesse a l'infini amont

du
ot

=V,cosa-u ouu: quantité dérivée dans la plan d'étude

o : incidence

L'idée de SARPKAYA est d'utiliser cette analogie, mais, au lieu de résoudre le probleme
bidimensionnel par des calculs théoriques (cf. §1.2.2), il détermine l'écoulement plan en
étudiant expérimentalement son comportement au cours du temps. La vitesse de ce cylindre
étant le vitesse transversale Vo sino. vue par le fuselage réel.

1l met donc brutalement en mouvement un cylindre en configuration bidimensionnelle (90°
d'incidence).Il obtient deux résultats: ‘
« L'instant tsep 2 partir duquel les tourbillons se forment. Cet instant correspond a une
position longitudinale Xsep le long du fuselage en incidence, position ou apparaissent
les tourbillons d'extrados.

« L'évolutions de l'effort normal sur ce cylindre a partir du moment ou apparaissent les

tourbillons. Il trouve ainsi une courbe de l'effort sur le cylindre en fonction du temps t depuis
la création des tourbillons.

L'expérience se déroule a une vitesse amont Vc=Vo sina qui sert de vitesse de référence,
sur un cylindre de rayon Rc. Les résultats sont adimensionnés par ces deux grandeurs. On
utilise alors le temps t* défini par:

X-X X-Xsep
* t't V—s’% X'X Vc = VOCOS (1
=P YOOSQ _ TSP tanar ol | t-tsep : temps écoulé depuisl'apparition

B e R des tourbillons
¢ osin R, : Rayon du cylindre ou du fuselage-
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A %y xl-U cosa t
o

Figure 1.8 : Schéma de I'analogie impulsionelle (réf. SARPKAYA [1.14])

L'expérience fournit des courbes de l'effort tourbillonnaire ainsi observé CNI=CNloc(t¥*)
(cf. [1.30]). Dans le calcul des efforts globaux on remplace alors le terme tourbillonnaire
d'ALLEN par l'intégrale : ‘

*
L 2 T *
CNT :R—rn—al CNTbc(X‘Xsep) dX:_RC—— CNTbl{t )dt*

*
w6 JXsep Sref tan o tsep

CNTioc : Effort normal tourbillonnair sur le fuselage
CNTc : Coefficient d'effort normal local dii aux toubillons
ou t;ep : "Instant” ol apparaissent les enroulements

Rc = Rmax : Rayon du cyl. équivalent et du fiselage

Xsep : point ol appamissent les tourbillons

Cette méthode permet d'estimer I'évolution des tourbillons sur l'extrados d'un cylindre. Elle
permet également de trouver le début des enroulements, mais ce processus est plus compliqué
sur des ogives (ou R varie) cf §1.2.2.
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Les principaux défauts de la méthode sont:
« Elle ne prend pas en compte la transition de la couche limite sur le fuselage.
« Elle ne tient pas compte de I'influence de la nappe sur elle-méme.

« Elle doit n'étre appliquée, en théorie, qu'a des corps €lancés, dans un écoulement
vérifiant les hypothéses de petites perturbations.

- Elle ne prend pas en compte l'effet du gradient longitudinal de pression sur le
développement des enroulements tourbillonnaires d'extrados.

Les théories présentées ci-dessus sont couramment employées dans lI'industrie. Elles y ont
fait l'objet de nombreuses modifications et améliorations. On s'apergoit cependant que le
cadre théorique est parfois bien mince ou impose des restrictions importantes sur l'incidence
et les conditions de vol. Des méthodes numériques ont été introduites afin de préciser ces
résultats ou étendre le domaine d'étude de maniére plus rigoureuse.

1.2.2.1 Introduction

On peut distinguer trois types de calculs numériques appliqués couramment aux fuselages:
-1- Les méthodes de petites perturbations (“méthode des tranches") .

-2- Les méthodes intégrales.

-3- Les résolutions directes des équations dEULER ou de NAVIER-STOKES.

La méthode des tranches est issue des équation "aux petites perturbations”. Elle modélise
un écoulement autour d'un corps élancé, en ne considérant que 'écoulement transversal. Nous
exposons ses avantages et ses limites.

Les méthodes intégrales utilisent les formules de POINCARE et de GREEN. Elles
different fondamentalement des résolutions directes par le fait que l'on connait déja les formes
générales des solutions qui sont exprimées en fonction de singularités réparties sur les
obstacles ou disséminées dans le domaine fluide. Le but de ces démarches est de trouver
l'intensité (et parfois la position) de ces singularités & partir des conditions aux limites. Le
procédés que nous utilisons fait partie de ce type de résolution. Nous détaillons ici les diverses
théories analogues et leurs principales caractéristiques. Ceci permet de situer la méthode
proposée ici par rapport a celles déja développées.

Les processus de résolution directe utilisent en général une discrétisation des équations
(différences finies) ou une intégration locale (volumes finis). Les programmes qui en
découlent sont souvent tributaires du choix de l'algorithme de résolution, d'éventuels
coefficients de relaxation et du maillage. Ils sortent largement du cadre de ce travail.

1.2.2.2 Théories des méthodes intégrales - Transport de la circulation

Les méthodes intégrales sont assez nombreuses. Elles reposent sur 1'équation de transport
de la vorticité et sur la décomposition de STOKES des écoulements (ou la formule de
POINCARE) . L'équation de transport de la vorticité o s'écrit en fluide réel (cf. PIQUET
[1.26]):

—

O o : Vecteur tourbillon
do . v N =
o div{t| + Grad V| ®| ou \ 1 : Tenseur des contraintes visqueuses

V = Vitesse
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En fluide parfait ou en fluide & viscosité évanescente cette équation devient 1'équation
d'HELMHOLTZ bien connue:

— —

dw -\~ | _ | ®: Vecteur tourbillon (ou vorticité
— = GradlVi®w | ot {
dt V = Vitesse

Il est a noter qu'en bidimensionnel :

Y 5 ol V : Vitesse dans le plan d'étude (O,x,y)

=—=0 ol

0x3 x3 : coordonnée perpendiculaire au plan (O,x,y)
On adonc :

dow -

— =0

dt

En bidimensionnel, I'écoulement ne peut que convecter la vorticité sans la modifier ni en
norme, ni en direction (portée par x3).

En tridimensionnel, dw/dt#0; on constate toutefois que la propriété:
di\{ (o) = div(rot(v

implique que le rotationnel ne peut étre produit que sur les frontiéres du domaine fluide (Si
le champ des vitesses reste continu). Il peut en revanche étre réorienté en fonction du gradient
des vitesses, le long d'une trajectoire.

On utilise souvent 1'équation dHELMHOLTZ pour convecter le rotationnel au sein du
fluid, sous forme de particules porteuses de vorticité. Ceci pose des problémes en
tridimensionnel ou une singularit€é ponctuelle de rotationnel n'est pas mathématiquement
cohérente (cf. REHBACH,BOUSQUET). Cette méthode n'est alors utilisée qu'en
bidimensionnel ou dans des écoulements de révolution ou on utilise alors la vorticité réduite
o/t (cf. ALISBER). En tridimensionnel on peut toutefois convecter des volumes élémentaires
porteur de tourbillon réparti.

Cette équation est complétée par des formules intégrales issues de celle de POINCARE ou
de la décomposition de STOKES. (cf. [1.6],[1.27]). La vitesse en un point M quelconque du
domaine fluide s'écrit alors:

4 VM) = f f fQGra—dl{%}\xﬁ) dt - f f f;?@@)- dif V) dr +...
+ f fa QG}”T(L{-E-)A(H/\‘?) ds,,- f fa QG@%} (n- V)ds,

=0
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P: Point courant d' intégration

r =IIPMIl : Distance du point de calculM au point P
avec

Gradp(%) — Gradd

il Gradientcalculéavec P comme origine.

1 : Normale tounée vers le domaine fluide.

Cette relation signifie que tout champ de vitesse de classe C2 (au moins) sur un volume
peut étre mis sous la forme d'une somme de sources et de tourbillons répartis en surface et
dans le volume Q. Il s'agit ici d'une simple représentation intégrale du champ des vitesses.
Ceci ne préjuge en rien de la nature de l'écoulement (Stationnaire ou non, compressible ou
non, laminaire ou turbulent). Le comportement du fluide est en fait donné par I'équation de
transport de la vorticité, ou par des propriétés particulieres de 1'écoulement (divV=0,rotV=0).

Par ailleurs, il est intéressant de calculer l'évolution de la circulation le long d'une courbe
se déplagant avec le fluide en écoulement (cf. Annexel.1). En fluide réel on a:

%ﬁ% i di = gradp/\zgr‘_‘adp' nds + M\z—grﬂ- HdS+ff vA® 7 dS
S
C=dS S P S p

T : Circulation de la vitesse sur C

7 : Tenseur des contraintes visqueuses
ol { p, p : Pression et masse volumique
o= rg(%/’) = Vorticité au point d'intégration
v : Viscosité cinématique
En écoulement incompressible ( visqueux):

T : Circulation de la vitesse sur C

- Tenseur des contraintes visqueuses

%=§<f ﬁ-<Y1=” vA® 1dS ob e
t‘ ' C=0S S @ = rof{u) : Vorticité au point d'intégration

VoAl

v : Viscosité cinématique

Et en écoulement incompressible fluide parfait :

dr
Et——O

La circulation le long d'une courbe se déplagant avec le fluide est constante.
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1.2.3 Méthode des tranches

Ces méthodes utilisent I'équation aux petites perturbations (valable en subsonique et
supersonique modérés) :
2 2 2
(I_M%)a <I)+a <D+8 <D=
oxZ2 9y? 0z2
Sur un corps élancé (L/D>>1) le terme 92®/dx2 est négligeable devant les deux autres
dérivées secondes du potentiel.On retrouve alors I'équation:
02  J*®
Ay®=——++—=0 ol (y,z): plan normal i l'axe
dy? 0z?
A partir de 1a, I'étude se rameéne i celle d'un cercle en écoulement bidimensionnel
incompressible. On se place alors dans le plan complexe Z=y+iz. Le théoréme de MILNE-

THOMSON][1.21] permet alors de modéliser facilement cet écoulement. Le potentiel
complexe ayant le cercle comme ligne de courant est alors donné par : .

0

HZ)=1(Z) +f 323

Le plan de calcul va se déplacer le long du corps a une vitesse Vo cos(o) qui est la
composante longitudinale de la vitesse suivant I'axe du fuselage (cf fig. 1.8). Dans le plan de
calcul, 'écoulement obtenu est instationnaire (variation du rayon du corps, de la position de
certaines singularités). Il existe alors une équivalence entre la dérivée par rapport au temps
d/ot et le terme X/(Vo cos(a)).

Outre Vo.Z (potentiel de la vitesse a 1'infini), on introduit en plus un ou plusieurs
tourbillons ponctuels qui modélisent les enroulements des nappes décollées.

On distingue alors deux méthodes:
- La méthode & tourbillon concentré ('Concentrated Vortex Method').
- La méthode a tourbillons multiples (‘"Multi-Vortex Method")

Les tourbillons introduits doivent représenter la diffusion dans le fluide de la vorticité créée
a la paroi.

Ainsi s'il s'agit d'un seul tourbillon, il est nécessaire qu'il soit relié au corps par une nappe
de discontinuité. En effet si tel n'était pas le cas, on aurait affaire a un tourbillon
bidimensionnel isolé dont la circulation vérifierait 1'équation d'HELMHOLTZ
bidimensionnelle:

% =0 = I'=Cste en écoulement bidimensionne

Sa circulation T resterait alors constante.Ceci est en contradiction avec le fait que la ligne
de décollement continue, tout du long du fuselage A produire de la vorticité et donc a
augmenter I'. Une telle modélisation ,a tourbillon I' constant, représente en fait un écoulement
dans lequel la vorticité ne provient que d'un point bien particulier de la paroi (point de départ
de la ligne tourbillonnaire).Ce cas n'a rien de réaliste!

C'est pourquoi, les méthodes décrites ici vont, ou bien, transporter un tourbillon relié a
I'obstacle (avec dr/dt#0) ('Concentrated Vortex Method"), ou bien, créer, a chaque pas de
progression le long du corps un nouveau tourbillon. Celui-ci symbolise alors la vorticité
rd . N - 1 Vd o q 1 $t 2 v vl N stm & 1. B - & e .

A . Ok &
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1.2.3.1 Méthode a tourbillon concentré (cf. [ 15],[1.9],[1.14])

Cette méthode est basée sur 'équation de transport de la circulation d'un tourbillon reli€ a
la paroi par une nappe d'alimentation en vorticité (‘feeding sheet’). Cette nappe est modé€lisée
par une surface plane. (cf.figl.9).Dans ces conditions, BRYSON (cf. [1.5],[1.39]) a proposé la
formule de transport suivante (cf.Annexel.2):

I : Circulation du tourbillon transporté

dzZ, dr W, : Vitesse complexe au pointZ;

FT+(ZI-70)—=FW1 ol

dt Z, : Affixe du tourbillon concentrant la vorticité

Zy : Affixe du point de décollement

SEPARATED VORTICES

FELOING SHEETS

Figurel .9:Méthodes a tourbillons concentrés

Le théoréeme de MILNE-THOMSON permet alors de construire 1'écoulement autour d'une
section circulaire (ou elliptique (cf. [1.33]) a partir de ces deux tourbillons et de leur image
par rapport au cercle. La vitesse en un point du plan complexe est donnée par :

W(Z) v-iw

Uy Uy

a2
1+—2
Z

. 1 da
=-1 - |2 cotg(a)a; InZ

a a
I— Z-=
Z, Z,

———
.
>
I~
N
1
l —
+
[y



CHAPITRE | : Présentation générale et bibliographie

( a : Rayon du cercle
Z, : Affixe du tourbillon
ol Z : Affixe du point courant

U=V sina : Vitesse transverse amont

r ) C e
\ A= m : Circulation réduite

Dans cette méthode, la position angulaire 6o du décollement est une donnée du probléme.
On utilise souvent une formule introduite par SCHINDEL, d'aprés des travaux de FRIBERG
(cf réf. [1.5],[1.9],[1.14] ,[1.33]):

8¢ = angle de décollement en degrés
(compté a partir de I'intrados)

8 : angle du cone ou de la pente locale

8= (13.12+ &) 3.13-40.116 o - 1.16 | o
‘ en degrés ( 0e[0°,20°])

o : Incidence en degrés (ae [10°,40°])

Cette formule n'est valable, en fait, que sur des cdnes en incidence. Dans le cas d'une
ogive, elle est utilisée comme premiere approximation (assez grossiére d'ailleurs) de la
position du décollement .

Le calcul s'effectue ensuite en exprimant la circulation réduite au point de décollement Zo
en fonction des affixes de ce point et du tourbillon a 1'aide de la formule:

= ————: Circulation réduite
2%a UO

A = (Zl B ZO) (Zl - ZO) (Zl i} ZO) (Zl _ ZO) olt Z,, : Affixe du point de &collement

(zlz1 - az) (Z,+Z))

Z1 . Affixe du tourbillon

apres introduction de A dans 1'équation de transport et calcul de W(Z1) on obtient :
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A : Circulation réduite du tourbillon

L W : Vitesse complexe au pointZ,
%+(Zl -zo)ldL=w1 =-iUg 1+28% )4
A

2
dt dt Z 7, : Affixe du tourbillon
Zo : Affixe du point de décollement
-iAUgal - 1L, 1 1 + ol
— > |+
-7y 7,487 7, 20 a : Rayon du cercle
Zl VA
+aUg cotg(a)gf InZ; Z; : Affixe du tourbillon

o : incidence

Up=Vosin o : Vitesse transverse
amont

Cette équation unie i la précédente permet de résoudre le probléme.On integre
numériquement en temps le systéme obtenu. A chaque pas de temps At, la section se déplace
de Vo cos(a)At le long du fuselage.

Figure 1.10a : repérage de la position d'un tourbillon emis au décollement
(réf. CZIKOWSKY [1.14])

La formule en A donne la circulation du tourbillon en fonction de sa position Z1. La
position initiale de ce tourbillon est estimée en introduisant p et ¢ définis par (cf fig. 1.10a).
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I a: Rayon du cercle

. . | Z1: Affixe du tourbillon
Z1-Zyg=ape? o b

Zo : Affixe du décollement

¢ : Angle de la nappe avec I'horizontale

Pour trouver cet angle ¢, on exprime la vitesse en fonction de ¢ et p puis on fait tendre r
vers z€ro (cf. [1.9],[1.14]). Conformément a la condition de KUTTA-JOUKOWSKI au niveau
du décollement, la vitesse W1=W(Z1) s'annule. On trouve alors ( fig. 1.10b ):

¢o=00 + % ol B¢ : position angulaire du décollement

Une étude exacte du décollement (cf. chap. II) montre qu'en deux dimensions, il est
tangent a la paroi pour les trés grands nombres de Reynolds. L'angle ¢=60+m/3 trouvé prend
donc en compte le caracteére tridimensionnel de 1'écoulement.

Figure 1.10b : Schéma de la méthode de calcul du décollement naissant
(réf. CZIKOWSKY [1.14])
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A partir du développement limité ainsi réalisé, on peut déterminer une condition approchée
d'existence du tourbillon . BRYSON (cf. [1.9]) montre ainsi que le décollement ne se
transforme en tourbillon que si la relation suivante est vérifiée:

o : Incidence

tan o 3 N
2— ou { § : angle du cdne ou pente locale
tand 2sin06g

8¢ : Position angulaire du décollement

Cette équation est rigoureuse dans le cas d'un cone de demi-angle au sommet d,placé en
grande incidence. C'est une approximation dans le cas d'une ogive, ou l'angle 3 est la pente
locale de la méridienne.

Le principe de cette relation est intéressant. Il est d'ailleurs largement vérifié par nos
expériences. Toutefois, son expression quantitative reste fondée sur une théorie treés
approchée. L'équation de transport n'est pas , en effet, "au dessus de tout soupgon" du point
de vue théorique. De plus on utilise alors l'angle de décollement qui doit lui étre fourni par
une formule correcte (ce qui n'est pas le cas, en général). Aux faibles incidences, on préfere
atiliser une méthode basée sur I'analogie impulsionnelle (cf. [1.30], cf. § précédent). On
introduit alors un temps équivalent défini par:

’ t : Temps

ou { Uy (=Vg sinat): Vitesse transversale amont
\a : Rayon du cylindre

"L'instant" de formation du tourbillon sur un cylindre en incidence est alors donné par

([1.14]):

_U-D _Vosin o 2a

Rep : Nombre de Reynolds transversal

1570 . v v
€D t* : Temps réduit 2 partir duquel apparait un tourbillon

apres la mise en mouvement brusque du systeme
instationnaire équivalent

t'=0.33 +
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Ce qui correspond a l'abscisse Xt le long d'un cylindre en incidence, donnée par:

U-D Vpsin o 2a

A" A%

Rep = : Nombre de Reynolds transversal

15.70 .

Xp=a |0.33 + - ou { Xp : Abscisse ou apparait le tourbillon le long du fuselage
D

a : Rayon du cylindre

Pour une ogive, le rayon de référence est variable. On utilise 'expression intégrale:

X Rep : Nombre de Reynolds transversal
* P ax 15.70 . |Xp : Abscisse ou apparait le tourbillon
t = tano —=0.33+ ——ou ) .
% a(x) Rep a(x) : Rayon courant de l'ogive :
0 Xo : Abscisse du point ot apparait le décollement

(Nous montrons par nos expériences que Xo=0 pour o=7°)

La méthode définit par BRYSON donne d'assez bons résultats en subsonique comme en
supersonique ( dans les limites classiques de la méthode de petites perturbations). Elle a le

gros avantage de calculer automatiquement la circulation a mettre au sein du fluide en
fonction de la position du tourbillon concentrant la vorticité.

Cependant, cette méthode, rentrée parmi les "classiques" de la littérature, reste
extrémement approchée. On peut formuler plusieurs critiques a son encontre

* L'équation de transport provient de l'intégration du terme dr/dt supposé constant sur
la nappe [Z0, Z1]. La forme de cette derni¢re, a priori arbitraire, est approchée par un
segment de droite. Ces deux suppositions ne sont pas justifiées en théorie.

* La répartition des forces sur la nappe tend a ramener le tourbillon vers l'intérieur (cf
ig.1.14 ). Cela engendre des nappes dont la concavité est tournée vers l'extérieur,
résultat opposé a la réalité. La nappe fictive est uniquement un outil mathématique sans
signification physique.

* La position 60 du décollement est en général donnée par une formule établie pour un
cone en incidence,. Dans ce cas, la séparation se produit le long d'une génératrice dont
l'azimut est fonction de I'incidence o et de I'ouverture & du cdne. Cette formule est trés
approchée quand elle est appliquée a une ogive (cf. chap. III)

1.2.3.2 Méthode ‘Multi Vortex'

Cette théorie emprunte le méme cadre que la méthode a tourbillon concentré (‘petites
perturbations’). Mais, au lieu d'alimenter un seul tourbillon par une nappe fictive, elle injecte,
a chaque pas de temps, un tourbillon supplémentaire dans 1'écoulement autour du cercle
modélisant la section de fuselage (cf. fig. 1.11).
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Figure 1.11 : Schéma de la modélisation ‘muli-vortex' (réf. CZIKOWSKY [1.14])

La circulation portée par ces tourbillons vérifie 1'équation d'HELMHOLTZ
bidimensionnelle:

dr _

HT—O

L'évolution de la circulation due au décollement est alors représentée par l'ajout d'une
nouvelle singularité a chaque pas de temps.Ces ‘clusters' sont alors convectés par le fluide et
leur position vérifie 1'équation:

dZc We ol Zx : Position du kieme tourbillon

dt k Wy = Vitesse du fluide en ce point
Le plan d'exploration se déplace toujours suivant la composante longitudinale de la vitesse
Vo cosa .

La vitesse W(z) d'un point dans le fluide est alors donnée par:

Nt
W@ =-iVd1+&|-iaY, LGy -iaGacta Vo cotg(0)d2 InZ

Zy) i1
#k
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Gu=—l_._1 _, 1 __1
"Wl 77 g a2 g a2
. Z I/
ou
CREPS SV A
Zele 7,48° 7,2
Zy 7y

On suppose ainsi que le tourbillon n'induit pas de vitesse sur lui méme.

Le probleme supplémentaire qui se pose alors,( comme dans toute méthode 3 injection de
rotationnel) est de trouver la circulation 2 injecter  chaque pas de temps ainsi que sa position
dans l'espace. Faute de mieux, on utilise la position déterminée par BRYSON 2 l'aide de la
méthode a tourbillons concentrés (cf. [1.5],[1.14]).

La circulation injectée & chaque pas de temps dans la section d'étude est obtenue par une
résolution approchée des équations de couche limite (cf. [1.5],[1.9],[1.14]). La circulation
réduite est alors donnée par: -

W(O 0) : Vitesse au point de décollement
2

W‘ 90)

tano

A= n | U AX lou { AX déplacement du plan de coupe entre deux pas de temps
0

: Circulation réduite

" 2ma Uy
Cette relation donne de médiocres résultats. (I trop grand). Il est donc introduit un

"tournevis" de correction par l'intermédiaire d'un coefficient multiplicatif ke[ 0.5; 0.6] . La
circulation réduite étant alors finalement(cf. [1.5],[1.9],[1.14] ):

W(Oo) : Vitesse au point de décollement

W(OO) AX déplacement du plan de coupe entre deux pas de temps
Aok tana AX

- 4n | U ot

: Circulation réduite

A= 2na Uy

k : Coefficient correctif compris entre 0.5 et 0.6

Des méthodes analogues ont été développées par SARPKAYA et WARDLAW (cf.
(1.31],[1.32],[1.39])

Les coefficients de pression sont ensuite calculés pour chaque section par la formule:

2 2

od

ox

oD
dy

0P
0z

2
oo
ox

Cp=--L %
P VO

v2
Vo

0z

(acp) .
COSA +|—ISsin
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o= Rée(F(Z)) : Potentiel de vitesse dans le plan de coupe

_ o :incidence
ol
Vo : Vitesse a 'infini amont

C, : Coefficient de pression

Les coefficients globaux sont ensuite calculés par intégration.

La technique ‘Multi Vortex' donne de bons résultats quant 2 la position de la nappe.
Toutefois, quand les enroulements deviennent trés resserrés, il est nécessaire de remplacer les
tourbillons ponctuels par des 'clusters', qui sont, en général ,des tourbillons d'OSEEN dont la
vitesse suit une courbe de GAUSS 2 l'intérieur d'un volume donné. Ce type de tourbillon
vérifie localement 1'équation d HELMHOLTZ bidimensionnelle (cf. [1.14]).

1.2.3.3. Conclusion sur les méthodes des tranches.

Ces méthodes ont l'avantage de s'appliquer en théorie aussi bien en subsonique qu'en
supersonique. Une exploration par sonde "cinq trous" fixe cependant les limites de I'hypothese
des petites perturbations. En subsonique, son application semble correcte jusqu'a 20°
d'incidence, o, déja, les angles de déviation de I'écoulement atteignent localement des
valeurs voisines de 25° dans les enroulements des nappes (cf. pl. 3.10).

Toutefois il est fort improbable que I'hypothése "petites perturbations” soit encore
satisfaite a des incidences supérieures a 30°. On peut donc mettre en doute la validité de son
application 2 l'analyse des configurations tourbillonnaires dissymétriques (cf[1.5D).

En supersonique, I'étude des grandes incidences par cette méthode est a €carter. En effet
dés 15° d'incidence il se produit en général des chocs qui rendent caduques d'emblée les
hypothéses de petites perturbation. L'analyse par sonde ‘cing-trous' confirme cette idée en
mettant en évidence des rapports Pi/Pio tombant jusqu'a Pi/Pio = 0.3 (Mo = 2., a = 15°) (cf.
[1.15D).

Outre les conditions d'application de I'nypothése de petites perturbations, ces méthodes
négligent en subsonique l'influence de la nappe sur elle-méme, alors que cette influence
apparait comme un parametre capital du comportement des nappes tourbillonnaires en
subsonique.

Malgré ces lacunes, ces méthodes ont introduit des couplages couche limite/fluide parfait
intéressants. Elles se révélent , certes, souvent trés approchées, mais sont simples, analytiques
et trés commodes d'emploi. On peut remarquer tout particulierement la valeur estimée a 7/3
(par rapport i la normale) de I'angle d'orientation de la nappe au niveau du décollement.

1.2.4 Théories tridimensionnelles

La formule de POINCARE montre qu'un écoulement incompressible peut &étre modélisé
par une distribution surfacique de sources et de tourbillons (ou doublets), associée & une
répartition volumique de rotationnel. Cette derniére est de la forme:

Q : Volume fluide
- 1 1\~ o : Tourbillon
VM)t = — Grad{—)/\m dt, ou ) )
4n o r M,P : Points de calcul et d'intégration (resp.)

r=IIPMIl ; le Gradient de 1/restprisen P

Dans la pratique, en subsonique, le rotationnel est concentré a la paroi (ou il est créé) et
dans le sillage (ou il est diffusé). Dans les écoulements subsoniques externes il est par
conséquent nul dans le volume fluide sauf a la paroi et dans le sillage.
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De ce fait, la répartition volumique de rotationnel peut se modéliser par une injection de
rotationnel réparti sur des volumes élémentaires ou sur des courbes. Dans ce cas, les
tourbillons sont émis depuis la paroi, et transportés de fagon a vérifier 1'équation
d'HELMHOLTZ:

dt

dw =\ f  : Vecteur tourbillon (ou vorticité
GradlV]ow | ou | _,
\ V = Vitesse

Cette équation suppose que les tourbillons évoluent dans un milieu non-visqueux. Sous
cette hypothese, elle reste toutefois générale. Elle ne présume en rien de la forme du sillage.

Si le sillage prend la forme d'une couche de cisaillement libre (sillage d'aile, enroulements
d'extrados de fuselage), le volume €2 se ramene a l'espace compris entre deux surfaces assez
proches l'une de l'autre.

Quand le nombre de REYNOLDS tend vers l'infini, le sillage se raméne a une surface de
discontinuité. En reprenant la relation de POINCARE on montre que la contribution des
termes en rotationnel se ramene a (cf. chap. IV):

X : Surfacede discontinuité (deux cotés notés 1 et 2)
o : Tourbillon

M,P : Points de cakul et dintégration (resp.)

V(M)m=z1; f f Grac{%Hﬁ/{V)dSp ot !
z

Gran{%) : cakuléen P

n : Normale 2 la surfacede discontinuité de 1 vers 2

V]: Saut de vitesse de 1 vers 2

Cette expression n'est autre que la vitesse engendrée par une surface tourbillonnaire ou
porteuse de doublet de répartition surfacique U telle que:

— - [ i : Répartition de doublet
grat{u)z - [V ou

V} : Saut de vitesse a travers la nappe porteuse

Donc, en écoulement incompressible, quand le nombre de REYNOLDS tend vers l'infini,
un sillage en couche de cisaillement libre peut étre modélis€ par une surface de glissement
porteuse de doublets.
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F P

Figure 1.12 : Méthode de REHBACH (réf. [1.28]) Volumes tourbillonnaires élémentaires

On distingue ainsi plusieurs types de méthodes intégrales représentant un écoulement
incompressible fluide parfait possédant une couche rotationnelle au sein du fluide:

a - Méthode pseudo-stationnaire avec tourbillons élémentaires (cf. [1.28]).
b - Méthode pseudo-stationnaire avec nappes tourbillonnaires.

¢ - Méthodes stationnaires a tourbillons filamentaires

d - Méthodes stationnaires avec nappes de doublets équilibrées.

1.2.4.1 Méthode pseudo-stationnaire avec tourbillons élémentaires (cf. [ 1.28])

La premiére méthode consiste a créer des particules porteuses (cf. fig.1.12), de rotationnel
réparti en volume, qui discrétisent directement l'intégrale Vrot. Ces volumes élémentaires sont
introduits pour jouer le rdle de singularités ponctuelles de tourbillon, qui n'ont pas de sens en
tridimensionnel. En revanche, pour utiliser ces volumes, on peut considérer qu'ils sont
équivalents i de telles singularités. Il ne s'agit 1a que d'un artifice de calcul qui permet de
discrétiser plus commodément 1'équation d'HELMHOLTZ et d'effectuer les calculs de
vitesses induites (cf. [1.28]). La singularité ponctuelle équivalente est alors porteuse du
rotationnel moyen @ du volume élémentaire.

Cette singularité ponctuelle fictive est transportée en suivant I'écoulement (d'ot le nom de
"méthode lagrangienne" parfois utilisé pour la décrire). Le vecteur o est transporté de maniere

a vérifier 1'équation ' HELMHOLTZ. Si P et Q sont deux points de discrétisation consécutifs
R T 1o Lo A V' Zvtrntime ATITI AMBINT T7 Aavient:
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Le vecteur ® de départ est créé a partir des conditions au niveau du décollement ou du bord
de fuite (ailes).

La méthode pseudo-instationnaire consiste & supposer le corps brutalement mis en
mouvement. L'évolution du phénomene est alors discrétisée dans le temps. A chaque pas une
nouvelle série de particules est émise du bord de fuite ou de la ligne de décollement.Au bout
d'un certain temps 1'état stationnaire est atteint ; les coefficients aérodynamiques n'évoluent
plus lors de 1'émission de nouvelles particules.

Le seul point délicat de ce processus est la création des particules émises. Pour qu'elles
aient un sens physique il faut leur donner un volume dV (qui reste constant dans le temps car
I'écoulement est incompressible) et un vecteur tourbillon moyen o. Ces deux éléments sont
calculés a partir de 1'épaisseur de couche limite arrivant au bord de fuite d'une aile ou en
amont du décollement. (cf. [1.28])

Cette méthode a plusieurs avantages:

- Chaque particule une fois créée devient indépendante de son point d'émission et de la
ligne tourbillonnaire qu'elle suit.

- Le sillage se construit au fur et a mesure. Il n'y a pas a faire intervenir de mailleur en
dehors des parois solides.

- Le transport du tourbillon se fait par des formules explicites simples, donc peu
coliteuses en temps de calcul.

On peut lui trouver cependant quelques défauts:

- Elle donne de bons résultats sur ailes minces (cf. [1.28]), mais semble difficile a
adapter a un écoulement décollé spontanément ou la création de rotationnel est mal
reproduite par l'algorithme utilis€ par C. REHBACH (cf. [1.28])(I'épaisseur de couche
limite n'a pas sens lors du décollement).

- Pour obtenir I'écoulement stationnaire il faut introduire un nombre important de
volumes porteurs. Le calcul de la vitesse de 1'écoulement en chacun d'eux nécessite
Nx(N-1) calculs d'influence pour N tourbillons émis (le tourbillon n'agit pas sur lui-
méme). Ce calcul est équivalent en temps & un calcul d'influence sur N panneaux
doublet dont la qualités est celle de = 4xN particules (dépend de la largeur de la
nappe),les particules jouant le role de points nceuds du maillage par panneaux. Le
rendement de cette méthode semble donc moins bon que celui d'une discrétisation par
panneaux.

1242 Méthode pseudo-statioﬁnaire avec nappes tourbillonnaires

La seconde méthode consiste justement a modéliser le rotationnel dans le sillage non pas
par des volumes élémentaire mais par une nappe de glissement que 1'on déplace en suivant
I'écoulement & chaque pas de temps. Cette nappe est modélisée par une superposition de
bandes dont le premier panneau est confondu avec le corps (bord de fuite) ( cf. [1.28],[1.4])
(cf. fig.1.12 ). Les autres parties de ces éléments sont déplacés en suivant I'écoulement. Leur
circulation reste constante égale a celle du premier panneau. La circulation d'une bande prise
isolément vérifie donc, par construction, 1'équation dHELMHOLTZ sous sa forme de
conservation de la circulation:

dr

a0
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Cette méthode,également appelée "lagrangienne", ne nécessite par de maillage de la nappe.
Mais appliquée telle qu'elle, elle pose des problémes au niveau du calcul des vitesses induites.
On doit négliger l'influence de chaque segment sur lui-méme et effectuer autant de calcul qu'il
y a de nceuds de maillage. Le gain par rapport a la premiére méthode est donc minime. Enfin
la création du rotationnel, directement inspirée de la surface portante reste difficile a adapter
aux fuselage. Il existe cependant des essais assez concluants (cf. [1.3]).

1.2.4.3 Méthodes stationnaires a tourbillons filamentaires

On a vu que I'un des problémes majeurs des méthodes des tranches provient du fait que
I'on néglige l'influence de la nappe sur elle-méme.

Une méthode tridimensionnelle introduisant des lignes tourbillonnaires peut compléter
utilement la méthodes a vortex concentrés de BRYSON. Son principe est simple: on modélise
chaque enroulement d'extrados par une ligne tourbillonnaire unique, dont la répartition est
fournie par la méthode des tranches ou par voies expérimentales.

Quand la configuration reste symétrique («<25° env. pour L/D=9), deux lignes
tourbillonnaires suffisent 2 modé€liser I'écoulement d'extrados. La condition de glissement sur
le corps est assurée par des panneaux sources.

Dans la méthode de BRYSON, le théoréme de MILNE-THOMSON permet de vérifier
dans chaque section la condition de glissement sur le cercle représentant le corps. Dans le cas
tridimensionnel, si I'on relie par des segments porteurs les points images des points externes
on obtient une ligne tourbillonnaire interne au corps qui rejoint la ligne externe a son origine
a la paroi. Ceci revient a utiliser des tourbillons "fer a cheval" dont la moitié est & l'intérieur
du corps. Cette technique permet de vérifier la condition de glissement sur le corps avec un
maillage de panneaux sources assez grossier donc peu coiiteux en calcul (fig. 1.13).

A partir de 1a trois méthodes de discrétisation des lignes tourbillonnaires sont envisa-
geables (cf. [1.34]): ‘

* Une ligne tourbillonnaire rectiligne
* Une ligne tourbillonnaire divisée en segments
* Une ligne tourbillonnaire "courbe".

Tout comme dans la méthode des tranches, on est amené a introduire un noyau
tourbillonnaire pour éviter les singularités au voisinage des lignes porteuses. En dessous d'une
certaine distance Rco (rayon de ‘cut off), la vitesse suit une loi arbitraire non singuliére (en
général linéaire)(cf. [1.34]). Ceci conduit sur des segments rectilignes A supprimer la vitesse
auto-induite.

¥ Y

(a) STRAIGHMT VORTEX MODEL

Figure 1.13 : Position des tourillons de la méthode de DEFFENBAUGH et SCHEFFIELD
(réf. [1.34])
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La représentation par tourbillons rectilignes (cf. fig. 1.13 ), a I'avantage d'étre simple. Un
certain nombre de points sont disposés sur cette droite. La vitesse y est calculée en négligeant
la vitesse induite de la droite sur elle méme (I'influence de 1'image reste bien slir conservée).
Ces points sont ensuite déplacés de fagon 2 aligner les segments qu'il constituent ainsi avec la
vitesse locale. Ceci fait, on obtient un nuage de points qu'une nouvelle droite tourbillonnaire
vient interpoler au sens des moindres carrés. La droite est ainsi déplacée jusqu'a ce qu'il n'y ait
plus de changement notable de sa position.

Au lieu d'une droite, les lignes tourbillonnaires peuvent étre représentée par des segments
de droite (cf. fig. 1.13 ), qui sont alignés avec la vitesse locale, calculée en général en leur
milieu supprimant l'influence de chaque segment sur lui-méme. La longueur des segments
reste en général constante au cours de leur positionnement.Cette méthode et beaucoup plus
longue 2 converger que la précédente et est également sujette a des instabilités.

Le calcul de la vitesse auto-induite est amélioré si lors de ce calcul on remplace le segment
par un arc de cercle passant par ses deux extrémités et par un troisiéme point appartenant a un
segment contigu. Ce second sert a estimer la courbure et le centre de courbure afin de
construire l'arc de cercle en question.Cette méthode permet de trouver une vitesse auto-induite
non nulle. ~

Ces méthodes, plus générales que les méthodes des tranches,comportent toutefois de
nombreuses lacunes:

« Le calcul de la circulation I'( variable) repose sur la méthode des tranches, ou sur des
données expérimentales(souvent délicates a exploiter).

« L'introduction d'un noyau visqueux (cut off) pose des probléme au voisinage des
parois. En effet quand ce noyau englobe un point de contrdle de la paroi la vitesse
induite dépend alors de la loi de vitesse 2 l'intérieur du noyau. Les résultats finissent
donc par dépendre de cette loi qui n'est pas toujours trés physique. De plus la distance
de 'cut off' joue un rdle important sur les efforts obtenus, ce qui n'est pas tres réaliste.

« Par son principe méme, la modélisation par tourbillon rectiligne peut aboutir a des
oscillations qui I'empéchent de converge. Ces fluctuations sont liées a l'interpolation
linéaire, qui ne permettent pas d'approcher de suffisamment pres les points déplacés, et
introduit des instabilités.

Ce type de méthode tourbillonnaire est encore imprécis. SHEFFIELD et DEFFENBAUGH
concluent d'ailleurs leur étude (cf. [1.34]) sur ce sujet, en proposant de remplacer cette

technique par un équilibrage de nappe de glissement tel que nous le ferons dans notre étude
(cf Chap.1V).

VAN TUYL (cf. [1.35]) a proposé une méthode tourbillonnaire complétement théorique
qui supplante largement la technique de SHEFFIELD et DEFFENBAUGH, bien que
légérement plus coiiteuse en temps de calcul.

La nappe décollée est représentée cette fois par un ensemble de lignes tourbillonnaires
discrétisées par des segments. Cette fois, chaque ligne tourbillonnaire est porteuse d'une
circulation I" constante. La condition de glissement sur le corps est assurée par des panneaux
sources répartis a la paroi

Les lignes tourbillonnaires peuvent &tre construites de deux maniéres selon la symétrie du
probleme:

« Dans le cas général, elles pénetrent dans le fuselage au niveau de la ligne de séparation
en un points de controle de panneau source. Elle atteint ensuite I'axe du missile et le suit
jusqu'a l'infini aval (cf. fig.1.14).

« Dans les configurations symétriques, les lignes tourbillonnaires traversent €également
la paroi au niveau de la séparation en un point de contrdle mais elle ressortent au point
symétrique de l'autre coté de I'engin sur la ligne de séparation (cf fig.1.14 ).

Dans les deux cas, le premier segment extérieur au corps est pris tangent a la ligne de
décollement.
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{ts) BAMIDGING (SYMMETRIC CASE ONLY) ) COMPLETION ALONG AXS

Figure 1.14 : Position des tourbillons de la méthode de VAN TUYL ( réf. [1.35])

La théorie de VAN TUYL repose sur I'hypothése qu'au niveau du décollement, la vitesse 2
l'intrados V - est tangente  la ligne de séparation , alors qu'a 1'extrados V* se décompose en
deux parties (vq,vo) o v; est la composante tangente a la ligne de séparation et vy, la
composante normale a la séparation et tangente a la nappe. '

Compte tenu de 1'équilibre des pressions statiques et totales en tout point au travers de cette
nappe (cf. chap. IV), on a:
2 _y2 42
Ve=vi+v; | |
Soient deux points M1 M2 situés de part et d'autre de la nappe au niveau de la ligne de
séparation, la propriété fondamentale des nappes tourbillonnaire s'écrit alors:

- f 0. f 7,0, ai- f [7,-0}a
M (0] ' 0

1

—

U. =

5 vl,v2,0) - Vitesse a I'extrados du décollement

U, =(V.0,0): Vitesse a l'intrados du décollement

O : Point origine de la nappe le long de la ligne de décollement

ot { M : Point le long de la ligne de séparation

M, , M, : Points respectivement a l'intrados et A I'extrados de M par rapport a la nappe

I' : Circulation le long de la ligne de séparation

s : Abscisse curviligne le long de la séparation
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On en déduit du coté babord de l'engin :

V =+/v{+v3: Norme de la vitesse , composante tangentielle de
la vitesse 2 l'intrados de la séparation

%JS: =v; -V ol {v;:Composante tangentielle de la vitesse a 'extrados de la séparation

((llr_s : Dérivée de la circulation le long de la ligne de séparation

En remplagant V par sa valeur en fonction des composantes v; et vz on trouve finalement:

V =+/vi+v}: Norme de la vitesse , composante tangentielle de
la vitesse a l'intrados de la séparation

2
dr v N . . ,
ds =- fV ol { vi, vo: Composantes tangentielle et normale de la vitesse a I'extrados
Vi

%Is: : Dérivée de la circulation le long de la ligne de séparation

A partir de cette propriété il est possible de trouver la circulation Ark portée par la kieme
ligne tourbillonnaire au point Mk gréice a la relation:

dI’

s + Dérivée locale de la circulation calculée

k
a partir des vitesse intrados et extrados

As, : Longueur du segment de la ki¢me ligne tourbillonnaire

tangent 2 la séparation

AT', : Circulation portée par la kieme ligne tourbillonnaire

Ceci signifie que la variation de circulation le long de la ligne de séparation en un point
Mk provient de la circulation Ark de la ligne tourbillonnaire qui quitte la paroi en Mk. (Cette
démarche est a rapprocher, en un sens, des théories du style 'ligne portante’).

Pour calculer la vitesse sur la ligne de séparation on utilise les vitesses induites par les
panneaux sources aux deux extrémités des segments tourbillonnaires tangents au décollement
(ces deux points sont points de contrdle du maillage source). On estime par interpolation
linéaire la vitesse induite par le corps au milieu de ces segments. On y ajoute alors la vitesse
induite par les lignes tourbillonnaires. Le terme (dI'/ds)k est alors calculé, on en déduit la
circulation portée par la ligne tourbillonnaire.

Une fois les circulations tourbillonnaires calculées 1a nappe est alignée avec le champ des
vitesses d'une maniére proche de celle utilisée par SHEFFIELD et DEFFENBAUGH. Tant
que la position de la nappe évolue de maniére sensible on itere le processus décrit ci-dessus :

e Calcul des circulations et des répartitions de sources a nappe fixée
« Déplacement de la nappe avec des répartitions de singularités données.
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Comme dans toutes les techniques stationnaires, c'est 1'orientation locale de la nappe qui
sert de critére de convergence. Ceci permet d'éviter, a chaque itération, un calcul de
coefficient globaux, nécessaire avec les méthodes instationnaires et trés coiiteux en temps de
calcul.

Cette méthode semble donner d'assez bons résultats. VAN TUYL a comparé les
coefficients de pression obtenus avec un programme de résolution de NAVIER-STOKES
avec hypothése de couche mince et A 1'expérience. Les valeurs des Cp obtenus par la méthode
sont meilleures a l'intrados ol 1influence du décollement et des enroulements est plus
modérée. VAN TUYL n'a cependant pas fourni de résultats concernant les CNlocaux , qui
auraient pu valider le modele de fagon plus nette (cf. [1.35]).

On ne peut formuler que deux remarques a I'encontre de cette technique de calcul:

« Un point délicat de la méthode réside dans I'hypothése portant sur l'orientation de la
vitesse au niveau de la ligne de séparation. Mais ce probleme est inhérent a toutes les
méthodes fluides parfait (cf Chap II et IV). .

» Comme la plupart des techniques a lignes tourbillonnaires il est nécessaire d'effectuer
une hypothése de "noyau visqueux" (‘cut off’) pour négliger l'influence singuliere des
segments tourbillonnaires sur eux mémes. Dans les méthodes de SHEFFIELD et
DEFFENBAUGH ce noyau tourbillonnaire a un sens physique (cceur des
enroulements). Ce n'est plus le cas lorsqu' il s'agit de lignes modélisant une nappe
tourbillonnaire. Toutefois VAN TUYL essaie de minimiser l'influence de la distance de
'cut off’ choisie par des techniques d'alignement des segments ne nécessitant pas, pour
chaque segment, un calcul de la vitesse auto-induite (cf. [1.35]).

Cette méthode, qui permet en outre de traiter des cas dissymétriques, est une des plus
employées actuellement.

1.2.44 Méthodes stationnaires avec nappes de doublets équilibrées.

Dans ce paragraphe nous présentons rapidement les diverses variantes de la méthode des
panneaux doublets que nous avons mise en ceuvre sur les fuselages et dont la théorie compléte
est exposée au chapitre IV du mémoire. Le principal but de ce paragraphe est de montrer
comment cette technique pallie certains défauts des méthodes lagrangiennes ou 2 filaments
tourbillonnaires.

La technique, proposée ici, représente le sillage par une nappe de glissement, modélisée
par une surface porteuse de doublets normaux, comme on l'a vu au § 1.2.3. . Sa structure est
régie par les conditions de RANKINE HUGONIOT (cf. Chap IV): Dans le cas stationnaire, la
pression statique doit étre identique de part et d'autre de la nappe qui doit en outre vérifier la
condition de glissement (cf chap. IV).

Les problémes liés aux modélisations présentées précédemment sont les suivants:

« Les méthodes instationnaires nécessitent un calcul des coefficients globaux a chaque
itérations afin de déterminer si 1'état stationnaire est atteint ou non.

« La méthode utilisant des particule porteuses de tourbillons exige un calcul d'influence
tres lourd; il y a en effet a calculer la vitesse en deux fois plus de points environ que sur
un maillage de panneaux doublets ou le long des lignes tourbillonnaires, pour une méme
qualité de représentation de I'écoulement.

*Toutes les techniques utilisant une répartition tridimensionnelle de tourbillons doivent
introduire des hypothéses, souvent peu physiques, lors du calcul des vitesses auto-
induites par les éléments porteurs de tourbillon.
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La méthode utilisant des nappes doublets a des temps de calcul voisins des programmes
introduisant des tourbillons filamentaires. Elle ne nécessite pas de calcul des coefficients
globaux a chaque itération. De plus, elle effectue le calcul des vitesses en des points de
contrdle, généralement choisis aux barycentres des facettes. Cela évite donc toute singularité
lors de 1'estimation des vitesses auto-induites.

En revanche, ce procédés ne donne pas un nombre suffisant d'équations pour positionner la
nappe. On peut alors achever la construction de celle-ci 2 l'aide de plusieurs techniques
différentes:

« Trouver une contrainte supplémentaire ( en général géométrique) et optimiser la forme
de la nappe en fonction de cette nouvelle contrainte. RIVOIRE et COLIN (cf. [1.29])
utilisent cette technique avec succes lors de I'équilibrage de sillages d'ailes hyper-
sustentées. Ils imposent une courbure minimale de la nappe. Cette condition semble
malheureusement peu adaptée au calcul des enroulements d'extrados d'un fuselage,
compte tenu de leur géométrie.

« Déplacer les points de contrdle pour vérifier les conditions de. RANKINE
HUGONIOT. On reconstruit alors la nappe a partir de ces points déplacés en
introduisant une contrainte géométrique locale permettant d'initialiser la reconstruction.
Cette méthode, assez séduisante de prime abord, se heurte rapidement a des instabilités
géométriques. (cf chap.IV).

» Choisir une forme de maillage de la nappe qui évite le probléme (avec un point
origine). Cette solution, est écartée pour des raisons théoriques développées au chapitre
Iv.

« A partir du champ des vitesses aux points de contrdle, interpoler la vitesse au niveau
des segments tourbillonnaires équivalents. Une extrapolation est alors nécessaire aux
extrémités de la nappe. Nous utilisons un algorithme voisin qui est détaillé au chapitre
IV.

Une méthode utilisant des panneaux doublets normaux semble donc mathématiquement
mieux adaptée au calcul de nappe de glissement qu'une modélisation tourbillonnaire filamen-
taires tout en conservant leur principaux avantages (simplicité, temps de calcul réduits). Sa
mise en ceuvre sur extrados de fuselage est 1'un des objets du présent travail.
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1.3 Cadre de I'étude - Objectifs

Le présent travail concerne uniquement les incidences ou 'écoulement d'extrados reste
symétrique. La phase expérimentale étudie exclusivement un missile d'élancement L/D =9,
dont l'ogive, pointue, est & méridienne circulaire d'une longueur de trois calibres (cf. fig.1.15).
Les incidences étudiées vont de 0° a 25°. Dans ce cadre, la structure des tourbillons d'extrados
est symétrique. -

axe missile

Vitesse amont

figure 1.15 : axes de référence du missile étudié

L'objectif de 1'étude est de modéliser cet écoulement par des nappes de glissement en
utilisant la théorie des singularités. Cette démarche comporte quatre étapes:

» Tout d'abord, une étude expérimentale analyse la structure de 1'écoulement. Elle
permet de construire les nappes d'une maniére cohérente avec la réalité physique. De
plus, elle fixe les limites de la modélisation fluide parfait, tout particulierement au
voisinage du décollement. Elle montre également le role particulier de certaines surfaces
de courant. Cette analyse ne peut se faire qu'avec l'aide de la topologie des écoulements
tridimensionnels. Cette théorie est donc introduite au préalable, afin de préciser
clairement les justifications qu'elle apporte dans la suite du travail. L'étude
expérimentale apporte des justifications nécessaires a l'application d'une forme
simplifiée d'équilibrage de nappes. De plus, elle donne des renseignements sur sur la
position de la nappe et sa structure. Elle permet ainsi de fixer le point de départ a la
paroi d'une couche de cisaillement modélis€e en fluide parfait par une surface de
glissement.

« Le couplage couche limite/fluide parfait a ét€ écarté d'emblée (il pourrait constituer
éventuellement une étape consécutive au présent travail). De ce fait, la position du
décollement doit étre fournie par l'expérience. L'étude qualitative du décollement
permet de proposer une expression générale de sa position. Elle dépend alors de quatre
coefficients déterminés par des relevés expérimentaux le long du fuselage. Si la forme
générale reste valable pour toutes les ogives pointues, ces derniers coefficients sont a
priori a estimer pour chaque fuselage. Toutefois les valeurs de certains d'entre eux ne
dépendent que des conditions amont de 1'écoulement (Nombres de Mach et Reynolds),
ce qui leur donne un caractere assez général.

+ Une fois la ligne de séparation fixée, le calcul théorique est mené en déplacgant les
nappes de fagon 2 leur faire vérifier les conditions de RANKINE-HUGONIOT. Les
enroulements d'extrados sont alors reproduits. La nappe issue du culot est ensuite
ajoutée au systeme.
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La formation des enroulements tourbillonnaires est souvent associée a un phénomene
visqueux ou instationnaire. Si ces contributions ne sont pas remises €n cause ici, on démontre
le role prépondérant tenu par les seules forces d'inertie.

Paradoxalement, le caractére tridimensionnel apparait alors comme un élément de
simplification des modélisations. En effet en 2D stationnaire il n'est pas possible de construire
une ligne tourbillonnaire finie qui ne soit pas contournée par l'écoulement (cf. annexe 1.2). La
troisieme dimension apporte la possibilité de batir des nappes tourbillonnaires cohérentes avec
la réalité physique.

Le but de l'étude est ainsi de montrer qu'il est possible de modéliser les enroulements
d'extrados d'un fuselage, dans le cadre d'une théorie fluide parfait en écoulement stationnaire
incompressible, a l'aide de telles nappes. A partir de la seule connaissance de la ligne de
décollement, une modélisation de I'écoulement autour d'un fuselage en incidence peut étre
ainsi tentée.
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IT) TOPOLOGIE DES ECOULEMENTS TRIDIMENSIONNELS
2.1 Introduction

L'étude des écoulements tridimensionnels exige une vision globale de leur
structure. Par exemple, il n'est plus possible de prévoir le décollement par un
simple critere local (sur le Coefficient de frottement). La compréhension des
écoulements en trois dimensions nécessite une procédure précise et des regles
commodes pour avancer A pas comptés dans le travail d'analyse. La topologie
répond a ce besoin.

La topologie des écoulements pariétaux est la discipline qui permet d'étudier
qualitativement les formes possibles des trajectoires & la surface d'un obstacle.
Elle donne en particulier des régles simples permettant d'interpréter les
visualisations pariétales.Elle sert également a vérifier la cohérence de certains
résultats numériques ( cf. {2.1]). Elle est ainsi 1'outil de base de 1'étude du
décollement de la couche limite tridimensionnelle le long d'un fuselage en
incidence.

Par ailleurs, l'application de la topologie peut €tre étendue aux écoulements
hors paroi. Elle guide, 1a aussi, I'analyse des résultats expérimentaux (plan
LASER, Vélocimétrie LASER, sonde cing-trous (cf.[2.4]) ). A ce titre, elle
facilite 1'étude de 1'écoulement tourbillonnaire d'extrados sur les missiles en
incidence.

Dans ce qui suit, nous allons exposer les principales reégles de la topologie et
présenter quelques applications sur les fuselages en incidence.
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2.2 Topologie des lignes pariétales
Nous allons, dans un premier temps, présenter les principales propri€tés de la topologie des
écoulements au voisinage immédiat de la paroi d'un obstacle.

221 i fon ntale - Définition ints singulier

Les trajectoires d'un écoulement vérifient I'équation:
dx = | = o — .
& =v(x) {&21)} ou x estla position d'un point courant , v(x), la vitesse en ce point.

La théorie des équations différentielles de champs vectoriels montre alors que les
trajectoires solutions de cette équations ne peuvent se couper (cf. [2.10]). 1l existe deux
exceptions a cette regle:

e Pour un écoulement instationnaire,

« Dans le cas stationnaire, en des points ot la vitesse s'annule. Ces points se situent alors
sur des surfaces singulieres (surface d'adhérence ou de glissement). Les lignes qui se
coupent se situent nécessairement sur cette surface. Cette condition empéche qu'un tube
de courant (de débit non nul) aboutisse sur un point singulier.

‘Ces équations sont appelées autonomes (cf. [2.2],[2.5],[2.15], [2.16],[2.23]). Nous ne nous
intéressons par la suite qu'au cas stationnaire. La condition d'adhérence implique que la
vitesse s'annule a la surface des obstacles. La paroi de 1'obstacle joue alors le role de surface
singuliere. Le champ des vitesses tend donc vers une structure pariétale ol les lignes de
courant peuvent se couper. Les lieux ot ceci se produit s'appellent points singuliers (ou points
critiques). Dans le cas stationnaire, il n'existe donc des points singuliers de ce type qu'a la
paroi des obstacles. Ceci n'est vrai, bien siir, que si la condition d'adhérence y est vérifiée
(paroi non poreuse). Puisque la vitesse n'a pas de direction privilégiée au niveau des points
singuliers (il s'y coupe au moins deux lignes de courant pariétales) sa dérivée
perpendiculairement 2 la paroi est nulle. Le frottement pariétale s'annule donc en ces points.

En s'inspirant des propriétés du décollement bidimensionnel, il vient naturellement a
I'esprit de relier la présence de points singuliers a un éventuel décollement de la couche limite
tridimensionnelle. MASKELL, LEGENDRE et LIGHTHILL (cf [2.9],[2.11],[2.12]) ont mené

une étude de ces points ou tp=0. Ils ont utilisé pour cela les travaux de POINCARE (cf
[2.10],[2.111,[2.12] ,Annexe 2.1). On en déduit alors que les points singuliers 2 la surface d'un
obstacle sont isolés les uns des autres. Une ligne de décollement tridimensionnel ne peut donc
pas étre constituée d'un ensemble continu de points singuliers. On démontre ainsi que,
contrairement au cas bidimensionnel, le frottement pariétal ne s'annule pas uniformément le
long de la ligne de décollement qui n'est qu'une ligne de courant reliant entre eux certains
points critiques.

De ces travaux est apparue la loi fondamentale de la topologie des écoulements pariétaux:
Les lignes de courant d'un écoulement tridimensionnel ne peuvent intercepter la paroi d'un
obstacle qu'en un ensemble discret de points singuliers ou le frottement pariétal s'annule.
Cette loi distingue nettement les écoulements tridimensionnels de toute extrapolation issue du
cas bidimensionnel. En effet, dans ce cas, I'écoulement quitte la paroi au niveau du
décollement. En tridimensionnel, les particules fluides contournent en général le décollement
tout en restant a la paroi (sauf justement aux points singuliers). La ligne de décollement est
alors appelée ligne de séparation car elle partage I'écoulement pariétal en canalisant les lignes
d'un point singulier a un autre (cf. annexe 2.2).
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a) N(EUD b) N(EUD ISOTROPE
*
d) POINT SELLE ( OU COL) c¢) FOYER

Figure 2.1 : divers points singuliers

Le fait que coefficient de frottement s'annule aux points singuliers donne un caractére
particulier aux lignes pariétales qui les avoisinent (cf. annexe 2.1). On dégage ainsi trois
sortes de points critiques:

* Les nceuds sont des points ol se coupent toutes les lignes avoisinantes (cf. fig.2.1).
Elles peuvent diverger de ces points (lors de I'attachement d'un filet fluide 2 la paroi) ou
diverger de ces points (lors du décollement d'un filet pariétal). On parle alors
(respectivement) de neeuds d'attachement ou de nceuds de séparation.

* Les foyers sont les points ou toutes les lignes pariétales avoisinantes s'enroulent en une
spirale de plus en plus resserrée (cf. fig.2.1). Le foyer n'est jamais atteint par ces lignes.
Mais il correspond a leur point d'intersection asymptotique. Ceci confére d'ailleurs la
méme nature topologique aux foyers et aux nceuds.Tout comme les nceuds, les foyers
peuvent €tre convergents ou divergents. Mais en général le foyer correspond a un point
de séparation de 1'écoulement pariétal (les lignes voisines y convergent). On montre en
effet que le foyer d'attachement (lignes divergentes) est une structure instable
(cf.[2.18]). La séparation par foyer est tres répandue. Elle correspond i un décollement
en "trombe" ol les lignes pariétales sont aspirées avant de quitter la paroi. Ce
mécanisme est souvent issu d'une réorientation rapide des gradients de pression & la
paroi. On le trouve essentiellement sur des corps a géométrie rapidement variable
(ogive hémisphérique par exemple).
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« Les points selles (ou cols) sont des points singuliers oli se coupent deux lignes
pariétales qui partagent le champ des lignes avoisinantes en quatre (cf. fig.2.1). L'une
de ces deux lignes particuliéres est une ligne d'attachement; toutes les lignes voisines
ont tendance a s'en écarter. Ceci correspond a une convergence de l'écoulement
extérieur vers la paroi. L'autre ligne, coupant le col, est une ligne de séparation (ou
séparatrice) vers laquelle les lignes avoisinantes convergent.

Une étude plus générale de l'écoulement au voisinage de la paroi permet de relier de fagon
plus étroite les points singuliers et une séparation de I'écoulement.(cf Annexe 2.5).

2.2.2 Agencemen in iti 1 i

Il n'existe pas de théorie mathématique rigoureuse qui permette de fixer I'agencement
global des points singuliers 4 la surface d'un obstacle quelconque. Quoiqu'il en soit le
rotationnel est tangent 2 la paroi. De ce fait, il ne peut y avoir cisaillement entre les lignes
pariétales. De plus celles-ci ne peuvent se couper qu'aux points singuliers. Compte tenu de ces
deux remarques, une loi concernant la répartition des points critiques a pu €tre établie, de
maniére plus ou moins rigoureuse.(cf. [5],{71,[10], Annexe 2.2). La régle de disposition des
points singuliers 2 la surface d'un corps est la suivante: ‘

N - S =200 N: Nombre de nceuds ou foyers a la paroi
S : Nombre de points selles a la paroi.

Cette loi s'applique aux corps topologiquement équivalents & une sphére (d'ou son nom
anglais 'hairy sphere theorem'). Cette équivalence topologique impose que le corps soit
connexe et de dimension finie. En revanche elle ne préjuge en rien de la régularité du corps,
qui n'influe pas sur la cohérence de l'écoulement pariétal. Les singularités géométriques
éventuelles rajoutent seulement des séparations obligées (arétes vives) ou rapprochent
certains points singuliers (pointes). Cette régle topologique est donc universelle. Cependant
elle exige de considérer le corps dans son ensemble, ce qui n'est pas toujours commode. Pour
cela d'autres surfaces annexes seront introduites pour faciliter l'analyse locale de I'écoulement
(cf. § 2.3).

2.2.3 Caractérisation pariétale d'un décollement

La topologie des lignes pariétales sert, on 1'a vu, a structurer 1'écoulement 2 la surface d'un
obstacle. Elle permet également de détecter certains phénomeénes hors paroi, comme le
décollement de 1'écoulement. LIGHTHILL et LEGENDRE (cf. [2.3],[2.4]) montrent de
maniére simple que le décollement correspond a 'existence d'une ligne de séparation a la
paroi. Pour cela, il considére une tube de courant de largeur b et de hauteur h, au voisinage
immédiat de la paroi.(cf. annexe 2.4). S'il passe un débit qp, dans ce tube, alors la hauteur h

est donnée par :

K(p) : fonction de p (masse volumique)
h= 4/ Gmb bl = Kip) {922} ou Itp : frottement pari€tal
P % 1bg \b : Largeur du tube de courant

On s'apergoit qu'il existe deux cas ou h tend vers l'infini:

« Au voisinage d'un point singulier ou tp s'annule.(cf Annexe 2.5)

« Au voisinage d'une ligne de séparation ol b tend vers zéro.Toutes les lignes
pariétales convergeant vers la séparatrice.

Le cas du point singulier correspond 2 un nceud de séparation. L'émergence de
l'écoulement pariétal est alors localisée au voisinage immédiat du point critique ol une ligne
pariétale quitte effectivement la paroi. Cette configuration peut se présenter sans qu'l y ait
décollement de couche limite ( contournement de corps tridimensionnels; cf.[2.2],[2.6], [2.8],
[2.11], [2.12]).
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L'autre éventualité représente un décollement 2 la paroi. Le raisonnement ci-dessus montre
que la présence d'une ligne de séparation pariétale correspond a un décollement de la couche
limite. 11 établit également que ce "surgissement” de 1'écoulement pariétal dans 1'écoulement
externe est d'autant plus violent que les lignes de frottement convergent rapidement vers la
séparatrice.

Par ailleurs, les démonstrations précédentes n'utilisent pas les hypotheses de couche mince
liées 2 la couche limite. Elles se basent uniquement sur la condition d'adhérence.Certains
auteurs parlent alors de décollement des filets pariétaux (fluid particules separation’)
(cf.[2.23]). Cette nomenclature veut ainsi dissocier ce type de décollement de la notion de
couche limite, liée aux seuls grands nombres de Reynolds.

Enfin, le décollement n'est donc lié qu'a la convergence des lignes pariétales vers une ligne
particuliere. Cette ligne n'est a priori associée  aucune structure de points singuliers.
Cependant, dans la plupart des cas, cette ligne de séparation est issue d'un point selle(cf. §
2.2.1.). La nécessité d'un tel point sera discutée plus loin.

Par la suite, nous parlons de séparation lorsqu'il y a convergence des lignes pariétales vers
une ligne particuliére, qui sera alors appelée séparatrice. Certains auteurs appellent cette
structure séparation effective (cf [2.4]). Cest en effet 2 partir de ce moment que les lignes
pariétales surgissent effectivement de la paroi (cf fig.2.2).

début de la séparation effective
(convergence des lignes de
C nceud d'attacheman courant avoisinantes)

V point selle 2 l'origine de la sépaxati09

Figgure 2.2 : Séparation effective
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2.3 Topologie des écoulements hors paroi

2.3.1 Généralités - Définition

La présence d'un point singulier dans un écoulement stationnaire est liée a la structure de
1'équation des trajectoires et 2 la vérification de la condition de glissement (ou d'adhérence).
La surface d'un obstacle constitue donc un lieu possible pour des points singuliers, mais il en
existe d'autres au sein du fluide. Ainsi toute nappe de courant peut contenir des points
singuliers. Un éventuel plan de symétrie de I'écoulement est, par exemple, une surface tres
intéressante de ce point de vue. On y trouve en particulier un nceud d'attachement au moins, et
d'éventuels foyers. Mais, sauf exception, les autres surfaces de courant sont trop complexes
pour étre exploitées.

Pour faciliter I'analyse du probléme on coupe alors I'écoulement par un plan fictif
P=(0',X1,X2). Considérons maintenant la restriction de la vitesse au plan vectoriel (X1, X2).
Ce nouveau champ admet, par construction, le plan P comme surface de courant. On trace les
trajectoires de ce champ réduit qui peuvent donc se couper en des points singuliers sur P. Il
devient alors possible de structurer ces trajectoires et d'analyser le comportement de
certaines composantes de 'écoulement. Cependant, les trajectoires ainsi obtenues ne sont pas
celles de I'écoulement ni méme leur projection sur P. Le plan P est parfois remplacé par
d'autres surfaces simples (sphéres, cylindres). On définit de méme la restriction de la vitesse
i l'aide des coordonnées curvilignes associées a ces géométries.

demi-points selle
ou demi-cols

S2 "1

N

7 7
S'1 : demi-col de séparation %
S'2 : demi-col d'attachement
N'1 : Demi-nceud de séparation
N'2 : demi-nceud d'attachement

Figure 2.3 : demi-points critiques

A condition de choisir des champs restreints intéressants, on s'apergoit que ce nouvel outil
facilite grandement la compréhension de I'écoulement. On retrouve alors les trois points
singuliers classiques: Nceuds,foyers,cols. Mais, si la surface de restriction coupe une paroi, il
peut exister un point singulier 2 l'intersection de P et de la paroi. Seul I'écoulement situé au-
dessus de la paroi atteint ce point (cf fig.2.3). On parle alors de "demi-point” singulier. On
définit ainsi:

« Le demi-nceud: 11 correspond 2 une aspiration ou 2 une injection du fluide de la paroi.
11 apparait, par exemple, lorsqu'un dispositif expérimental injecte du fluide a la paroi ou
en aspire (cf [2.18]).

« Le demi-col, extrémement utile car il correspond 2 I'attachement ou a la séparation du

fluide de la paroi. Il se remarque lorsqu'une ligne de séparation (resp. d'attachement) est
coupée par le plan d'observation.(cf.2.4)



CHAPITRE Il : Topologie des écoulements tridimensionnels

Surface d'attachement

Surface de séparation

S'1 : demi-col d'attachement
S'2 : demi-col de séparation

Figure 2.4 : Demi-col

1l est & noter que l'intersection d'une "vraie" surface de glissement (champ complet des
vitesses) et d'une paroi peut contenir de tels points. En revanche, quand ces surfaces sont
remplacées par des surfaces solides les demi-points singuliers disparaissent du fait de la
condition d'adhérence. Un montage a la paroi montre ainsi une structure topologique ne
faisant apparaitre que des points singuliers simples.

2.3.2 Agencemen in iti h i

De maniére analogue aux écoulements pariétaux, on a pu établir certaines regles
concernant la répartition des points singuliers hors parois. Dans le cas d'un plan de symétrie la
démonstration est identique a celle déja employée a la paroi. En effet , par symétrie le
rotationnel est tangent a ce plan. Dans le cas d 'autres surfaces de glissement ou de
restrictions a des surfaces fictives, le rotationnel n'est pas tangent a la nappe d'étude. Les
propriétés sont alors établies essentiellement 2 partir d'observations expérimentales. Les
surfaces les plus usitées sont en général les plans de symétrie €ventuels et les plans
perpendiculaires & un axe de symétrie.
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La plus utile de ces régles concerne la "coupe" du champ des vitesses par un plan
confondu ou non avec un plan de symétrie. On a alors:

N : Nombre de nceuds

1 N’ : Nombre de demi-nceuds

(N+'2—N

S+ lS')= -1 {423} Ou:

2 S : Nombre de points selles

S’ : Nombre de demi-points selles

Cette régle est particulierement efficace pour analyser I'écoulement tourbillonnaire a
l'extrados d'un missile.(cf.[2.3],[2.18]).Cette reégle a été généralisée par HUNT et al.(cf {2.8])
A plusieurs corps coupés par un méme plan. On a alors:

N : Nombre de nceuds
N’ : Nombre de demi-nceuds
(N + %N) i (s + % S’) —1-n  On: |S:Nombre de points selles
S’ : Nombre de demi-points selles

n = Nombre de domaines délimités par les parois

Dans le cas d'un domaine fluide sans obstacle ou si ce dernier est relié€ a une paroi, n=1; il
n'y a qu'un seul domaine. Dans la présence d'un obstacle vient ajouter un domaine de plus.
On retrouve la loi déja citée plus haut. Si la plan coupe k obstacles, n vaut k+1.

Certaines régles introduisent des surfaces planes connectées uniformément au corps
étudiés. Ceci facilite le dépouillement de montages A la paroi. Pour un obstacle relié
uniformément 3 un plan infini, la régle suivante s'énonce: N - S = 0. Il y a autant de points
selles que de nceuds 2 la surface du solide obstacle+plan. Pour d'autres régles spécifiques on
se référera 8 HUNT&AL (cf. [2.8].).

—— enroulements
tourbilfonnaires

a - Tourbillon trombe

b - Tourblllon en fer & cheval

Figure 2.5 : Décollement en trombe et décollement en fer a cheval
(réf. CHANETZ&DELERY [2.4])
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2.4 Structures topologiques du décollement tridimensionnel

2.4.1 Introduction

Les visualisations expérimentales sont souvent imprécises et sujettes a des interprétations
diverses (cf. chap.II). La topologie guide l'analyse de ces résultats expérimentaux pour
repérer et comprendre la séparation tridimensionnelle.

A partir de la structure des spectres pariétaux, LIGHTHILL propose ainsi un critére
caractérisant un écoulement décollé (cf. annexe 2.3), qui recouvre la majeure partie des
observations expérimentales. Cependant certains cas de figure restent difficiles a expliquer 2
l'aide de ce critere (cf. [2.3],[2.4],[2.12],[2.13},[2.17]). Le besoin d'une théorie plus générale
se fait sentir.

Pour compléter la théorie de POINCARE par une vision plus globale, deux démarches sont
généralement suivies:

+Une étude qualitative de la séparation, qui assimile le mécanisme de décollement 3 un
probléme de stabilité des trajectoires (cf BERGER [2.2],WANG [2.17],
PEAKE&TOBAK [2.12]). Cette analogie permet d'utiliser les propriétés mathématiques
de la stabilité des équations différentielles autonomes (cf [2.2]). La théorie des
bifurcations généralise la notion de séparation en englobant les cas déja existants puis
introduit de nouvelles possibilités de structures(cf[2.12]). Cependant, aucune
démonstration précise d'existence ne peut étre formulée, le second membre des
équations étant inconnu (lié au champ des vitesses). La confrontation trop directe de ces
idées, essentiellement qualitatives, avec des constatations expérimentales conduit,
semble-t-il, & des conclusions parfois hasardeuses. En revanche, certaines des notions
ainsi développées semblent trouver écho lors d'études expérimentales dont les résultats
s'avéraient inexpliqués jusqu'a présent. ‘
+Une analyse de 1'écoulement au voisinage de la paroi & l'aide d'un développement
limité du second membre de 1'équation des trajectoires (cf. [2.16],[2.23]). Cette théorie,
complémentaire de celle de POINCARE, aboutit a des propriétés intéressantes et précise
certains points introduit par 1'étude des bifurcations.

2.4.2 Décollements vérifiant le critére de LIGHTHILL

Un point selle correspond a la création d'une ligne de séparation (cf § 2.2.3). Celle-ci
engendre un décollement. A partir de ces considérations, LIGHTHILL a caractéris€ une
séparation tridimensionnelle. Son critére stipule qu'un écoulement autour d'un corps est séparé
quand le champ pariétal sur l'obstacle contient plus de deux nceuds. Une telle configuration
impose, d'aprés les lois de la topologie (cf. § 2.2.2), I'existence 2 la paroi d'un point selle.
Chaque ligne de décollement débute alors a partir d'un col et aboutit nécessairement a un
nceud de séparation.(cf. Annexe 2.3).

Cette théorie recouvre un trés grand nombre de cas expérimentaux. Deux structures sont
toutefois particulierement fréquentes:

* Le décollement en "fer a cheval” ot le point selle est souvent placé dans un plan de
symétrie. La ligne de séparation se termine par des nceuds de séparation (cf. fig. 2.5).
On peut assimiler cette structure 3 I'évolution tridimensionnelle du bulbe de décollement
rencontré en écoulement bidimensionnel (cf. [2.5]).

* Le décollement en "trombe" ou la ligne de décollement se termine par deux foyers.
Cette configuration fait apparaitre un nceud de séparation a l'origine du décollement
encadré par deux points selles.(cf. fig. 2.5). (cf.[2.14]).

Cependant, certaines visualisations pariétales montrent des séparations qui ne proviennent
d'aucun point singulier cité plus haut. Elles sont qualifiées de séparation ouverte par
opposition au modele ou la ligne de séparation se développe de maniére continue d'un point
selle aux nceuds de séparation. Lors d'une séparation "ouverte”, la ligne semble étre créée
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spontanément le long d'une ligne de courant a priori quelconque.Pour comprendre ce type de
structure, une étude plus générale doit étre menée.

Le terme de stabilité qualifie ici le comportement d'un écoulement lorsqu'il "réagit” & une
perturbation. Ce comportement change lorsque I'on modifie un ou plusieurs parametres de
'écoulement. Dans la suite,pour simplifier, nous ne faisons évoluer qu'un seul parametre.
Dans le cas d'un fuselage, il peut s'agir de l'incidence a (cf. [2.12]), ou d'une condition amont
comme le nombre de Reynolds (cf. [2.5D).

Deux types de stabilités se distinguent alors:
« La stabilité structurale, essentiellement qualitative.

« La stabilité asymptotique.

La stabilité structurale est la propriété d'un écoulement qui ne change pas de structure
topologique lorsqu'on lui applique une perturbation. La dimension du phénomene peut
évoluer mais il conserve sa structure topologique intacte. En particulier il garde la méme
répartition de points singuliers.

La stabilité asymptotique est plus complexe a définir. Considérons U, grandeur locale,

caractéristique de 1'écoulement en un point d'un fuselage(e.g. la vitesse locale). Cette vitesse
vérifie un systéme d'équations que nous notons de maniere générique:

— .| o est un parameétre de 'écoulement
G{Up,a]=0 {625} ou { _,
: Up et la vitesse locale de 1'écoulement non perturbé

Si l'on applique une perturbation au systéme, cette €quation prend alors la forme générique:

5T I o, est un parametre de I'écoulement
U — .
ﬁi = G(U’O‘) {ea26} ou \ U est la vitesse locale de 1'écoulement perturbx

U, est une vitesse de perturbation

Le terme en dUt /dt tend bien siir vers zéro au bout d'un temps suffisamment long. Le
systéme est stable asymptotiquement si, aprés cette perturbation, I'écoulement vérifie a
nouveau l'équation G(Uo,a)=0 quant t tend vers l'infini (nous travaillons a o fixé). Cette
définition caractérise la convergence a plus ou moins long terme de 1'écoulement perturbé
vers 1'écoulement moyen initial.

Pour diverses valeurs de a, I'écoulement reste asymptotiquement stable. Mais, 2 partir
d'une valeur critique oc de ce paramétre, 1'écoulement ne converge plus vers un systeme
vérifiant G(Uo,o) = 0. On dit alors que le systeme subit une bifurcation (cf.[2.2]).

Considérons une propriété ¥ caractéristique du systeme, en fonction du parametre o
(diagramme de bifurcation cf.fig. 2.6). ¥=0 est supposée représenter la position initiale du
systeme. Lors de la bifurcation apparait brutalement une autre solution ¥#0.

Cependant 1'écoulement obtenu peut rester proche de 1'écoulement initial. Il vérifie alors
G(U',0) = 0 avec Il Uo-U'll < ¢, avec ¢ aussi petit que l'on veut. La bifurcation est alors dite
supercritique (ou normale).(cf. fig. 2.6, cf. [2.2],[2.12]). Dans ce cas ¥ s'éloigne de 0 mais de
facon continue suivant a. Il est A noter que ce genre de déstabilisation est réversible i.e. si a
revient 2 o, 1'écoulement retrouve son caractere stable et son état d'origine.

Mais il existe des cas ou la bifurcation fait converger le systeme vers un état nettement
différent de 1'état initial. Souvent le point (o, ¥(c)) parcourt sur le diagramme de bifurcation un
chemin instable avant de trouver sa position "d'équilibre” (cf fig. 2.6 ). La valeur de a en ce
point est souvent plus faible que o. De plus ce processus n'est pas réversible. Un retour de a &
o, ne suffit pas a restabiliser I'écoulement et a lui rendre son aspect de départ. Il est alors
nécessaire de repasser A une incidence ao inférieure a a; pour retrouver 1'état =0 cf fig. 2.6
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[2.12],[2.2]). Une telle bifurcation est appelée bifurcation sous-critique (ou inverse) (cf.

[2.2]).
A

état stable

BIFURCATION

SUPERCRITIQUE
-
oc
.
BIFURCATION
SUBCRITIQUE
(04
-

ao o.c

Figure 2.6 : Diagrammes de bifurcation

Par ailleurs, la bifurcation affecte une partie plus ou moins importante de I'écoulement. On
parle d'instabilité globale lorsque la structure générale de I'écoulement est affectée. Cette
instabilité est généralement due & une bifurcation sous-critique. Il s'agit toujours d'une

instabilité structurale (changement de topologie).

D'un autre coté on parle d'instabilité locale quand, seule, une région bien précise de
I'écoulement subit les conséquences de l'instabilité. Cette bifurcation préserve la structure de
l'écoulement. Mais elle peut étre due aussi bien a une bifurcation normale qu'a une bifurcation
sous-critique.

Ces considérations générales s'appliquent 2 la structure des écoulements pariétaux. En effet
si I'on reprend 'équation des trajectoires, elle se met sous la forme:

—

dx _ - = .
T V(x)=F(x,A) {éq27)

En effet, la vitesse locale V(x) est fonction de certains parametres, dont A (par exemple :
incidence, nombre de Reynolds, ou autres). A peut jouer alors le role de parametre de
bifurcation. Une étude mathématique de la structure pariétale est donc théoriquement
possible. Le principal probleme est bien sir I'expression de F, en générale inconnue. Clest
pourquoi divers auteurs (cf [2.14],[2.17]) n'utilisent que I'analyse qualitative des bifurcations.
IIs tentent de justifier ainsi l'existence possible d'autres formes de séparation que celle de
LIGHTHILL. Ils ont essayé de la mettre en évidence par voie expérimentale. Leur
raisonnement généralisent la théorie de la séparation, tout en englobant les configurations
issues du critere de LIGHTHILL.
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Ainsi, on va parler de séparation globale quand elle affecte tout I'écoulement. Une
séparation de ce genre donne lieu a la présence d'un point selle. Elle vérifie alors le critére de
LIGHTHILL qui impose qu'une ligne de séparation doit nécessairement "démarrer" d'un point
selle pour aboutir 3 un neeud de séparation au moins (cf annexe 2.3, [2.12], [2.13], [2.14],
[2.17]). Elle est la conséquence d'une bifurcation globale. Ce genre de séparation et aussi
appelé séparation "fermée" (cf. fig. 2.7a). Une telle évolution est, en général, le fruit d'une
bifurcation subcritique (cf. fig. 2.6).

3D SINGULAR POINT
p N, NODAL POINT OF SEPARATION

D)

|_VERTICAL
PLANE

N

N,, NODAL POINT OF ATTACHMENT

Figure 2.7a : Séparation fermée (réf. PEAKE & TOBAK [2.12])

On définit également une séparation locale. Celle-ci semble se produire sous certaines
conditions, 2 a faible, par exemple. Elle n'influe que sur une partie du corps. Sa présence est
liée a l'existence d'une bifurcation locale. Ce type de bifurcation engendre sur les fuselages ce
qu'on appelle une séparation ouverte (cf fig. 2.7b) qui apparait localement sur une ligne de
courant issue du nceud d'attachement (cf. [2.12],[2.13],[2.14],[2.17] ). La ligne de séparation
n'émerge plus d'un point selle. Cette ligne sera dite ligne de séparation locale. Cette
bifurcation peut étre sous-critique ou normale.Si le premier cas se présente, elle fera
apparaitre une séparation effective sans avoir introduit de nouveau point singulier pour
s'établir. Mais le cas d'une séparation ouverte supercritique n'est pas non plus 2 écarter.

Figure 2.7b : Séparation ouverte (réf. PEAKE & TOBAK [2.12])
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L'analyse du probléme  I'aide du concept de bifurcation introduit deux notions nouvelles:

« La séparation ouverte (locale) subcritique qui vérifie le critere de LIGHTHILL
(création de points critiques lors de 1'apparition de la séparation).

« La possibilité d'une séparation supercritique qui ne ferait pas intervenir de
changement structuraux qui ne vérifie pas le critere de LIGHTHILL.

L'étude menée au § 2.4.2, étayée par de nombreuses expériences (cf [2.3],[2.4]), semble
montre que le critere de LIGHTHILL est trop restrictif.Toutefois, I'existence d'une séparation
issue d'un point non-singulier reste trés discutable, en particulier quand on étudie 1'évolution
de la vorticité en ce point. Dans ce qui suit nous écartons ce cas, mais nous montrons qu'une
séparation avec point singulier peut avoir une structure ouverte.

Dans ce but, une analyse de 1'écoulement est menée en effectuant un développement limité
en trois dimensions au voisinage de la paroi d'un obstacle. Les dérivées de la vitesse sont
explicitée en fonction des gradients de pression et des termes visqueux, 2 I'aide des équations
de Navier-Stokes simplifiées 2 la paroi (équations de Stokes). Des développements aux
troisidmes et quatri¢mes ordres donnent de trés bons résultats concernant la formation des
tourbillons (cf [2.15]). Mais ces calculs, extrémement fastidieux a établir, sortent largement
du cadre de notre étude. Nous nous contentons donc d'une approche qualitative i partir de
développements limités aux premier et deuxiéme ordre. Cette analyse reprend, dans ces
grandes lignes, le travail effectué sur ce sujet par WU et al.(cf [2.23]).

I est 2 noter que le raisonnement suivant ne fait intervenir aucune hypothese de couche
limite. 1l traite ainsi d'un décollement, plus général, des particules fluides de la paroi. Le cadre
est donc plus vaste que celui de la couche limite. Ceci permet d'analyser plus rigoureusement
I'étude du décollement.

2.4.3.1 Présentation de I'outil mathématique (cf. Annexe 2.6)

Le but de ce raisonnement est de trouver les trajectoires des particules fluides au voisinage
de la paroi. Celle-ci est une surface singuliére (V=0) du fait de la condition d'adhérence. La
définition des trajectoires 2 la paroi est donc plus facile si l'on introduit une nouvelle
paramétrisation s définie par :

t
s=1] x3dty {4a28)
HJo
I'équation des trajectoires :

= V) (ea29)

devient alors:
x W -
== 2.10
ds X3 V(X) {éq }

Les courbes ainsi définies restent bien sfir identiques aux trajectoires; on n'a fait qu'un
changement de paramétre. En revanche, le second membre de cette équation tend vers le
vecteur frottement pariétal quand x3 — 0 ( cf. Annexe 2.1). La paroi n'est plus une surface
singuliere, ce qui simplifie les calculs.

La courbure de la paroi joue un role important dans le comportement du décollement.
Nous prenons donc en compte ce paramétre en écrivant les équations dans un systéme de
coordonnées curvilignes liées a la surface, noté (x1,x2,x3). La base associée (e1,e2,e3) est
définie par:
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f e1,€2 : Vecteurs orthogonaux tangents a la paroi.

1 e3 = e1Ae; : orienté vers le fluide

\—- —_— —»

Les dérivations indicielles se font par rapport aux coordonnées indépendantes xi, et non
pas par rapport aux coordonnées "physiques".

La base obtenue est orthogonale. Les équations utilisent les coefficients de Lamé et le
tenseur des courbures définis par :

| h; =Ygz : ot g; sont les termes du tenseur métrique
{ég2.11}
on _dey _, -
E = ox; = bik €k

Il est commode d'introduire le coefficient K = ( bi1+ b22 ), double de la courbure moyennc
locale. Il est 2 noter que h3=1.et €i,3=0. pour i=1,3.

La condition d'adhérence permet d'effectuer des simplifications importantes. On a
notamment :

~n
ov

’ 0B : paroi de l'obstacle
% 3B

=0 ({&212} pourj#3 ol |v: Vitesse

n ; puissance symbolique

Nous nous plagons en écoulement incompressible.Cette hypothése et la relation
précédente donnent :

ov3 -
9x3 |m =0 ] 1 : Vecteur frottement pariétal
{213} ou P : Pression
32 -K ; + Gra—_’d(P) K = by; + by double de la courbure moyenne
ax3

Nous effectuons maintenant un développement limité de g V/x3 en un point M au
voisinage de P point a la paroi. Nous obtenons:

0 aVi d avi
d—( ) —(P) ax3 P) X3 + K(E}P) X1 + R(a—x;}P) X2

L a2 | ov; ‘ 1aav, 1aavl
28)(13)(2 aX3}P) 12+2ax ax3 P) 13+28 a P)X2X3

3 . —_—
+L]9Mikp) x§+o(nx3u3) (¢a214)
6 axg
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Plan tangent a la surface N
M:0OM=X

On remarque que le terme en X3 (normal 2 la paroi) joue un rdle particulier, puisque Vi=0
en x3=0 quel que soit les autres coordonnées. Ceci incite a décomposer cette relation générale
en un terme dépendant de X3 et un terme ne dépendant que des autres coordonnées. Les
équations de STOKES permettent de simplifier ensuite l'expression obtenue en y introduisant
les pressions et le vecteur frottement pari€tal (cf Annexe 2.5). Nous explicitons cette
expression par la suite, au premier ordre seulement.

2.4.3.2. Développement a l'ordre 1 de dxids - Propriétés topologiques générales
Pour simplifier les équations nous prenons:

- T _ | T: Vecteur frottement pariétal
€1 == {éq 2.15 } ou Y
| T \ e, : Premier vecteur de la base associée 2 la surface

Le choix de cette base simplifie les calculs car :

(a%?) =0 {&216}0d

En se bornant au premier ordre, le développement limité déja décrit au § 2.4.3.1 s'écrit :

’ n : puissance symbolique , n=0,1,2,---

\ 1, : deuxiéme composante du vecteur frottement pariéte

—_—
R

J 9P) : Vecteur frottement pariétal
{¢a217) ob \ A[P) : Gradient de vitesse simplifié 2 la paroi

(%}M) =1P)+ A[P)x + o(uT(n
of.): Notation de Landau "négligeable devant”

Le point pariétal P est a priori quelconque. En utilisant les notations et les simplifications
du § 2.4.3.1 et les équations de Stokes, A se met sous la forme (cf Annexe 2.6):



CHAPITRE I : Topologie des écoulements tridimensionnels

1,1 T1,2 1{p1
hy hy 2ln, TR
hy T22 hy; 1p2
A=(a:)= L U — 2.18
@)= R h RM T 2R | (92
b1 11 b12 T1 p73

Au voisinage d'un point singulier C (t = 0) cette matrice devient:

Tl T2 1pa
hy hy 2y
A=(ag)=| O %"f— %I})l—; {62219} au point singulier C
p3
0 O >

La courbure de la paroi n'intervient plus dans I'expression des trajectoires au niveau d'un
point singulier. On peut donc utiliser des coordonnées cartésiennes au voisinage d'un point
singulier (cf Annexe 2.1). La restriction de cette matrice aux coordonnées (x1,x2) permet
1'étude des propriétés des points singuliers a la paroi (cf Annexe 2.1). Ailleurs la courbure va
donc jouer un réle non négligeable.

La restriction a d'autres "plans" permet de retrouver les propriétés de 1'écoulement hors
paroi (cf § 2.2). Or d'apres la définition d'une surface de séparation toutes les lignes provenant
du point singulier initial Ci doivent rester dans cette nappe. Toute coupe de I'écoulement par
un plan non tangent doit donc montrer une demi-point selle a la paroi au niveau de la ligne de
séparation. Cette structure implique que la restriction de A 2 (x2,x3) doit avoir deux valeurs
propres réelles de signes opposés (cf définition point selle, Annexe 2.1).

On en déduit donc une relation que doit nécessairement vérifier :

(V’t}z,z < iﬁi—z 71 | {é220} lelong de la ligne de séparatio
2 P3

(V1)22 est la composante (2,2) du gradient du vecteur frottement pariétal. Ce terme
indique le tendance des lignes de frottement voisines & s'éloigner ( (Vt)22 > 0) ou a se
rapprocher ((V1)22 < 0) de la ligne de séparation . Les trois dérivées utilisées dans cette
relations ne sont pas directement liées par I'équation de quantité de mouvement . Cette
relation est donc parfaitement générale.

Pour un point singulier (t=0), ou pour une paroi plane (b12=0), cette relation devient:

(Vt};,z <0 {&221)

Au voisinage d'un point singulier les lignes de courant convergent bien vers la ligne de
séparation. De méme sur une paroi plane, le raisonnement effectué par LEGENDRE (cf [2.3],
Annexe 2.4) s'applique. Tout le long de la ligne de séparation, il y a alors convergence des
lignes pariétales. En revanche, sur des corps a forte courbure, (V1)22 peut devenir positif.
Dans ce cas les lignes pariétales avoisinantes divergent localement de la ligne de séparation.



CHAPITRE II : Topologie des écoulements tridimensionnels

Il peut donc exister une surface de séparation qui localement ne fait pas apparaitre un
décollement effectif a la paroi (cf § 2.2.3).

Par ailleurs, les points critiques Ci,Ct qui marquent le début et la fin de la ligne de

séparation ne sont pas des neeuds d'attachement (le fluide quitte la paroi). Donc sur un
voisinage de ces points, la composante normale de la vitesse v3 est positive. Or v; vérifie la

relation:

10%v3 2 2 . | v3 : composante normale de la vitesse
V3=3 9x X3+ o(x3) (222} ob of.) : Notation de Landau "négligeable devant”
3
v3 : composante normale de la vitesse
car en ce pointts =L %\? =0 {6223} ol { d.): Notation de Landau "négligeable devant”
3

13 : Troisi¢éme composante du frottement pariétal
I1 vient alors la condition:

v3 : composante normale e la vitesse

2
V) 9 v23 =-Vy5t= p3>0 oll; p,3 =composante normale du gradent de pression

Jx3

T T
Vet= %l— + _h2_2 : Div. surperficielle du frottement
1 2

Ceci montre que pour qu'il y ait décollement il faut nécessairement , aux points singuliers
li€s a cette séparation, que dp/dx3 > 0.

Cette analyse précise donc les propriétés des lignes pariétales déja développées au § 2.2.3.
On notera l'influence importante de la courbure sur la séparation effective.

2.4.3.3 Séparation fermée - Séparation ouverte.

Dans le cas d'une séparation fermé, il existe un point selle  la paroi en Ci (cf. [2.6],[2.11]).
Donc le déterminant de la restriction de A 2 la paroi doit étre strictement négatif. Or en ce
point (Vr)22 < 0 . Compte tenu de I'expression de A en Ci, il faut que (Vt)11> 0 en ce point. En
aucun cas (V1)11 ne peut étre nul dans ce type de séparation.

Si maintenant (V1)11=0 au niveau de Ci (début de la séparation), le systeme dégénere. 11
faut alors pousser le développement au second ordre. WU et al.(cf [2.23]) montre que
I'équation des trajectoires prend alors l'allure suivante:

dx;

I = P(xl ,xz)

dx {¢9225) ol P et G sont des polyndmes homogenes de degré deux
\Ez— =X2 +G(X1,X2)

On montre (cf [2.23], Annexe 2.8) qu'un tel systéme fait apparaitre une nouvelle sorte de
point singulier : les cols/nceuds (cf. fig.2.8) Ce point rend possible une séparation ouverte. La
structure de 1'écoulement autour d'un tel point s'adapte trés bien aux cas de séparations
ouvertes, observées expérimentalement.
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Figure 2.8 : Neeud-col, point critique d'ordre deux

Ces considérations montrent qu'ils existe donc deux types de séparations suivant la nature
du gradient de frottement le long des lignes pariétales. Quand ce gradient est nul , il existe
un point "mixte" selle/nceud. La séparation est alors ouverte. Lorsqu'il augmente la séparation
devient fermée, avec un point selle comme origine.

Cette notion de séparation ouverte est cependant nettement différentes de celle introduite
par PEAKE et TOBAK en utilisant des bifurcations supercritiques de l'équations des
trajectoires. Dans le cas traité ici, la séparation reste liée & un point singulier.
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2.4.5 Définition d'une surface de séparation

Cette surface fait l'objet de plusieurs définitions plus ou moins précises. Nous donnons
toutd'abord la plus intuitive, puis nous la précisons ensuite, afin de généraliser cette premiére
définition.

Closed separation behavior

Open separation behavior

Figure 2.9 : Surfaces de séparation (réf. WU et al. [2.23])

Une surface de séparation est une surface de courant dont I'intersection avec le corps est la
ligne de séparation.Cette surface sépare, au sein du fluide, les lignes de courant provenant
respectivement de 1'aval et de I'amont du décollement.

Cette définition est délicate A appliquer si la séparation n'est pas globale. Certains auteurs
(cf [2.15],[2.16],[2.23]) préferent une définition plus générale. Une surface de séparation est
une surface de courant dont toutes les lignes de courant sont issues d'un point selle ou d'un
neeud de séparation a la paroi. Son intersection avec le corps est la ligne de séparation. La
ligne de courant issue du point singulier Ct terminant la séparation est alors la limite de cette
surface dans 'espace (cf. fig.2.9).Certains auteurs l'appellent ( cf.[2.23] ) le "bord de fuite" de
la nappe de séparation.

La seconde définition est plus générale que la premiére. De plus elle impose que toutes les
lignes de courant du point Ci, point initial de la séparation, restent sur la surface de séparation
(cf fig.2.9). Cette propriété topologique est trés intéressante car elle permet une analyse fine
du comportement du fluide au voisinage de cette surface (cf § 2.4.3.3.) .

[ z

4 ientation lign nt au voisin n llem:
2.4.5.1 Cas d'une séparation fermée
La direction les trajectoires au niveau du point selle est déterminée a partir du
développement limité du § 2.4.3. . Pour ce faire, deux angles 6 et ¢ sont introduits (cf
fig.2.10).
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Ils sont définis par:
El : Vecteur de base tangent 2 la ligne de séparation

% : Vecteur de base perpendiculaire 2 la ligne de séparatio
tangentiellement 2 la paroi

ou

t : Vecteur tangent A une trajectoire au niveau du point sell

............
.......

[ point selle : début de la séparation ]
]

(Surface de sépamnfﬂ |

SEPARATION FERMEE

ERBOR iy
S BRAER e
Lo ///
pr A o T
M L PARO
S RN L5 PAROL
................................. .e.l........-.‘.'.
SEPARATION OUVERTE

Figure 2.10 : Orientation des lignes de courant sur la surface de séparation au voisinage
d'un point critique
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Ces deux angles sont alors données au voisinage du point selle par(cf. [2.23],annexe 2.6):

p; : ieme composante du gradient de pression

ou ’tid:
. 3p3+2-":2’—2
Pl h,

hj : Facteurs métriques

il
£
-_’PI
o
-
|.¥

= dérivées partielles du frottement pariétal

Q

X
J

P, : ieme composante du gradient de pression

at

) ou |t .= gx—’ = dérivées partielles du frottement pariétal
J

hj : Facteurs métriques

On remarque le role joué par la composant normale du gradient de pression a la paroi.
L'orientation du décollement naissant est donc donnée,en théorie, par le calcul des grandeurs
pariétales. Cependant on constate que ces derni¢res ne sont pas accessibles a un programmes
de couche limite (ol p,3=0 par hypothé¢se).Mais elles permettent une étude qualitative; on
démontre ainsi que lorsque le nombre de REYNOLDS est élevé le point selle est orthogonal
(cf[2.23]).

Dans le cas bidimensionnel , dans plan (X1,X3) par exemple:

o
ox, B
Les expressions précédentes se réduisent donc a:
p
tanf =3 = = - S
Py P,
=T
®=3

LEGENDRE avait déja obtenu ce résultat, par d'autres voies, en bidimensionnel. Quand le
nombre de REYNOLDS tend vers l'infini ces formules montrent que 0 devient nul (z1,1=0).

N

Le décollement est alors tangent a la paroi en bidimensionnel pour les nombres de
REYNOLDS élevés.

Dans le cas tridimensionnel on constate également que 6 tend vers zéro quand le nombre de
REYNOLDS tend vers l'infini. Mais, en tridimensionnel, cette propriété est limitée au
voisinage du point initial de la ligne de séparation, ce qui en réduit notablement l'intérét.
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2.4.5.2 Cas d'une séparation ouverte

Le développement limité, poussé cette fois au second ordre, est utilisé de la méme fagon
que précédemment. On aboutit alors aux formules (cf [2.23],annexe 2.6):

p
tan<p=35£=-3 _h?:
2 2 avec les mémes notations que précédemmer
P
tan@= =2 = 522
P, hp,

On remarque qu'a grand nombre de REYNOLDS 1la nappe est tangente a la paroi (6=0)
mais n'y est pas couchée (p=n/2). L2 aussi ces formules sont essentiellement locales ce qui en
limite 1'intérét.

L'existence d'une telle structure ouverte est cohérentes avec certaines constatations sur
Fordre de grandeur de la diffusion cinématique suivant x1. La nullité de 11,1 est souvent
utilisée dans les programmes numériques, afin de paraboliser les équations. -

Par ailleurs, on montre (cf § ) que la courbure de la paroi et les gradients de pression
peuvent arréter momentanément la convergence des lignes pariétales vers une lignes de
séparation. Ceci donne un fondement théorique rigoureux 2 l'analyse du spectre pariétal de
corps émoussés. En effet, on explique souvent la séparation ouverte observée sur ce type
d'ogive en disant que la ligne de séparation débute bien en un point selle mais que le
décollement effectif ne se produit que plus en aval (cf DELERY[2.7]). Il est toutefois A noter
que si ce point selle existe les lignes pariétales y convergent au moins localement. Ce point
singulier doit donc rester visible lors d'une visualisation pariétale. Ceci ne semble pas avoir

été le cas.

llement tridimensionnel

Une synthese des notions actuelles sur le décollement tridimensionnel est présentée ici. On
y distingue deux points principaux:
¢ L'utilisation des bifurcations pour justifier qualitativement une notion de
séparations plus générale que le critére de LIGHTHILL.

* L'étude de I'écoulement 2 la paroi par développement limité au premier et au
deuxieéme ordre. Elle permet d'étendre le domaine d'application du critere de
LIGHTHIL en introduisant des points singuliers d'ordre deux. De plus, ce travail
précises certaines propriétés observées expérimentalement.

L'étude de la stabilité des systémes différentiels relie la séparation a une bifurcation. Ce
point de vue introduit notamment:
- Une séparation locale qui ne concerne donc qu'une région bien définie de
I'écoulement. Cette séparation ne décrit pas une ligne fermée sur la paroi. D'oi
son nom de séparation ouverte.

- Une séparation associée A une bifurcation supercritique de 1'équation des
trajectoires. Elle ne crée pas de point singulier nouveau lors de son apparition
Ce dernier point est sujet 2 polémique. Il n'existe pas en effet de démonstration vraiment
rigoureuse a ce sujet. Nous 1'écartons de notre étude.
Les développements limités de la vitesse constituent un support mathématique rigoureux 2
I'étude de la topologie. Cette démarche établit les résultats suivants:

* La structure classique des points singuliers 2 1a paroi est retrouvée. Elle apporte
en plus une vision tridimensionnelle de I'écoulement autour de ces points .

* Une ligne de séparation peut localement ne pas €tre lieu de convergence des
autres lignes pariétales avoisinantes. Ce résultats explique que, sur certaines
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visualisations, la séparation ne soit visible que bien en aval de son point selle
origine. La courbure de la paroi et certains gradients de pression superficiels
peuvent empécher l'accumulation des lignes pariétales vers la séparation qui n'est
donc repérable que plus loin en aval. Cette remarque étaie, de maniére théorique,
la notion de séparation effective introduite par M. DELERY 2 partir

d'observations expérimentales (cf DELERY [2.7]).

« 1 est mené une analyse plus précise de I'écoulement autour de la ligne
séparatrice. On met ainsi en &vidence le role de la courbure, du gradient normal de
pression. Cette propriété montre les éventuels problémes rencontrés par un calcul
de couche limite au voisinage immédiat du décollement.

« L'importance du terme de diffusion ( 71,1 le long des lignes pariétales est
également mise en évidence.Ce terme régit en effet la structure du décollement.
Lorsqu'il est nul, il faut pousser le développement au second ordre. On démontre
alors l'existence d'un point singulier nouveau (nceud/col) . La séparation obtenue
est alors ouverte. Cette étude établit donc une justification théorique de ce type de
séparation, souvent observée (cf [2.3],[2.4], [2. 12],[2.13]) et que certaines

interprétations du critere de LIGHTHILL ne pouvaient expliquer (pas de point
selle). ‘

Les principales conclusions de cette partie seront appliquées tout au long de l'analyse de
I'écoulement .
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2.5 Application aux écoulements sur les fuselages en incidence

Dans ce qui suit est présenté un apergu des conséquences des théories exposées plus haut
sur les séparations le long d'un fuselage. Une description directement liée & nos expériences
est effectuée au chapitre 3. ‘

2.5.1 Décollement le long d'un fusela

Nous ne considérons ici que le cas des ogives effilées (cf Annexe). Dans ce cas il n'y a pas
de décollement 2 incidence nulle.Une séparation ouverte a été observée (cf expé.) sur ces
fuselages 2 faible incidence (o < 5°) (cf Fig.2.7a). Cette séparation ouverte se produit de plus
en plus vers la pointe quand « croit. Les deux lignes de séparation présentes de chaque cotés
du fuselage finissent par se rejoindre au nez. La séparation devient alors fermée. La présence
d'une pointe ne permet pas de voir clairement la structure topologique de 1'écoulement.Tous
les points critiques a l'origine des structures sont concentrés 2 la pointe. Cependant, le reste du
spectre pariétal (ligne d'attachement) permet de proposer une structure en" fer a cheval”
(cf.fig.2.5). Lorsque l'incidence atteint environ 13° apparait un décollement secondaire. Sa
structure est présentée fig.2.11. Il est a noter que l'apparition d'un décollement secondaire est
bien plus tardive en écoulement subsonique qu'en supersonique ol elle a lieu'dés 5°
d'incidence environ. . :

oint col d'extrados

I séparation secondaire

foyer secondaire

attachement
secondaire foyer primaire

séparation
primaire

Figure2.11 : Topologie transversale sur fuselage

Sur des ogives émoussées (cf définition Annexe ) La séparation ouverte persiste jusqu'a
des incidences bien plus importantes (o = 20° & 30°) (cf.[2.3]). Sur des ogives tres trapues
(e.g. hémisphériques) un décollement longitudinal existe déja aux faibles incidences.
L'intensité du gradient longitudinal de pression distingue trois types d'ogives (effilées,
émoussées et quasi-hémisphériques).

Sur certaines ogives LEGENDRE et WERLE (cf. [2.20],[2.22]) ont mis en évidence une
combinaison point col-foyer (cf fig.2.8) qui permet dans certains cas d'expliquer une
séparation ouverte. Cette structure, dite d¢ WERLE-LEGENDRE (cf. fig 2.12), n'est pas
retrouvée sur maquette élancée (cf. CHANETZ [2.3]). Elle nécessite en fait une répartition de
pression qui ne se trouve que sur les corps trapus ou au voisinage d'un culot (cas ot WERLE
I'a mis en évidence ). Ce type de structure, longtemps recherchée pour justifier une séparation
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ouverte est 3 écarter des applications pratiques sur corps élancés. Elle ne peut en effet exister
que sous l'influence d'un wres fort gradient de pression longitudinal ou d'une singularité
géométrique de la surface (culot, raccord coiffe fuselage). Ces cas de figures ne se présentent
gure sur des corps élancéssuffisamment réguliers, sauf dans le cas d'ogive hémisaphérique
ol de toute maniére, une structure avec foyer différente de celle de WERLE-LEGENDRE est
déja présente.

Par ailleurs, les théories développées précédemment donnent une expression précise de la
forme de la surface de séparation, au voisinage d'un point singulier. Deux cas se présentent
suivant la nature "ouverte" ou "fermée"de la s€paration.

v

(b) Experiment of Werld

(a) Original sketch of skin-friction lines by
Legendre (Ref. 11).
A — Nodal attachment point
B — Saddle point
¢ — Spiral node separation

(c) Extension of spiral node, Legendre

Figure 2.12 Séparation de Werlé-Legendre (réf. [2.12] et[2.15])
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2.5.2 Structure topologique de 1'écoulement de culot

A
@ @/

==

a - Cas de révolution b - Etatintermédiaire ¢ - Effet d'incidence

INCIDENCE : 8° - MACH : 0,54

4

#- Cutet § incldenea nulle A

Arrlére-corps de révolution.
Arridre-corps de révolution. Topologle du champ transversal.
Spectre des lignes de frottement Sitlage lointain .
pariétales

INCIDENCE : 5" - MACH:0,54

//"
Arriére-corps de révolution. ;

Surtace de séparation principale

Arridre-corps de révolution.
Topologie du champ longitudinal.
Sillage proche

Figure 2.13 : Topologie des écoulements de culots (réf. DELERY [2.7])
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L'écoulement de culot se caractérise, bien sir, par un décollement lié 2 son aréte vive..
Plusieurs cas se distinguent suivant l'incidence:
« Ecoulement quasi-axisymétrique (incidence nulle ou voisine de z€ro).
« Contournement du culot par l'extrados, en l'absence de décollement le long du
fuselage. (incidence <5°)
« Interaction des nappes issues respectivement de I'aréte du culot et du décollement le
long du fuselage

A incidence nulle, 'écoulement autour d'un culot circulaire est de révolution. L'aréte peut
étre représentée par une infinité de cols. L'écoulement recolle nécessairement en un point R
de l'axe en aval du culot. R est un point selle dans tous les plans contenant l'axe de révolution
(cf. fig.2.13). Dans le plan perpendiculaire a l'axe passant par R, il devient un nceud de
rattachement (cf. fig.2.13).

Aux faibles incidences (a < 5°) apparait un point selle a l'intersection de la méridienne
d'intrados et du culot (cf. [2.7]). Ce point Ci est a l'origine de la nappe de séparation de culot.
La ligne de séparation longe l'aréte du culot est s'achéve 2 l'extrados en un nceud de séparation
Ct (cf. fig. 2.9). Donc des les faibles incidences la structure topologique du culot est ouverte.
Deux tourbillons se forment au sein du sillage en une structure de "fer a cheval"(cf. fig.2.13).

Quand l'incidence croit encore, il apparait une ligne de séparation le long du fuselage.
L'intersection de cette ligne avec le culot est un nceud de séparation analogue 2 celui qui €tait
auparavant situé sur la méridienne d'extrados. Un point selle apparait a la fin de la méridienne

‘extrados (cf fig.2.13., cf.[2.7] ). La structure de l'écoulement de culot reste ouverte. La
structure proposée ici n'est qu'une conjecture qu'il faudrait confirmer par l'expérience. Elle
complete la structure "fer a cheval” par la présence d'une nappe issue de la ligne de séparation
le long du fuselage. L'intersection des deux nappes est le point délicat de cette représentation.

Quoiqu'il en soit, la topologie des écoulements d'arriere corps en incidence est donc
essentiellement ouverte. Tout point de la zone de recirculation appartient a une ligne de
courant provenant de l'infini amont.
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IIT) ETUDE EXPERIMENTALE

3.1 Introduction
3.1.1 Objectif du travail

L'aérodynamique des corps fuselés en incidence dépend d'un nombre élevé de parametres
dont il faut connaitre l'influence exacte pour concevoir une modélisation numérique correcte
de I'écoulement. Cette connaissance nécessite une étude expérimentale.

La compréhension de la structure générale de I'écoulement permet également de construire
une méthode "fluide parfait" et d'en vérifier la validité. De plus, ce type de calcul exige de
connaitre a priori la position de la ligne de séparation primaire le long du fuselage (les autres
décollements imbriqués ont des conséquences dynamiques faibles).

Bien que les modélisations "fluide parfait” soient nombreuses (cf chapitre I), peu de
travaux font mention de formules donnant la position de la ligne de décollement en fonction
de l'incidence, pourtant nécessaire a la mise en ceuvre de ces techniques de calcul.

La formule de SCHINDEL (cf. chap. I) souvent utilisée, n'est valable, stricto sensu, que sur

des cones en régime laminaire.(Red < 105). Appliquée aux ogives, elle devient trés approchée
(cf fig.3.1).

La formule de VAN TUYL, basée sur des calculs numériques, est également d'une
application limitée et d'une précision parfois douteuse (cf fig. 3.1) et semble réservée aux cas
laminaire.

Bien souvent les essais en soufflerie concernent les coefficients globaux. Quelques auteurs

seulement (CHAMPIGNY([3.4], TINLING & ALLEN, [3.25] BURSNALL&LOTFIN[3.3])
ont effectué des relevés de Cp ou des calculs de coefficients d'effort normal local.

Dans les publications de M. CHAMPIGNY beaucoup d'essais portent sur des incidences
supérieures a 30°. TINLING&ALLEN n'ont traité que deux nombres de REYNOLDS (4.410°
et 3.109). Or , comme le montre CHAMPIGNY, c'est justement entre 1.5 105 et 2.106 que se
produit le passage entre le régime 3 REYNOLDS subcritique (laminaire) et supercritique
(entiérement turbulent).

Les effets du nombre de REYNOLDS se trouvent, de par ce fait, "concentrés” dans ce
domaine, que nous explorons de maniére plus resserrée.

Nos expériences ont quatre objectifs:

-1- Fournir un ensemble de données sur la ligne de séparation a faible nombre de MACH
(Mo < 0.60) pour des nombres de REYNOLDS de 2.3 10° 2 9 105 et des incidences de 10° a
25°. La forme de la ligne de séparation est alors représentée par une formule empirique
valable pour des nombres de REYNOLDS critiques (Red = 4.4 105) un nombre de MACH
inférieur a 0.60 et des incidences de 15° a 25° sur des corps pointus (ou aérodynamiquement
équivalents). -

Ces résultats sont utilisés dans la modélisation fluide parfait.

-2- Effectuer une premiére approche expérimentale de la transition pour comprendre son
role dans la position de la séparation.

-3- Etablir un ensemble de résultats sur les coefficients de pression et les coefficients
d'effort normal local en fonction des nombres de REYNOLDS et MACH dans le domaine
critique (Rede [105; 106]) pour des incidences de 0° & 25°. L'influence exacte de ces divers
parametres est alors dégagée.

-4- Montrer, par une étude de la topologie de 1'écoulement et une exploration du champ
d'extrados, qu'une modélisation fluide parfait n'est pas incompatible avec la réalit€ physique.

Pour ce faire, plusieurs manipulations sont effectuées:
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-1- A la paroi de I'engin:
) *Visualisations pari€tales par enduits visqueux, avec relevés de la position de la ligne de
séparation.
+Visualisations de la ligne de séparation par injection d'enduit en un point de la paroi.
*Mesures de pression a la paroi.
+Visualisations de la transition par sublimation d'acénaphtene.
+Essais de thermographie infrarouge..
-2- Dans l'écoulement: Mesure par sonde anémoclinométrique "cing-trous”

Dans ce qui suit, les dispositifs et les principales conclusions de ces exp€riences sont
décrits.

.1.2 Généralités sur les moyens d' i

3.1.2.1 Soufflerie :

La soufflerie utilisée pour nos essais est la F757 du laboratoire d'aérodynamique de
'ENSAE (cf. fig 3.2). C'est une soufflerie 2 retour pressurisable, ce qui permet de faire varier
indépendamment les nombres de MACH et de REYNOLDS en contrdlant la pression
génératrice des essais (a température stabilisée).

En pratique, les plages d'utilisation sont :

- Pour le nombre de MACH : de Mo = 0.17 (limite de stabilité ventilateur) 8 Mo= 0.55
(limite de puissance moteur).

- Pour le nombre de REYNOLDS (rapporté au diamétre de la maquette @30mm): de
Red=1.1 105 & 1.9 106. Dans la pratique cette plage doit étre réduite si l'on veut faire
varierla nombre de MACH dans des proportions significatives en gardant un nombre de
REYNOLDS constant.

La température a l'intérieur de la veine est limitée par un aéro-réfrigérant, dont la
température d'équilibre est malheureusement subordonnée au MACH de l'essai et aux
conditions météorologiques, I'échangeur utilisant l'air extérieur comme source froide (cf.
planche 3.1, fig. 3.2).

Toutes les expériences utilisent des montages en dard. Deux types de support de dards ont
été utilisés (fig. 3.3 aetb):
«Le premier support est un arceau circulaire maintenu au plancher et au plafond de la
veine permettant des incidences de -28° a +28° .

sLe second support de dard n'est tenu qu'au plancher de la veine . Les incidences
possibles vont alors de -5° a 28°. Ce type de support rend une exploration du champ
d'extrados plus aisée.

Dans la mesure du possible, la position du centre de rotation de la maquette est conservée
lors des différents essais.

Les dards utilisés n'ont pas cependant le méme diamétre, pour des raisons technologiques.
En général, la section des dards est nettement plus faible que celle du missile, au moins sur
trois diametres (Dgyrg < 0.8-Dpaquene)- Cette regle n'est transgressée que dans le cas de

certaines mesures de Cp .

Les dispositifs spécifiques & chaque manipulation sont décrits au fur et 2 mesure de la
présentation des travaux expérimentaux.

3.1.2.2. Chaines d'acquisition

Les acquisitions numériques ont été effectuées sur APPLE II et transférées sur un réseau
APOLLO DOMAIN pour le dépouillement final (fig. 3.4.2).
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Dans un premier temps, un montage utilisant une commutation mécanique des prises de
pression (Scanivalve) était utilisé (cf fig. 3.4.1).Un module d'acquisition rapide a ensuite été
développé au laboratoire par M. COMBES (cf. fig. 3.4.2). Les logiciels d'acquisition ont été
écrits a la demande. Un multiplexeur électronique de capteurs de pression a été congu et
réalis€ au laboratoire.

Un calcul des conditions amont ( MACH Mo, REYNOLDS Red) est effectué en
permanence lors des essais. Pour ce faire, trois grandeurs sont mesurées simultanément tout
le long de l'essai :

» La pression génératrice amont Pio, mesurée dans la chambre de tranquillisation.

» La pression statique de la veine Po, mesurée a la paroi en amont dans la veine.

» La température totale Tio, mesurée dans la chambre de tranquillisation par thermo-
couple.
Chaque mesure est ainsi effectuée dans des conditions (Red, Mo) définies de maniere
instantanée. La consigne prévue est en générale respectée a 1% pres; l'essai est annulé, ou la
mesure refaite, si la consigne n'est pas vérifiée a 2% pres.
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3.2 Visualisations pariétales

3.2.1 Premiére campagne: Détermination de la structure globale

3.2.1.1 Présentation de la méthode

Ces visualisations ont pour objectif une étude qualitative de I'écoulement . Elles sont
menées sur deux types de maquettes (cf. planches 3.2):

- Une magquette dont le nez est interchangeable :
* Un nez effilé

« Une ogive légerement émoussée (le rayon de courbure de la pointe étant alors de
1mm env.). Ce type de manipulation montre que I'influence d'un émoussement
léger sur la structure de I'écoulement est négligeable (aux incidences inférieures a
30°).
- Une maquette monobloc.Elle recoupe les essais précédents ot la jonction nez/cylindre
peut perturber le décollement en provoquant une transition prématurée.

Toutes les maquettes utilisées ont un maitre-couple de ¢?30mm pour une longueur L de
270mm ( I'élancement L/D=9). Le montage utilise un dard long (cf. planches 3.2).

Le principe des visualisations pari€tales repose sur le fait que le champ des vitesses a la
paroi d'un obstacle est colinéaire au champ des forces de frottement (cf Annexe 3.1). La
magquette est donc badigeonnée avec un enduit coloré qui est entrainé par le frottement. Il
visualise ainsi les lignes de frottement pariétal, et, par 1a méme, les lignes de courant a la
paroi (cf MARTY [3.16]).

La plupart des enduits utilisés sont composés d'un liant fluide (huile de paraffine) et un
pigment solide (dioxyde de titane ou noir de carbone).

Les forces de frottement sont, bien siir, reliées a pe-Ve2. Les visualisations donnent donc de
meilleurs résultats 3 MACH élevés (cf. STETSON[3.24]). A tres faible MACH I'adjonction
d'un solvant permet de fluidifier I'enduit . Le role de 1'évaporation du solvant est, ici, quelque
peu illusoire. En revanche, il provoque une agglomération du pigment qui altere la qualité
des visualisations.Il n' est pas utilisé dans nos expériences.

La consistance de I'enduit doit étre adaptée au MACH de l'essai et i la température de la
veine (la viscosité du liant chutant avec ce parameétre).

Nous effectuons systématiquement trois essais au moins a chaque configuration de vol (2
incidence, nombres de Mach et de Reynolds donnés)(cf. pl. 3.3) :

« Un essais avec enduit épais : La visualisation des lignes est nette (cf pl 3.3) mais
I'enduit perturbe 1'écoulement.Ce type de visualisation ne permet qu'une analyse
qualitative du spectre pari€tal.

« Un essais avec enduit "normal” (env. deux fois moins de pigment que l'essai "¢pais”) :
Les lignes pariétales obtenues sont en général, moins nettes qu'avec un enduit épais (cf
pl. 3.3), mais la perturbation due a l'enduit devient assez faible. Il permet de visualiser
les lignes pariétales tout en mesurant la position de la ligne de séparation avec une
précision acc

« Un essais avec enduit fluide ( le mélange a presque la viscosité de 1'huile seule): Les
lignes pariétales sont difficilement visibles, mais les lignes d'accumulation sont repérées
avec une trés bonne précision (largeur du "trait " de 'ordre d'une fraction de millimetre).
Ce type de visualisation détermine la position de la ligne de décollement.
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3.2.1.2 Critique du dispositif

Les visualisations par enduit visqueux font intervenir des parametres supplémentaires liés a
la nature de I'enduit. La température statique lors de I'écoulement de l'essais prend une grande
importance puisqu'elle gouverne la viscosité de 'enduit. Si I'enduit est épais il faut conserver
des conditions d'essais trés stables en température.

La composition de I'enduit joue bien siir un rdle trés important. Son homogénéité est un
critere capital de validité de 'opération; un enduit 1égérement inhomogeéne pouvant produire
une accumulation fausse (sans fondement physique), provoquer une séparation parasite, ou
faire transitionner la couche limite.

Les relevés de la position de la ligne de séparation sont effectués, lors de la premiere
campagne de visualisations, & 1'aide d'un dispositif assez rudimentaire (cf fig. 3.5). La
précision angulaire est estimée par répétition des essais,  +4° sur la partie cylindrique et +8°
au voisinage de la pointe (X/D <1). La largeur de la ligne d'accumulation est aussi un facteur
d'erreur non négligeable.

Les clichés photographiques(cf planches 3.4) permettent cependant de déceler clairement
la structure de 1'écoulement. Les meilleurs résultats sont obtenus avec un objectif de 50mm,
bien que celui-ci déforme légérement le spectre pariétal. Dans le cas d'un dépouillement par
traitement d'images, I'usage d'un téléobjectif semble impératif. Cette technique trés bien
adaptée a ce type d'essais n'a pu malheureusement é&tre appliquée ici pour des raisons
techniques.

Les diverses lignes de séparation sont mises en évidence par accumulation d'enduit. Ce
mécanisme, tout comme le décollement sur corps pointu, est lié aux confluences des vitesses
transversales. Il existe, en tridimensionnel, une vitesse longitudinale tangente a la ligne de
séparation. Cette vitesse est méme bien supérieure aux composantes transverses sur des corps
€lancés, mais si elle est trop élevée, elle efface les lignes d'accumulation en entrainant I'enduit
vers l'arriere du corps.

Cette difficulté se présente surtout aux faibles incidences ot la composante longitudinale
de la vitesse domine largement les autres. De ce fait, les visualisations a des incidences
inférieures a4 10° exigent des précautions particulieres (décrites § 3.2.2), faute de quoi, les
résultats de ces visualisations peuvent conduire a repousser vers I'aval le début de la ligne de
séparation , alors qu'elle existe mais que sa trace a simplement été effacée des le début de
I'expérience.

Le raccord ogive cylindre perturbe la visualisation en créant une accumulation d'enduit
"parasite”. Les enduits fluides sont les plus sensibles  la présence du raccord. Cependant il ne
provoque pas, en général de modification notable de la position de la ligne de décollement, ni
de transition. Il épaissit seulement les contours des lignes d'accumulation en aval, ce qui altére
la précision des relevés. Des visualisations de contrdle ont été effectuées systématiquement
avec une maquette monobloc (cf pl. 3.4) en fin de campagne d'essais.

Les résultats obtenus ici sont suffisamment nets pour décrire la structure de 1'écoulement .
Des valeurs plus précises de la position de la ligne de séparation sont fournies par les deux
autres campagnes de visualisations.
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Les clichés mettent en évidence la symétrie de 1'écoulement jusqu'a 27° d'incidence, ou il
apparait un début de dissymétrie au voisinage du culot.

Le spectre pariétal est trés différent A l'intrados et a I'extrados.

Sur l'intrados, il garde une allure quasi-uniforme tout le long du fuselage; l'écoulement y
est fortement dévié vers l'extrados ( de plus de 20° par rapport a la vitesse amont) avant de
s'aligner avec la ligne de séparation. (cf pl. 3.5). Le point d'arrét est rejeté sur la pointe méme
ou en son voisinage immédiat (les visualisations ne permettent pas a ce niveau la finesse
d'analyse suffisante pour conclure avec précision).

Sur I'extrados 1'écoulement a deux comportements différents:

« Sur l'ogive (ou ses deux premiers tiers) le fluide n'est pratiquement pas dévié
transversalement.

o A partir d'un point situé vers la fin de l'ogive (qui se déplace vers l'amont quand
l'incidence augmente) les filets fluides s'écartent brusquement du plan de symétrie. La ligne
d'attachement liée i ce plan apparait trés nettement.

A partir de 12° a13° d'incidence, un décollement secondaire apparait sur la partie
cylindrique.

Pour des incidences supérieures & 15°, il se forme également une structure particuliere sur
l'ogive. On observe ainsi une ligne d'attachement et une ligne de séparation des la pointe avant
de T'ogive. Une explication de ces observations est proposée plus loin ( § 3.3).

Quand l'incidence augmente le décollement secondaire de la partie cylindrique remonte
largement (d'un calibre env. a 25° d'incidence) sur l'ogive.

Les relevés de la position angulaire du décollement ainsi effectués sont certes peu précis
(£5°2+8°) mais donnent une bonne idée de l'allure du décollement le long du corps (cf.
graphes 3.1).

3.2.2 Deyxi¢me campagne: Etude du décollement naissant

3.2.2.1 Description du dispositif et de la méthbde

Lors de cette campagne, les essais en soufflerie se déroulent de maniére analogue a celle
décrite plus haut. Ils sont toutefois menés avec des enduits plus fins. Le dioxyde de titane est
remplacé aux faibles nombres de Mach par du noir de carbone, plus léger. Les essais sont
répétés un plus grand nombre de fois. '

La durée de l'essai étant primordiale, une méme configuration aérodynamique est étudiée
plusieurs fois en augmentant progressivement la durée de l'essai.Cette fagon de faire permet
de donner aux accumulations d'enduit le temps de se former sur la pointe sans &tre balayées
(durée courte) et d'observer ensuite le développement de la séparation le long du fuselage
(durées plus longues) alors que l'enduit s'élimine déja de l'ogive.

Les relevés de la position du décollement utilisent un dispositif de mesure d'angle
amélioré.

Les essais étudient spécialement l'incidence 5° en dessous de laquelle les visualisations ne
semblent pas donner de résultats satisfaisants.
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3.2.2.2 Critique du dispositif

Ce dispositif est plus précis que le précédent. La maquette utilisée est monobloc ce qui
évite les problemes liés au raccord. Les enduits au blanc de titane sont en général trés dilué, ce
qui améliore la sensibilité mais nécessite un dépouillement rapide car les effets de la gravités
ne sont pas toujours négligeables, quand le vent s'annule. Des enduits au noir de carbone
sont testé€s avec succes. Ce type d'enduit est bien mieux adapté aux Mach faibles, les lignes
pariétales obtenues sont en général plus nettes, 1'effet de la gravité est plus faible car le
carbone est de masse volumique plus faible que 1'oxyde de titane.

La précision de I'appareil utilis€ est de 1'ordre de 0.1° , mais il ne permet pas d'effectuer des
relevés a une distance inférieure a un calibre de la pointe. Le calage de la maquette introduit
une incertitude angulaire de l'ordre de 1° (jeu dans la bride de fixation). Compte tenu des
perturbations d'enduit et des inhomogénéités de 1'écoulement, l'incertitude totale sur ces
mesure est de +3°,

3.2.2.3 Observations expérimentales

Cette deuxi¢me série de visualisations a pour but de repérer le décollement naissant aux
faibles incidences. Toutefois ces visualisations ne donnent pas de résultats probant en dessous
de cinq degrés d'incidence. En effet, dés quatre degrés d'incidence, I'enduit est pratiquement
effacé avant qu'une ligne d'accumulation ne puisse &tre dégagée sur une longueur
significative.

A cinq degrés d'incidence, la ligne de séparation est parfaitement repérable dés X/D=2. En
fait, on la discerne 2 partir de l'abscisse X/D=1, mais de maniére assez floue (enduit presque
effacé).(cf. graphes 3.2)

Ce dispositif est également utilisé pour recouper des visualisations & 10° et 15°
d'incidence. Les courbes obtenues (cf.graphes 3.2) sont beaucoup plus précises que celles de
la premi¢re campagne. ‘

3.2.3 Troisieéme campagne: Position du décollement sur la fin de l'ogive et sur le
cylindre '

32.3.1 But

Les visualisations pari€tales sont trés fastidieuses, surtout lorsqu'on cherche a exploiter
quantitativement les relevés. Il est nécessaire d'effectuer plusieurs fois les mémes essais pour
s'assurer de leur répétitivité. Or les visualisations aux nombres de REYNOLDS élevés (Red >
5.5105) sont longues & mettre en ceuvre du fait de la mise sous pression de la soufflerie. De
plus, la trace de la ligne de séparation manque souvent de netteté.

Par ailleurs, I'étude de la structure de 1'écoulement montre que la séparation ne va étre utile
dans le programme fluide parfait qu'au-dela de X/D = 1.5. On peut donc se concentrer sur la
partie de la ligne de séparation située en aval de ce point.

Ces remarques nous incitent 2 modifier le dispositif expérimental, afin d'étudier la ligne de
séparation d'une maniere a la fois plus précise et plus rapide.

Nous nous proposons maintenant d'injecter 1'enduit a l'intrados de la maquette, au lieu de la
badigeonner. Nous observons alors les lignes d'émission issues du point d'injection qui
s'accumulent le long de la ligne de séparation, ainsi mise en évidence de maniére trés précise
(cf photo).

Cette manipulation a plusieurs objectifs:
 Améliorer la précision des relevés afin d' utiliser les résultats de maniére quantitative.
* Diminuer la durée des essais en évitant au maximum des ouvertures de veines.

* Permettre ainsi d'analyser les configurations 4 nombres de REYNOLDS élevés, peu ou
pas traitées lors des deux premiéres campagnes.
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3.2.3.2 Dispositif expérimental et méthode

La maquette utilisée est quadrillée en abscisse tous les 0.5 D et tous les 10° d'azimut
(cf.Planche 3.5). ‘

L'injection d'enduit s'effectue par un orifice de 0.8mm, situé 2 l'intrados dans le plan de
symétrie du systéme, a une distance d'un calibre(30mm) de la pointe. Sa position est telle que
toutes les lignes d'émission de ce point atteignent la ligne de séparation a un endroit ou la

couche limite a déja "transitionné”. Ceci €vite que l'injection ne provoque une transition
parasite et modifie ainsi la structure du décollement.

Un orifice est situé 2 l'extrados du missile 2 environ deux diametres de la pointe. Il permet
de nettoyer la maquette entre deux essais sans intervenir dans la veine. Pour ce faire, la vitesse
soufflerie est diminuée afin de passer 2 un nombre de REYNOLDS subcritique (Red < 1.7
105) pour lequel le décollement le long du cylindre est situé a 80° ou 90° d'azimut. On injecte
alors de I'huile de paraffine vierge & l'extrados qui efface la ligne d'accumulation tracée lors de
I'essai précédent.

On peut donc trés rapidement enchainer deux essais consécutifs.La répétitivité des résultats
peut donc étre facilement Vvérifiée en itérant a la suite plusieurs essais a la méme pression
génératrice. ‘

L'enduit choisi est du noir de carbone dans de I'huile de paraffine. 1l est bien plus dilué que
dans le cas de visualisations par badigeonnage, donc beaucoup plus sensible et bien moins
intrusif. De plus les quantités d'enduit injectées sont environ dix fois plus faibles que celles
d'une visualisation classique ce qui en réduit encore l'influence perturbatrice.

La ligne d'accumulation est bien plus fine (de l'ordre de 0.3 mm env. 4 1mm) que lors des
autres visualisations.

Les visualisations sont photographiées au travers du hublot de la soufflerie. Le
dépouillement s'effectue ultérieurement sur projection des diapositives obtenues.

3.2.3.3 Critique du dispositif - Résultats
Les incertitudes de mesures de ce dispositif ont trois causes:

-1- L'épaisseur de la ligne d'accumulation de l'enduit ( de 1'ordre de 0.5mm en moyenne)
qui introduit une erreur angulaire de +1° en moyenne. Cette erreur tombe 2 +0.5° pour les
relevés d'incidence supérieure a 20° et plus. ‘

-2- La précision du tracé des angles sur la maquette qui introduit une erreur maximale de
10.5°

-3- Le dépouillement dont la répétitivité (sur un cliché différent du méme essai) est de
l'ordre de +1°.

Liincertitude des relevés est donc de Aed=+2.5°.Cette précision est largement confirmée
par les recoupements d'essais (cf graphe).

Les relevés de cette campagne concernent uniquement des configurations a des nombres de
REYNOLDS supérieurs a 4.4 105 et des incidences supérieures ou égales a 15°. Ils permettent
deés les premiéres observations de mettre en évidence l'influence des divers parametres
d'essais(cf graphes 3.3): ‘ ‘

« L'incidence joue évidemment le rdle principal. Son influence se fait sentir sur toute la
longueur de la maquette. (les variations angulaires moyenne de la position de la ligne de
décollement sont d'environ 20° entre 15° et 25° d'incidence).

«Le nombre de REYNOLDS a également une influence importante mais son effet est
plus réduit que celui de l'incidence (de 'ordre de 5° 2 10° au plus). Pour 25° d'incidence
son influence est concentrée entre 2.5 et 4. calibre a partir de la pointe. Quand
lincidence diminue, la zone d'influence du nombre de REYNOLDS recule vers l'aval
(5 a 8 calibre de la pointe avant).



CHAPITRE Il : Etude expérimentale

+L'influence du nombre de MACH est bien plus faible, au plus de 1'ordre de Aéd < 5°
(variation de la position de 1a ligne de décollement toutes choses égales par ailleurs sur
la plage de Mo=.23 4 Mo=0.55). Elle ne se fait sentir que pour les nombres de
REYNOLDS élevés (9.10%) pour 15° d'incidence et principalement sur la zone arriere
du fuselage (X/D > 6).

Par ailleurs la position du maximum des courbes 04=f(X/D) avance légeérement vers
l'amont quand l'incidence et le nombre de REYNOLDS augmentent. Elle reste toutefois
voisine de X/D=2.

La synthése de ces observations est dégagée au § 3.6.
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3.3 Approche expérimentale de la transition sur fuselage.

3.3.1 Objectifs

La position du décollement de I'écoulement le long du fuselage dépend beaucoup de la
nature laminaire ou turbulente de la couche limite. Il est donc intéressant de repérer ou la
transition se produit et d'essayer de comprendre comment cette déstabilisation de I'écoulement
se produit.

Le but de nos visualisations se limite 2 une étude qualitative, dont le principal objectif est
de rapprocher 1'apparition de la transition du comportement de la ligne de décollement..

Nous avons mis en ceuvre deux techniques:
- La sublimation de I'acénaphténe

- La thermographie infrarouge dont nous avons testé I'application 2 la détection de la
transition sur petites maquettes.

3.3.2 Visualisations par acénaphténe

3.3.2.1. Principe de la méthode

Le principe de cette méthode est bien connu (cf. MARTY [3.16]); nous n'en faisons qu'un
bref rappel.

L'acénaphtene est une substance solide (cristaux), qui se sublime a température ambiante.
Ce mécanisme est en partie li€ A la température, mais il dépend surtout des transferts de
masse entre le fluide et la paroi. Ainsi lorsque la couche limite passe du régime laminaire au
régime turbulent ces transferts de masse s'effectuent de maniére beaucoup plus efficace. La
turbulence fait alors chuter la concentration de 1'acénaphténe gaz au voisinage de la paroi et
accélere ainsi la sublimation de l'acénaphténe solide de maniére bien plus rapide qu'un
écoulement laminaire. Si 1'on recouvre la paroi d'une couche homogene d'acénaphténe, les
zones turbulentes correspondent alors aux endroits ol il subsiste, apres essai, le moins de
produit. L'acénaphténe étant blanche et déposée sur une surface noire, les zones turbulentes
apparaissent en noir sur les essais.

L'avantage de ce type de visualisation est qu'il est basé sur un transfert de masse. Il ne
dépend que peu des échanges thermiques ni des propriétés du matériau constitutif de la paroi.
Cependant si les effets thermiques sont importants ils finissent tout de méme par perturber la
visualisation. Toutefois, dans nos essais, seule la pointe de l'ogive peut présenter ce type de
perturbation (limitée 3 0.5 calibre de la pointe avant). Cette méthode reste donc peu liée a
1'évolution des températures externes de la couche limite; elle est peu influencée par les
gradients de pression le long de la paroi (contrairement a la thermographie infrarouge).

Par ailleurs, il faut prendre garde que l'enduit ne provoque de lui-méme la transition ou
n'en modifie I'emplacement 2 la paroi. La couche d'acénaphtene doit également étre répartic
de maniere réguliére, ce qui est parfois délicat a réaliser et constitue une source d'erreur. Pour
appliquer le produit on peut soit tremper la maquette dans une solution d'acénaphténe dans de
l'acétone soit pulvériser le produit sur l'engin.

Le bain donne un dép6t trés fin peu perturbateur et trés sensible, mais I'essai doit étre de
courte durée (une minute au maximum). Compte tenu de la finesse de la couche de produit,
les effets thermiques peuvent perturber les essais et les clichés obtenus manquent souvent de
netteté. Ces manipulations sont donc utilisées uniquement pour controler les essais effectués
avec des épaisseurs de produits plus importantes, qui donnent des résultats plus nets, en
pulvérisant le produit sur la maquette.
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3.3.2.2 Observations expérimentales

Les premiers essais sont effectués a incidence nulle. Ils font apparaitre clairement la
transition (cf. planches 3.6). La précision des relevés est d'environ 8mm ( d'apres I'€cart-type
des essais réalisés dans les mémes conditions).

Lors des essais en incidence la zone d'extrados apparait complétement turbulente. A grande
incidence (25°), pour des nombres de REYNOLDS assez faibles (3.10%) l'intrados reste
laminaire (blanc)(cf. photos). Lors des essais 8 REYNOLDS plus élevés (Red> 4.4105) ou a
des incidences plus faibles, la turbulence apparait beaucoup plus tot.(cf. Schéma, Résultats).

Des instabilités transversales (repérées par des encoches caractéristiques appelées "dents
de requins") sont observées. Mais ce phénomene est bien moins marqué que dans les divers
articles publiés a ce sujet (cf. POLL [3.21]).

La méridienne d'intrados transitionne légérement plus rapidement que le reste de l'intrados.
Cet effet reste toutefois trés limité pour les incidences supérieures a 20°.(cf. planches 3.7).



CHAPITRE Il : Etude expérimentale

3.3.3 Visualisation de la transition par thermographie infrarouge

3.3.3.1 Effets thermiques relatifs a la transition

Les échanges thermiques entre I'écoulement et la paroi dépendent fortement de la nature
de la couche limite qui s'y développe. Lors de la transition I'écriture de 1'équation de
l'enthalpie moyenne au sein du fluide fait apparaitre alors un terme de transport convectif
d'enthalpie, li€ au transfert de masse provenant de la turbulence:

@, : Flux thermique turbulent apparent

Cp : Capacité calorifique a pression constante
- _ | p : Masse volumique

®=pGUT) o U’ : Vitesse fluctuante

T' : Température fluctuante du fluide

(-): Moyenne de FAVRE

Ceci est un flux apparent qui n'existe qu'au sein du fluide et s'annule a la paroi ou le flux
thermique reste donné par la loi de FOURIER bien connue:

@, : Flux thermique 2 la paroi

A : Conductivité du fluide

N

®, = - A GradT- n=-\ (g—T ol

y

P
T : Température du fluide a la paroi

(-aa%) : Composante normale du gradient
P
de température a la paroi (dans le fluide)

Cependant, le profil de température dans la couche limite est modifié€ par l'existence de @t
et le gradient de température 2 la paroi s'en trouve fortement augmenté, ce qui accroit le flux
pariétal ®p.

Cette augmentation de flux peut se traduire de deux maniéres distinctes:
+Une variation de la température de frottement du fluide a la paroi.
+Une augmentation importante du coefficient de transfert thermique par convection.

L'accroissement des échanges thermiques entre le fluide et la paroi sous l'effet de la
turbulence peut donc étre étudié en déterminant deux grandeurs a la paroi,la températures, ou
bien la densité surfacique de flux thermique 2 la paroi.

» Modélisation par la température de frottement:

De fagon classique la température de frottement ou "athermane” se déduit des conditions
extérieures a 1'aide d'un facteur dit de "récupération”:
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T, : Température externe
T : Température de frottement
_he-h,  Ty-T, Ou h,: Enthalp.ie externe
hi_-h, Ti -T, h; : Enthalpie de frottement
T, : Température externe

hi, Enthalpie totale externe

Pour une couche limite laminaire r = 0.85. Il passe a r = 0.90 en régime turbulent. La
température de frottement est alors donnée par:

T
e

Ty=1+ :tzl rM2 ol M,: Nombre de Mach externe & la couche limis

Soit pour Me =0,5 :

(E) =1,0450 ; (Iﬁ) =1,0425
Te lam - Te turb

Soit, pour une température génératrice de 313K, une différence de Tf},, - Ty = 0,75 K.
La transition est donc détectable, en théorie, en observant directement le champ de
températures a la paroi lorsque le systéme est proche de 1'équilibre thermique (flux nul).

* Modélisation a partir des flux :
Il est possible d'étudier directement les flux a Ia paroi en 1'exprimant sous la forme:
Dy (M) : Flux dit "de convection” a la paroi

h(M) : coefficient de convection en M, point de la paro
Dcy(M) = A(M){T{M) - T{M)) o
TpM) : Température de la paroi

T{M) : Température de frottement a la paroi

h est relié au nombre de STANTON Ch par : h= ChpeU,
ou pe et Ug sont les conditions externes de la couche limite.

La transition va directement agir sur le coefficient h, en provoquant un accroissement
important de ce parameétre.

Contrairement & la différence des températures de frottement, lors de la transition, la
variation des flux, et donc de h, reste nette méme 2 faible nombre de MACH (cf. DESCOINS
[3.6], GIOVANNINI [3.7]). 1l semble ainsi plus intéressant a basses vitesses d'étudier
directement le flux de convection, par le biais de h, que les températures de frottement.

Ces deux modélisations correspondent & deux utilisations de la thermographie infrarouge.

3.3.3.2 Principes de la thermographie

La thermographie infrarouge se base sur l'analyse du rayonnement infrarouge d'un objet
pour former un image de la température de sa surface (cf. BALAGEAS [3.2],GAUFRE

[3.101,[3.11],LAUG [3.15]) (cf Annexe 3.6).
On distingue deux types d'utilisation de la thermographie:
*La thermographie passive qui analyse les températures sur le corps .

*La thermographie active qui calcule les flux thermiques a la surface du corps. Cette
technique étudie en général des configurations instationnaires ot les flux sont plus élevés et
dominent les éventuels "parasites thermiques”.

3.3.2.2.1 Thermographie passive

Lors de cette utilisation, le systéme dresse une carte de température de la surface du corps.
Il permet ainsi de détecter les zone "chaudes" ou "froides" a la surface du corps. Au voisinage
de l'équilibre thermique, la carte des température Tp a la paroi est en fait une carte
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"approchée” des températures de frottement du fluide 2 la paroi. La transition peut donc étre
détectée par ce systeme.

En fait, ceci est un cas idéal. La conduction dans le matériau et les variations des grandeurs
externes 2 la couche limite (Te, Pe, pe) créent également des variations de Tp qui peuvent
masquer le saut de Tf dd 2 la transition. Pour des nombres de MACH assez grands ou des
corps  faible gradient de pression (plaque plane), cette technique est acceptable. Elle est, en
revanche, plus délicate a appliquer en subsonique dans des écoulements "tres"
tridimensionnels.

3.3.2.2.2 Thermographie active

Cette méthode consiste 2 calculer, 2 partir des cartes de températures entre deux instants
voisins, la dérivée de la température par rapport au temps, soit par différences finies (dT/ot =
AT/At). La rapidité d'acquisition des caméras actuelles permet de construire deux images

séparées de seulement At=1/6 sec (caméra AGA ® A balayage mécanique, cf annexe 3.7)
l'approximation réalisée est acceptable dans le cadre de la présente étude, car le temps
caractéristique des évolutions thermiques est en général supérieur 1/16sec.

La densité de flux de chaleur &T se propageant au voisinage immédiat de la surface vérifie:

C: Capacité calorifique du revétement
p : masse volumique de la "peau” thermique
or=pCe oT ou | e : épaisseur de la "peau” thermique

Jt

¢ : Flux total regu par la surface
(deux faces de la peau et faces latérales)

T : Température moyenne dans la "peau” thermique du corps
(zone affectée par le flux a l'instant t)

La température utilisée est en fait une moyenne au travers de 1'épaisseur du corps ol la
température évolue sous l'action du flux. On peut rattacher le terme dT/0t 2 la variation de la
température de paroi dTp/dt par un coefficient R :

e Lo .
0 e : épaisseur de la "peau” thermique
j ply) ly) '%’l dy T(y) : Température 2 travers la "peau”
R= 0 ou | R i Coefficient de correction
oCe aTp p(y), C(y) : Masse volumique et capacité calorifique locale
ot p, C : Masse volumique et capacité calorifique a la paroi
Tp : Température de la surface de la paroi

Un moyen simple de fixer ce coefficient est d'étudier un revétement métallique conducteur
placé sur un isolant léger. L'épaisseur de la peau thermique est alors confondue avec celle du
revétement conducteur, car le terme 9T/0t est faible dans 1'isolant (il faut pour cela que A-p-C
soit faible dans l'isolant (cf LAUG[3.15]). Dans un tel cas R est tres voisin de l'unité si le
matériau choisi est un bon conducteur (cuivre,aluminium, argent)(cf DESCOINS[3.6], [3.7D).

On peut alors écrire:
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C: Capacité calorifique du revétement
p : masse volumique du revétement
=R CeQT—P= C e& ou \ e : épaisseur du revétement
P ar P at P

ot : Flux total regu par la surface

T : Température de la paroi

Le flux total est égal a la somme des flux qui sollicitent 1'élément de peau considéré, soit:

@, : Flux de dit de "convection"

®D.ond : Flux de conduction dans le matériau

P =Dy + Deopg + O+ D | 00

®; : Flux rayonné par la paroi vers l'espace

@, : Flux supplémentaire de stimulation thermique
(rayonnement extérieur par lampes)

Le flux recherché ici est le flux de convection ®cv . Le flux total est fonction de la variation
de la température Tp comme indiqué plus haut. Le flux de rayonnement du corps &r est
automatiquement déduit du bilan par la chaine d'acquisition . Un flux supplémentaire ®s est
parfois utilisé pour stimuler les échanges thermiques. Il s'agit souvent d'un rayonnement
infrarouge puissant destiné 2 augmenter les flux observés (cf BALAGEAS[3.2]). C'est une
donnée entrée indépendamment. Il est nul dans nos expériences. Il est maintenant possible,

par la mesure des variations de Tp dans le temps, de trouver le flux convectif ®cv exprimé par
la forme classique, déja citée:

I h(M) : Coefficient de convection en un point M de la paro:
Tp(M) : Température de la paroi en M

\Tf(M) : Température de frottement du fluide en M

Une carte du coefficient thermique 2 la paroi est donnée par la formule:

Dcy = h(M) (Tp(M)-T{M)) o

pe 2T (- A TON - 6r- 0

T,(M) - T{M)

h(M) =

dT
3 tp (M) : Variation de la température de paroi directement donnée par la thermograph

ol { A A T(M) : Terme de conduction dans le matériau de la paroi

Tp(M), T{M) : Températures pariétale et de frottement en M

Les flux de conduction i la paroi sont faibles si le matériau est isolant. Dans ce cas ils sont
négligés. Quand on utilise un revétement métallique, les flux de conduction transverses sont
directement calculés a partir de la carte de température (cf DESCOINS[5]). Le flux normal est
négligeable si la peau est appliquée sur un isolant de masse volumique faible. Dans ce cas



CHAPITRE 1Il : Etude expérimentale

doond se résume au flux latéral et peut étre estimé. Sur des corps conducteurs, le probleme de
calcul de ce flux de conduction est un des obstacles majeurs de I'application de la méthode.

Quand le nombre de Mach est faible (ici Mo<0.5 env.) la température de frottement Tf est
voisine de la température externe de la couche limite Te. De plus,dans ces conditions de
MACH, la variation de ®cv 2 travers la transition est essentiellement due 2 I'évolution de h et
peu a celle de Tf. Pour une étude qualitative, le coefficient h peut donc étre estimé en
effectuant I'approximation Tf=Te , soit:

oT
pc atp M) - @cond - O - 9s

T,(M) - TdM)

h(M) =

oT ‘
~ P (M) : Variation de la température de paroi directement donnée par la thermograph

Jt

ot | @cond : Flux de conduction dans le matériau de la paroi
(négligé ou estimé A partir de la répartition des température 2 la surface de la paroi)

Tp(M), T.(M) : Températures pariétale et externe a la couche limite en M

Ce type de thermographie est appelée thermographie active. Elle a été largement
développée au D.E.R.M.E.S. (département du CER.T/ONER.A)).

Quand l'objet étudié est soumis 4 un apport d'énergie extérieure, réchauffage ou
refroidissement, on parle alors de thermographie stimulée. La thermographie active est
quasiment toujours stimulée afin ‘d'augmenter le caractére instationnaire des échanges
thermiques, ce qui permet une meilleure mesure de 0T/ot dont la valeur est d'autant plus
importante que I'on est loin de 1'état d'équilibre thermique du systéme.

3.3.2.2.3 Probléme d'application de ces méthodes - Procédés utilisés

Dans la pratique, la thermographie passive est beaucoup plus facile a mettre en ceuvre. On
dresse aisément une carte exacte des températures sur un corps, pourvu que le capteur de la
caméra ait été correctement étalonné.

Mais, sur un corps ogivo-cylindrique, I'évolution des pressions, liée i la forme de l'ogive,
provoquent des variations de la température externe de la couche limite. Le probléme est donc
plus difficile a résoudre qu'en bidimensionnel, car il régne sur la pointe un gradient de
température de frottement li€ a I'évolution du nombre de Mach externe le long de l'ogive ((cf.
annexe 3.4, cf.graphe 3.4). Le saut de température de frottement provenant de la transition

peut étre alors "noy€" par ces variations de température, issues de I'écoulement externe.

La" carte de h" est également délicate a construire correctement car elle dépend du temps
de réponse thermique de la surface et des diverses conductions parasites qui peuvent
intervenir. Mais le flux obtenu subit un saut plus net au travers de la transition.

Enfin, la forme de la maquette pose de nombreux problémes technologiques et rend tres
lourde la mise en ceuvre de calculs thermiques précis sur I'ogive.

Trois types d'essais ont été réalisés (cf planche 3.8):
« Essais avec écoulement amont permanent.

« Essais avec réchauffement rapide de I'écoulement : l'aéroréfrigérant de soufflerie n'est
pas utilisé. L'écoulement passe de 20°C a 40°C en 2 minutes 2 Mach 0.55.
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» Essais avec refroidissement rapide : Aprés avoir réchauffé l'écooulement ,
I'aéroréfrigérant est mis en route. La température chute alors de AT=-20°C en trente
secondes environ.

L'acquisition est la méme que la thermographie soit active ou passive. Le calcul des cartes
de "h" s'effectue en temps différé.

3.3.3.3 Dispositif expérimental
3.3.2.3.1 Matériel de thermographie

La chaine d'acquisition utilisée (matériel du DERMES/CERT/ONERA) se compose d'une
caméra infrarouge, son électronique et d'un micro-ordinateur servant au dépouillement des
résultats et a leur présentation (cf. annexe 3.7.)

3.3.2.3.2 Veine et Maquettes utilisées

La soufflerie F757 de 'ENSAE est équipée d'un hublot d'observation en séléniure de zinc
(transparent aux infrarouges) d'un diametre de 100mm qui ne permet pas une observation
globale de la maquette.

Plusieurs types de maquettes ont été utilisés:

 Une maquette creuse en aluminium: sans succés a cause des flux de conduction trop
élevés (cf. planches 3.9).

* Une maquette en plexiglas peinte en noir: Cette maquette qui donne des résultats assez
satisfaisants (cf. planches 3.9) a de plus I'avantage d'étre de conception trés simple avec
une bonne émissivité. C'est la maquette retenue a l'issue des essais.

* Maquette plexiglas recouverte d'aluminium déposé sous vide.: Cette maquette n'a pas
donné de meilleurs résultats que la précédente. En effet, I'épaisseur de la
peinture(isolante) est du méme ordre que celle du conducteur.La peinture, utilisée pour
augmenter I'émissivité du revétement, anihile complétement ses propriétés thermiques.
Le m€me effet est constaté avec la maquette en Uréol.

¢ Magquette en Uréol : Ce matériau a l'avantage d'étre légérement moins lourd que le
plexiglas et il est opaque avec une émissivité de 1'ordre de 0.8. La maquette est utilisée
avec et sans revétement conducteur. Les deux dispositifs donnent des résultats proches.

3.3.34 Résultats
3.3.2.4.1 Détection de la transition a incidence nulle

La transition 4 incidence nulle est analogue a celle observée sur plaque plane avec gradient
de pression; aucun mécanisme tridimensionnel n'est impliqué dans son apparition qui est liée
au parcours du fluide a la paroi le long des méridiennes. Seules interviennent les évolutions
longitudinales de I'écoulement (gradients de pression et de vitesse).

Malheureusement elle est positionnée lors de nos essais au voisinage des bords du hublot.
Elle n'a ainsi pas pu étre clairement mise en évidence. En revanche la transition déclenchée,
par fil coll€ a la paroi, est trés nettement détectée (cf planches 3.9).

3.3.2.4.2 détection de la transition liée A I'incidence
Les mécanismes de transition sont profondément modifiés par la mise en incidence.

Le décollement qui apparait dés a=5°engendre une couche de cisaillement libre, qui est
tres instable et transitionne au voisinage de la paroi. Elle rend I'extrados turbulent.

L'effet de déstabilisation transversale, 1ié au caractére tridimensionnel de la couche limite
(cf. COUSTEIX([3.5]) provoque lui aussi une transition, mise en évidence par des essais a
I'acénaphtene.

Ces deux transitions ont clairement été mises en évidence lors des visualisations par
thermographie infrarouge. (cf vues). la comparaison avec les essais & 1'acénaphténe et les
visualisations du décollement se sont avérées satisfaisantes (cf résultats).
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3.3.2.4.3 Résultat concernant le procédé et le dispositif

Le procédé donnant les meilleurs résultats est le refroidissement rapide de la veine. Les
zones d'échanges thermiques €élevés se refroidissent donc plus vite.(cf pl. 3.9).

Les effets perturbateurs restent encore élevés. Ils sont surtout génants 2 incidence nulle ou
les phénomenes a détecter sont de faibles intensités.

Une approche intéressante consiste 3 calculer point par point les différences AT entre
prises de vues consécutives. Cette technique donne une idée qualitative des évolutions des
températures. On contrdle ainsi certaines cartes de "h" ou de températures, en cas de difficulté
d'interprétation ou lorsque. la température externe Te (prise constante par le programme)
semble inadaptée.

3.3.3.5 Conclusions des observations de transition par thermographie

L'étude effectuée ici montre la faisabilité de la détection de la transition en subsonique. sur
magquette de faibles dimensions en écoulement tridimensionnel. On distingue plusieurs points:

« La transition 2 incidence nulle n'a pu étre mise en évidence pour des raisons
technologiques (perturbation hublot). La transition provoquée étant nettement
décelée la détection de la transition naturelle a incidence nulle est fort probable.

« La transition due au décollement de la couche limite est clairement mise en
évidence.

o La transition par instabilité transversale est également détectée, mais des
perturbations dues aux hublots altérent la netteté de ces résultats.

Les principales difficultés de la technique sont les suivantes:

-1- Nombre de Mach faible (<0,55), qui engendre des sauts de température de
frottement trés faibles au travers de la transition.(<0.75K).

-2- Evolution de la température externe liée 2 la présence de gradients de pression a la
paroi (cf annexe 3.4), qui rend plus difficile le repérage d'un éventuel saut de
température et provoque un déséquilibre thermique permanent de la maquette (df au
gradient de Te le long de l'ogive). Le corps est ainsi toujours soumis a une conduction
thermique dans le matériau de la pointe ou la température Te est plus élevée, vers le
milieu de l'ogive oit température Te est minimale. Ceci renforce le flux de conduction
Ocond.

-3- Difficultés technologiques inhérentes 2 la géométrie du corps (non développable).
La mise en place d'un clinquant est ici impossible.

-4- La thermographie active est bien plus adaptée a ce genre de recherche. Mais les
programmes de tracés des cartes de "h" utilisent une température Te constante. 1ls
introduisent ainsi une erreur dans les valeurs de flux obtenues. Toutefois cette altération
des résultats ne change pas leur interprétation qualitative.
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3.4 Mesures de pression a la paroi

3.4.1 Objectifs

Deux séries de mesure des coefficients de pression (Cp) a la paroi sont effectuées:
+La premiére a pour objectifs de :
*Vérifier la symétrie de 1'écoulement
+Permettre une premiere analyse des Cp.
«Estimer le coefficient d'effort normal local (CNL) en deux sections sur l'ogive.
«Choisir le systéme de capteurs de pression le plus efficace.

+ La seconde campagne (cf. GONIDEC [3.13]), beaucoup plus importante a pour buts
de:
«Constituer une banque de données des Cp en fonction des nombres de
REYNOLDS et de Mach, pour des incidences de 0° a 25°.

*Réunir des résultats expérimentaux concernant les CN locaux.

Les nombres de Mach et de Reynolds utilisés permettent de recouper les essais de
TINLING et ALLEN (cf.[3.25]) a 15%:t 20° pour des nombres de Reynolds de 4.4 105 et de
9.10°. La corrélation des résultats avec les visualisations pariétales a deux objectifs:

*Dégager l'influence locale du décollement sur la pression.

eInterpréter la topologie du décollement en fonction des gradients de pression. Des
cartes 'isobares sur le fuselage sont utilisées a cette fin.

4 ¢ ion i itif expérimen

Trois maquettes ont été utilisées :

*Maquette MCO, munie de 32 prises de pression, réparties sur la méridienne d'extrados
et sur deux sections tous les 30° d'azimut (cf. fig. 3.6).

*Maquette MC1, munie de 17 prises de pression réparties sur une seule méridienne.
Cette maquette peut étre mise en roulis et le champ de pression a la paroi peut ainsi étre
exploré dans 17 sections différentes. La manceuvre est manuelle (cf. fig. 3.7).

*Maquette MC2, munie de 16 prises de pression réparties en quinconce sur deux
méridiennes diamétralement opposées. (cf. fig. 3.8). Cette maquette est motorisée. Elle
est pilotée en roulis. Son moteur pas a pas a une précision théorique de 0.01° de roulis.
En pratique, des marques sont tracées sur le fuselage afin de vérifier la position
angulaire par contrdle optique, ceci en cas de glissement du moteur pas a pas (la
précision du tracé est de 0.1°)(cf planche 3.10).

3.4.3 Critique du processus ., incertitudes de mesure

Les incertitudes de mesures sont de plusieurs types:
-1- Incertitudes dues aux capteurs
-2-Incertitudes liées a l'appauvrissement de l'information lors du passage d'un signal
analogique a un signal numérisé.
-3-Fluctuations des conditions amont pendant le temps de stabilisation des pressions
dans les tubes de mesures.

-4-Perturbations dues au principe méme de l'utilisation de prise de pression pergant la
paroi.
Les deux premiers points (cf. annexe 3.2 et 3.5 et GONIDEC [3.13]) donnent une erreur

qui varie considérablement avec le nombre de Mach (cf.courbes d'incertitudes). En regle
générale l'incertitude inhérente aux capteurs reste treés inférieure a celle provoquée par la
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numérisation du signal. C'est donc cette derniere source d'erreur qui sera prise en compte dans
les calculs d'incertitude.(cf annexe 3.5)

Un multiplexeur électronique a été mis au point au laboratoire. Cet appareil permet de
commuter électroniquement 16 capteurs de pression avec un temps de basculement entre
capteurs de l'ordre de la milliseconde. Grice a cette commutation €lectronique, les tubes de
pression sont toujours sous pression. Les effets du temps de remplissage des tubes, trés
importants lors des manipulations avec commutation mécanique(scanivalve), s'en trouvent
nettement diminués.

De plus, l'impact des fluctuations des conditions amont est réduit au minimum puisque
celles-ci sont mesurées quasi-simultanément avec les valeurs de Cp, pour chaque méridienne
explorée.

Toutefois un temps de stabilisation reste nécessaire entre deux mesures sur des
méridiennes distinctes afin de rééquilibrer les pressions dans les capillaires d'alimentation des
capteurs apres une rotation de la maquette.

Une approche théorique (cf. annexe 3.3) conduit & un temps At=3 secondes, plus petit que
celui trouvé dans certains cas; en effet le calcul suppose que la pression externe reste stable.
Les fluctuations de I'écoulement viennent donc retarder encore la stabilisation des capteurs.
Cependant, pour les nombres de Mach supérieurs a 0.23, ou I'écoulement reste assez stable, le
temps de remplissage At théorique s'est avéré assez réaliste. Cette perturbation, devenue
négligeable du fait de la commutation électronique n'introduit plus d'erreur sensible dans
nos mesures (lors de la deuxiéme campagne d'essais).

Les perturbations dues aux orifices de prises de pression (cf. DUCRUET [3.8],[3.9]), (cf
annexe 3.2) conduisent a une erreur de 'ordre de: !

éc%l’ ~2% (4% au décollement,
Tout calcul fait, l'incertitude reste trés dépendante du nombre de Mach soit :
M,2 035 VRey P -4a8%
Cp
= V Re
M, =0,23 D Asz7510%
M, =0,16 P,>2.bars Cp
M, =0,16 Pi<2.bars %zloa 15%

3.4.4 Corrections de parois

Lors des essais en soufflerie, les parois perturbent I'écoulement. On ne retrouve donc pas le
méme champ des vitesses autour de la maquette qu'en vol libre. En fait la maquette obstrue la
veine. 11 en résulte en subsonique une modification des conditions amont qu'il est possible de
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caractériser par un coefficient de blocage g, :

(AV : variation de la vitesse due

a 'obstruction de la veine

_ (AV)D _ Vigelle - Vo (341} of Vo : Vitesse de référence a l'infini
&N T Vo hpou amont non-perturbé.

Vréelle: Vitesse en amont
de la maquette dans la soufflerie

La vitesse effective "vue" par la maquette en soufflerie est donc :

avl

Tout le raisonnement repose alors sur 1'idée que 1'essai en soufflerie ne correspond plus au
vol a vitesse Vo mesurée en soufflerie, mais 2 un vol a vitesse Vréelle. Cette vitesse une fois
obtenue, toutes les conditions amont qui en dépendent (nombres de Mach , de Reynolds,
pression statique Po) vont également étre modifiées. Le vol réel représenté par l'essai en
soufflerie correspond alors a ces valeurs corrigées.

Viéelle= Vo +

En subsonique, le blocage a deux causes: la présence de 'obstacle lui-méme et celle de son
sillage. Le coefficient de blocage subsonique se décompose donc en deux parties:

. f €s : blocage dii a I'obstacle solide
€, = €5 + €y Ol
\ €w : blocage di au sillage (‘'wake")

34.4.1. Calcul du facteur de blocage solide

De fagon classique mais rudimentaire € est modélisé par des singularités sources(cf. E. W.
E. ROGER [3.22]). Les perturbations étant, bien siir, supposées petites, cette modélisation
s'avere suffisante.

Une théorie développée par LOCK puis HERRIOT (cf ROGER[3.22]) donne la formule:

¥ : Volume du corps dans la veine.

312

&=T|—2| - o ou!
b- h

b : Largeur de la veine

h : Hauteur de la veine

T : Facteur de forme de 1a veine
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~ HERRIOT donne une expression du facteur de forme de la veine tirée de la théorie des
images:

400 oo 32 T : Facteur de forme de la veine
1 b-h . .
T= e 2 2 2 57 ou {b: Largeur de la veine
T =m0 n=—e {M“b* + nh h : Hauteur de la veine
iml+inl 0

Cette double série converge trés lentement. Elle est donc laborieuse a calculer.

La prise en compte des effets de compressibilité et de I'€lancement L/D (cf. THOMSON et
EVANS[3.22]) aboutit 3 la formule:

T : Facteur de forme de la veine
¥ : Volume du corps (maquette et dard)

372 B = 4/ 1-M? : Facteur de similitude de Prandtl
1 0 1+04 p U

(* g

f b : largeur de veine

b-h

h ; Hauteur de veine

f = L/D : Elancement du corps

La fonction T , tabulée en fonction des valeurs b/h, est approchée efficacement par la
formule (cf. THOMSON [3.22]):

b h
_— —

T=0.36 - 75

Finalement, la formule suivante est utilisée pour le calcul du blocage "solide™:

¥ : Volume du corps (maquette et dard)
B = ~/1-M? : Facteur de compressibilité

32
-b— + E} L i 1+04 E ou { b: largeur de veine

g, =0.36 -

h : Hauteur de veine

f =L/D : Elancement du corps

Le corps est ogivo-cylindrique. La méridienne de l'ogive est donnée par son rayon R en
fonction de 1'abscisse x comptée a partir de la pointe:
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R, : Rayon de courbure des méridiennes
(ici R¢=277.5 mm)

R(x)=VRZ +(xxcf +yc| o {xc: Longueur de I'ogive (ici x;=90mm)

¥c : Ordonnée du centre de courbure
(ici y=-263.5mm)

La partie cylindrique de longueur Lc=180mm a un rayon Rm=15mm (cf. fig.3.6 fig.3.7,
fig.3.8). Le volume V de la maquette est alors:
3
X 21X o2 L2 2
V=Vogive + Vey1. =7 RZ Xc - ?° + ygxc+ YeR arcsu{ﬁz +yX VR -x0 +LcR

Le volume du dard est ajouté au volume V afin de prendre en compte le blocage solide
qu'il provoque. Ceci est particuli¢rement utile sur la maquette 2 méridienne mobile (cf ig.3.8)
ou la "regle des trois diamétres” n'a pas pu étre respectée. Pour le corps étudié nous avons un
volume Vmagquette de 161.43cm3 et un volume du dard estimé 2 108 cm3. L'élancement
f=L./D de la maquette seule est 9, son élancement total avec le dard (Ldard=18cm) est de

(L+Ldard)/D=13.5.
3.4.4.2. Calcul du coefficient de sillage

Ce coefficient, délicat i calculer, est beaucoup plus petit que €s. Nous avons choisi la
modélisation d' ALLEN-VINCENTI, qui, bien que trés approchée, donne un ordre de grandeur

du phénomene.Elle fournit ew par la formule (complétée par EVANS pour prendre en compte
la compressibilité):

B =+/1-M? : Facteur de compressibilité

S= n:Rimx : Surface de référence

Cdp | ou Cdy : Coefficient de trainée 2 incidence null

b : Largeur de veine

h : Hauteur de la veine

Cette formule modélise mal le sillage aux incidences élevées, mais donne un ordre de
grandeur en général acceptable de ew car aux incidences non nulles le sillage revient assez
rapidement dans le lit du vent ; la modélisation par source redevient alors trés grossieérement
applicable (a<25°).

Le principal intérét de cette formule est donc, plus, de montrer le caractére négligeable de
cette correction ( ew=0.06 es), que d'en fournir une valeur exacte.

3.4.4.3 Calcul des corrections sur les divers coefficients aérodynamiques

Les coefficients aérodynamiques sont bien évidemment perturbés par le blocage. Nous
allons donc détailler I'influence de la perturbation de la vitesse Vo sur les autres parametres.
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Dans tout ce qui suit I'écoulement est supposé stationnaire, isentropique, isoénergétique.
(Nous n'étudions pas d'effets instationnaires, et nous restons en dehors des zones dissipatives
supposées petites). Nous utilisons donc comme donnée de départ:

« Tio : la température génératrice supposée constante(isoénergétique).
« Pio : la pression génératrice supposée constante (isentropique).
« Vréelle: la vitesse en amont de la veine, perturbée par la maquette.

Les formules de base, bien connues, sont:

N T. M : Nombre de Mach amont "vu" par la maquett
M = el T=—9 _ 00! Veeene : Vitesse amont "vue" par la maquette

AVyrT 1 ¥-1 M2 T :Température statique amont réelle
2

En introduisant le coefficient de blocage par la formule:

(A‘jb

€p = v,
dans:

m? v?
1 Y; M2 YT Tio

et en différenciant cette équation membre 2 membre (sachant que Tio =cste) et en
supposant la perturbation AM petite, celle-ci est alors donnée par (cf ROGER [3.22]):

l Mj = Nombre de Mach mesuré
ol

-1
AM = Mpgp 1*12— M%) \ € : coefficient de blocage

AM = M-Mo : perturbation du Mach

Par un raisonnement analogue (en isentropique) sur la pression statique (cf ROGER
[3.22)) la perturbation sur la pression statique amont est donnée par:

Mo : Nombre de Mach mesuré en soufflerie

€y, . Coefficient de blocage

AP =-Poy M% &, | ou { AP = P-Po : perturbation sur la pression statique amont
Po : Pression statique amont mesurée en soufflerie

P : Pression statique amont réelle équivalente en vol libre

En remplagant les valeurs mesurées Po de la pression statique et Mo du nombre de Mach a
l'infini amont par les valeurs corrigées P et M, on relie le coefficient de pression mesuré Cpo
et le coefficient corrigé Cp par la formule (cf ROGER [3.22]):
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Cpo : Coefficient de pression mesuré

Cpo - 2¢
Cp= Po > 3 ou M(2) =Nombre de Mach mesuré en soufflerie

2 1.2
(1'7 €p Mo) ( 1“(1*‘7 Mo}b) &y, : Coefficient de blocage

Les coefficients d'effort normal local CNL et d'effort normal global CN sont calculés par
intégration:

CaL= CnwLo
2 Y1 ool P
1-y €, Mg|{1H 1+—— MgEs
2 ] CnLo : Coefficient d'effort normal brut
ol M(Z, =Nombre de Mach mesuré en soufflerie
\eb : Coefficient de blocage
Cno
1
s sapf

Le nombre de Reynolds subit également une légere perturbation . La viscosité étant
supposée évoluer comme T3/, le nombre de Reynolds corrigé est alors:

Repg : Reynolds mesuré en soufflerie

M%) =Nombre de Mach mesuré en soufflerie

1+|1+

Rep=

3y-17 M%)) eb) Repg |ou

&y, : Coefficient de blocage

Rep: Reynolds réel en vol équivalent

Ces corrections sont introduites directement dans le programme de dépouillement ou les
coefficients de blocage sont calculés en fonction du nombre de Mach de 1'essai.Les
conditions amont sont ensuite corrigées dans ce programme.ll est a noter qu'elles ne dépassent
guere 5% des valeurs mesurées en soufflerie, ce qui justifie a posteriori les hypothéses
simplificatrices liées & leur ordre de grandeur.

3.4.4 4 Effet d'incidence induite

Le support de dard utilisé pour les derniéres mesures de Cp laisse libre la partie supérieure
de la veine en aval immédiat de la maquette alors qu'il obstrue considérablement la partie
basse de cette section. A ceci s'ajoute l'effet du diameétre important du dard, nécessaire pour
des raisons technologiques.

Il a donc é€té constaté dans la section d'essais une déviation de I'écoulement vers le haut de
la veine, ainsi qu'une chute de vitesse dans la partie basse. Ce phénomene bien connu se
traduit par une incidence induite par le montage sur la maquette. L'incidence induite est
positive sur la partie haute de la maquette (ogive). De plus, les effets d'enroulements
d'extrados sont atténués par ce phénomene.
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La déviation parasite reste faible pour des nombres de REYNOLDS et de Mach modérés
(Mo0<0.35 et Red<5.5.105), comme le montre la comparaison avec les résultats CHAMPIGNY
[3.4] et TINLING&ALLEN [3.25] (cf. graphe 3.5.1). En revanche, 2 nombre de REYNOLDS
élevés (Red>7.105) a 20° elle est de l'ordre de 13% (cf graphe 3.5.2).

On observe également une variation des CNL analogue (env. 11%) entre les résultats des
dernieres mesures de Cp et celles effectuées en 1989 avec un montage dans lequel le support
de dard traversait la veine du plancher au plafond (cf fig 3.3) (mais ce montage ne permet pas
de mesures par sonde cinq trous).

Ceci met clairement en cause la modification apportée sur le support de dard. Toutefois le
porte sonde cinq trous (de dimensions analogues a celles du support de dard ancien) supprime
cet effet parasite si on le laisse en position lors des mesures de pressions pariétales. Cependant
les essais n'ont pu pour l'instant &tre ré-effectués dans ces conditions.

3.4.5 Résultats

Les travaux présentés ici donnent le champ des pressions a la paroi sous forme de
coefficient de pression (Cp). Les coefficients d'effort normal local (CNL) sont obtenus par
intégration sur chaque section. Les résultats bruts (cf. GONIDEC [3.13)), sont présentés ici
apres corrections. L'influence de l'incidence (cf. graphe 3.6.1) et du nombre de REYNOLDS
(cf. graphe 3.6.2) sont mises en évidence . Le nombre de Mach ne joue pas ici un rdle
important comme le montre les courbes de comparaison 4 nombres de Mach variables (cf.
graphe 3.6.3).

Les essais balayent des nombres de Mach de 0.16 a 0.50 et des nombres de Reynolds de
2.3105 4 9.0 105, les incidences vont de 10° & 25° (cf. planche 3.11). Dans un certain nombre
de cas, une validation est effectuée 4 0° d'incidence. Outre la vérification de 'état des prises
de pression et des capteurs, ainsi que du calage de incidence, ces mesures permettent de
constater les faibles effets de la compressibilité(cf graphes 3.6.3).

La symétrie des coefficients de prcssioh sur le fuselage est bien vérifiée par les essais sur la
maquette 2 prises de pression fixes (cf graphe 3.7).

A 5° d'incidence, les résultats confirment le caractére tres longitudinal de I'écoulement
d'ogive (cf graphe 3.8.1). La recompression au voisinage de la méridienne d'extrados
n'apparait qu'd partir de X/D=2 . La forme des courbes de Cp obtenues sur la partie
cylindrique différe trés nettement des répartitions prévisibles en fluide parfait ce qui confirme
l'existence d'une séparation sur la partie cylindrique du fuselage, méme si ses effets locaux sur
les pressions restent trés limités.

Plus généralement, quelle que soit I'incidence (de 0° & 25°), la position du décollement ne
coincide avec aucune perturbation locale des courbes de Cp (cf graphe 3.9.1). La perturbation
apportée par la séparation est globale : c'est la forme de la courbe enti¢re de Cp qui est
affectée. Cette constatation a également été effectuée sur ellipsoide de révolution par PEAKE,
RAINBIRD, ATRAGHII {3.19].

A 10° la recompression locale qui apparait au niveau de la méridienne d'extrados (cf
graphe 3.8.2 et 3.9.2, cf GONIDEC [3.13]) confirme l'attachement du fluide 2 la paroi dans le
plan de symétrie d'extrados. Le classique plateau de pression mis en évidence par
BURSNALL &LOTFIN [3.3] (entre autres) est visible pour les incidences supérieures al12°
environ (cf graphe 3.10). Sa présence semble fortement liée a l'apparition d'un décollement
secondaire .

Les CNL obtenus mettent nettement en évidence l'effet potentiel sur l'ogive et le role
porteur des enroulement d'extrados sur la partie cylindrique. Leur comparaison avec les
résultats de TINLING et ALLEN [3.25] (pour o=20° Red=4.4105 et Mo = (.3) est assez
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satisfaisante (cf graphe 3.5.1). L'erreur de numérisation des signaux capteurs (cf annexe 3.5)
se fait sentir sur la partie cylindrique ot elle est amplifiée par l'intégration de Cp.

La comparaison des résultats avec ceux de M. CHAMPIGNY([3.4], aux nombres de Mach
et de Reynolds élevés (Mo>.5 Red>7.105)(cf.graphes 3.5.2) montre que les CNL sont
sensiblement surestimés sur l'ogive. Cette erreur qui provient d'un phénomene d'incidence
induite déja décrit précédemment, ne concerne qu'une faible part des essais (7 sur 72).

Dans l'ensemble, les résultats, déja satisfaisants seront affinés grice a I'amélioration de la
sensibilité des capteurs (surdimensionnés pour de raisons technologiques) ou de la carte
d'acquisition (passage en codage sur 16 bits au lieu de 12).
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3.5 Premiére exploration du champ d'extrados par sonde " cing-trous"

3.5.1 Objectifs

Ce travail a plusieurs objectifs:
« Faisabilité d'une exploration par sonde cing-trous au voisinage d'une maquette de
petite taille en subsonique.
» Donner le champ des vitesses.Ceci permet de valider certaines structures proposées
par un raisonnement bas€ sur la topologie des écoulements tridimensionnels.

« Enfin, le champ des pressions et des pressions totales permet de confirmer certaines
hypothéses sur la conservation de la pression totale dans I'écoulement d'extrados, trés
utile lors d'une modélisation de cette zone par des nappes de glissement en fluide
parfait.

Ve

ntation i iti
3.5.2.1 Principe et étalonnage

La répartition de pression mesurée par la sonde "cinq trous" , assimilée a un corps €lancé
en incidence permet de déterminer la direction de la vitesse de I'écoulement par rapport a l'axe
de la sonde. Quand les dimensions de cette sonde sont suffisamment petites, on mesure alors
le vecteur vitesse local dans un écoulement. La pression statique, la pression d'arrét locales,
et donc le nombre de Mach local, sont également déterminés.

A son extrémité, la sonde dispose de cinq prises de pression comme l'indique le schéma ci-
dessous (cf aussi fig. 3.9):

A
v/

o
AN
‘><

[
N (7
Vi

D

\ 4 vA |
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De ces cinq mesures, on tire trois coefficients principaux:

ko = Py-Py

P5s-Pn Px = Pression mesurée par la prise N° K

4

kg =23-P1 ol 2 Px

Ps - P Pn= K=14 : Moyenne des pressions "latérales"
k =2m oy k, =F5Pm _

Ps g Q Q : Pression dynamique 2 1'infini amont

(suivant I'étalonnage) (étalonnage incompressible)

Pour préciser l'orientation de la vitesse, on utilise deux représentations angulaires:
* En tangage/roulis (8,¢) (cf fig. 3.10)
* En incidence/dérapage (a,B) (cf fig. 3.11)

En tangage/roulis (8,¢), les coordonnées de la vitesse du vent dans le repere sonde (X,Y,Z)
(cf. fig. 3.10 ou fig. 3.11) sont: )

’ Vy =Vl - cos 0
Vi vy =IiVIl- sin 0 - sing
‘Vz= VIl - sin @ - cos ¢

En incidence/dérapage (a,B) elles deviennent:

—

IVX =1Vl - cos B-cosa
V:

Vy =1Vl - sin B
‘VZ =1IVIl - cos B- sina

Les deux paramétrisations angulaires sont reliées par :

0 =Arccos(cos o . cos B)

0=A tan
sin o

Ces deux paramétrisations sont bien sir équivalentes. Toutefois, si les angles sont petits, il
existe un découplage de o et B dans l'expression des composantes de la vitesse. Ceci permet
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de simplifier le dépouillement en (o,B). Mais I'étalonnage en (0,B) est technologiquement plus

délicat . De plus, en écoulement incompressible ¢ est facilement obtenu sans étalonnage (cf.
SOLIGNAC[3.23])

En subsonique, il existe deux types d'étalonnage:

*L'étalonnage incompressible (effectué en(0,¢)), relativement simple.(cf.
SOLIGNACI[3.23))

+L'étalonnage compressible introduit 1'influence du nombre de Mach.(cf. GAILLARD
[3.12], HOUTMANJ3.14]).

C'est ce dernier qui a été utilisé ici avec un étalonnage en (o,p).

Ces parametres sont directement donnés par le programme de dépouillement. 11 consiste a
associer a chaque point de mesure (ko,kp,ks) un point dépouillé (a,B,Ps/Pi)(Ps/pi étant le
rapport de la pression statique sur la pression totale locale Pi). On obtient ainsi un maillage en
trois dimensions (o,B,Ps/Pi) qui est associé point par point A un autre canevas en (ko,kB.ks) .

Lors du dépouillement, les valeurs trouvées (ko,kB,ks)y, sont situées dans ce maillage,

l'orientation de la vitesse se trouve alors dans la case correspondante en (a,B,Ps/Pi). On
trouve ainsi la case qui encadre la valeur exacte. Cette premiére estimation est ensuite
précisée par interpolation trilinéaire en (ka,kp,ks). Le Mach est alors déduit de Ps/Pi. Un
étalonnage secondaire permet enfin de trouver la pression d'arrét locale Pi.

En écoulement compressible, la sonde "cing-trous" donne l'orientation locale de la vitesse,
le nombre de Mach local , la pression statique locale et la pression totale locale.

3.5.2.2 Dispositif - Choix de 'orientation de la sonde

Les différentes pressions sont mesurées avec des capteurs différentiels 0.5 bar. Ils sont
disposés pour minimiser l'erreur sur P4-P2 et P3-P1.

PS5 est comparée a la pression statique Po mesurée a la paroti de la veine. La pression totale
est mesurée i l'aide d'un capteur absolu 0 2 7 bars.

Lors des mesures la sonde est maintenue horizontale, alignée a la vitesse a I'infini amont
(a%0.5° pres)(cf.fig.3.12.1). Elle est déplacée, parallelement a elle-méme, suivant les trois
axes (X,Y,Z), X étant parallele 3 I'axe de la veine. Le déplacement est manuel en X et
automatique en (Y,Z). '

Nous avons choisi un dispositif maintenant la sonde horizontale pour minimiser les
interactions avec la paroi. Cette disposition est de plus bien adaptée a un étalonnage en (o, B).
Le défaut de ce systtme est qu'il ne donne pas une mesure directe des vitesses trés
significative (cf graphe 3.10). En effet, les composantes transversales sont projetées dans un
repere (O,Y,Z) qui n'est pas perpendiculaire 2 I'axe du missile (ct. fig. 3.13). Pour rendre le
champ des vitesses plus "lisible” nous projetons donc les mesures de vitesses transversales
dans un plan dont la normale est paralléle 3 'axe de la maquette. Le champ obtenu est alors
beaucoup plus net.(cf. graphe 3.10).
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Les mesures sont effectuées sur un plan vertical, coupant I'axe du missile en X/D=5 (cf.
fig. 3.12.1). Les mesures balayent un quart de disque sur des rayons espacés de 9° d'azimut ,
allant de 16mm a 30mm de I'axe missile (cf. fig. 3.12.2).

3.5.3 Incertitudes

Les capteurs de pression employés (différentiels +0.5bar) ainsi que 1'étalonnage de la sonde
ont une incertitude de 0.5 & 0.75° (essais en veine vide). L'incertitude sur le nombre de Mach
mesuré par la sonde (fournie 2 l'issue de 1'étalonnage égale & AM=0.02 (AM/M=6%) pour
M=0.35 ) semble trop importante.Les tests veines vides dans un domaine de Mach allant de
0.23 a4 0.50 donnent un écart de 0.005 maxi entre la valeur affichée par le dispositif de
contrdle de la soufflerie et celle mesurée par la sonde.Une incertitude moyenne de 1% environ
semble donc plus plausible. Par ailleurs, les mesures de pression génératrice sont trés précises
compte-tenu de la sensibilité des capteurs de la sonde . L'incertitude sur Pi est de 'ordre de
1%eo. Les variations de la pression génératrice ainsi relevés dans le champ (APi/Pio =1%) sont
donc tout a fait valides.

Compte tenu de la conception du porte-sonde et du support de maquette, l'incertitude sur la
position du point de mesure est inférieure a £0.20mm. Elle est contrdlée par un dispositif
optique (cf. planche 3.12).

3.5.4 Résultats
Les mesures ont été effectuées pour un nombre de Mach de veine de Mo=0.35, un nombre
de Reynolds de 4.4 105 et une incidence o de 20°. La pression génératrice est alors voisine de

2bars (pression d'étalonnage sonde). L'exploration du champ a été faite dans un plan vertical
coupant 1'axe de 1a maquette 3 X/D=5 .

On a obtenu un champ des vitesses d'extrados satisfaisant. (cf. graphe 3.10). Il met en
évidence le tourbillon principal dont le noyau est situé a un rayon de 22mm environ du centre
du fuselage, pour un azimut ® de 18°. Le point selle d'extrados se situe a environ 30mm du
centre. On remarque que la structure de cet écoulement est assez peu différente de celle
observée en supersonique.

En revanche la pression totale se conserve mieux qu'en supersonique (cf PAGAN({3.18]).
Ceci confirme que la dissipation observée en supersonique est essentiellement due aux chocs
présents dans 1'écoulement et non pas a la dissipation au sein de la couche de cisaillement
libre. Ainsi, dans le cas subsonique, le rapport Pi/Pio reste trés voisin de 1. (cf. graphe
3.11).La perte de pression totale est au plus de 6% environ. Le fait de considérer la nappe
d'extrados comme une surface iso-Pi est pleinement justifi€ par ces mesures.



CHAPITRE 111 : Etude expérimentale

3.6 Conclusions du travail expérimental

3.6.1 Caractéristiques générales de 'écoulement

L'écoulement autour d'un fuselage pointu de révolution dépend essentiellement de trois
influences:

« Les gradients de pressions transversaux qui provoquent la séparation de la couche
limite le long du fuselage.

« Les gradients longitudinaux de pression et de vitesse a l'extrados (cf. carte isobares)
qui régissent le développement des tourbillons (et du rotationnel plus généralement). Il
suffit pour s'en convaincre de manipuler I'équation de HELMHOLTZ dans des cas
simples (cf PIQUET(3.20]).

« La nature de la couche limite et sa résistance aux gradients de pression positifs. Cette
caractéristique est capitale car la forme de la séparation change considérablement
lorsque la couche limite transitionne le long du fuselage.

L'aérodynamique d'un fuselage en incidence est souvent comparée A celle d'une aile delta.
En effet, & partir d'incidences relativement faibles (o =5°), il existe, deux écoulements de
natures différentes respectivement 2 I'extrados et a l'intrados de I'engin.

Cependant, dans le cas d'une aile delta la séparation quand elle existe, est toujours située
au bord d'attaque, ceci quelle que soit l'incidence. Les deux écoulements s'en trouvent
"découplés" et évoluent pratiquement indépendamment.

Ce n'est bien sir pas le cas sur un fuselage, ol le décollement n'est li€ a aucune singularité
géométrique. La séparation spontanée dépend donc fortement de 1'évolution des deux
&coulements 2 l'extrados et a l'intrados de l'engin. De plus, son évolution n'est pas sans
conséquence, puisque la forme de la séparation modifie la géométrie des enroulements
d'extrados ainsi que l'intensité des gradients de pression sur l'intrados. Il se crée ainsi un
couplage fort entre les écoulements d'extrados et d'intrados.

Qui plus est, la nature de la couche limite intervient puisqu'elle décolle plus ou moins vite
selon qu'elle est laminaire ou turbulente. Ce dernier point est particulierement important pour
des nombres de REYNOLDS Red (rapportés au diamétre) compris entre 2.105et2.10ou la
couche limite se développe successivement de maniére laminaire puis turbulente le long du
fuselage.

Les nombres de REYNOLDS de nos essais vont de 2.3 105 2 9.105; la transition de la
couche limite y joue donc un rdle trés important, nettement mis en évidence lors de la
premiére campagne d'essais.

Sur l'intrados, le vecteur vitesse est trés fortement dévié vers le haut. L'écoulement est
essentiellement transversal, sauf au voisinage de la méridienne d'attachement et le long de la
ligne de séparation(cf. planches 3.5. ). Dans cette partie le fuselage est contournée
transversalement. Le fluide y subit tout d'abord une compression au voisinage de la ligne

d'attachement d'intrados, une détente au début du contournement puis une recompression qui
engendre le décollement de la couche limite.

Dans le cas d'une ogive plus émoussée, ou pratiquement hémisphérique, le décollement
peut étre dd aux gradients de pression longitudinaux positifs.Dans le cas d'une ogive effilée,
cette zone est Téduite 2 la pointe méme et on peut considérer que seuls les gradients de
pression transversaux provoquent le décollement (cf. graphe3.9.1).

A contrario, I'écoulement d'extrados est essentiellement régi par les gradients de pression
longitudinaux. Sur les deux premiers tiers de l'ogive, 1'écoulement est fortement accéléré. Les
lignes de courant sont pratiquement longitudinales, et suivent des trajectoires quasi-
rectilignes.
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Vers la fin de 'ogive(pour X/D=2 ) apparait a 1"extrados un gradient de pression positif ,
ainsi qu'une augmentation de la recompression qui se caractérise par un resserrement des
lignes isobares entre X/D=2 et X/D=3.5 pour un azimut compris entre 120° et 140° (cf. carte
isobares: graphes 3.9.1 et 3.9.2). La composante axiale de la vitesse d'extrados chute , ce qui a
pour effet de dilater les tourbillons.

En effet, dans un champ de vitesse longitudinale, I'équation d¢ HELMHOLTZ montre que
le rotationnel se développe par sa composante longitudinale. On assiste alors A un étirement
des tourbillons (cf. comportement de 'écoulement dans un convergent de soufflerie). Sur le
début de l'ogive les enroulements d'extrados restent de dimensions transversales trés faibles.
Ils sont alors d'autant plus sensibles aux effets de diffusion visqueuse de la couche limite et
perdent ainsi une grande part de leur énergie cinétique. Quand la vitesse axiale diminue les
composantes transversales du rotationnel augmentent, le tourbillon prend alors du volume. Il
finit ainsi par s'extraire de la zone visqueuse.

Dans la partie arriere de 1'ogive, les gradients de pression tendent A dévier 1'écoulement
d'extrados transversalement. Il se produit alors un transfert d'énergie cinétique de la
composante longitudinale de la vitesse vers les composantes transversales, ce qui a pour effet
d'intensifier les enroulement tourbillonnaires. Parallélement I'écoulement est nettement dévié
vers la ligne de séparation ce qui précipite le décollement. La ligne de séparation redescend
alors vers l'intrados.

Les visualisations pariétales montrent nettement cette évolution. On constate en effet une
forte divergence des lignes de courant pariétales a deux calibres environ de la pointe alors
qu'elles sont pratiquement axiales avant ce point. Ce phénoméne est corrélé avec la répartition
de pression a la paroi. (cf cartes isobares et mesures de pression pariétales: graphes 3.8 et
3.9).

Clest a partir de cet endroit que les enroulements tourbillonnaires commencent a jouer un
role dynamique important. Ainsi, bien que le décollement se produise dés la pointe de 'ogive,
les nappes issues de cette sé€paration ne deviennent actives qu'a partir du tiers arriére de
I'ogive ( ce point ne doit pas €tre assimilé au début du décollement).

Approch nsiti

Les mécanismes de déstabilisation de la couche limite sont complexes. Les calculs de
stabilité des écoulements sortent completement du cadre de ce travail. De plus, ils ne
fournissent pas la position de la transition, qu'il faut déterminer par des corrélations
expérimentales 2 partir du point de déstabilisation de 1'écoulement et des grandeurs de couche
limite (cf. ARNAL et al. {3.1]).

Pour pallier cette lacune théorique (siirement provisoire), nous avons mené des essais dont
I'ambition est une étude qualitative de la transition et de son influence sur la séparation.

L'étude est divisée en deux:

- Essais a incidence nulle, qui détectent la position de la transition longitudinale avec
gradients de pression.

- Essais en incidence, ou les divers mécanisme de déstabilisation sont mis en évidence.

3.6.2.1 Etude de la transition a incidence nulle

L'abscisse Xt du lieu ou apparait la transition est relevée a incidence nulle. Elle correspond
pratiquement a la distance s parcourue par le fluide le long de la paroi (faible courbure de
I'ogive).

L'évolution de la position Xt/D de la transition est étudiée en fonction du nombre de
REYNOLDS.Le nombre de REYNOLDS local , au point de transition, est calculé par Red x
Xt/D. Le taux de turbulence étant supposé fixe, si les gradients de pression ne jouaient pas, il
faudrait trouver un nombre de REYNOLDS local constant, puisque le point de transition ne
dépend alors que de ce parametre. L'étude de ce parametre permet de comparer l'influence des
gradients de pression sur la transition le long du fuselage.
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On trouve:
ReD 107 XyD
3. 3,9
4.4 3,5
7,0 22
9,0 1,35

Le taux de turbulence Tu de la veine dépend essentiellement de la vitesse de rotation du
moteur de la soufflerie qui est gardée constante ici. On peut donc considérer que Tu reste
pratiquement constant d'un essai 2 l'autre. Les effets constatés ne sont donc pas dus au bruit de
la soufflerie.

Ces résultats semblent donc montrer que le Reynolds local de transition est affecté par le
gradient de pression sur l'ogive.

Cependant la transition & 9.105 s'effectue A un nombre de Reynolds local plutdt faible alors
qu'elle se situe dans une zone A fort gradient de pression négatif, ot I'on s'attendrait a Vvoir une
augmentation du nombre de Reynolds de transition. Ce comportement anormal peut provenir
de I'échauffement de la pointe qui altére les résultats des visualisations pour X/D=1. Les
autres essais confirment le rdle du gradient de pression qui retarde 1a transition sur le premier
tiers de l'ogive et la précipite sur le reste du corps, comme le montre la courbe du nombre de
REYNOLDS (cf. graphe 3.12).

L'ensemble des résultats est compris entre les courbes sur plaque plane calculées avec un
taux de turbulence Tu variant de 0.35% a 0.5% (en utilisant la courbe de MICHEL [3.17])(cf.
graphe 3.12).

3.6.2.2 Transition en incidence

La transition "naturelle” n'est possible qu'a incidence nulle ou tres faible. Quand le corps
est placé en incidence, d'autres mécanismes de déstabilisation de la couche limite
interviennent et précipitent la transition.

On constate classiquement trois types de mécanisme provoquant la transition de la couche
limite dans un écoulement tridimensionnel (cf COUSTEIX [3.5]) :

«La déstabilisation transversale
+La transition le long de la ligne d'arrét
«La déstabilisation de la couche de cisaillement libre

Instabilité transversale:

Lors du contournement de l'intrados du fuselage 'écoulement n'est pas co-planaire au
gradient de pression et a la normale 2 la paroi. Ceci crée a l'intérieur de la couche limite une
composante de vitesse transversale, qui s'annule 2 la fois a la paroi et 2 la frontiere extérieur
de 1a couche limite. Compte tenu de la condition (0We/dy =0), ce profil de vitesse présente
donc un point d'inflexion (cf. fig. 3.14). L'écoulement suivant cette direction (ou une direction
voisine) est donc instable et peut €tre a l'origine d'une transition pr ématurée (cf. COUSTEIX
[3.5]). Cet effet est surtout sensible aux incidences moyennes (a=15°). Aux incidences plus
élevées nos essais montrent un recul de ce type de transition vers l'aval. Ceci peut s'expliquer
par le fait qu' & ces incidences (0225°) la vitesse et les gradients de pression sont moins
désalignés. La déstabilisation, sans &tre supprimée se produit plus tardivement.

Transition le long de lignes d'arrét :

La transition est liée 2 1a longueur du parcours du fluide & la paroi. Quand le fuselage est
i< en incidence. ce parcours est notablement réduit puisque I'écoulement ne longe plus le
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fuselage mais le balaie transversalement donc sur une longueur beaucoup plus faible. II existe
deux exceptions a ceci, les deux méridiennes contenues dans le plan de symétrie qui restent
longées par l'écoulement. 11 peut donc s'y produire une transition analogue a la transition
longitudinale.

Dans nos essais, c'est surtout au voisinage de la ligne d'attachement d'intrados qu'apparait
ce genre de transition. On y constate une avancée de la transition. Ce phénomene se produit a
toutes les incidences (de 5° & 25°) mais il est plus intense aux faibles incidences ou
I'écoulement d'intrados est moins transversal.

Instabilit 1 h isaillement libre:

Un autre mécanisme important de la transition est lié & la couche de cisaillement libre
issue du décollement. Ce type de couche posséde souvent un profil avec point d'inflexion. Elle
est donc instable. Elle transitionne rapidement et contamine le plus souvent toute la région
d'extrados, qui lors de nos essais s'est toujours avérée complétement turbulente, méme aux
faibles REYNOLDS (Red=3.105) (cf. planches 3.7).

Cependant, lorsqu'on compare ces essais avec les visualisations par enduit visqueux, on
constate que, dans certains cas, la séparation subit un ressaut vers l'extrados, 1i€ a la transition,
bien avant l'abscisse repérée par thermographie infrarouge ou sublimation de I'acénaphtene.
Les essais de visualisations des lignes pariétales sont répétés avec des enduits de finesse
variables (en évitant toute hétérogénéité de l'enduit ou de son application). Le phénomene est
suffisamment répétitif pour considérer que la transition ainsi observée la long du décollement,
n'est pas due a l'enduit.

Ceci met en évidence l'existence d'un autre mécanisme de transition qui se développe le
long de la ligne de séparation. La contamination par la couche de cisaillement libre ne semble
pas étre A l'origine de cette transition. En effet, 'extrados devient turbulent, du fait de cette
contamination, bien en avant du point o le phénomene décrit plus haut apparait. Les deux
transitions ne sont donc pas corrélées.

On peut proposer deux explications a ces observations:

» De maniére analogue a la ligne d'attachement d'intrados, la ligne de séparation est
longée par 1'écoulement pariétal. Il apparait donc une transition semblable a celle
présente sur la ligne médiane d'intrados. De plus, I'écoulement au voisinage du
décollement subit une recompression, il est donc plus instable que celui d'intrados. La
transition le long de la ligne de séparation a donc lieu bien avant celle de la ligne
d'attachement.

« WARD et KATZ [3.26] mettent en évidence des structures enroulées de faibles
dimensions de part et d'autre de la base du décollement (cf fig 3.15). Dans nos essais
ces décollements parasites restent de dimensions extrémement faibles (pratiquement
indétectables). Toutefois, ils engendrent des tourbillons au niveau de la ligne de
séparation qui peuvent causer la transition de la couche limite juste avant le
décollement, provoquant ainsi le recul de 1a séparation vers l'extrados.

En conclusion, notre étude met en évidence les effets tridimensionnels sur la transition. Le
comportement de la ligne de séparation ne peut €tre expliqué que par la présence d'un
mécanisme de déstabilisation de la couche limite a l'intrados,au voisinage immédiat du
décollement.
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3.6.3 Forme de la ligne de séparation

3.6.3.1 Description qualitative de la séparation et de son évolution suivant les
conditions de vol

L'évolution de la ligne de décollement le long du fuselage dépend essentiellement de deux
parametres:

« L'incidence
« Le nombre de REYNOLDS

Le taux de turbulence joue également un role important pour des nombres de REYNOLDS
critiques. Le taux de la soufflerie est estimé par les relevés de la transition 2 incidence nulle
entre 0.3% et 0.5%. Ces valeurs sont approximatives du fait des gradients de pression sur
l'ogive. Un relevé par fil chaud devrait lever le doute a ce sujet (il n'a pu étre mis en ceuvre
faute de temps).

Dans notre domaine d'étude (bas subsonique) le nombre de Mach n'a qu'une trés faible
incidence sur le décollement. On remarque, tout au plus, une légere influence sur le
décollement le long de la partie cylindrique, mais celle-ci reste pratiquement inférieure aux
incertitudes expérimentales sur les relevés de la position angulaire 8dec du décollement
(ABdec=12°).

Les premiéres visualisations (par badigeonnage d'enduit) permettent de donner une
explication de la structure du décollement aux nombres de Reynolds critiques. La ligne de
séparation se divise en trois parties:

a) Partie laminaire
b) Partie en transition
¢) Partie turbulente avec un gradient d'extrados longitudinal positif (cf. graphes 3.9).

a) Partie laminaire: Au voisinage de la pointe, le nombre de Reynolds local est tres faible.
Le décollement a lieu trés tardivement malgré des gradients de pression transverses
importants. Quand le rayon de l'ogive croit, le nombre de Reynolds locale augmente, la
couche limite, alors plus sensible au effets des gradients de pression, décolle de plus en plus
tot le long du fuselage. La ligne de séparation descend donc tres rapidement vers l'intrados. La
courbe de la position angulaire du décollement le long du fuselage se caractérise dans cette
zone par une pente négative, plus ou moins marquée suivant le nombre de Reynolds (cf.
graphes 3.1,.3.2, 3.13.2).

b) La transition apparait ensuite le long du décollement ou a l'intrados. Le décollement
subit alors un recul assez brutal vers l'extrados, nettement visible sur les visualisations
pariétales. Cette remontée de la séparation se prolonge vers l'extrados jusqu'a des azimuts de
8dec=140°(a=25°) & 8dec= 150° (a=15°) .

¢) La couche limite passe ensuite en régime pleinement turbulent . De ce fait, elle devient
1égérement moins résistante aux gradients de pression que lorsqu'elle transitionne. Cependant,
3 Ia fin de l'ogive(X/D~2) apparait a l'extrados un gradient de pression longitudinal positif .
Ceci engendre une confluence violente entre les écoulements d'extrados et d'intrados ainsi
qu'une augmentation du gradient transversal situé a 120° d'azimut environ (cf. cartes
isobares). La séparation s'en trouve donc précipitée et la ligne de décollement redescend vers
l'intrados 2 partir de cet endroit ( 8dec=130° & 0dec=110°). La partie cylindrique voit ensuite la
ligne de séparation se stabiliser en tendant vers la position du décollement sur un cylindre de
longueur infinie placé 4 la méme incidence que l'engin étudié.
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On constate que la chute de la ligne de décollement vers l'intrados 2 la fin de l'ogive, n'est
pas caractéristique du régime turbulent. Elle existe également en laminaire (cf PAGAN
[3.18]). Les effets de la turbulence augmentent cependant I'amplitude des variations de 6dec.

On peut résumer la forme de 1a ligne de séparation par le schéma suivant:

. . A
) position angulaire [Déb t du gradient longitulinal de pression
dec "4y décollement ut du gr & P y

Zone laminaire: zone transitoire zone turbulente

]
A

e ——

Quand le nombre de Reynolds augmente, la zone laminaire devient de plus en plus petite.
Pour un nombre de Reynolds de 4.4 105, elle s'étend sur seulement un calibre a partir du nez.
La pente de la courbe 8dec y est trés forte. Quand le nombre de Reynolds augmente encore on
aboutit a la forme suivante:

position angulaire

0
dec du décollement

zone turbulente

zone transitoire
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Au contraire, quand le nombre de Reynolds décroit, la transition recule de plus en plus sur
le fuselage; pour un Reynolds de l'ordre de 2.5 105, on a ainsi la forme de ligne de
décollement suivante: ‘

0 position angulaire [Déb td dient longitulinal de ressicﬂ
dec du décollement ut ¢ gra & P

( séparation laminaire)

zone turbulente

X/D
>

Zone laminaire

-

Dans ce cas la transition intervient apres l'apparition du gradient longitudinal d'extrados.
La remontée du décollement s'effectue alors sur la partie cylindrique.

On peut donc représenter I'évolution de la ligne de décollement en fonction du nombre de
Reynolds par le schéma suivant (cf. planches 3.5, graphes 3.1, 3.2,3.3):

1
1
[}
1
zone transitoire,
1
1
]

position angulaire
du décollement

edec

Red1>Red2>Red3>Red4>Red5

sl

L'influence de l'incidence est également trés importante.Pour les faibles incidence, le pic de
la courbe 6dec monte jusqu'a 160° (pour o=10°)(cf. graphes 3.1,3.2,3.3) .
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Sa position axiale subit également une variation, surtout pour les nombres de Reynolds
inférieurs 4 4.4105. Au deld, elle évolue assez peu et reste au voisinage de X/D=2.

Quand l'incidence augmente, la position de la ligne de séparation sur la partie cylindrique
descend vers l'intrados, car les gradients de pression transversaux augmentent avec
I'incidence.

Un accroissement du nombre de Reynolds Red va, en général, contrarier cet effet en
retardant la séparation. Cependant, si la transition n'est pas complétement achevée,
l'accroissement du Reynolds va faire passer la couche limite d'un état transitoire A une
turbulence pleinement développée. Cette modification de la nature de la couche limite a
tendance 2 la rendre plus sensible aux gradients de pression. Donc, paradoxalement, une
augmentation du nombre de Reynolds peut conduire sur la partie cylindrique 2 une légére
descente de la séparation vers l'intrados.

Les caractéristiques du décollement décrites ici s'applique dans le domaine de Mach
inférieur a 0.6. Elles correspondent a celles du corps étudié et évoluent bien siir suivant la
géométrie de l'ogive. Toutefois, pour une ogive pointue cette description qualitative reste
valable. :

3.6.3.2 Approche empirique de la position de la ligne de décollement

Avant d'effectuer une étude empirique de la séparation, il convient de déterminer tout
d'abord le rdle de chacun des parameétres (a,Red,Mo) sur sa forme. Les courbes de relevés de
la position de la ligne de séparation sont donc superposées, en faisant varier soit l'incidence,
soit le nombre de REYNOLDS ou le nombre de MACH, les deux autres parameétres restant
constants (cf. Courbes résultats:"Position angulaire de la ligne de décollement" : graphe 3.13).

Trois points se dégagent de ces observations:

+ L'incidence a une influence prépondérante sur la position de la ligne (cf. graphe
3.13.1).

* Le nombre de REYNOLDS joue également un rdle important, bien qu'il ne provoque
pas des variations aussi importantes que 1'incidence (cf.graphe 3.13.2).

* Les effets de la compressibilité sont trés faibles dans notre domaine de nombre de
MACH (Moe [0.16;0.6]).11s sont négligés dans cette étude (cf.graphe 3.13.3).

Nous avons vu au § précédent que la forme de la ligne de décollement évolue selon le
nombre de Reynolds. Pour Red>4.4105 la forme générale de la ligne de séparation est
caractérisée par une "bosse” située aux alentours de X/D=2. Ce pic est dfi aux influences
conjuguées de la transition de couche limite et des gradients de pression longitudinaux
positifs.

La position de ce maximum est relevée lors des manipulations. Elle avance vers la pointe
avec l'incidence et le nombre de REYNOLDS croissants. Ces essais sont bien recoupés , pour

Red>4.410, par la formule suivante proposée ici :

Xgax =_8&31_ 1.11 10-6 - Regq + 1.995

o : Angle d'incidence (e [15°,259) , exprimé en degrés

ol | Rey : Nombre de Reynolds rapporté au diamétre Reqe [4.4 10°; 9.10°])

X—Bﬂ : Position du maximum de la position angulaire du décollement
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Cette expression correspond a un développement limit€ a l'ordre 1 de Xmax/D en fonction
de 1/o et Red.

La précision de cette formule est environ de 0.1 calibre. Elle semble pouvoir s'appliquer
avec des nombres de REYNOLDS supérieur (Red>109). Elle rend compte de I'allure générale
des cas subcritiques ou faiblement critiques (Red<3.510%) mais avec une précision bien
moindre (env. 0.3D).

La position de la séparation sur la partie cylindrique est presque confondue avec une
génératrice (dans le cas d'écoulements symétriques bien siir). cette propriété se vérifie surtout
sur des corps o la partie cylindrique est beaucoup plus longue que l'ogive. Sur notre
magquette, il existe encore une évolution de la ligne de décollement sur la partie cylindrique.
On peut cependant considérer que la séparation tend vers une génératrice asymptote qu'elle
atteindrait si la partie cylindrique était suffisamment longue. La position de cette asymptote
dépend essentiellement de l'incidence et, dans une moindre mesure, du nombre de
REYNOLDS.

La forme de la ligne de décollement est repérée grice a sa position angulaire 6dec dans une
section courante perpendiculaire 2 l'axe de révolution de l'engin et située A une distance X de
sa pointe. Cette position est une fonction de X/D qui , pour ReD>4.4 105 peut étre trés bien
approchée par l'expression empirique:

A-Y +B

«/L-Y:‘)z +482 Y

X)- XD
04 D)— avec Y = =

% : abscisse réduite de la position le long du fuselage

A : Limite de la courbe quand X/D tend vers l'infini (cylindre en incidence).

dans le domaine de Reynolds [4.4 105 ; 106]

ot | B :Limite de I'angle de décollement quand X tend vers z€ro

¢ - Facteur lié a la cambrure de la courbe , il dépend surtout du Reynolds de l'essai
et varie assez peu dans le domaine étudi¢ de 0.86 2 0.93

wyo: Facteur caractérisant la position du maximum de la courbe (mais li€¢ 3 A , Be)

Cette formule est valable pour X/D>1.5 ou 2 puisqu'elle est issue de la troisiéme série
d'essais qui ne visualise pas I'écoulement en amont de cette position. Cependant, la forme de
séparation obtenue recoupe trés bien les relevés des visualisations globales (graphe 3.1 et 3.3,
cf. §3.) jusque X/D=0.5 ou 1 (cf graphe 3.14) .

Si l'on ajuste cette courbe cas par cas, elle redonne les données expérimentales avec une
précision supérieure a 1° en moyenne, avec une erreur locale maximale de 2° sur toute la
courbe (X/D e [1.;9. D).

L'avantage de cette formule est qu'elle donne des résultats cohérents méme avec des
valeurs assez arbitraires des coefficients A,B,wo et ¢, pourvu qu'elles restent dans le domaine
décrit plus haut. En particulier, la forme générale de la courbe obtenue reste toujours
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plausible. La plupart du temps l'erreur commise en utilisant de mauvais coefficients ne
dépasse pas 10° au plus, essentiellement due a un décalage de la "bosse" et a une erreur sur
A).

Nous proposons ici une formulation heuristique de ces coefficients qui permet une
approche acceptable de la forme de cette ligne avec un écart par rapport aux données
expérimentales de cinq degrés, au plus, et d'une erreur moyenne de 2° au plus par rapport a
I'expérience pour des incidences de 15° 4 25° et des nombres de Reynolds de 4.4 105 2 106 (cf
graphe 3.15). L'influence du nombre de Mach étant négligée, nous n'avons que deux
parametres a prendre en compte. Nous allons fixons wo apreés quelques essais , puis A est
déterminé pour obtenir 1'écart minimum avec les résultats expérimentaux tout en vérifiant

I'évolution de la ligne de séparation observée pour X/D>5. B et € sont corrélés pour retrouver
la position du maximum de la courbe donné par la formule générale donnant édec.

On prend:
l wo=375-0.05 ] ol a est l'incidence en degrés

Ce parameétre est choisi arbitrairement aprés essais successifs. Enfin, le coefficient A est
donné par:

A=125103Red-426.39 | 127141 - 5.883 10°5 Red

a

ol Red : Nombre de Reynolds de 1'écoulement rapporté au diamétre de 1'engin
a : Angle d'incidence en degrés

Ce coefficient vérifie deux conditions physiques:
* L'influence de l'incidence augmente avec le nombre de Reynolds.

* La ligne de séparation descend vers l'intrados quand la nombre de Reynolds croit (a
25° d'incidence), pour les angles plus petits (15°, 20°) cette ligne subit un net recul vers
l'extrados.

Cette derniere évolution, observée sur les relevés (cf. graphes 3.3 ) est liée a la transition de
la couche limite et 4 1'élancement relativement faible du corps étudié. En effet la couche
limite en transition est plus résistante aux gradients de pression que la couche limite
pleinement turbulente. Il semble que, dans la plage de nombres de Reynolds étudiée ici, la
couche limite ne soit pas encore pleinement turbulente sur la partie cylindrique pour les
incidences €élevées ou la longueur de parcours du fluide a la paroi est assez faible. De ce fait,
quand le nombre de Reynolds augmente a incidence fixée, la couche limite devenant
pleinement turbulente sur cette partie, la séparation marque une légére chute vers l'intrados
sur la partie cylindrique. L'expression de A tient compte de cet effet, mais ceci en limite la
validité pour 25° d'incidence, & des nombres de Reynolds ne dépassant pas 2.109. Sinon ce
coefficient est sous-estimé par la formule donnant A.

Le coefficient B est donné par:

B = -1.47 10* lffd +897.25 _ 517.58 + 47.325 Log(Red)

. | Red : Nombre de Reynolds de I'écoulement rapporté au diametre de 1'engin
o : Angle d'incidence en degrés



CHAPITRE 11 : Etude expérimentale

Ce coefficient est ajusté pour vérifier la chute légére de l'influence de l'incidence et
I'augmentation du minimum de 6dec quand le nombre de Reynolds augmente.

€ régit la hauteur du maximum et le resserrement de la courbe. Ces caractéristiques
dépendent surtout du nombre de Reynolds. On pose arbitrairement apres essais d'ajustement:

£=09398 - .80 1 b ol Reg: Nombre de Reynolds rapporté au diametr

(Regf

Cette modélisation, comme toute synthése empirique, est limitée a un domaine
d'application bien précis. Cependant la ligne de décollement garde une forme sensiblement
identique pour tous les nombres de Reynolds supérieurs a 4.4 105. La courbe générale choisie
pour représenter cette ligne a de fortes chances de donner une forme correcte de la séparation
pour des nombres de Reynolds élevés. En revanche les coefficients A et B devront étre ajustés
de nouveau, les formules donnant ces coefficients sous-estimant A pour les forts nombres de
Reynolds aux incidences inférieures ou égales a 15°. Les coefficient € et o semblent garder
un sens physique méme pour des nombres de REYNOLDS supérieurs & 108.Cependant, pour
généraliser cette synthése empirique complete, il serait nécessaire d'effectuer des relevés de
lignes de séparation 2 des nombres de Reynolds beaucoup plus élevés(3.109 a 107) qui n'ont
pu étre réalisés pour des raisons techniques évidentes (performances et taille de la soufflerie).

3.6.4 Conclusions sur la séparation et ses conséquences

Les visualisations pariétales donnent une idée de la structure de 1'écoulement 2 la paroi (cf
Annexe 3.1). Elles permettent ainsi de classer en quatre catégories les configuration de vol
suivant l'incidence:

« a < 3° (4°) : On peut considérer qu'il y a contournement du fuselage sans décollement
de la couche limite. Cette hypothése de non décollement est mise en défaut par nos
essais des 5° d'incidence. A cette incidence la position axiale de la ligne de décollement
se situe déja, en moyenne, au milieu de la partie cylindrique de 1a maquette (X/D=5). Le
développement assez important de cette ligne laisse penser que le décollement existe
déja a des incidences plus faibles (de 'ordre de 4°). Mais ceci n'a pu étre clairement mis

en évidence car les visualisations pariétales ne donnent pas de résultats probant aux tres
faibles incidences.

« 4°(env. ) < a < 8° : Une séparation primaire apparait. Elle ne se "referme" pas. En effet
on ne peut prolonger clairement la ligne de séparation jusqu'a la pointe du missile. Il
s'agit 1a d'une séparation ouverte telle que l'ont observée WANG, PEAKE et TOBAK,
la théorie exacte de cette séparation étant toutefois I'ceuvre de WU et al. (cfchap Il et
3.6.4.1).

« 8% < <12°4 13° : Il y a une séparation fermée qui débute clairement des le nez. Elle
induit une structure transversale trés classique, avec un point selle dans le plan de
symétrie au dessus du corps.

« 13°<g< 25° : 11 apparait un décollement secondaire. Cette séparation débute le plus
souvent dés la pointe avant. Sur l'ogive on constate donc une structure de ligne de
séparation et d'attachement supplémentaire (cf.planches 3.5). Cette structure est bien
moins nette que sur la partie cylindrique. En effet, sur le nez, les vitesses sont tres
longitudinales; elles ne provoquent donc pas d'accumulation importante d'enduit lors
des visualisations. Elles donnent lieu 2 deux fuseaux (cf. pl. 3.5 ) qu'il ne faut pas
prendre pour des bulbes d'attachement .
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La séparation se développe donc dés 8° d'incidence depuis la pointe du missile. Cependant
deux éléments viennent considérablement réduire l'effet du décollement sur le champ des
pressions au niveau de l'ogive (cf. fig 3.16):

- Les structures tourbillonnaires y sont petites, donc pratiquement immergées dans la
couche limite .

- Les lignes pariétales d'extrados, presque confondues sur l'ogive avec méridiennes,
montrent que la nappe décollée est transportée le long de 1'ogive sans avoir le temps de
s'enrouler.

Sur l'avant de 'ogive les enroulements tourbillonnaires sont donc ou inexistants ou bien
situé dans la couche limite, ce qui leur enléve une grande part de leur influence sur
'écoulement.

On constate toutefois qu'a partir d'une certaine distance du nez, les lignes pariétales
d'extrados, longitudinales sur le nez, divergent brutalement a la fin de l'ogive.

Ceci s'explique par deux phénomenes :

- I'écoulement longitudinal rencontre 2 la fin de l'ogive un gradient de pression positif
(cf. graphe 3.9). Le champ des pressions tend alors a dévier les vitesses latéralement.

-Le tourbillon qui se développait dans la couche limite finit par en sortir. Il acquiert a ce
moment une énergie cinétique plus importante puisqu'il est "alimenté" par un
€coulement plus rapide. Cette émergence augmente brutalement l'activité du tourbillon,
qui engendre alors une forte dépression. Celle-ci a deux effets :

+ Elle retarde le décollement en créant une dépression a l'extrados.
+ Elle dévie 1'écoulement d'extrados (cf. pl. 3.5).

A partir de ce point se produisent ensuite deux autres phénomenes :

- La divergence des vitesses d'extrados engendre une confluence plus forte des
écoulements d'extrados et d'intrados. Ceci augmente les gradients de pression
transversaux.

- Le tourbillon s'éloigne de la paroi ce qui diminue son action retardatrice sur le
décollement.

Ainsi, apres avoir augmenté assez rapidement, la position angulaire de la ligne de
décollement va chuter a nouveau. La forme de la "bosse", ainsi constituée dépend de deux
facteurs : l'apparition de la transition, qui retarde le décollement, puis 1'émergence
d'enroulements tourbillonnaires actifs qui précipite ka séparation.

La combinaison de ces deux phénomeénes modélent la forme de la ligne de séparation. En
fait, au-dessous de 4.4 105, ils se produisent presque au méme endroit (a environ. 3 calibres
du nez) et sont ainsi directement opposés . La forme de la ligne de séparation ainsi obtenue est
souvent chaotique, peu marquée et difficilement modélisable. En revanche, pour des nombres
de REYNOLDS plus élevés (au-dessus de 4.4 105), la transition précéde nettement
I'apparition des enroulements d'extrados; ceci a pour effet de produire une "bosse" nettement
accentuée sur les courbes de position de la ligne de séparation. Ce pic est d'autant plu net que
le nombre de REYNOLDS est élevé. Dans ce domaine de REYNOLDS la position méme de
la transition n'a plus guere d'effet sur la forme de la séparation, la zone laminaire devenant
pratiquement négligeable dans tous les cas (surtout aux incidences élevées).

De ces observations, on constate que 1'étude de la ligne de séparation permet de situer la
position axiale X/D a partir de laquelle les nappes décollées forment réellement une structure
d'enroulements tourbillonnaires. Elle coincide avec le début de la chute de la séparation vers
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I'intrados. L'apparition de structures tourbillonnaires actives se situe donc a la méme distance
X/D que le maximum des courbes odec=f(X/D). Cette propriété permet de placer ce point
par la seule donnée de la forme de la ligne de séparation, fournie , par exemple, par la
formule de synthése proposée précédemment.

Avant le point de divergence, la nappe est fortement liée 2 des phénomenes visqueux. Un
calcul fluide parfait est donc incapable d'en prévoir I'évolution. Apres ce point, la nappe quitte
nettement la paroi se comporte vraiment comme une couche de cisaillement libre. Sa
modélisation par une surface de glissement devient alors acceptable.

Trois points se dégagent de cette étude:

- La nappe décollée prend naissance dés le nez, mais sa partie avant, fortement
diffusive, n'a pas d'effet important sur la répartition des pressions sur le corps. Les effets
dynamiques de la nappe décollée n'apparaissent donc qu'd partir de I'endroit ou
l'écoulement d'extrados est absorbé par les enroulements tourbillonnaires. Les
enroulements sont alors peu influencés par les diffusions visqueuses ou turbulentes. Les
effets des forces d'inertie sont alors prépondérants (la dissipation devenant trés faible).
Une modélisation fluide parfait est donc envisageable.

- La position axiale du point de divergence de l'écoulement d'extrados peut étre
déterminée par une étude quantitative de la ligne de séparation. Il correspond au
maximum de cette courbe.

_ Pour des nombres de REYNOLDS supérieurs 2 4.4105, 1a transition ne joue qu'un role
secondaire sur la position de ce point pour des incidences supérieures ou égales a 20°.
En dessous 20° la transition modifie 1égérement la forme de la ligne de séparation; en
général, cette influence (qui retarde le décollement) se traduit par un élargissement de la
"bosse" de la courbe de position angulaire du décollement.
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IV) APPROCHE NUMERIQUE

4.1 Introduction

L'aérodynamique des missiles a grande incidence est régie par les tourbillons
d'extrados issus du décollement de la couche limite le long du fuselage, et par la
zone de recirculation provenant du décollement au culot. Le calcul de tels
€coulements est généralement mené par des programmes de résolution des
équations d'EULER. Mais, si ces logiciels donnent de bons résultats en
supersonique, il semble que leurs versions subsoniques ne soient pas pleinement
opérationnelles. De plus, le maillage de tout le volume fluide étudié impose un
espace mémoire trés important, une grande dépendance a 1'égard du maillage
choisi et un temps de calcul élevé. ‘

Dans le domaine du "bas subsonique ", il apparait donc trés intéressant de
développer un code de calcul utilisant la méthode des singularités. Dans ce cas
en effet, seules les surfaces de glissement (sur le corps ou au sein du fluide) font
I'objet d'un maillage, ce qui réduit considérablement la dimension des matrices
utilisées ainsi que le temps de calcul. Cependant nous n'avons plus alors la
possibilité de localiser automatiquement les surfaces de discontinuité utilisées
pour modéliser les couches rotationnelles au sein du fluide. Ces nappes seront
donc construites arbitrairement par l'utilisateur au début du programme, puis
seront déplacées de maniére itérative pour €tre stabilisées dans une position ou
elles vérifient les conditions de RANKINE-HUGONIOT.

Une modélisation par singularités linéiques est classiquement employée pour
traiter 1’écoulement autour de fuselages élancés (la théorie des corps élancés en
dérive),mais ce type de méthode utilise la symétrie de révolution du corps et
I’absence de singularités a 1’extérieur de celui-ci. Il n’est donc plus applicable
quand on veut modéliser un fuselage a incidence élevée ou sont introduites des
nappes de glissement. Il est alors nécessaire de modéliser le corps par des
singularités surfaciques, plus coliteuses mais d’un emploi moins restrictif.

Apres avoir testé 1’utilisation des divers types de singularités sur corps seul, la
présente étude modélise le corps par des panneaux sources et les nappes
décollées par une répartition de doublets normaux. Les résultats du programme
qui en découle sont ensuite commentés. Enfin certaines extensions de la
méthode sont présentées.
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4.2 Rappels généraux sur la méthode des singularités

Il est présenté ici un rapide rappel de la théorie classique des singularités (cf
DELHOMMEAU[4.9],BOUSQUET(4.4],HESS &SMITH[4.12]). Ce paragraphe sert a

délimiter le cadre de notre travail et  fixer les diverses modélisations et notations utilis€es par
la suite.

4.2.1 Générali

Ce probléme concerne un écoulement incompressible, irrotationnel autour d'un obstacle €,
dans un domaine fluide D.On a :

rofV) =0
div(V)=0} sur D

Dans ce cas la vitesse dérive d’un potentiel ¢ qui vérifie le probleme de NEUMANN:

A¢ =0 dans le domaine fluideD

oll Vg est la vitesse d'entrainement du corps

o0 = dans le repére considéré

‘_a; = Vg1 sur9S (surface du corps)

Il est alors commode d’introduire deux potentiels harmoniqucs ¢e et ¢i définis
respectivement a 1’extérieur et A V'intérieur du corps Q. A 'extérieur de Q on a: ¢=¢e. Ces

deux potentiels permettent de définir une modélisation de ¢ a partir de sources et doublets
Normaux.

En effet, la troisiéme formule de Green montre que tout écoulement potentiel harmonique
(A¢=0) peut étre modélisé par la somme d'une répartition surfacique de doublets et de sources,
car les potentiels a l'intéreur et a I'extérieur vérifient :

0dM)

o)+ oM | - 1 f I sraidodP)- 6(P) o L dss
2 T Jaq '
(M)

e f L ., (04P)- 0:(P)) gradl L} e dSe

0Q : paroi du corps 2

M : Point de calcul du potentiel
(41}  ob P : Point courant d'intégration |
r= |P_1\7[| : Distance entre les points P et M

. : Potentiel extérieur (nul a l'intérieur de )

¢; : Potentiel interne (nul a l'extérieur de £2)
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En posant:

: Répartition de doublet normal
H= '(q)e - ¢1) I H P

o = gradde - ;) . A

0., ¢; : Potentiels, externe et interne

{éa42 ) ol \o : Répartition de source

on obtient alors:

0dM)
o)+ 60 | &f oL ase- L f fa ey L) i ase
¢i(M)

02 : paroi du corps £2

M : Point de calcul du potentiel
P : Point courant d'intégration
{é34.3 } ol . gra
r= lPMI : Distance entre les points P et M

o(P) : Répartition de source en P

p(P) : Répartition de doublet en P

Cette formule est directement issue de A¢=0 (f étant suffisamment réguliére). Elle montre
bien que tout écoulement potentiel ( A¢=0) peut étre modé€lisé & partir d'une répartition de
source et doublet sur la surface de l'obstacle. Dans le cas d'un probléme externe, le potentiel ¢i
est arbitraire a l'intérieur du corps. Suivant les hypothéses formulées a son égard, trois
méthodes classiques se dégagent.(cf DELHOMMEAU[4.9])

4.2.2 Méthode des sources

Si l'on choisit de prendre ¢i=¢e a la surface du corps. Le terme doublet s'annule. ¢i est
arbitraire a l'intérieur du corps.Il reste d'ailleurs indéterminé puisqu'il ne sert a rien dans
I'expression des vitesses a I'extérieur du corps et qu'il est remplacé par ¢e a la paroi. On doit
trouver la répartition de sources o:

o= g_rzfcbl(q)e - ¢i) -0 {éqaa)

on a alors 2 la surface du corps (et a 1'extérieur):

0Q2 : paroi du corps Q

M : Point de calcul du potentiel
P : Point courant d'intégration

0dM) = %f f oP)L dasp faass) o (1O
oQ r= IPMI : Distance entre Pet M

]

o(P) : Répartition de source en F
0 M) : Potentiel (externe) en M
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Cette équation de FREDHOLM de premiére espéce a une résolution numérique instable. 1l
est plus commode de prendre, en un point M de I'espace, le gradient de la formule de GREEN.

Apres introduction de la condition de glissement sur le corps, il vient alors (cf
DELHOMMEAU{4.9)):

0 : paroi du corps 2

M : Point de calcul du potentiel
P : Point courant d'intégration
r= m : Distance entre P et M
o(P) : Répartition de source en P

M - N

Vo : Vitesse du vent a l'infini amont

Cette équation (FREDHOLM de deuxiéme espéce) est classiquement résolue (cf.
HESS[4.12]). La discrétisation de cette équation est traitée plus loin.

D'apres cette modélisation:

Hag o{P) dSp =I f IQ div{grad(g. - i) de = f j fg Albe-0)dt=0 (s

0Q : paroi du corps Q
Q : Volume du corps ( ferm¢)
ou \ o(P): Répartition de source en P

| ¢ : Potentiel externe

¢; : Potentiel interne

Cette relation appelée condition de fermeture de la répartiton est une validation tres fine de
la solution et du maillage (cf § 4.3.4.2). Elle traduit mathématiquement que la modélisation
d'un corps fermé par une répartition de sources ne produit pas de fluide au sein de
I'écoulement.

4.2.3 Méthode des doublets normaux

Si on prend maintenant :

grad(e- ¢). T=0 (048}
La condition de glissement est implicitement résolue si ¢i est égal au potentiel
d'entrainement. Dans le cas d'une translation uniforme a la vitesse d'entrainement VEon a :

OM: Rayon vecteur (O origine liée au référentiel
&;= Vg OM=-Vyr OM {&49} ol |V} : Vitesse d'entrainement du corps
\Vo Vitesse du fluide a 1'infini amont
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Si on égale cette relation avec la formule de GREEN simplifiée (¢ = 0), on aboutit 2
I'équation:

¢i(M) =E(2£) +ﬁ r j WP} g—r;dp(%} npdSp=-Vo- OM  {&g4.10)
oQ

|

02 : paroi du corps Q

M : Point de calcul du potentiel

P : Point courant d'intégration
ol
r= m : Distance entre P et M

K(P) : Répartition de doublet en P

Vo OM: Potentiel d'entrainement
en translation

De cette équation on tire le potentiel fe solution du probléme (2 une constante pres). On
remarque que dans ce cas "l'‘écoulement” interne 3 un sens physique; il correspond 2 une zone
d'eau morte translatée a la vitesse Ve qui représente ainsi le corps (mais dont la frontiére ne
vérifie pas, a priori, les conditions de RANKINE-HUGONIOT (cf §4.4.2)).

Le calcul du potentiel une fois effectué, la vitesse se trouve par dérivation.On a :

VE(M)= g?({(pe) et gradp:—[ve-vi_] {éq4.11)
et finalement la vitesse V a la surface du corps est :

Vo Vitesse du fluide 2 1'infini amont

V(M) = -gradp+Vo - (Vor ) | {40412} ol { V(M) : Vitesse du fluide au point M

1 gradp : Gradient (surfacique) de la
répartition de doublet

Cette méthode nécessite un calcul de gradient a la paroi. C'est son principal inconvénient.
Mais le systeme lin€aire obtenu 4 la suite de la discrétisation est bien mieux conditionné que
celui des sources. Cependant la formule (4.12) évite de calculer la composante continue de la
vitesse au point de contrdle ce qui compense largement le temps de calcul du gradient (du
moins tant que le maillage n’est pas trop complexe)

De plus, si I'on choisit une répartition constante par panneau, les facettes utilisées peuvent
étre gauches.
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4.2.4 Solution mix REEN (cf DELH 4. 4
Si on prend ¢i=0 sur la surface du corps, on vérifie la condition de glissement en posant:

U : Répartition de doublet nomal

6=Vg n= gradd..n (60.4.13) od o : Répartition de source
Avec : u= -0, ¢. : Potentiel extene
VE =La vitesse d'entrainement du cops (connue)

On a alors affaire 2 une distribution mixte de GREEN. Il ne reste plus qu'a écrire a I'aide de
la formule de GREEN que le potentiel interne est nul, ce qui donne finalement:

W 1” w(P) gradell} 7 _-1H V(P} 7o L
e - gradg{L} pdSp==L]| VoP)tip L dSp (ead14)
2 4rm 50 r 4r 30 r

dL2 : paroi du corps

VdP): Vitesse du fluide 2 l'infini amont
P : Point courant d'intégration

r= |I;1§71I : Distance entre les points P et M
o(P) : Répartition de source en P

W(P) : Répartition de doublet en P

Cette équation a le méme premier membre que celle obtenue par les doublets seuls. Mais le
second membre est une expression locale de la condition de glissement trés intéressante du
point de vue numérique. En effet, elle éléve artificiellement 1'ordre de la discrétisation (les
doublets, d'ordre 0 en vitesse, passent ici 4 un ordre 1 en vitesse) sans compliquer le probléme
par rapport 2 la méthode doublets. Cette méthode est universellement appliquée dans le cas de
problémes complexes (cf RYAN,LE[4.19]). Il est noter que les calculs de cette méthode
modélisent le mouvement dans un repére fixe par rapport au fluide a l'infini amont. C'est le
corps qui se déplace. Le potentiel interne fi n'a aucun sens physique.Elle nécessite, comme les
doublets un calcul de gradient superficiel.

La vitesse est donnée par:

i;(N[) = gr—_aa‘be) = (gr—a,({‘be) H) n+ gE&(Q)e]a{) = -(VOH) n- gTa?iu
l V : Vitesse calculée au point M dans un repére fixe par rapport au fluide amont
ou

Vo : Vitesse du fluide a l'infini amont dans le repere lié au corps
\gTaaq)e q : Gradient du potentiel sur la surafce du corps 0Q2

Dans le repere lié au corps on a alors a méme formule qu'avec des doublets:

Vo Vitesse du fluide & l'infini amont

V(M) = -gradji+Vo - (\7;) ﬁ) n| {¢a4.12) ol { V(M) : Vitesse du fluide au point M

gradp : Gradient (surfacique) de la
répartition de doublet
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4.3 Programmations et validations des calculs sans nappe

4.3.1 Discrétisations de la vit t du potentiel induit

A priori les singularités tridimensionnelles semblent assez lourdes & mettre en ceuvre parce
qu'elles utilisent des intégrales de surfaces pour définir le potentiel et les vitesses. Mais il est
possible, comme le montre CANTALOUBE et REHBACH [4.5] puis BOUSQUETI[4.4], de
ramener le calcul de ces expressions a une intégration sur un contour.

Ces transformations nécessitent parfois certaines hypothéses restrictives, en ce qui
concerne la forme des mailles, elles sont précisées pour chacun des types de singularité
utilisé.

Dans ce qui suit il est montré que la vitesse induite par un ensemble de panneaux plans,
porteurs d'une distribution de source, constante par panneau, se discrétise en :

—

Sij : Influence du panneau N°j sur le point de controld/f;

0:

Ns
VM) = z gj Sjj ou J

=l

oj : Répartition de source sur la facette N

M; : Point de contrdle

Une expression de Sij est donnée in extenso plus loin.

Pour un ensemble de panneaux, plans ou non, porteurs d'une répartition de doublet normal
constante par panneau, le potentiel et la vitesse vont se mettre sous la forme:

Ns Ns
oM =3 1 Tyj et IM))= 3, i Djj
j=1 =1
Ty Influence en potentiel du panneau N°j sur le point de controRel;
E{j : Influence en vitesse du panneau N°j sur le point de controIM;

Hj : Répartition de doublet sur la facette N°j

M; : Point de contrble

Le calcul du potentiel ne sert que dans la phase de validation du programme sans nappe.
En revanche l'expression de la vitesse induite par une surface porteuse d'une répartition de
doublet normal va directement €tre utilisée lors du calcul prenant en compte les conséquences
du décollement.

Les diverses répartitions de singularités utilisées peuvent ainsi étre calculées a partir d'un
systeme linéaire issu de la discrétisation, qui prend la forme générale:

X est soit [ soit o

Ns
2 AyXj=B; ol Ns : Le nombre de panneaux porteurs

j=1
A et B sont explicités, plus loin, pour chaque type de singularité utilisé.
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4.3.1.1 Discrétisation de la vitesse induite par un panneau source
La vitesse induite par un panneau plan porteur d'une répartition de source d'intensité
constante sj, en un point de contrdle Mi est donnée par (cf CANTALOUBE et REHBACH
[4.5], BOUSQUET [4.4], GUIRAUD [4.11].et cf ANNEXE 4.3) :

vy 113 v chlp
VM) an | " 8" (r+h) dip+ r
PedS PedS

V(M;) : Vitese induite parla facette au point de contble M;

n : Normale 2 la ficette infuengante

ou | sgn : Indicateurde cdté (sgn=1 si Mi du méme coté den sinon sgn=-1)
r= lsﬁi : Rayon vecteurd' origine le point counnt P d' intégration

—-

v = t A n: Normale au contourdans le plan de la ficette

On a alors la configuration suivante:

Cette formule s’int2gre quand la surface (plane) est délimitée par des segments de droites
(cf. BOUSQUET(4.4]).
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La vitesse induite par un panneau de répartition ¢ constante est alors donnée par:

S = VfM1)= 1 Kiax Vii 1 Tii+Tet i+ b + n;-sgn (atanoq(- + ataan-)
. 1-! 4r 1 J Tiej+Tic41,j - ij J J ]
i#j

VJ(Mi) : Vitesse induite parla facette de densté de source unité
S—ﬁ Coeflicient de vitese induite ¥duite de la ficette N°J sur le point Mj
(;kj' tkj) (ij 'fkj) (-fkj'tkj) (ij'i:kj)
0 = - 5 et Pij= 3
h2+(; ..; ) + h:ry: h.2+;..’. + h; .
j kj Tk; iTkj ] kj Tkj Tk+1,]

ou\ ry;= Pk_jﬁi s Tiel,j = Puat,jMs

by = Fﬂ distance du point de contble au plan contenant la ficette
Kmax = Nombre de segments bordant la facette

Iyj = |ijPk+1, jl : Longueur du segment porteur

Cette écriture suppose que Mi n’appartient pas a la facette N°j. Si Mi est sur cette facette
N°j, I’influence Sij s’écrit alors:

Sij =2 sgn-Tj

Avec les mémes notations que précédemment, la configuration est la suivante:
Mi

Facette N° j

Pk,

La vitesse induite par une distribution de source constante par panneau (plan) se discrétise
doncen:
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S_'ij : Influence du panneau N°j sur le point de controld/;

o

Ns
V(M) = 2 6; Sij ol {0y Répartition de source sur la facette N°j

=1
M,; : Point de contrdle

L’écriture de la condition de glissement se résume alors a:

V() : Vitesse a 1'infini amont

Ns ., . & = n; Normale 2 la surface au point de contrdle
2 GjSij'ni + 71 =- Vo | o .
J; Si; : Influence de la facette N°j sur le panneau N°

o

J

La matrice A du systéme a résoudre ainsi que son second membre sont donc donnés par:

oj: Répartition de source du panneau N

Ajj =§ij‘ﬁi et B;= - Vo1 (adimcnsionné par F’d )

4.3.1.2 Discrétisation du potentiel induit par des doublets normaux

Le potentiel de doublet est trés proche de la vitesse induite par des sources. Pour un
panneau (non nécessairement plan) porteur d'une répartition de doublet j constante, on a (cf
CANTALOUBE et REHBACH [4.5], BOUSQUET [4.4], GUIRAUD [4.11}et cf

ANNEXEA4.3) :

1 sgn (inf)  — sgn. (Bakf . sgn Vi
(p(Mi) T 4n ur.(r+ sgn T-1) dlp_ 514 ur-(r+h) le_ H 4r r-(r + h) d]'P
Pe oS PedS Pe oS

Cette fois il n’est pas nécessaire que les panneaux soient plans. En un point de contrdle Mi,
subissant 1’influence d’une facette N° j,délimitée par Kmax segments de droite, le potentiel

est donné par :

Kmax
Pjj = o(M;) = l_i%t— k}; sgn-[atan(xkj + ataanj}

avec:

Tt (ij-?kj)

Tigj tj ij'ﬁcj)
okj = - ) et Pk

2 + vt L 2
h] +1Vkj rk_]) + hjrg; hJ +

ij-?kj)z + Byt 1
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(pJ(Mj) : Potentiel induit par la facette de densité de doublet unité
Pjj Coefficient de potentiel induit de la facette N°J sur le poidd;

etol{ ryj = PyjMj ;T = P+ 1jM;

hy = l?ﬁi distance du point de contrdle au plan contenant la facett

Kmax = Nombre de segments bordant la facette

Le probleme de DIRICHLET (corps seul) lié a une répartition de doublet se met alors sous
la forme:

Vo : Vitesse 2 l'infini amont
N4 Wi = ~—— | . |O:Origine arbitraire fixe
2 WPy + 5 =-VoOM; |ob
=1

P;; : Influence en potentiel dela facette N°j sﬁMi

N4 : Nombre de facettes proteuses de doublet

Lors de la programmation cette équation est adimensionnée par Vo D. La matrice A du
systeme a résoudre ainsi que son second membre sont donc donnés par:

Aij =Pij et Bj= -Vo-gﬁi

4.3.1.3 Discrétisation de la vitesse induite par des doublets normaux

La vitesse induite par un panneau (non nécessairement plan) porteur d'une répartition
constante | de doublet normal se met sous la forme (cf. CANTALOUBE/4.5],
BOUSQUET[4.4]):

- - rAt . o
V(Ml-) = % % r_;\ dl, | ol t: Vecteurtangentau contour au point d' intégration P
Peds

(On retrouve I’expression de BIOT et SAVART du tourbillon).

Cette expression s’intégre sur une facette, plane ou non, délimitée par des segments de
droite. On obtient alors (cf BOUSQUET[4.4]):

ly; = PyPyiq

Kmax | e T T L.

Dy ==L IAay | o | g =—"9"H_ guec§= L

ij I kj g| J 2 H
k=1 (11§ - g

Dy; : Coefficient de vitesse induite (u=1)

Cette expression sert essentiellement pour calculer l'influence des nappes.
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Il est maladroit de I’utiliser pour calculer les vitesses & la paroi avec doublet ou la
discrétisation des vitesses n’est que d’ordre zéro. En effet le calcul qui a conduit a | repose

sur le fait que le potentiel interne est donné par: ¢i = Ve OM =-Vo OM

On utilise alors la formule :
V(M) = -gradi+ Vo - (Vor 1)
qui ne dépend de la répartition de L que pour le calcul de Gradyt et qui est bien plus rapide

qu’un calcul direct a partir des pi (évidemment). Tout ’avantage de I’utilisation des doublets
réside dans cette formule.

432 1 ff

La grandeur tout particuliérement étudice ici est le coefficient d'effort normal local, CNL,
qui est comparé avec 1’expérience.

Une fois le calcul des vitesses achevé, les coefficients de pression Cp sont donnés par
Bernoulli Cp=1-(V/Vo0)2. .

Le CNL est ensuite calculé par intégration sur une section située a la distance X dela
pointe, suivant la formule:

A 2R ‘
CNL(X)=——-2——-—d£u=-] Cp(e,x)%gg—)cosede,

pOV%) Rmax dX 0

ot1 Fy est I'effort normal 2 I'axe missile dans le plan de symetri

Cette définition du CNL est choisie afin de recouper plus facilement les résultats
expérimentaux de TINLING & ALLEN (cf [4.6]).A chaque section contenant des points de
contrdle, ce terme est calculé par la méthode des trapezes, aprés intégration par partie du
cosinus (les Cp sont supposés évoluer de fagon linéaire entre deux points de contrdle en
fonction de 1’azimut 8). On obtient alors la formule suivante:

ax k=1
R(X : . ] Cpy+1-Cp
CNLIX)=-=—""1|C .sin@®, - Cpy-sinO, |+ -cos9,,,--cos0
NLIX) R, o Pg+1 k+ ~ Pk P e ‘ k+1 k]

Kmax : Nombre de facette sur une section
8, : Position angulaire du point de contrdle N%k par rapport a I' extrados
Cp, : Coefficientde pression au point de contrdle N%k

X : Position longitudinalele long du fuselage

Le CN, le Cmo (coefficient de moment de tangage par rapport a la pointe avant) sont
obtenus par intégration des CNL suivant X ou bien par intégration directe des Cp sur chaque
facette (en supposant le Cp constant sur chacune d'elles).Cette derniere méthode donne de
bons résultats quand les facettes sont planes. Elle n’a pas été retenue lors du calcul avec
nappes oli le maillage, 1égérement gauchie, ne permet pas un calcul suffisamment précis de
1’aire des mailles (cf § 4.5.4).
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La position du centre de poussée, sur I’axe missile, est calculée en effectuant le rapport
Cmo/CN.
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4.3.3 Structure des programmes sur corps seul - Maillage

4.3.3.1 Structure des programmes sans nappe

Les programmes écrits au cours de ces travaux ont tous une structure modulaire, avec une
entire compatibilité et transportabilité des sous-programmes (y compris des sous-
programmes mathématiques).

Les programmes de calcul sans nappe suivent le schéma suivant:

utilisateur
Lecture des données
fichier de données)
[ MAILLEUR |
Programme graphique de
CStockagc du maillage corps)_> contrdle (tourne en paralltle
avec le programme de
calcul).

calcul de la matrice d'influence Aij

[Calcul du conditionnement (option)|

Calcul du second membre B de la condition de glissement

1
Résolution de AX=B

Vérification de la condition de fermeture et de la condition de glissement

1
Stockage deGou b >-—-> contrdle graphique de
C ceti

1
(Stockage des résultats de test)

cul des vitesses et des coefiicients de pression

Calcul des CNL(X) , CN, CT (vérification), Cmo

stockage Programme graphique de
présentation des résultats

FIN
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4.3.3.2 Maillages utilisés

Les premieres versions utilisent un maillage du corps entier. Le fuselage est divisé en deux
parties: ogive et cylindre. Ces deux parties sont partagées suivant 1’abscisse X, en tranches
dont la largeur évolue de manidre géométrique. La série de tranches de 1’ogive et celle de la
partie cylindrique ont deux raisons géométriques indépendantes, fournies par I'utilisateur.

Ceci permet de fagonner le mailllage suivant le nombre de facettes que 1’on veut mettre sur
I'une et I’autre de deux parties. Les deux suites géométriques sont croissantes si leur raison
est supérieur 2 1’unité, la taille des mailles est alors croissante (cf. planches 4.1).

Toutes les sections sont divisées en azimut, en MMAX secteurs égaux (quand il n’y a pas
de modélisation du décollement)(cf planches 4.1).

Le culot peut étre maillé ou non. Quand il est pris en compte, il est représenté par un
ensemble de cercles concentriques, dont les rayons évoluent également selon une suite
géométrique (cf planches 4.1).

Au-dela d’une certaine taille de maillage, la mémoire centrale est saturée et donne lieu 2 un
phénomene de ‘page trash’ qui immobilise le calcul. Cette taille maximale de maillage est
d’environ 700 facettes sur les programmes sans stockage des vitesses ni des influences, il
tombe & 300 facettes sur les codes qui conservent en mémoire ces données.

Cette modélisation est la plus simple et la plus générale mais elle atteint assez rapidement
la limite de capacité de la mémoire centrale du I’ordinateur utilisé (4 ou 8 Mo). De plus, pour
représenter correctement le corps, elle ne laisse pratiquement plus de place pour la
modé€lisation des nappes décollées.

Notre probléme est symétrique, méme quand des nappes décollées sont introduites (2
condition que I’incidence a soit inférieure 2 25°). 11 est donc possible de réduire la taille des
matrices en associant dans un méme calcul les facettes symétriques par rapport au plan
contenant la vitesse amont et 1’axe missile.On ne travaille plus que sur le demi-corps et sur
une seule nappe de glissement. '

Ainsi, dans les modules de calcul de I’influence, chaque élément de la matrice Aij
correspond 2 la vitesse ou au potentiel induit par deux mailles symétriques (sauf pour les
facettes situées dans le plan de symétrie).

Dans le cas des sources, la simple symétrie de la géométrie suffit pour assurer la symétrie
des vitesses. Pour les doublets, il faut changer également le sens de déplacement le long du
contour des facettes.

Dans chaque tranche, les facettes sont réparties de telle manire qu’il y a un point de
contrble dans le plan de symétrie (6 =0° et 6 =180°) (cf.fig.4.1,4.6,4.8,4.10). 11 est alors
possible de controler. La symétrie du probléme en vérifiant que la vitesse en ces points n'a
pas de composante transversale. Cette condition est en général trés bien vérifiée (A 10-16
pres). :

Cette manipulation rallonge le temps de calcul pour une méme taille de matrice d’influence
mais décrit alors pratiquement deux fois plus finement la géométrie du corps. La place
mémoire ainsi préservée permet alors de traiter correctement les nappes décollées.

4.3.4 Divers types de méthodes - Avantages et défauts
Les méthodes exposées plus haut ont chacune leurs avantages et leurs défauts. Ils sont
rapidement exposés plus loin. Ces arguments et la mise en ceuvre de ces techniques “sur le
terrain” permettent de justifier le type de singularités choisi pour le programme avec nappes
décollées.

La méthode des panneaux source 3 o constant est une discrétisation d’ordre un en vitesse
aux points de controle (i.e. il est possible de calculer cette vitesse sans faire appel 2 des calcul
de dérivée utilisant plusieurs mailles contigués). C’est 1a méthode la moins coiiteuse pour
obtenir une représentation des vitesses aux points de contrdle et en dehors de la surface du
corps
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En revanche elle donne le moins bon conditionnement de systeme linéaire AX=B, qui reste
cependant tout 2 fait acceptable dans notre cas (cf.§ 4.3.4.5). Par ailleurs, cette modélisationn
nécessite, en théorie, ’emploi de facettes planes pour pouvoir appliquer les intégrations sur
contours (cf §4.3.1). Quand cette condition n’est pas rempliec les formules citées
précédemment devicnnent approchées. Mais les validations effectuées sur corps seul montrent
que cette approximation est acceptable si le maillage n’est pas trop gauchi.

Les méthodes utilisant les doublets sur le corps sont d’ordre 1 en potentiel, mais

'utilisation d’un potentiel interne connu (potenticl d’entrainement) évite le calcul direct de 1a
composante continue des vitesses  la paroi. Cette technique gagne beaucoup de temps et
compense largement le calcul des gradj par différences finies nécessaire & 1'obtention des
vitesses 2 la paroi. En fait, le temps de calcul des doublets est 1égérement inférieur A celui des
sources quand le maillage reste de révolution.

Le calcul de ce maillage est simple sur corps de révolution si ’on connait analytiquement
1’évolution du rayon polaire R=R(X). En revanche il est beaucoup plus fastidieux sur un
maillage quelconque od il nécessite I’inversion de 1a matrice jacobienne du systtme de
coordonnées défini par le maillage et ce, sur chaque facette.

En revanche, le conditionnement du systéme linéaire obtenu est bien meilleurs (cf§4.3.4.5).
Le calcul du gradient de 1a répartition de doublet nécessite un maillage 1égérement plus fin
que les sources. o

Les Coefficients de pression obtenue “le long du corps 2 incidence nulle tendent moins vite
vers zéro, quand X/D croit, qu'avec une modélisation par des sources. Cette évolution, déja
remarquée par ASFAR et Al.[4.1], est plus proche des résultats expérimentaux.

La solution mixte de GREEN a pratiquement les méme avantages €t inconvénients que la
représentation du corps par des doublets, avec toutefois une précision de calcul sur des
maillages assez grossiers plus satisfaisante que les sources ou les doublets. Cependant les
représentations utilisant des doublets nécessitent deux calculs distincts:

« Calcul en potentiel pour déterminer la répartition de doublets;
« Calcul des vitesses  la paroi. ' ‘

Le calcul des vitesses externes au corps n’utilise pas les mémes méthodes que celui 2 la
paroi. Cette méthode est ainsi plus longue & mettre en ceuvre que les sources quand des calculs
hors paroi sont nécessaires

Dans un premier temps il semble donc plus simple d’utiliser une répartition de source pour
modéliser le corps en présence de nappe. C’est d’ailleurs la technique le plus souvent
employée, I’equilibrage des nappes utilisant un calcul en vitesses et non en potenticl.
Cependant ’introduction d’une méthode avec doublets constitue une suite intéressante au
présent travail. ,

3.5 Validation d

4.3.5.1 Validation sur ellipsoide de révolution

L'écoulement autour de I'ellipsoide a une solution analytique (cf. BONNET[4.3],Annexe
4.1). Cette solution est comparée aux résultats des calculs utilisant des répartitions de sources,
de doublets ou une solution mixte de GREEN.

La répartition de CNL (effort normal local) est correctement retrouvée dans les trois cas
(cf. planches 4.2).

4.3.52.Condition de fermeture

Dans la cas d'un corps fermé la répartition de source o est donnée d'apres la troisieme
formule de GREEN :

o= gr_afiq)e - ¢i) ‘0 (4a44)
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la condition de fermeture (éq. 4.7) se discrétise en :

Ns oj : Répartition de source sur la facette N°i
Tg=, 0;Si=0 (417 ou!S; : Surface de la facette N°i
' ]Ns : Nombre de facettes

Cette condition est délicate 2 vérifier car elle dépend 2 la fois de la condition de glissement
et du calcul des aires Si des facettes. Mais bien plus que la simple condition de glissement (en
général vérifiée a 10-16 pres), cette relation teste la qualité du maillage et la précision avec
laquelle il représente le probiéme. Sur un maillage médiocre la condition de glissement
n'assure pas que le débit au travers de la surface de chaque facette soit faible, méme si la
vitesse normale s'annule au point de controle.

Lors de ce test nous avons obtenu Tf=~10-2 pour Ns=300 (sur demi-corps), Tf ~10-3pour
Ns=700 (sur le demi-corps).

i=1

4.3.5.3 Validation sur ogive @ incidence nulle - Comparaison avec l'expérience

Les enroulements tourbillonnaires n'étant pas présents 2 incidence nulle, le calcul fluide
parfait doit pouvoir donner une approche correcte de la répartition de pression sur le corps
dans cette configuration (du moins, suffisamment en amont du culot). Seuls les effets
"d'engraissement” dus 2 la couche limite peuvent modifier 1égérement cette répartition.
Compte tenu de la taille de 1a maquette et des nombres de Reynolds €levés des manipulations
expérimentales, cette influence reste faible. Les essais tests sont effectués a des nombres de
Mach de I'ordre de 0.23 et ne présentent donc pas d'effets de compressibilité notable. Les
résultats 2 incidences nulle sont comparés avec les mesures de Cp  la paroi 2 incidence nulle
de maniére satisfaisante (cf planches 4.3).

4.3.5.4 Calcul en incidence, comparaison avec la théorie des corps élancés

Le calcul sans nappe décollée et sans maillage du culot est comparé avec les résultats de la
théorie de corps élancés. Le calcul par les singularités donne une courbe de CNL analogue a
celle de la théorie des corps élancés (cf planches 4.4).

Mais la méthode donne une courbe de CNL 1égerement plus faible que la théorie des corps
élancés.

Cette tendance se retrouve dans toute la plage d’incidences de 5° A 25°. Elle provient du
caractére fini du maillage (L/D fini) et également du fait que la théorie des corps élancés est
approchée.(L/D>>1).

La différence la plus importante entre ces deux calculs de CNL se situe au voisinage du
maximum des courbes (cf. planches 4.4) ; elle peut atteindre 10%. Toutefois, dans I’ensemble,
les courbes se recoupent assez bien (cf résultats validation sans nappe). Le CNa calculé par
les singularités ne dépasse pas 1.92 pour un élancement (L/D~40). La différence entre la
théorie des corps éancés et le calcul de singularités décroit lentement avec I’élancement L/D
du corps.

La théorie des corps élancés apparait donc bien comme I'écoulement asymptotique atteint
le long d'un corps d'élancement infini en fluide parfait.

4.3.5.5 Effetr du culot

La théorie des corps élancés modélise les effets propres au culot d'une maniére assez
grossiere. Le décollement y est représenté de fagon trés approchée, puisque la condition de
glissement n'est pas vérifiée au culot, ce qui permet de représenter approximativement le
décollement 2 l'arréte de I'arriere-corps. Nous avons appliqué une technique analogue avec
des singularit€s surfaciques, mais le calcul de 1’écoulement autour de I’obstacle par des
singularités panneaux n’a de fondements mathématiques rigoureux (unicité, existence) que
pour des corps fermés.
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Cependant, 2 incidence nulle la répartition o tend vers zéro quand X/D tend vers I'infini.On
peut donc considérer que la “coupure” du culot est un passage 2 1a limite prématuré, tout 2 fait
acceptable pour X/D>15.

Aux autres incidences, o n’est plus nul quand X tend vers I’infini. 1 convient donc de
tester si une modélisation sans culot donne un résultat cohérent et A partir de quel élancement.
Une validation numérique de la méthode a donc été cffectuée.

Les résultats obtenus sur un maillage donné du fuselage, avec ou sans culot, sont comparés
(cf. planches 4.5).

Cette étude montre que les effets dus au culot sont essenticllement liés au contournement
de P’aréte d’arridre corps. L’allure des courbes de CNL (ou les résultats de Cp), ne subit pas
de changements importants pour des élancementsL/D suffisamment grands (L/D215). A partir
de L/D=15 les courbes de CNL avec et sans culot fermé, sont superposables pour X/D < 10
(cf. planches 4.5). :

En fait, I’effet de la fermeture du corps en ce qui concerne le CNL se limite 2 trois calibres
environ en amont de 1’aréte du culot. :

Si le corps étudié est suffisamment élancé (L/D215), le fait de mailler le culot ou non
n’influence plus les CNL sur la partie X/D<9.

De manitre analogue 2 celle des corps €lancés il est donc possible de modéliser
1’écoulement d’arriére corps par un maillage non refermé au culot. La comparaison avec un
maillage fermé, ol la théorie des singularités s’applique de maniére rigourcuse montre que
cette coupure n’introduit pas de probleéme théorique ni de différence notable entre les deux
types de calculs (hormis au voisinage du culot). On valide ainsi a posteriori ’'usage de cette
technique qui donne de bons résultats (cf planches 4.5).

Outre les problémes d’intégration de I'influence des facettes, déja cités précédemment, le
probléme majeur de la méthode des singularités est la résolution précise du systéme linéaire
obtenu en fin de discrétisation. Les systémes 2 traiter sont en effet de tailles souvent
importantes (n>300) et leur matrice sont pleines et quelconques.

Un des moyens d’estimer 1’erreur commise est de calculer le conditionnement de ces
systemes linéaires.

Soit un systéme linéaire AX=B son conditionnement est défini par (cf CIARLET [4.7]):

Cond(A) =JAHA] o JAl= Su AV
A

Cond(A) permet d’évaluer 1'erreur introduite par la résolution du systéme linéaire, plus

exactement 1’amplification de 1’erreur numérique li€e aux calculs de A et B.

B subit une erreur dB (vecteur) lors de son calcul. La répercussion sur la solution X et dX
donnée par (cf CIARLET [4.7]) :

lxlj: XI <Cond(A) I—%I'l

De méme pour l'erreur due au calcul de A :

Xl <Cond(A) |8A|

x+8x] A

Pour des raisons techniques (changement de systéme) et par soucis de transportabilité, le
programme posséde ces propres codes de résolutions de systémes linéaires (GAUSS,
HOUSHOLDER et GAUSS-SEIDEL).
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Le temps de calcul, sans nappe, est trés court, la phase la plus longue étant la construction
de la matrice d’influence. La résolution du systéme ne ralentit vraiment le processus qu’
partir de matrices dont la taille est 250x250 (env. Ssec. de temps processeur). Il est donc peu
pénalisant d’effectuer des tests numériques lors du calcul sur corps seul. La validation de la
résolution numérique du systéme a donc été menée lors de cette éape.

Cette option reste toutefois disponible dans tous les programmes, avec ou sans nappes, clle
peut étre activée si un résultat douteux venait a apparaitre suite 3 un maillage maladroit du
COIpS.

Pour éviter des pertes de temps, nous avons utilisé 1a norme matricielle (subordonnée 2 une
norme vectoriclle) la plus simple A calculer:

N
|Al. = Max (Z |a,j) subordonnée 2 1a norme vectorielle définie paj. = Maxv;
1 \j=1 1

Ce conditionnement est calculé apr2s I’inversion de A par la formule:

Cond(A) = [Ab-{A"L |

Le conditionnement du systtme dépend du choix de la singularité utilisée et de
I’homogénéité du maillage choisi.

Pour des sources panneaux, Cond(A) varie de 40 2 150 environ (cette derniére valeur
apparaissant pour un maillage trés irrégulier).

Avec les doublets, ce conditionnement tombe 2 3 ou 10 pour des maillages identiques. Le
conditionnement du systéme est le méme pour une solution mixte de GREEN et des doublets.

Ces conditionnements sont satisfaisants car ils donnent une précision de 10-15pour la
solution si ou Wi du systéme. La condition de glissement est d’ailleurs vérifiée avec cette
précision.

Ces bons conditionnements montrent que la résolution du systtme linéaire n’introduit
pratiquement pas d’erreur notable.
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4.4 Calcul avec "équilibrage de nappes"

] illement libre & un¢ ace de glissemen

Comme déja mentionné, une couche de cisaillement libre est une zone rotationnelle qui se
développe au sein du fluide sans étre directement en CONtact avec unc paroi, par opposition
avec une couche limite. Tout comme cette derniére, la notion de couche de cisaillement libre
n'a d'intérét que si le nombre de REYNOLDS de I'écoulement, est grand.

Un exemple, volontairement simplifié, introduit ici une couche de cisaillement libre et
permet de comprendre son comportement quand le nombre de REYNOLDS augmente. Soit
un sillage issu d'un décollement le long d'une paroi. Il développe nécessairement une surface
de séparation X (cf chapitre II).

De maniere classique (cf chap. I), la formule de POINCARE permet de représenter la
vitesse en un point M de I'écoulement (incompressible ici). Quand le nombre de REYNOLDS

augmente la zone rotationnelle se rapproche des parois du corps et peut étre délimitée par
deux surfaces 9Qe et 3Qp (paroi) (cf.schéma):

ouche g¢

zone rotationnelle

Y. : surface de
séparation

décollement
L’équation de POINCARE devient alors :

4n V(M) = H IQ gr—aT@)m_(fl) dt+...
. [ L . L inV)as - j Lge el (7 9)as

Quand le nombre de REYNOLDS croit encore, la configuration devient

—)
@m i Yo%) S
o3
—
n2

¥ : Surface de séparation

Quand le nombre de Reynolds tend vers I'infini, 902 et Q3 se rejoignent pour se confond
Quand le nombre de REYNOLDS croit encore, la configuration devient

Quand le nombre de Reynolds tend vers I’infini, 0Q2 et dQ3 se rejoignent pour se
confondre avec Y, 0Q1vient adhérer a la paroi 9Qp. A la limite aucune zone rotationnelle ne
subsiste, seules restent les intégrales de surfaces. On arrive ainsi au cas d'un fluide parfait
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On aboutit ainsi 2 la formule:

4x V(M) = [ j; oz GE@NHA{V]) ds, - f f): Gz_uT(}} (8- [V]) as,

/ P: Point courant d'intégration

r =liPMIl : Distance du point de calcul M au point P

ol 1)- 1. . igine.
Gradp(r) Grad PMIl : Gradient calculé avec P comme origine

n : Normale tournée vers le domaine fluide.ou définie par le schéma 5(pour )

[V] : Saut de vitesse 2 la paroi et A travers le sillage

Comme la condition de glissement est vérifiée sur 3. la seconde intégrale de 1’expression
s’annule. 11 vient alors:

4x V(M) = f o,z Gradg{Lnii V]) ds,,

Ce raisonnement peut étre généralis€ sans peine A plusieurs couches de ce type.

Quand le nombre de REYNOLDS tend vers P’infini un écoulement incompressible est
modélisable par une répartition surfacique de singularités tourbillonnaires (appelées
tourbillons par la suite) sur la paroi et sur toutes les surfaces de glissement ainsi introduites.
Cette répartition est cinématiquement équivalente 2 une distribution surfacique de doublets
normaux.

Ce raisonnement “physique” peut étre effectué de manidre plus rigoureuse A 1’aide des
distributions (cf MUDRY[4.16]). Quoi qu’il en soit, il montre que des couches de cisaillement
libre peuvent étre modélisées en fluide parfait, sous I’hypothese de travail que le nombre de
REYNOLDS de I’écoulement réel soit suffisamment grand pour que 1’on puisse négliger leur
épaisseur.

L’écoulement fluide parfait apparait donc comme 1’écoulement asymptotique vers lequel
tend le fluide réel quand le nombre de REYNOLDS tend vers I'infini. La nappe de glissement
ainsi obtenue est donc une surface vers laquelle va tendre la couche de cisaillement. Or cette
couche possede toujours une surface de séparation (cf chap II) qui est issue du décollement.
Cette surface est liée a la topologie de I’écoulement et non au nombre de REYNOLDS
comme le montrent les travaux de WU (cf chap II). Autrement dit, la surface de séparation
existe toujours 2 tous les nombres de Reynolds.

On peut donc conclure que la surface de glissement est en fait la surface de séparation a
REYNOLDS infini. Si I’on suppose que la structure générale de 1’écoulement n’évolue plus &
partir d’un certain nombre de Reynolds (pas de décollement nouveau). On peut donc estimer
qualitativement la structure de la nappe de cisaillement 2 partir de I’étude de la topologie
d’écoulement 2 fort nombres de REYNOLDS. Les observations expérimentales citées au
chapitre II et I peuvent donc étre utilisées pour fournir la structure des nappe de glissement
de la modé€lisation fluide parfait.
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4.4.2 Générali 1 lissem: f BONNET [4

On sait que les équations de la mécanique des fluides admettent, en fluide parfait, deux
types de discontinuités: les chocs et les surfaces de glissement. Comme il vient d'étre vu, ces
derniéres représentent 1'état asymptotigue, quand le nombre de Reynolds tend vers l'infini, des
couches limites et des couches de cisaillement libres.

A travers ces discontinuités les conditions de RANKINE-HUGONIOT se traduisent par:
Vi.v =V.v=W,

+ -
P =P
Ou n est la normale 2 la surface de glissement, Wi sa vitesse normale de déplacement. Les
signes + ou - désignent I'un ou l'autre coté de la surface de discontinuité. Quand 1'écoulement
est stationnaire Ws=0 il vient alors:

Vi.wv=V.v=0

+ -

=p
1l est A noter qu'une surface de glissement, siege d'un saut de vitesse tangentielle, est
essentiellement un phénomene rotationnel. On montre en effet qu'au sens des distributions, le

rotationnel au travers de ces nappes de discontinuité est égal & rotV = nA[V+-V-]-ds ou ds est
le Dirac de surface associé 2 la surface de glissement ( LUNEAU&BONNET(4.15],
MUDRY[4.16], RODDIER[4.18)). 1l en résulte donc que le calcul d'un écoulement dont les
vitesses dérivent d'un potentiel (irrotationnel) ne peut pas trouver ces discontinuités qui
doivent étre, du coup, positionnées par l'utilisateur. Le raisonnement physique (écoulement
classique a l'aval d'une aile) ou I'expérience (extrados de missile) doivent permettre de
découvrir les configurations aérodynamiques donnant naissance 2 ces discontinuités.

Un autre probleéme li€ au rotationnel concerne les zones adjacentes au culot de I'obstacle :
en effet les surfaces de glissement qui sont issues des arétes des culots, afin d'en éviter le
contournement,définissent une zone fluide dont l'irrotationnalité ne peut étre démontrée
puisque aucune ligne de courant de l'infini amont n'y pénétre. En revanche, si l'on suppose
acquise l'irrotationnalité de l'écoulement dans cette zone, alors, que le fluide soit
incompressible ou non, la vitesse n'y peut ére que nulle comme le montre le calcul de

1'énergie cinétique dans ce domaine Q (cf. BONNET [4.2]):

2E, =j” p Vdi= [H P (Grad<b)2 dx=”J (div( p ® Grad®)— @ div(p V)) dt
Q Q

o]

or la forme conservative de I'équation de continuité d'un écoulement stationnaire s'écrit :
div(pV)=0. ,

En appliquant le théoréme de la divergence (la zone étant supposée close) on obtient alors :

2E = J‘{ pOVndS=0 condition de glis sement sur le corps et 1a nappe de glissement.

;19

Nous avons donc bien affaire a une zone d'eau-morte. La vitesse y étant nulle, la pression
dans cette zone est constante, notée généralement Pc.
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On peut donc trouver deux types de surfaces de glissements au voisinage d'un fuselage:

surfaces de glissement

ligne de séparati@

&:p +12 (

4.4.3.1. Représentation d'une surface de glissement

D'aprés les relations de RANKINE-HUGONIOT sur les surfaces de glissement et les
résultats généraux relatifs aux répartitions surfaciques de singularités, une surface de
glissement peut étre représentée par une répartition surfacique de doublet normal assurant la
continuité de la vitesse normale.Cette répartition de doublets normaux (de densité p )conduit

au champ de vitesse suivant:

(
SiMeE : VM)=-— J J u[ n(P )3_31’1\'1-11(P))5PM]dsp
4r IPMII IPMI
z

- 1 P PM:n(P)) PM
siMeX : V(M):%n Gradu - — H[n( )3_3 M:n( ))s ]dSp
4n IIPMil IIPMIl

I-{M}

L'intégrale de la derniére expression est en fait sa valeur principale sur Y-M dont on ne
connait pas, a priori, la convergence.

Dans le calcul d'une configuration complexe, présentant une ou plusieurs surfaces de
glissement, le champ total des vitesses en un point d'une de ces surfaces se présente sous la
forme:

VM) = V(M) + LVM=Vm+ %—F/JM)I ™)
ol
V(M) * Vitesse en un point M de la surface de glissemer
VC(M) : Composante continue de la vitesse en M
VQ(M) : Composante discontinue de 1a vitesse en M
M) : Vecteur tangent 2 la surface en M
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4.4.32. surfaces de glissement iso-Pression génératrice
t point situé d'un coté ou de

Nous appelons ainsi les surfaces de glissement telles que tou
ligne de courant provenant de l'infini amont. De part ¢t

l'autre de la nappe est atteint par unc
d'autre de ces surfaces, la pression génératrice est égale &:

1 2
Pour une telle surface, 1a condition P+ =P- s'écrit:
1 1,V2= 1aVvV.1pV
P+ 1pVileV P.+ipVi-2oV
dob: V?2=V? @(V++V'HV+- ')=o

2

=0

<i

Vc' d

soit, avec les notations adoptées plus haut :

- -
avec V= v ; V. Composante continuc de la vitesse (ou vitesse médianc
Or d'apres les propriétés des doublets normaux Va=- gradi. nous aboutissons donc a
1'égalité:
(V++V ) — - —
grady =V -gradu =0
Les courbes tangentes 2 la vitesse médiane (cf MUDRY [4.16]), que nous appellerons par
commodité lignes de courant de la vitesse médiane, sont perpendiculaires en chacun de leurs
points au gradient grady. On peut également dire que la vitesse médiane est tangente aux
lignes iso-}t en chaque point de la surface de glissement.
diverses grandeurs sur la nappe par le sché

Nous pouvons représenter ces
S]ngﬁ'SISEEG]'

ma suivant:

Tigne de courant V-}

ligne de courant v:]

B

‘ surface de glissemeﬂ
A~ e Ao e T'alionement de 1a vitesse médiane entraine la condition P+ =P ; du fait
N o - R LV | P - ipeey- - ¢
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est aussi une condition de glissement. En effet si Vc est aligné 2 la courbe iso-J, alors Vc est
tangent a une courbe contenue, par définition, dans la surface de glissement. Il en résulte que
2.Vc=(V*++V-) est ainsi tangente 2 cette nappe. Comme Grady = -(V*+-V-) ) est tangent, par
construction,  cette méme surface, on montre en faisant la demi-somme et la demi différence
entre ces deux relations que V+et +V- sont tangents tous les deux 2 la surface de glissement.
La condition de glissement est alors bien vérifiée.

Sur ce type de nappe, les conditions de RANKINE-HUGONIOT sont donc équivalentes 2
l'alignement des vitesses médianes avec les lignes iso-y1 en chaque point de cette surface. Ceci
permet donc d'exprimer les conditions d¢ RANKINE-HUGONIOT sous une forme purement
cinématique directement liée 2 la géométrie de la nappe.

Si le saut de pression génératrice n’est pas nul, on trouve par le méme raisonnnement:

gr_a.du'i.’m= QL
p

o AP; : Saut de pression totale
u
p: Masse volumique

Mais cette relation ne permet pas de trouver la direction de grady par rapport & Vm que si
APi=0. Donc les conditions de RANKINE-HUGONIOT ne se traduisent en termes
géométriques simples que si la pression totale est continue 2 travers la nappe.

4.4.3.3 Généralisation des propriétés des surface iso-Pi en compressible

Le détail de la mise en ceuvre des singularités permettant de mod€liser un écoulement
compressible subsonique sort du cadre de ce travail. I faut cependant garder a I’esprit qu’elle
utilise I’équation aux petites perturbations:

2
(1-Mi)az"’+azq’+a ?_o
ox} ox3 ox}
Son application est donc plus délicate aux grandes incidences.

Quoiqu’il en soit une modélisation par doublet est possible (avec le rayon r remplacé par r*
donné par:

* =Vxd +8%(x3 +x3) ob B=VIME
La discontinuité de vitesse tangentielle est toujours donnée par:

V] <(V*-V): saut de vitesse A travers la nappe

grady = {V] | ol |grady = Gradient de la répartition de doublet sw
‘la surface porteuse

Dans ces conditions la continuité de la pression génératrice au travers de la nappe s’écrit:
- X
P*(l + 1;—1M*")r- 1=P'(1 +1;—1M'2)7' 1

La continuité de la pression statique conduit alors 2 I’égalité : M+2= M'2 . La conservation
de la température génératrice Ti conduit alors 2 la continuité de la température statique puis

2 2
finalement 3 la relation: V' =V , analogue au cas incompressible. On retrouve donc bien
la propriété:

V++i.’-}g1_'aau=0=> Vo gradp = 0

Un €quilibrage de nappe en compressible peut donc étre mené exactement de la méme
mani¢re qu’en incompressible. La formulation géométrique des condition de RANKINE
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HUGONIOT est donc généralisable en compressible sous réserve de satisfaire les hypotheses
de petites perturbations.Elle est donc moins générale que dans le cas incompressible.

4.4.3 .4 Surface de glissement bordant une zone "d'eau-morte” - Nappe fermée

On ne peut démontrer I'irrotationnalité de la zone de recirculation au culot d'un fuselage.
L'étude de ce domaine 2 I'aide d'une théorie d'écoulement potentiel, donc irrotationnel, ne peut
étre justifiée de mani¢re théorique. Nous voyons donc que le caractére irrotationnel de cette
zone n'est qu'une hypothese de travail. Si I'on applique de cette manidre une théorie
d'écoulement potenticl on se place d’emblée dans le cas d'une zone d'cau-morte od V=0 et
Pis=Ps= Cste (cf. BONNET[4.2]). ' ‘

L'expérience montre cependant qu'en général les vitesses régnant dans cette zonc sont
faibles par rapport 2 Vo et que les gradients de pressions y restent modérés. Dans ces
conditions 1’hypothése de zone “d’eau-morte” peut étre justifiée, dans une certaine mesure,
par des observations expérimentales mais elle s’applique surtout 3 des écoulements dont la
vitesse externe au sillage est grande; d’od son utilisation trés répandue en supersonique et sa
rareté dans les écoulements subsoniques oll vraissemblablement elle n'est pas justifiée par
I’expérience. :

En fait, dans la réalité,a incidence nulle, le cocfficient de pression dans le sillage passe de
Cps=Cpc=-0.13 au culot 3 +0.1 quelques diamétres en aval, pour tendre finalement vers 0 a
Pinfini aval (cf DELERY([4.8]). Cette structure est encore moins régulitre quand le missile est
en incidence.

De plus, cette modélisation en zone fermée ne correspond pas du tout 2 la topologie d’un
culot en incidence, dont on a montré (cf chap II) qu’elle est ouverte. Pour rester cohérent avec
I’hypothese d’écoulement asymptotique, il faudrait donc modéliser cette zone suivant par une
nappe iso-Pi qui s’enroule sur elle-méme en coupant la nappe issue du décollement le long du
fuselage. Cette modélisation, plus réaliste manque encore de donnée précise et siire sur la
structure topologique de 1’écoulement d’arriére-corps. De ce fait, la modélisation complete de
1’écoulement d’arriere-corps n’a pas été abordée ici.
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4.5 Modélisation des nappes "ouvertes"

Nappe bangd

D'apres la théorie précédente, les conditions d¢ RANKINE - HUGONIOT sont remplies
quand la vitesse médiane calculée sur la nappe s'aligne en tout point avec les lignes iso-j
caractérisant la répartition de doublet sur cette surface. :

11 est donc naturel de construire la modélisation numérique de cette nappe 2 partir des
lignes iso-p, que I'on alignera ensuite  la vitesse médiane.

La fagon la plus classique de mettre en ceuvre cette technique consiste 2 utiliser des
surfaces tourbillonnaires constituées, par définition, de lignes tourbillonnaires (cf.
BOUSQUET(4.4]), ou, de maniere équivalentes, d'introduire des surfaces porteuses de
doublets normaux (cf. BONNET& LUNEAU[4.15], cf HUNT[4.13]).

Cependant 1'étude de la bibliographie (cf. chapitre I) montre que l'utilisation des lignes
tourbillonnaires pose des problémes lors du calcul des vitesses auto-induites. Il est alors
nécessaire d'introduire des artifices numériques (‘cut-off', noyau visqueux) dont on sait qu'ils
ne correspondent pas toujours  la réalité physique (cf. chap.I). :

Pour éviter ce probléme, Il semble préférable d'utiliser une nappe porteuse de doublets

normaux. La nappe est alors modélisée par un ensemble de bandes iso-y, constituées par des
panneaux doublet de répartition constante.(ces panneaux ne sont pas en général plan).

La nappe peut alors étre schématisée comme suit:
| Points de controle |

lignes tourbillonnaires équivalentes |

bande iso-{

modélisation de lignes iso-p

1] est alors possible d'enviséger deux "ossatures" de la nappe :
-1- Les lignes iso-, qui relient entre-eux les points de controle. 7
-2- Les lignes qui bordent les bandes (équivalentes aux lignes tourbillonnaires).

Dans les deux cas, l'originalité de 1a méthode consiste & n'effectuer les calculs de vitesses
qu'aux points de contrle sans avoir a effectuer de manipulation particuli¢re (introduction de
viscosité artificielle), ni d'hypotheses restrictive sur les vitesses auto-induites(cut-off).

4.5.2 Quelque s ] ement ct leus équence
La nappe initiale étant choisie arbitrairement, elle doit avoir la structure la plus générale
possible tout en restant compatible avec la physique de 1'écoulement qui ne peut étre déduite
que de la topologie (cf § 4.4.1).

Une surface de séparation est délimitée au sein du fluide par deux trajectoires provenant
I'une du point singulier initial Ci de la nappe l'autre du point critique final Ct qui boment tous

(1aDE N
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deux la ligne de séparation 2 la paroi (cf. chap. ). Si I'on calque la structure de la nappe de
glissement sur celle de la surface de séparation, comme stipul€ au § 4.4.1, cette surface de
glissement doit donc €tre délimitée, outre la ligne de décollement, par deux lignes de courant,
qui constituent ainsi les bords "libres" de la nappe.

Compte tenu de la topologie des enroulements d'extrados, un des bords libres va s'enrouler
sur lui-méme. Ce bord devrait démarrer d2s la pointe du fait de la forme de la ligne de
décollement, mais comme on 1'a vu (cf chap III), cette partic de I'écoulement éch ala
modélisation fluide parfait. On fait donc démarrer cette ligne particuliére & l'endroit od les
effets dynamiques des enroulements se font récllement sentir : & partir de l'abscisse ol la
position angulaire qdec de la ligne de décollement est maximale conformément aux
observations effectuées précédemment (cf chap. III). ‘

Dans la modélisation par surface de glissement ces bords de nappes ont des propriétés
intéressantes. Si I'on considére deux trajectoires infiniment voisines qui arrivent au bord d'une
nappe l'une d'elle passant au "recto” de la surface l'autre au "verso".

/
/
3

i grady est différent de zéro au bord de 1a nappe,

\ les trajectoires présentent alors un point anguleux en
- B.
4 \\ Cette propriété est en contradiction avec la
§ N\ régularité
\ gradg des trajectoires. Le gradient de répartition de doublet
# \\\ doit donc étre nul au bord libre d'une nappe de
‘/ glissement, de fagon a ce que I'écoulement se prolonge

_) . .
! \\ v +\ cciglmfére réguliére en abordant ou en quittant

(On montre de méme que la circulation associ€e A une nappe tourbillonnaire s'annule
également en son bord).

Les bords libres d'une nappes de glissement sont donc des lignes iso-}L, qui plus est, ils sont
une ligne extrémale de la répartition de doublet sur la nappe.(puisque gradp=0). Il est & noter
que cette propriété est valable, que la nappe soit équilibrée ou non.

1l est de plus intéressant de constater que dans les enroulements tourbillonnaires en fluide
réel, le noyau visqueux est tel qu'en son centre rotV=0. On montre de méme que lc rotationnel
s'annule en un foyer 2 la paroi (cf chap.I). On constate ainsi que la modélisation fluide parfait
est cohérente sur ce point, puisque le centre des enroulements n'est autre que le bord de nappe.
Le rotationnel se mod€lise par rotV= nY gradji=0 aux bords libres de la nappe. Le rotationnel
( au sens des distributions) s'annule donc bien au centre d'un enroulement tourbillonnaire en
fluide parfait (presque partout).

Par ailleurs, un bord de la nappe est li€ a la ligne de séparation. Pour étudier son
orientation, il convient de distinguer deux cas :

-1- La nappe n'est pas tangente 2 la paroi au niveau de la ligne de décollement. Les
normales respectives de la nappe (n) et de 1a paroi (n) sont distinctes.

-2- La nappe est tangente 2 la paroi tout le long de la ligne de séparation.

-1- Dans le premier cas les conditions de glissement sur la nappe et la paroi imposent que
les vitesses de part et d'autre du décollement soient tangentes 2 la ligne de séparation. La
condition grady-Vm=0 impose alors que gradpu=0 tout le long de la ligne de séparation, qui
devient du fait une ligne isdo-p. Or ces lignes sont équivalentes aux lignes d'émission du
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rotaionnel A partir de la paroi. Comme la vorticité est émise tout du long de la séparation, cette
ligne ne peut pas étre une iso-p. Cette orientation de la nappe par rapport a la paroi n'est donc
pas acceptable.

-2- Si la nappe est tangente 3 la paroi au niveau du décollement, la vitesse n'est plus
nccessairement tangente 2 la ligne de séparation, puisque le seul fait qu'elle appartienne au
plan tangent commun 2 la paroi et i la nappe sufﬁpt a vérifier la condition de glissement sur
ces deux surfaces. Cette disposition du bord "li€" de la nappe n'impose pas de contrainte
supplémentaire sur grady, qui reste a priori quelconque. ‘

Cette orientation est donc la seule possible en fluide parfait. La nappe de glissement
modélisant un décollement doit étre tangente 2 la paroi tout le long de la ligne de séparation.

Cette hypothese est couramment utilisée lors de modélisation de la nappe par une surface
tourbillonnaire.(cf VAN TUYL [4.20] par exemple, cf. chap I). Dans ce cas, 1l est cependant
nécessaire d'introduire des hypothéses de 'Cut-off’ des lignes tourbillonnaires au voisinage
immédiat de la paroi, qui influent directement sur les points de contrble voisins, ce qui
conduit 2 une dépendance des Cp a la paroi A 1'égard de la distance de cut-off, comme le fait
d'ailleurs remarquer VAN TUYL ([4.20]). Le résultat final dépend alors de la valeur d'un
“tournevis" de modélisation numérique ce qui est inacceptable. '

Dans le cas d'une nappe porteuse de doublets normaux, tous les calculs de vitesses sont
effectués aux points de controle des facettes, sans qu'il apparaisse de probléme mathématique.

+5.3 Principe sénéral d
4.5.3.1 Choix de la répartion de singularité

Si la modélisation par doublet normaux (ou tourbillons) surfaciques est la seule a convenir
physiquement pour représenter les nappes de glissement, la structure de cette répartition
mérite discution. Le choix de la répartition 3 mettre en ccuvre semble trés grand. La
modélisation 2 utiliser ici doit seulement conserver p dans une direction donnée sur chaque
facette. A priori il peut étre intéressant d'introduire une répartition variable sur chaque facette
de la nappe, compatible avec la structure des,iso-i. Cependant une telle répartition complique
considérablement le calcul. Elle exige un calcul du gradient grady sur toutes les facettes des
bandes. En effet si |t reste constant le long des iso-jt, il n'en est pas de méme pour grady qui
dépende de la forme de ces lignes, et de 1'écartement séparant chacune d'elle (cf. schéma).

ligne iso-yL : p=j(s)

Enfin, l'expression de 1a composante continue de la vitesse induite par cette répartition ne
peut pas se ramener a un calcul d'intégrale de contour, sauf sur des facettes planes cas tron
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restrictif ici. Le coiit important de l'algorithme qui en découle a fait abandonner ce type de
méthode pour l'instant.

Dans un soucis de simplification et sachant que des modélisations 3 tourbillons linéiques
ont déja donné des résultats intéressants, la discrétisation choisic utilise des bandes sur
lesquelles i reste constant.

Le corps est modélisé par des panneaux sources porteur, chacuns, d'une intensité de
sources ¢ constante. ‘

4.5.3.2 Processus de résolution

Les inconnues du problémes sont les répartitions de singularités sur le corps et la nappe
ainsi que la géométrie de cette dernitre.

Pour calculer les répartitions de doublet i, la condition de glissement est vérifiée aux
points de contrdle de la nappc situés au voisinage de la ligne de séparation. Cette fagon de
faire est la plus simple, mais elle fige la direction des normales 2 1a nappe au voisinage du
décollement. En effet, en choisissant i de fagon 2 vérifier la condition de glissement en ces
points de contrdle, on impose d'emblée 2 la vitesse Vm d'étre dans le plan tangent a la nappe.
Quand les lignes iso-} sont ensuite alignées 3 Vm lors de l'équilibrage, elles restent donc dans
ce méme plan normal 2 n. La procédure ainsi définic ne permet donc pas de modifier

'orientation de la nappe au voisinage de la séparation au cours des itérations. Cependant, ceci
ne souléve pas de probléme puisque la théorie impose que 1a nappe soit tangente 2 1a paroi au
niveau du décollement (cf § 4.5.2).

Le programme positionne donc, une fois pour toutes, la normale des facettes de la nappe
liées a la séparation (premiére rangée de la nappe) tangentiellement 2 la paroi. En fait elles
sont alignées avec le panneau du corps qui leur est contigu a l'intrados.

Cependant, la nappe ne garde pas en général tres longtemps son orientation initiale; tr¢s
vite elle se redresse. Sa courbure locale, parfois trés prononcée, nécessite de raffiner le
maillage si 'oin veut vérifier la tangence tout en gardant une surface régulitre. Pour des
raisons purement numériques, il peut donc étre intéressant, si 'on veut employer un maillage
plus rudimentaire, d'orienter cette partic de la nappe suivant l'angle "moyen” qu'clle forme
avec la paroi au voisinage de la séparation. Cet angle peut étre inspiré par la méthode des
tranches (/3 par rapport 2 la nortmale de la paroi) (cf. chap.1) ou peut étre fixé apres des

essais préliminaires utilisant un maillage fin.

Ainsi, implicitement le programme considere que la nappe quitte la paroi de maniére
tangentielle, mais il offre la possibilité 2 I'utilisateur de modifier cette orientation.

La condition de glissement sur cette partie de la nappe donne les pk (répartition de doublet
sur 1a bande N°k). La condition de glissement sur le corps permet de trouver la répartition sj
de source (cf § 4.5.5).

Les répartitions pk et sj étant trouvées, la vitesse médiane est ensuite calculée en chaque

point de contrdle de 1a nappe.(cf § 4.5.6).

Les vecteurs directeurs des lignes isoj. sont ensuite déplacés de fagon a obtenir un meilleur
alignement avec les vitesses médianes. La nappes est enfin reconstruite A partir de ce champ
de vecteurs (cf § 4.5.7). :

Le calcul reprend alors avec cette nouvelle nappe et ainsi de suite jusqu’a ce que
I’alignement des lignes isojL avec les vitesses médianes soit jugé satisfaisant.

Dans un premier temps, la nappe décollée, liée 2 la séparation au culot, n’a pas €été
modélisée(cf. planches 4.6). Le contournement de I’aréte de 1’arriére corps est alors évité par
1a “non fermeture” du maillage au culot, dont la validité a été testée sur corps seul cf§4.)

Dans un second temps la surface de séparation est prolongée sur la partie intrados du culot.
(cf.planches 4.7). Cette structure est cohérente avec la topologie des culots (cf chap.II), ou
seule la partie inféricure de la surface de séparation au culot se prolonge a l'infini. Le
aillace de 1’arriere-corps reste alors ouvert.
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Lors d’une troisi®me étape il serait intéressant de compléter la modé€lisation en y
adjoignant la nappe décollée issue de la partie extrados du culot.On sait que la topologie de
cet écoulement est ouverte (cf chap. II), I’équilibrage en nappe ouverte est alors
valide.Cependant la structure trés complexe des nappes en cet endroit et tout particulierement
I'intersection des surfaces de séparation nécessite une étude approfondic qui n'a pu étre
menée dans le cadre de ce travail. Ainsi, bien que cette modélisation soit trés intéressante car
elle permet de refermer la maillage au culot, elle n’a pu étre menée ici.

4.5.3.3 Symétrisation du probléme

De maniére identique au calcul sans nappe, la discrétisation ne porte que sur un demi-corps
et une seule nappe (située du cdte bibord du missile) (cf. planches 4.6). Par construction les
configurations obtenues sont symétriques.

Ceci impose de ne considérer que les incidences inférieures 2 28° environ (cf chap. I), dans
le cas d’un fuselage d’élancement L/D=9. et de restreindre ce domaine aux angles inférieurs 2
20° environ dans le cas d’allongement de I’ordre de 15

Le probléme perd donc un peu de sa généralité. Toutefois, il est & noter que le simple fait
de conserver le corps entier et deux nappes n’est pas complétement suffisant pour représenter
les écoulements en configuration dissymétrique.Dans ce cas, en effet, la ligne de séparation
perd €galement sa symétric. II faudrait donc la positionner des deux cotés de I’engin ce qui
n’est pas possible ici, faute de relevés expérimentaux 2 ces incidences.

De toute maniére, le passage A des configuration dissymétriques s’effectue sans aucun
probléme théorique en ce qui concerne le calcul en fluide parfait, si ce n’est le probléme
d’espace mémoire inhérent au stockage du corps en entier.

4.5.3.4 Calcul de la vitesse induite par la surface tourbillonnaire

La vitesse induite pas les doublets normaux de la nappe se calcule a partir de la formule de
BIOT et SAVART exposées au §4.3.1.3. Cette vitesse provient de la somme des vitesses
induites par les segments contours. Cette somme peut s’effectuer de deux maniéres. D’une
part I’influence de chaque bande peut étre calculée en suivant son contour en tourbillon en
“fer a cheval”, d’autre part, en regroupant deux 2 deux les segments “tourbillonnaires” d’un
méme panneau (les segments transversaux n’intervenant pas). La premiere technique est plus
rapide mais elle pose des problémes si, au cours des déformations de la nappe, les segments
porteurs se rapprochent de trop pres les uns des autres. Dans ce cas la composante continue de
la vitesse sur la nappe est obtenue par la différence de deux termes trés grands correspondant
a chacune des “branches” du fer A “cheval”, ce qui peut induire une amplification des erreurs
numériques. Il est donc plus siir de sommer deux 2 deux I’influence des segments
antagonistes. La vitesse ainsi obtenue est d’un ordre de grandeur voisin d’un panneau sur
I’autre. On réduit ainsi la propagation de I’erreur numérique.

Traitement par _ Traitement par .
segments antagonistes ligne tourbillonnaire
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4.5.4 Maill lan 1 idel’ 1

La nappe est maillée 2 partir de la ligne de séparation sur laquelle sont “greffées” des
bandes iso-} telles que I'indique le schéma suivant:

Bande N° IB

Sections X/D = cste

Ligne de séparation

La largeur des bandes iso-jt est égale 2 I’espacement en X/D des sections du corps.ct suit
une loi géométrique dont la raison est fournie par I'utilisateur.

La largeur des rangées est également fixée par une suite géométrique; dont la raison est
donnée par I’ utilisateur. (cf. planches 4.8). i

Le point D, début de 1a nappe de glissement peut étre fixé de deux manitres (cf. planches
4.9): .
-Automatiquement au maximum de la courbe odec = f(X/D) conformément aux
conclusion expérimentales (cf chap III).

«Par 1’utilisateur

Cette seconde option permet de tester la capacité du programme a modéliser des
enroulements serrés en avangant le début de la nappe vers la pointe. A contrario le fait de

reculer le début de la nappe évite la prise en compte de tels enroulements. Toutefois cette
option n’a pas été utilisée autrement que comme test. Le point D est dans la quasi-totalité de
cas, positionné automatiquement par le programme au maximum de la position angulaire de la

ligne de séparation, conformément aux observations expérimentales (cf chap. IIT).

Le maillage de la paroi et de 1a nappe sc coupent au niveau de la ligne de séparation” . Les
panneaux du corps suivent la ligne de décollement afin d’éviter qu’un point de contrdle du
COTpS n€ se trouve sur un segment porteur de la nappe.

* En toute rigueur le choix d'une modélisation sources scules, pour le corps impose, que la vitesse
tangentielle reste continue 2 la traversée de la surface du corps. Or dans notre modélisation la ligne de séparation
sert d'appui 2 la nappe; elle est donc porteuse d'un tourbillon lié qui engendre une discontinuité locale de la
vitesse tangentielle 2 la surface du corps le long de la séparation. Ce probléme peut &tre résolu soit en
répartissant des doublets sur le corps, soit en faisant entrer 1a nappe 2 l'intérieur du corps de manidre A éviter la
discontinuité de vitesse tangentielle 2 a surface de I'obstacle. Cette seconde solution a été testée. La comparaison
de ses résultats avec la méthode initiale montre que la perturbation due aux tourbillons de 1a ligne de séparation
est négligeable. Nous conservons donc , par soucis de simplification, 1a modélisation avec nappe exteme au
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La configuration géométrique est alors la suivante:

Points de contréle nappe

Points de contrdle corps

Maille du corps

Ce maillage assure, quelle que soit la forme de la ligne de décollement un calcul correct au
niveau de points de contrble du corps au voisinage de la séparation.

Mais pour suivre cette ligne de séparation tout le maillage du fuselage doit étre déformé.
Pour cela, chaque section du corps est divisée en deux parties: 1’une 2 I’intrados, 1’autre 2
I’extrados.

Leur maillage angulaire s’effectue de maniére indépendante. Chacune de ces deux
discrétisations s’effectue selon une loi géométrique de fagon 2 resserrer le maillage au
voisinage du décollement.

Cette déformation gauchit les facettes. Dans ces conditions, le calcul des répartitions
surfaciques de sources par des intégrales de contour n’est plus valable stricto sensu. De
maniere classique, on peut toutefois approcher le calcul A condition de se donner une normale
sur chaque facette.

On estime alors une normale approchée, qui permet d’effectuer les calculs. Deux
techniques donnent ce vecteur:

*Un calcul par produit vectoriel en croix. La normale est alors donnée par:

sl
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« L’utilisation d’une normale locale lors du calcul sur chaque segment. Sur le segment N° k
la normale est alors donnée par:

P1

Le vecteur normal 2 la facette est estimé en faisant la moyenne des quatre vecteurs ainsi
obtenus

Ces deux méthodes ne sont applicables que si le gauchissement des facettes reste faible. La
premitre méthode est la plus classique. La seconde donne en général des résultats plus
satisfaisants lors d’une comparaison (corps scul) avec le maillage non-gauchi. Les deux
techniques sont disponibles dans le programme et sont choisies par I’utilisateur.

L’étude des coefficients de pression 2 incidence nulle permet de tester la validité de ce
calcul. Le gauchissement altére légérement la symétrie de révolution des résultats, mais il
n’introduit qu’une erreur faible sur le Coefficient de pression.

En incidence, I’erreur sur le coefficient d’effort normal local reste trés faible (4% max.).

4.5.5 Ecriture de la condition de gl

Les répartitions de sources et de doublets sont obtenues en écrivant la condition de
glissement respectivement, sur le corps ainsi que sur la premiére rangée de la nappe de
glissement.

4.5.5.1 Sur le corps sans nappe
La condition de glissement sur le panneau N°i sur le corps en I'absence de nappe s'écrit:
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—

S;; : Influence du corps sur lui-méme

N, Vo : Vitesse  I'infini amont

D, 00 i+ Vo =0 | od: | :Normale A la paroi au point de contrdle

L 0o; : Densité surfacique de source sur corps seul
N : Nombres de facettes porteuses de sources

Ceci constitue un syst¢me de Ns équations, Ns étant le nombre de panneaux modélisant le
corps.

4.5.5.2 Sur le corps avec nappe
o peut étre décomposée en :
Np .
Gj=00j + ), HxOy

k=1

¢ : Densité surfacique de source sur corps en présence de la nappe

Kk : Densité surfacique de doublet de la bande N°k

ol G;k‘ "Réaction" du panneau source N° j a I'influence de la bande N° k

o0; : Densité surfacique de source sur corps seul
Np : Nombres de bandes iso-p

La condition de glissement devient alors:

Ns Np
j=1 k=1

( §ij : Influence du corps sur lui-méme

Vo : Vitesse 2 l'infini amont

n; : Normale 2 la paroi au point de contrdle
ou:| O; : Densité de source sur corps avec la nappe
ﬁik: Influence de la bande N° k sur le corps

Ns : Nombre de panneaux source modélisant le corps

Nb : Nombre de bandes iso-y modélisant la nappe décollé:
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Expression finale de I'équation de glissement sur le corps:

Nb Ns

Z Hi Z OxS; mi + B mj |= 0
k=1 j=1

Ce qui revient  résoudre :

Ng
Y 038 fi=-Bic T | pourke[1,Nb] et je[1,Ns]
=1
ce qui conduit 2 1a résolution de Nb systemes NsxNs
Dans un premier temps,indépendamment de la répartition de doublets sur la nappe, on peut
donc trouver une expression des 6*jk qui relie la répartition de sources assurant la condition
de glissement sur l'obstacle a la seule géométrie des nappes de glissement. -
Pour une forme de nappe donnée, la répartition de sources oj découle ainsi directement de
1a répartition de doublet de la nappe, par la formule:
Nb
o = 00j + 2 HkOik
k=1 .
Pour résoudre le probléme, il ne reste plus qu'a trouver cette répartition de doublets.

4.5.5.3 Condition de glissement sur la premiére rangée de la nappe
Nous écrivons la condition de glissement sur la premiere rangée de la nappe au voisinage
du point de concours des lignes iso-|t (cf. fig.):

§ij : Influence du corps sur la nappe

Vo . Vitesse A I' infini amont

Ng Np
Y, 6Sjvi+ Y, mBivi+ Vo.v=0 | ob vi : Normale 2 1a nappe au point du contrdle N°1
j=1 k=1

o; : Densité de sources sur le corps avec nappes

ﬁlk - Influence de la bande N% sur le point
de contrdle (N

Nous avons toujours:
Np .
6 =00j+ Y, HkOik
k=1
On met alors facilement la condition de glissement sur nappe sous la forme:
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Np N . - Ns
2 Hi chkslj.v1+B1k.v1 =-z 00;51;.vi -Vo.v; | ol

k=1 j=1 j=1

/ §ij : Influence du corps sur la nappe

Vo : Vitese a I'infini amont

;1 : Normale 2 1a nappe au
point du contle N°]

N ———

00; : Densité de sources sur corps seul
cj‘k : Densité de sources supplémentair
sous I'influence de la nappe

ﬁlk : Influence de la bande Nk sur
le point de conudle (N9)

Ce systéme permet de trouver la répartition de doublets pk sur chaque bande. Du méme
coup, la répartition de sources est trouvée en utilisant c*, calculé auparavant. Pour cette
position de nappe donnée, les répartitions o et K assurant la condition de glissement sur le
corps et sur une partic de la nappe de glissement sont ainsi trouvées. Il reste maintenant 2
vérifier I'équilibrage des nappes. Mais pour cela il faut tout d'abord effectuer le calcul des
vitesses médianes.

4.5.6 Calcul de a.vi médi

Un des principaux attraits de cette méthode réside dans le calcul de la vitesse médiane en
un point de la surface de glissement. L'expression générale de la vitesse sur la nappe en
présence du corps s'écrit:

Ns Ny ~ o
——. - . M
V(Ml)=; oS; +k21 B, _Gr_ad‘;i_ﬁ. sgn
F =

ol sem = -1 si M, du méme c6té que la normale 2 Ia nappe
1 =141 si M, du cdté opposé a celui de Ia normale

On peut résumer cette expression par V(M) = V{M)+ V{M). sgn

Vc représente la partie continue de la vitesse et Vd,la partie discontinue (tangentielle) en
un point de la nappe porteuse de singularités. On voit donc tout de suite que la vitesse
médiane s'écrit:

V) - Y+ VM) g

La vitesse médiane est donc égale 2 la partie continue de la vitesse en tout point de la
nappe. Cette propriété est trés intéressante car elle permet un calcul direct de cette vitesse sang
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avoir 2 faire intervenir les gradients de répartition de doublets tres délicats 2 calculer sur cette
nappe déformable. On peut donc calculer directement la vitesse médiane en fonction des
répartitions de sources et de doublets par la formule:

Ng No

Vn{Ml) = z Oj—S.ij + Z ukﬁkl
=1 k=1

4.5.7 Reconstruction des nappes

Classiquement, il existe trois techniques pour reconstruire les nappes de glissement:

-1- En calculant les différences de pression de part et d’autre de 1a nappe ct cn optimisant
la forme de la nappe pour annuler cette différence par un algorithme du style NEWTON-
RAPHSON (cf JOHNSON [4.14])

-2- En alignant les lignes tourbillonaires avec 1a vitesse locale.
-3- En déplagant les lignes iso-j1 (par le biais des points de contrble qui les constituent)

pour les aligner avec la vitesse médiane puis reconstruire la nappe A partir de ce canevas.

-1- L’optimisation non linéaire sur les différences de pression 2 travers la nappe releve des
programmes numériques de “haute-volée”. Il nécessite en effet une calcul de pression sur
chaque maille de la nappe, cc qui impose le calcul du gradient de p sur la surface de
glissement.Il est nécessaire de trouver ou d’approcher la matrice jacobienne de la
transformation donnant localement p en fonction du déplacement de la nappe. L’optimisation
exige de stocker ces valeurs et d’inverser la matrice obtenue. Ce type d’équilibrage,
extrémement lourd, est écarté d’emblée.

-2- L’alignement direct des lignes tourbillonnnaires, dont il a déja été question au chapitre 1
fait intervenir des surfaces tourbillonnaires et nécessite un “cut-off”’ pour calculer les vitesses
auto-induites de la nappe. Les résultats obtenus dépendent alors fortement de la distance de
coupure ou du rayon du noyau “visqueux” choisis. Sans cet artifice numérique 1’équilibrage
diverge assez vite (cf RIVOIRE&COLIN[4.17]), mais les premilres itérations donnent des
formes de nappes trs réalistes avant que les points de calcul ne se rapprochent trop pres des
lignes tourbillonnaires. :

-3- L’alignement des points de contrdle donne en général des lignes iso-| tres “belles”,
mais la reconstruction des autres points du maillage donne souvent lieu 2 des oscillations
géométriques souvent rédhibitoires.

La reconstruction utilisée ici est, en quelque sorte, un hybride entre les deux demiéres
méthodes décrites. Elle se divise en trois parties:
« Calcul des vecteurs directeurs Vd sur les lignes iso-pt

« Calcul des vecteurs directeurs Wd des segments tourbillonnaires par interpolation du
champ des vecteurs directeurs des lignes iso-pt Vd.

« Alignement des segments porteurs (contours des facettes) avec Wd.
Dans un premier temps, le vecteur directeur Vd de la ligne iso-p (cf schéma) est recalculé

de maniere 2 s aligner avec la vitesse médiane “fraichement” calculée au point de contrdle Mc
du panneau considéré.
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Ligne iso-p

@ Points de la maille
o Points de la ligne isop
O Point de contrdle Mc

Le vecteur directeur Vd (normé) de la ligne isop d’une facette est porté pai' le segment
[11,12] discrétisant, sur la facette courante, la ligne isopt. (cf schéma ci-dessus). Ce vecteur n’a

pas a priori d’origine précise. Dans la suite il est appelé le vecteur directeur en Mc et son
origine se situe au point Mc.

Le nouveau vecteur directeur Vd en Mc est alors donné par:
VM) + R - VM) - VM)
VMO + R (Vo) - Vi)

V{M): vitesse médiane au point de controle Mc
(qui n’est d’ailleurs pas nécessairement sur [I1,12])

ViMJ)=

ou | R: Coefficient de relaxation
u permet de ne pas déformer trop brutalement la nappe

\ V{M_): Ancien vecteur directeur au point de controle

Le champ des vecteurs Vd ainsi obtenu ne permet pas de construire directement les
segments contours des mailles. Pour cela il convient de reconstruire le champ des vecteurs
Wd, vecteurs directeurs des lignes tourbillonnaires, 2 partir des vecteurs Vd.

Chaque vecteur directeur de ligne tourbillonnaire est interpolé en suivant la surface le long
de deux segments reliant respectivement le point de contrdle IB-1 et le milieu du segment
[M(IR,IB),M(IR+1,IB],puis de ce point au point de contrdle de la maille suivante sur la
rangée.(cf. shéma), le vecteur Wd est alors donné par :

L, V{IR,IB-1 }+ L,- V{IR IB)

WAIRIB) = |l VARTB-1 1+ Ly V{IR B 1|

L= IMc(IR,IB-l)M,)I cf. schéma suivant
oul L, =|M,Mc(1R,IB)| cf. schéma suivant
WJIR,IB) : Vecteur directeur du seement M(IR.IB) M(IR+1 IR)1
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Bande IB-1

Bande IB

Les vecteurs directeurs Wd de la premi¢re bande ne peuvent étre interpolés de cette
maniére. Ils sont donc pris égaux aux vecteurs Vd correspondants.

Les lignes tourbillonnaires sont ensuite construites 2 partir de leur vecteur directeur
respectif Wd. Cette reconstruction débute 2 la ligne de séparation a la paroi (IR=1) et
progresse rangée par rangée jusqu’a la fin de la nappe qui s’achéve avec des tourbillons semi-
infini de direction constante alignée avec la vitesse A l’infini amont Vo. Les vecteurs
directeurs Vd sont ensuite calculés 2 partir du maillage ainsi obtenu en prenant le milieu des
segment de contour non porteur [M(IR,IB),M(IR,IB+1)]. La nappe est alors complétement
reconstruite.

Le choix de cette méthode provient de la topologie et directement de 1’obserbvation
expérimentale. En effet, le bord de la nappe st une ligne de courant qui est issue en théoric
du point initial de la séparation. Cette ligne correspond sur la nappe A une zone de
convergence des lignes de courant (direction propre normale au foyer du tourbillon débutant
le décollement fer a cheval). La vitesse tend donc 2 se stabiliser dans cette zone en s’alignant
avec le bord de la nappe. De plus, Les mesures de vitesse effectuées dans les champs
d’extrados (cf chap III, CHAMPIGNY[4.6]), ainsi que les visualisations (cf
FIECHTER([4.10}, cf chap.I) montrent que la vitesse tend 2 s’aligner avec 1’axe du tourbillon
au voisinage de celui-ci. En conclusion, 12 ob la géométric de la nappe est la plus
“tourmentée”, le champ des vitesses est le plus régulier.

Pour construire la géométrie d’une structure a forts enroulements il apparait donc beaucoup
plus intéressant de travailler sur la direction des vitesses ou des vecteurs directeurs ( qui
tendent vers le méme comportement) que d’interpoler 1a nappe A partir de ces points de
contrdle.

De plus la premitre bande iso- apparait commme un lieu ot la direction de la vitesse
varie peu car elle se situe au cceur de ’enroulement ou au voisinage d’une ligne de
convergence des lignes de courant de la nappe. Ceci légitime le fait d’égaler Wd et Vd sur la
premiére bande.

Avant chaque reconstruction de la nappe un test de convergence est effectué en calculant

Ve Vi = cos B quand ’angle B est suffisament faible le programme s‘arréte.(B ~1° & 5°
environ suivant la finesse du maillage).

A priori, la nappe peut évoluer librement lors de I’équilibrage y compris couper le plan de
symétrie de 1’écoulement ce qui n’a pas de sens physique quand la modélisation suppose
’écoulement symétrique par rapport au plan con'tenant.l'axe de I’engin et la vitesse a 1’infini

v A 12 Y mninamtm da 1a roamrea



CHAPITREIV : Approche numérique

la partie babord du missile (demi-cors maillé effectivement) oti Z>0. Si un point du maillage
travers le plan Z=0 il est repositionné en conservant les mémes coordonnées (X,Y) mais avec
une coordonnée Z>0 qui est choisie par I’utilisateur.

De méme un point de la nappe peut traverser la paroi du corps en cours de reconstruction.
Dans ce cas il est déplacé le long de son rayon polaire en une position od r>Rparoi (fixée par
I"utilisateur). Toutefois cette option s’avere superflue si la nappe n’est pas déplacée trop
brutalement.et Iutilisation de ce type de limitation artificielle est évité dans la quasi-totalité
des calculs.
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4.5.8. Structure du programme
Le programme de calcul avec nappes est constitué de modules (sous-programmes) dont

une bonne part a i€ validée

doublets). Il présente la structure suivante:

lors du calcul sans nappe (calculs des influences sources ou

Lecture des donnéegl

Calcul de la position du décollement par critére

expérimental (chap. III)
I

Construction du maillage corps | stockage—ge cOntrole

Construction du maillage initial de 1a napp¢ graphique
Calcul de la matrice A d'influence CORPS / CORPS
Inversion de la matrice A
(test d'inversibilité numérique (ad libitum))
Calcul de la répartition co sur le corps seul
]
— Calcul de o*
R ) |
Calcul de la répartition de doublet p
(condition de glissement sur le ler rang de 1a nappe)
Calcul de la vitesse médiane en tous les points de contrdle
de la nappe
|
non Test d'alignement oui
* ou ordre de "sortie” utilisateur
Calcul des vitesses
Calcul des nouveaux vecteurs directeurs sur le corps avec
Vd (lignes iso-}) l'influence de la
puis Wd (lignes tourbillonnaires nappe. Calcul des Cp.
équivalentes)
I
Reconstruction de la nappe Calcul des CNL
stocka | controle ( )
8 graphique FIN
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4.6 Résultats du programmds

4.6.1 Nappe d’extrados seule

Dans un premier temps, sculs les enroulements d’extrados sont représentés. Cette
mod¢€lisation se réfere a la topologie qui indique (i:w la surface de séparation issue du
décollement le long du fuselage est délimitée par unc ligne de courant dont le point de départ
est I'intersection entre 1a ligne de séparation 2 Ia paroi et Iaréte de I’arritre-corps.

Le décollement lié au culot est modélisé, de fagon trés rudimentaire, par la non-fermeture
du maillage au niveau de I’arriere-corps. Le but de cette premiere étape concerne surtout
I’équilibrage des enroulements d’extrados ce qui limite les conséquences de cette
simplification de 1’écoulemement de culot.

4.6.1.1 Résultats concernant la géométrie de la nappe

L’équilibrage de la nappe a donné des formes assez réalistes dans I’ensemble (cf. planches
4.10). Les enroulements n’ont pu &tre reproduits de fagon trés fine juste au dessus du corps
compte tenu de la petitesse de leur taille (par rapport au maillage utilis€), mais on constate
cependant la formation trés rapide d’une structure incurvée constituant la base des nappes
décollées.

La convergence vers une structure stable, parfaitement équilibrée, est cependant
difficilement obtenue. En effet, aprés un alignement assez rapide de la majeure partie de la
surface, les rangées extrémes, en général voisine du ceeur des enroulements, commencent 3
basculer pour resserrer le vortex (cf. pl. 4.10.1). Tres vite le rayon de courbure de cette
structure devient alors inférieur 2 la taille des mailles de discrétisation. Le programme oscille
des lors tres lentement 2 la recherche d’une position d’équilibre qu’il ne peut pas atteindre du
fait de la taille des mailles de la nappe.

Cependant avant d’aboutir A cette phase ultime, le programme a déja équilibré la plus
grande partie de la surface de glissement. Si 1’ utilisateur interrompt 1’équilibrage lors de cette
étape, il s’apergoit que 1’alignement des premiéres rangées de la nappe avec la vitesse
médiane est correct (sinus de 1’angle entre la ligne iso- et la vitesse médiane de I’ordre de
10-3 2 10-5). Pour “pousser” la modélisation des enroulements de maniére plus fine il faudrait
élaborer un algorithme d’adaptation du maillage de la nappe au rayon de courbure local. Cette
opération est trés lourde car elle complique considérablement les calculs d’influence. Elle n’a
pas été€ menée ici.

Par ailleurs, le probléme de régularité des nappes semble avoir été completement résolu par
I’algorithme de reconstruction proposé. Aucun lissage n’est nécessaire et les formes obtenues
ne subissent pratiquement pas de singularités ni d’oscillations géométriques (cf. planches
4.10).

La stabilité et I’efficacité du programme ont été contrdlées sur un certain nombres de cas
tests (cf. pl.4.10.3). L’objectif de cette manipulation est d’analyser I’influence du choix de la
nappe initiale sur la structure “pratiquement équilibée”. Dans la plupart des cas, les segments
constitutifs de la nappe initiale sont orientés suivant la vitesse 2 I’infini amont Vo. Mais il est
¢galement possible de les réorienter arbitrairement. Deux paramétres peuvent alors &tre
modulés.:

*L’inclinaison des segments dans un plan longitudinal (X,r) (r : rayon polaire).On
I’appellera inclinaison longitudinale de la nappe.

*L’inclinaison de ce plan par rapport a la verticale.qui permet d’orienter la nappe
transversalement.

Les essais montrent que le programme peut ramener des nappes trés inclinées
transversalement (60°) dans une position correcte, si toutefois 1’angle d’inclinaison
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longitudinal reste modéré (de ’ordre de I’incidence ou plus petit). Ce dernier paramétre joue
en effet un role considérable, et son influence constitue un des défauts majeurs de 1a méthode.

En effet, si I’on prend une nappe initiale trés redressée (cf. planches 4.11), sa partie
supérieure ne correspond pas a la réalité physique et doit étre “absor ” par le “tourbillon”,
or son influence contrarie 1’effet d’enroulement de 1a surface de glissement. Les itérations
sont, de ce fait, longues, passent par des formes asscz “tordues”, pour n’aboutir que rarement
2 une structure de nappe acceptable, au bout d'un nombre d’itérations raisonnable (inféricur 2
40 ou 50). Avec ce type de configuration initiale, il peut apparaitre, sous certaines conditions,
un plisscment de la surface de glissement qui semble matérialiser unc position plausible pour
1’enroulement de 1a nappe (cf. planches 4.12). Ce type de singularité pose des problémes de
traitement numérique dans certains cas mais fait apparaire le caractére “physique" du
programme, puisqu’il a tendance A repositionner 1’enroulement d’une nappe mal initialisée &
un endroit assez réaliste. Quand I’inclinaison n’est pas trop forte de tels cas peuvent aboutir 3
des configurations accepatbles (cf. planches 4.12).

En revanche une nappe trop inclinée longitudinalement par rapport 3 la forme réelle ne
pose pas de probléme majeur car rien n’entrave 1’équilibrage de la surface de glissement.
L’absence de modélisation du noyau des enroulements semble au contraire bénéfique (cf plus
loin).De n]:éus, il est plus facile 2 la nappe de se redresser lors des itérations que de s’enrouler
sur elle-méme.

‘En résumé, un angle d'inclinaison longitudinal initial de la nappe compris entre & ct‘ a/3 (

oti o, est I'incidence) donne de bons résultats. Le choix de la nappe initiale alignée avec la
vitesse Vo se révele tout 2 fait acceptable, méme si une inclinaison longitudinale plus
prononcée conduit a un déroulement plus rapide de I’équilibrage.

L’algorithme d’équilibrage de la surface de glissement se révéle assez robuste. Le choix du
coefficient de relaxation n’a une influence notable que dans les cas od la nappe initiale est
assez mal orientée; il faut alors prendre R allant de 0.01 a 0.05. Dans les autres cas, il peut
étre pris voisin de ’unité (de 0.1 A 2.). Dans certaines configurations, un ajustement de ce
coefficient au cours des itérations accélére considérablement 1’équilibrage, mais il n’est pas
possible pour I'instant de dégager une loi fixant le coefficient R optimum 2 chaque itération.

Hormis dans quelques tests, R a donc été pris constant tout au long des itérations.

De mani¢re générale, le nombre des itérations varie entre 10 et 20 environ. L’amrét du
programme est souvent provoqué par ’utilisateur. Le test d’alignement est toujours appliqué a
’ensemble de la nappe. L’alignement 2 réaliser est en général égal 2 une fraction de degré
d’angle entre la vitesse médiane et 1a ligne iso-p. Il est parfaitement atteint sur les trois ou
quatre premiers rangs de la nappe, sauf parfois en son bord.

Pour I’instant, toute la nappe est déplacée a chaque itération. Parfois, cette technique
amplifie les perturbations apportées par les enroulements serrés du ceeur des vortex. 1l
pourrait étre intéressant de poser un seuil de mésalignement au-dessous duquel les mailles ne
seraient plus déplacées lors d’une itération. Cette modification n’a pu étre mise en ceuvre.

Par ailleurs, au voisinage du culot se forme un enroulement “parasite” de la nappe. Son
existence n’est peut-étre pas irréaliste mais étant donnée 1a modélisation rudimentaire du culot
on ne peut conclure 2 ce sujet. Parce qu’il peut déstabiliser dans certains cas la structure de la
nappe en provoquant un tourbillon au culot plus important que celui d’extrados, il semble plus
prudent de filtrer cet effet en utilisant des mailles assez larges pour la demidre bande. Cette
opération annule completement 1a perturbation qui pourra cependant faire I’objet d’une étude
plus approfondie quand le culot sera mieux modélisé.

En conclusion, le programme aboutit & des structures de nappes acceptables sous deux
conditions: ‘
-1-Que la nappe initiale ne soit pas trop redressée.

-2-Que ’on ne recherche pas a équilibrer les enroulements trop resserrés situés au cceur des
vortex.et que 1’on arréte de ce fait les jtérations dés que les premieres rangées de la nappe sont
correctement alignées.
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4.6.1.2. Résultats concernant la répartition d effort normal et de pression sur le
fuselage
Plus encore que la pression sur le corps, I’allure de 1’effort normal local permet de
comparer de fagon efficace les résultats du calcul aux relevés expérimentaux. Les coefficients
de pression obtenus par le processus d’équilibrage sont donc intégré sur chaque section X/D.

Le type d’algorithme utilis€ ici ne nécessite pas de calcul des répartitions de vitesses ou de
Cp sur le corps a chaque itération ; c’est un de ses avantages sur une méthode instationnaire.
L’évolution des CNL au cours du temps n’a donc pas été sortic.dans les calcul. Les valeurs
présentées sont donc les résultats aprés équilibrage ou quasi-équilibrage (arrét prématuré) des
nappes de glissement. Quelques tests sont effectués en arrétant la processus d’équilibrage dés
que les premiers rangs sont alignés.

La répartition d’effort normal révéle trois points principaux:
-1-Un calcul correct sur I’ogive, malgré un maillage assez gauchi.

-2-Une succion tourbillonnaire beaucoup plus forte que dans la réalité, dés que les
enroulements se forment. -

-3-L’apparition de singularités numérique dans certains cas de maillages.

-1-Le CNL est effectivement assez bien retrouvé sur 1’ogive. Comme pour le calcul sans
nappe les valeurs obtenues sont plus faibles que la théorie des corps élancés mais relativement
proches de I’expérience (cf. planches 4.13).

-2-Sur le reste du fuselage le CNL va augmenter rapidement et dépasser dés X/D =4 ou 5 la
valeur expérimentale. Au voisinage du culot, oll les enroulements sont trés vite nettement
marqués, le CNL atteint des valeurs de 1’ordre de 0.5 2 0.75 pour des incidences de 15° et 20°
alors que les résultats expérimentaux donnent un CNL d’environ 0.1 sur cette partie! Ce
résultat peut s’interpréter de deux manigres (cf. planches 4.13):

* Par un probléme au niveau du décollement
* Par la nature méme des enroulements de nappe en fluide parfait.

La modélisation du décollement 2 la paroi n’est pas correcte. Le rotationnel, en particulier,
n’y est pas cohérent avec la réalité physique. Le calcul de la répartition de doublet p
s’effectue donc dans une zone oil la modélisation est peu réaliste, d’ou des valeurs trop forte
des p. Cependant cette remarque est contredite par deux faits.

D’une part le point de contrdle de la premiere rangée n’est pas situé au voisinage immédiat
de la paroi. L’écriture de la condition de glissement est alors tout a fait cohérente das que 1’on
s’€éloigne du point de décollement (2 grand nombre de REYNOLDS).

D’autre part si I’on n’équilibre que les premiers rangs de la nappe (supposés responsables
du probleéme), et si ’on arréte le programme avant que des enroulements ne se soient formés,
on retrouve des courbes de CNL en assez bon accord avec la réalité physique(cf. planches
4.14.1). Ces essais, qui mériteraient une comparaison avec des résultats de programme
EULER 3D (par exemple), tendent & montrer que ce sont les enroulements d’extrados et non
la représentation du décollement qui engendrent cette surestimation du CNL sur la partie
cylindrique. De plus, la forme des Cp calculés, montre le net progrés apporté par la prise en
compte des nappe et la cohérence de 1a méthode par rapport 2 la réalité physique (cf planche.
4.14.2).

En effet, 1a viscosité annule les effets d’éventuels enroulements sur 1’ogive (cf. chap.III),
- son action est bien siir identique dans un noyau tourbilllonnaire. Quand une modélisation
“purement” fluide parfait réussit & prendre en compte les enroulements de la nappe, il est donc
naturel que ceux-ci soient plus énergétiques que dans la réalité puisqu’ils ne subissent aucune
perte par dissipation. Cette surévaluation des effets d’aspiration tourbillonnaire apparait en
fait plutdt “rassurante” puisqu’elle corespond 2 une conséquence logique de la modélisation
en fluide parfait de enroulements tourbillonnaires.
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Par ailleurs, si 1’on rapproche ces résultats de ceux des programmes utilisant la méthode
des tranches ‘multi-vortex’ on constate qu’il est nécessaire, dans ces codes, d’introduire un
coefficient de réduction de la production de circulation au décollement (k=0.5 a 0.6) (cf chap.
I§ 1.2.2.2). Or la méthode de calcul de 9G/dt ne prend en compte que le flux de rotationnel de
la partie d’intrados en négligeant celui provenant de I'extrados. La circulation obtenue devrait
donc étre trop faible. Pourtant, bien au contraire, il faut la diminuer encore pour obtenir des
résultats exploitables. En fait, cette méthode qui reproduit remarquablement les structures
enroulées, subit vraisemblablement les mémes problémes que I’équilibrage de nappe.

Les résultats obtenus en arrétant les itérations avant le début de la formation des
enroulements (repérable par une chute locale du cosp au bord de la nappe) sont assez
répétitifs. Ils semblent ainsi constituer une modélisation acceptable de I’écoulement réel en
supposant que 1’effet de la viscosité peut étre modélisé par un non enroulement des n(g;pcs ui
correspond 2 la perte d’energie due 2 la dissipation. 11 va de soi que dans cette démarc
1’inrc:51inaison de 1a nappe initiale doit absolument &tre plus faible que celle du tourbillon 2
représenter.

Cette manipulation permet d’envisager une application plus “industrielle” du programme.
Elle semble compatible en effet avec 1’adjonction de modules (théoriques ou semi-
empiriques) représentant I’influence du noyau visqueux (basés par exemple sur 1’analyse du
rayon de coubure de la nappe). Cependant, i*écriture et la validation d’un telle application sort

du cadre de ce travail.

-3- Pour prendre en compte les enroulements de la surface de glissement des maillages
assez resserrés de la nappe ont été testés. Ils conduisent parfois a des singularités dans les
résultats de Cp ou de CNL, qui se traduisent par un pic, souvent localisé au début de la nappe.
En fait cette aberration est liée A un resserrement trop prononcé des lignes tourbillonnaires
constitutives des panneaux doublets.Dans ce cas, le point de contrdle du panneau considéré
est trop “proche” des segments porteurs. Cette notion de proximité est bien sir rapportée a la
taille des segment en question. On peut ainsi juger le points de contrdle Mc trop voisin d’un
segment[P1P2] si la distance de Mc a [P1P2] est trés inférieure 2 la longueur de [P1P2]. Cette
configuration se produit sur la premiére bande de la nappe qui est trés peu inclinée vers la
paroi. Ses mailles sont alors trés applaties ce qui produit les singularités constatées.

Ce probléeme est essentiellement local. Mais il apparait souvent prés de la paroi 2
1’emplanture de la premitre bande. Il se crée alors un pic de dépression sur les résultats de Cp
et une surportance locale sur les courbes de CNL (cf. planche 4.15).

Ce type d’erreur est largement atténué quand le calcul de I’influence des panneaux associe
deux 2 deux les segments tourbillonnaires d’une méme maille, mais il subsiste encore dans
bien des cas. Une solution plus efficace (mais plus lourde) consisterait, lors du calcul de la
vitesse auto-induite, 2 fractionner chaque segment du panneau porteur en sous-scgments dont
la taille serait voisine de la distance qui les sépare du point de contrdle. Cette amélioration
(sirement payante) du module de calcul de I'influence n’a pu étre testée. :

462 Pri " o dy décall |

4.6.2.1 Résuliats concernant la géométrie de la nappe

Cette modélisation vise A mieux représenter la structure du culot en prolongeant la nappe
d’extrados le long de I’aréte d’arridre-corps sur la partie inférieure du culot.

L’évolution de la surface de glissement au-dessus du fuselage s’en trouve trés nettement
ralentie et stabilisée. Les enroulements se forment plus tot. La structure de la nappe au dessus
du corps reste voisine de celle observée précédemment (cf. pl. 4.16).

Toutefois, le role de I’inclinaison longitudinale de la nappe semble alors encore plus fort.
Une nappe mal initialisée sur ce point conduit trés vite A des aberrations; la nappe coupant le
plan de symétrie, ou recoupant la partie de la surface de glissement issue du culot.
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Plus généralement, cette technique améliore la convergence des cas ol la nappe se
positionnait déja correctement lors de la modélisation précédente, en accélérant le processus
d’enroulement. Mais elle semble nettement moins stable si la nappe initiale est mal

configurée.

On peut cependant remarquer 1’alignement trés rapide et la stabilité de la partic de la nappe
issue de 1’arréte du culot.

On remarque de manidre générale, une plus grande stabilité des nappes & maillage serré
danscetypedeconﬁgurationquclorsqucl'onnctientpascomptedclanappcissueduculot.

4.622 Résultats concernant les pressions et les CNL

Les résultats utilisant cette modélisation ne sont pas meilleurs que dans le cas précédent en
ce qui concerne les pressions et les coefficients d’effort normal local (cf. planches 4.15). Ils
restent trés voisins de ceux déja trouvés sans nappes au culot.

La stabilisation plus aisée des maillages resserrés a permis d’obtenir des résultats plus fins
qu’avec la méthode précédente. Cependant le risque de singularité num€rique est alors bien
plus €levé que dans la cas précédent (cf pl. 4.15). La seule différence notable entre les
résultats obtenus avec les deux formes de maillage est une chute de CNL au voisinage du
culot observée quand la partie inférieure de la nappe d’arriére-corps est modélisée. Cette
évolution semble correspondre 2 une meilleure représentation de la partie intrados du culot.

En conclusion le fait de mailler une partie seulement de la nappe issue de 1’aréte du culot
n’apporte pas de grandes améliorations par rapport i la modélisation initiale, si ce n’est un
accroissement de la stabilité des nappes déja satisfaisant avec la premiere méthode exposée
précédemment. Cependant, la partie inférieure semble étre mieux modélisée. Cette approche
constitue une premiére étape vers la modélisation complete du culot par une structure ouverte
qui est le prolongement tout naturel du travail présenté ici.

4 lusion 1
Le programme d’équilibrage positionne les nappes d’extrados de manire satisfaisante
dans 1’ensemble. Il est capable de redresser des nappes initiales trés inclinées
transversalement.

La géométrie des enroulements trés serrés est plus délicate A retrouver. Elle dépend
essentiellement de la finesse du maillage employé.

Les valeurs du coefficient d’effort normal surestiment la réalité physique, mais cet effet est
une conséquence presque “classique” de la modélisation fluide parfait qui ne prend pas en
compte la viscosité dans les enroulements. Certains essais montrent que cet inconvénient peut
facilement étre supprimé en évitant de former les enroulements serrés ou en envisageant une
modélisation particuliére de cette zone.

Le programme présent€ ici nécessite encore de nombreuses améliorations mais il permet de
cerner correctement les avantages et les limites de la modélisations fluide parfait avec
équilibrage de nappes.

On peut citer les défauts suivants:
-Difficulté de modéliser la zone au voisinage du décollement.

-Impossibilité d’obtenir un équilibrage complet de toute la nappe sans prendre un maillage
ou bien trop grossier, ou bien trop fin (singularité de calcul). Les enroulements serrés ne
semblent pas facilement modélisables

-Nécessité de fournir une nappe dont 1I’inclinaison initiale n’est pas trop €levée.
-Importance de I’homogénéité du maillage(comme dans bien des calculs numériques).

-Nécessité de choisir un maillage adapté de la nappe pour éviter “I’écrasement” de
certaines mailles lors de 1’équilibrage (singularités numériques).
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On dégage en revanche les avantages suivants:
-Temps de calcul court ; I’équilibrage de la majeure partie de la nappe est obtenu en
deux ou trois itérations (temps de console 30sec a cinq minutes sur Apollo suivant le
maillage de la nappe).
_Résultats assez satisfaisants avec des maillages grossiers.
-Bonne indépendance 2 I’égard du maillage sous réserve des conditions mentionnées
plus haut.
-Tres bonne indépendance a 1’égard du coefficient de relaxation R dans les limites
définies au § 4.6.1.
-Bonne stabilité géométrique de la nappe, qu’il n’est pas nécessaire de lisser lors de
1’équilibrage.
-Bonne indépendance  I’égard d’une inclinaison transversale de la nappe.

On peut envisager les améliorations suivantes:
-Amélioration de la discrétisation sur la nappe en introduisant des répartitions variables
sur les paneaux (compatible avec la construction des lignes iso-p) (algorithme assez
lourd). ‘
-Modélisation compléte de 1’écoulement d’arri¢re-corps par une structure ouverte, c¢
qui permet de fermer le corps.
-Modélisation du corps (fermé) par une solution mixte de GREEN.

- Calcul de la répartition de doublets p 2 partir d'autres algorithmes, analogues 2 ceului
développé par VAN TUYL. ,



CONCLUSION

V) CONCLUSION GENERALE

L'aérodynamique des corps fuselés aux grandes incidences se caractérise par
la présence de couches de cisaillement libres issues du décollement de la couche
limite le long du fuselage. Ces structures constituent les enroulements d'extrados
qui engendrent une portance supplémentaire importante. Pour des incidences
modérées cette configuration reste symétrique.

Dans ce cadre, la présente étude montre que la formation des enroulements
tourbillonnaires d'extrados, peut étre modélisée par un écoulement de fluide
parfait dans lequel les couches de cisaillement sont représentées par des surfaces
porteuses de singularités (doublets normaux).

Ce travail se divise en trois étapes:

Dans un premier temps, une synthése bibliographique permet de dégager les
principales méthodes utilisant déja une modélisation en fluide parfait. Hormis
les calculs classiques linéarisés ou semi-empiriques (Corps Elancés, ALLEN),
les théories utilisées aboutissent souvent A des programmes assez lourds
(méthodes Lagrangienne pseudo-instationnaire), ou bien A des méthodes dont
les hypothéses s'avérent trés restrictives pour traiter les grandes incidences
(méthodes des tranches). Enfin la modélisation des surfaces tourbillonnaires
exige souvent l'introduction d'artifices numériques (noyau visqueux, coefficient
de réduction de la production de circulation) qui influent de maniére
inacceptable sur les résultats obtenus. Des méthodes analogues 2 celle proposée
ici ont déja été mises en ceuvre mais leur champ d'application se limite, en
général, a I'étude des ailes et elles n'ont pas ,A notre connaissance, été utilisées
sur des fuselages.

Dans une seconde étape 1'écoulement autour d'un fuselage ogivo-cylindrique
d'élancement (L/D) de 9 est étudié de maniere expérimentale. Ce travail fournit
un ensemble de données sur la répartition de pression et les efforts normaux
locaux pour des incidences variant de 0° 4 25°, des nombres de Reynolds
(rapportés au diamétre D de I'engin) allant de 2.3 105 2 9 105 et des nombres de
Mach de 0.17 a 0.60. L'influence de ces divers parametres est étudiée. L'effet du
nombre de REYNOLDS apparait trés clairement, alors que l'influence du
nombres de MACH reste négligeable, dans le domaine étudié ici.

De plus, la structure de 1'écoulement est mise en évidence 2 l'aide de
visualisations (enduit visqueux, sublimation d'acénaphténe, thermographie
infrarouge) et des mesures dans le champ d'extrados (sonde anémoclinométrique
“cing-trous”). Cette étude permet d'étayer une modélisation fluide parfait en
détaillant le mécanisme de création des structures tourbillonnaires et en
montrant qu'il ne dépend pas seulement du décollement mais aussi des gradient
de pression longitudinauxce qui a pour effet de repousser la formation des
enroulements a la fin de 'ogive.
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Ce travail comble, en partie, certaines lacunes de données expérimentales en
ce qui conceme la forme et la position de la ligne de décollement 2 des nombres
de Reynolds critiques et supercritiques. Une formule expérimentale est proposée
pour synthétiser les résultats obtenus aux nombres de Reynolds supérieurs 244
105.

Enfin la derniére partie du travail est '‘écriture du programme de singularités
tridimensionnelles de seconde génération. L'utilisation des propriétés des
surfaces de glissement ne présentant pas de discontinuité de pression totale
permet de traduire les conditions d¢ RANKINE- HUGONIOT sous forme
géométrique, trés agréable a utiliser pour déplacer les nappes. Une modélisation
originale des surfaces de glissement est effectuée; elle consiste & construire
celle-ci 2 I'aide d'un ensemble de bandes porteuses de répartitions uniformes de
doublets. Cette technique permet de mener les calculs de vitesses sur la nappe
sans avoir 2 introduire d'artifice numériques. L'algorithme d'équilibrage ainsi
obtenu est tres léger et assez efficace. Un procédé de reconstruction des surfaces
a partir d'une interpolation du champ des vitesses assure une géométrie tres
réguliere des surfaces de glissement au cours des itérations.

Bien que les enroulements serrés ne puissent &tre positionnés de maniére
satisfaisante, la forme générale des nappes obtenues est cohérente avec la
réalité physique. En particulier, la structure enroulée est retrouvée.

Cette étude montre donc la faisabilité théorique et numérique d'un programme
de singularités en écoulement stationnaire avec équilibrage de nappes, ainsi que
sa compatibilité avec la nature réelle de I'écoulement autour d'un fuselage en
:ncidence. Les limites de la méthode sont nettement mises en évidence, mais ses
avantages sont dégagés. Les évolutions plus appliquées de tels programmes
devraient constituer un outil intéressant pour les calculs d'avant-projets de corps
fuselés en incidence.



ANNEXES

REFERENCES
BIBLIOGRAPHIQUES

FIGURES




Annexe 1.1 : Equation de transport de la circulation

ANNEXE 1.1 : EQUATION DE TRANSPORT DE LA CIRCULATION

Soit une courbe C dont chaque point suit un écoulement L'évolution de la circulation I dela
vitesse du fluide sur cette courbe évolue a priori dans le temps. La dérivée particulaire de 1

circulation prend alors la forme suivante:

— > — —_— -2\
%It: _Tgf(f udl]= I %lz—dl+ f grad(llz—} dl (relation de transport linéique)
C C

Sur une courbe C fermée et en introduisant 1'équation de quantité de mouvement, il vient:

su:=§§ sg}a§ @a+§ Y g

dt p p
C C C
. rads _av{x)\ .
=- ror(gmdp Fas+ || M) 1 as
p p
S S
Le terme rotationnel en pression de cette expression se développe selon l'expression

suivante:
r;;(gradp) _ gradpngradp

p o2

<{E8). 5 oy

Le tenseur des contraintes vérifie (bien sir):
1 : Tenseur des contraintes

d—i_\;(?) = (k+u)-g—r?d(div(ﬁ)) + uAd : Vitesse

donc ot { A et pu: Coefficient de LAME
r—gt(al—\"(i)) _ uAZo (_};L: viscosité dynamique)
o : Rotationnel ('vorticity')

d'ou l'expression finale:

dr _ < di= gradpagradp = i, Div(t)rgradp = o H vAG T dS
dt dt 2 2 S
= S P S p

I": Circulation de la vitesse sur C
T : Tenseur des contraintes visqueuses
u | p, p: Pression et masse volumique

ou
\\ W= rot(V) — Vorticité au point d'intégration
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ANNEXE1.2: FORMULE DE BRYSON : TRANSPORT DE LA CIRCULATION EN
BIDIMENSIONNEL.

Dans une modélisation bidimensionnelle, la vérification des conditions de RANKINE -
HUGONIOT a travers une ligne de glissement sans discontimuité de pression génératrice conduit
a:

-2 2
u =u
Ceci conduit: « Ou bien 2 une simple ligne de courant sans aucune discontinuité
* Ou bien & un obstacle infiniment mince, contourné par le fluide en
mouvement, qui n'a rien de physique.

Dans un écoulement bidimensionnel I'équilibrage d'une ligne de glissement sans saut de
pression totale aboutit & une trivialité ou n'a pas de sens physique. Or, si dans une modélisation la
ligne de glissement ne délimite pas une zone fermée, il est possible de faire aboutir de part et
d'autre de cette ligne des trajectoires provenant de l'infini amont. En fluide parfait ceci conduit &
I'égalité des pression totales de chaque c6té de cette ligne. Il n'est donc pas .possible de les
modéliser par un "équilibrage”. En bidimesionnel, seules les zone fermées peuvent faire l'objet
d'un équilibrage leur permettant de vérifier les équation de RANKINE-HUGONIOT.

On ne peut donc pas, dans une méthode des tranches équilibrer dans chaque section la
configuration tourbillonnaire obtenue, puisqu'elle est "ouverte". Pou rpallier cette lacune,
BRYSON, propose de calculer I'influence de la nappe €n concentrant sa circulation en un seul
tourbillon ponctuel de circulation T,

T

Ml D'apres I'équation dHELMHOLTZ, un tourbillon isolé (en 2D,
fluide parfait ) est A circulation constante. Bryson I'a donc relié 2
la paroi par une nappe fictive qui "alimente" e tourbillon en
rotationnel 2 partir de la paroi, et qui n'a pas de circulation
propre. La circulation I' est alors calculée sur chaque section
de M1aM2

Le transport de la circulation le long du corps s'écrit alors (cf. annexel.l):

dt ) dt M, M, 2
D'ou:

. (_.2 -2

F=-[P-Pi]+ uz;’*ul

Le point de décollement est considéré comme point d'arrét; le dernier terme du second membre
est donc nul.ll vient donc:

f(D) =- [g%ll =- APP— variation de la circulation au point D

Ce calcul peut étre effectué non seulement en D mais en tout point de 1a nappe.
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1l est alors possible de trouve la "force" appliquée sur celle-ci du fait de a variation de circulation:

. T . . .
Finst. =- J;} pIM) 1 dl & Finst = -p I'[z1-zg] car I est constant sur la section
ol z; et zg sont les affixe respectives despointsDetT

BRYSON suppose que cette force (instationnaire) est compensée par la force appliquée sur la
tourbillon T. Il suppose que toute la circulation est concentrée en T est donc que le théoréme de
JOUKOWSKI puisse s'appliquer directement sur T (ce qui est inexact si la nappe est une ligne de
discontinuité). La force appliquée sur T est alors (classiquement) :

F=-pIV odVestlavitessede T dans I'écoulement d'ou

— - pT(W;-2) ob W), :Vitesse de I'écoulement en T d'affixe z;
=-P 1741 7, : Vitesse du tourbillon ponctuel

~ BRYSON suppose que I'équilibre de ce systéme impose I'égalité de ces deux efforts. Il aboutit
alors a: .

F=Fypg | - pT(W1-2)=-pT[z1-2]

D'od 1 aformule de transport de BRYSON:

7 + L{z1 - zol = W1
T
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ANNEXE 2.1: Théorie des lignes de courant pariétales au voisinage d'un point singulier.

Nous étudions ici les lignes de courant pariétales au voisinage d'un point singulier O de
coordonnées (a,b,0) dans la base (x1,x2,x3) définie par:

REER

Le développement limité du champ des vitesses par rapport 4 X3 au voisinage d'un point
singulier se met sous la forme:

v AV(x1,x2.0 x1,
V(x1,x2,%3) = (xa1x;<2 ). xz+olx3) = ‘("1”"2) - x3 + o(x3)

Au voisinage de la paroi le vecteur vitesse est colinéaire avec le vecteur frottement pariétal T

(image de la normale 2 la surface par le tenseur des contraintes (visqueuses) 2 la paroi). Le
changement de paramétre remplagant le temps t par s défini par :

t
S=l x3 dtg
HJo

Permet de trouver une autre paramétrisation des trajectoires ce qui donne :

dd—=;(u—\’(§)=>élaparoi(@‘—) = lim ;L:——V(i')rc
s X3 ds’p x3—0™3

Les trajectoires  la paroi sont donc confondues avec les lignes de frottement. Nous €étudions
donc maintenant les lignes de frottement pariétal qui sont identiques aux lignes de courant
pariétales.

Au voisinage d'un point singulier, le développement limité (au ler ordre) du frottement pariétal
prend la forme :

d 0
‘ ‘tl(xl,xz) = a—i:—(xl- a) + é—;:—]z()q- b)

d 0
Ta2(X1,X2) = a—z%(xl- a) + 5:—2()(2- b)

Par commodité, nous prenons a=b=0. Ceci ne change strictement rien i la forme du résultat
final.

Les lignes de frottement pariétales sont constamment tangentes au vecteur frottement pariétal
(cf. définition annexe visualisatios pari€tales). Elles ont pour équation :

dx; dx . e . .
X1 _22 _ 4t 1 étant une paraméuisation admissible de la ligne de frottement.

T1 T2
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dx; =T1(X1,x )—itlx +§t—1—x
dr = VINALL,A2 —axl 1 ax2 2
dxo 0T, 912
— =T , = — + =
it 2(X1,X2) x X1 3 X2

Dans ce dernier syst®me xj et x7 sont les coordonnées d'un point courant d'une ligne
pariétale. Nous nous sommes ramenés a un systéme différentiel de la forme:
at; ot
dx; Oxy
X'=AX ol A=
J1; 0d1T,
dx; Ixy

Nous prenons A comme un paramétre donné a priori. Nous cherchons alors la forme des
lignes de frottement pariétales correspondantes. Dans ce qui suit : t € J-eo;+oo[
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Nous résolvons ce systéme suivant la nature de A (cf réf. ARNAUDIES):

-1- A est diagonalisable et & valeur propres réelles. Dans une base propre nous obtenons
alors le systeme différentiel suivant:

avec W et A valeur propre réelles de A : dxtz
\ & P

Nous nous plagons maintenant dans une base propre de A. Dans cette base propre,

’X](t) =kxq CM

ot kx; et kxpsont des constantes arbitraires
\xz(t) = kxp et

la solution de ce systéme est :

Suivant la valeur de A et {1, nous obtenons les réseaux suivants:

Si Au>0, A#p X2

Ici A>0

Si le signe deA change
I'orientation des courbes
s'inverse. X1

Nous avons affaire ici & un point singulier appelé nceud.
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Si A=p

A x2

Iei A>0

Si Ie signe deA change
l'orientation des courbes
s'inverse. X1

Dans ce cas on parle de nceud isotrope

Si Au<0 X2

Ici:A>0etp<O

L'orientation des lignes s'inverse
avec le signe des parametres. : X1

Nous avons alors affaire a
un point selle ou point col.
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-2- Si A est diagonalisable, mais a valeurs propres complexes (nécessairement conjuguées)
Nous avons A= +if ; A= -if. Le systeme est alors équivalent 3 : z’= A z donc z=kz eM
ce qui s'écrit encore : z= kz e(@+iP) t

x1 = e®kx; cos Bt - kx, sin Bt
Soit, en repassant en coordonnées x; :
x2 = e*Ykx; sin Bt - kx; cos Bt

Si o # 0 nous avons des spirales logarithmiques de la forme:

1 s'agit d'un foyer . * X2
Ici o est positif. L'orientation S a—
des lignes est inversée si o < 0

Si a = 0 nous obtenons des cercles ou des ellipses d'équation :

’ x1 = kx; cos Bt - kx; sin Bt

l x2 = kx; sin Bt - kxz cos Bt

Dans ce cas on parle alors de point centre pour qualifier le point singulier.
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-3- Si A est non-diagonalisable. Ces valeurs propres sont réelles puisque égales et conjugées a
la fois. D'apres le théoréme de trigonalisation, il existe une base ou A prend la forme:

A O
et u=0
n A
dX1 ‘
——=Ax A
= kxq eM
Alors d()i(t la solution de ceci est : Xr=Xxe
th =X+ A Xg x3 =(kxg + ut kx;) eM
La configuration géométrique alors obtenue a l'aspect suivant:
Ici A estpositif. Si A est négatif A
l'orientation des courbes s'inverse X2

X1

Il s'agit 1a d'un nceud

En conclusion, cette étude met en évidence trois sortes de points singuliers les nceuds, les
foyers et les cols (points selles). Les représentations géométriques tracées plus haut utilisent
des bases propres orthogonales. Ceci n'est absolument pas général. Les bases propres du
systéme sont a priori quelconques, ce qui donne des structures déformées par rapport a celles
représentées plus haut. I1 est de plus & noter que cette démonstration est locale. Elle ne donne en
particulier aucun renseignement sur la combinaison de ces différents points dans un
écoulement. Cela va étre le role de la topologie.
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ANNEXE 2.2: ETABLISSEMENT "INTUITIF" DE LA LOI TOPOLOGIQUE DES
ECOULEMENTS PARIETAUX

Soit un corps régulier i.e. ne présentant pas de singularité géométrique (pas de pointe ni

~

culot). Considérons le au sein d'un €coulement ; il posséde au moins un point d'arrét.

L'écoulement issu de ce point reste 2 la paroi. Par continuité il faut qu'il quitte la paroi en un
point de séparation, au moins. ,

Plagons nous tout d'abord dans ce cas a 1 neeud d'attachement A et un seul nceud de
séparation S:

Nous effectuons maintenant un raisonnement qui ne correspond pas a une réalité physique
mais 3 une nécessité topologique; il permet ainsi de démontrer la loi recherchée. Si nous
rajoutons un second nceud de séparation 2 la paroi, '“coulement a maintenant le choix entre

deux points de séparation S1 et S2:

Il est alors nécessaire de séparer en deux le réseau des lignes de courant issues de A. Cette
lignes de partage des eaux C1 passe par A. De plus. 1ine macic o aoig Dr15Sues de A. Ce
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Les particules longent C1 dans les deux sens, ceci implique qu'en un endroit de C1 il y ait
un point P du type "demi-col" illustré ci dessous:

©)

\\t

S2

De méme de 'autre cot€ de 1a courbe C1, On peut également construire un autre
"demi-point selle” P'. Si P' et P n'étaient pas confondus, on aurait la possibilité d'un
cisaillement sur la surface de part et d'autre de C1. Ceci impliquerait que le rotationnel ne soit
plus tangent la surface ce qui est contraire aux lois de 1a couche limite 2 la paroi. Il est a
noter, en revanche, que cette configuration n'est pas impossible dans un sillage ou le

rotationnel n'a pas de direction privilégiée (cf. DALLMANN .. )

zone de cisaillementj

Donc les point P et P' sont nécessairement confondus en un seul point selle C sur Cl.

On constate que dans les deux cas exposés ci-dessus, on vérifie la loi:

N-S=2 ott N = Nombre de nceuds
S = Nombre de points selles.

On peut réitérer ce rajout d'un point de séparation autant de fois qu'on le désire et formuler
exactement le méme raisonnement que Ci-dessus. On démontre ainsi par récurrence que TI'ajout

d'un point de séparation entraine nécessairement, celui d'un point selle.

De méme l'ajout d'un point d'attachement engendre par un raisonnement analogue un
nouveau point selle. On montre donc par récurrence laloi:

N-S=2 ou N= Nombrede nceuds
S = Nombre de points selles.
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ANNEXE 2.3 : LE CRITERE DE LIGHTHILL-LEGENDRE ET SES LIMITES

La loi fondamentale de 1a topologie des écoulements pariétaux implique que le fluide a la

paroi d'un obstacle contourne la ligne de séparation et ne quitte la surface du corps qu'en un
ensemble discret de points singuliers.

Le nombre minimal de points singuliers est deux (cf. annexe 2.2); il se distingue alors 2
la paroi: + Un nceud d'attachement,
* Un nceud de séparation.

LIGHTHILL et LEGENDRE prennent cette structure comme référence d'un écoulement
non-décollé. Ils énoncent ainsi: "Un écoulement tridimensionnel autour d'un obstacle est
séparé€ si le spectre pariétal sur ce corps présente plus de deux points singuliers” (critere de
LIGHTHILL).

Si la loi N-S=2 s'applique, cette proposition équivaut a la création d'un point selle lors
de l'apparition d'une séparation. Ceci consuit a utiliser souvent ce corrolaire du critére de
LIGHTHILL-LEGENDRE, qui associe I'apparition d'un décollement 2 la création d'un
point selle. Les structures vérifiant ce second critére font apparaitre une ligne de séparation
qui débute en un col. De part et d'autre de ce point initial se développent deux lignes de
séparation qui aboutissent, chacune, 2 un neeud de séparation. Ce sont en fait les structures
fermées "classiques" (cf. fig. 2.5 et fig.2.7). A priori seules les séparations de ce type
semblent remplir le critére de LIGHTHILL—LEGENDRE;

Cependant WU (cf § 2.4.5) montre que 'existence d'un point singulier d'ordre deux
permet de justifier une séparation ouverte dont l'origine est également un point critique.
Dans ces conditions, le critére de LIGHTHILL-LEGENDRE se trouve encore vérifié
puisqu'un point singulier supplémentaire est introduit lors de 1'apparition du décollement.

En fait, si 'on considére ce point 2 la fois comme un col et un nceud, la loi N-S=2 reste
satisfaite.

Le critére de LIGHTHILL-LEGENDRE peut donc €tre généralisé A des séparations
ouvertes associées a un point singulier d'ordre deux.

Seule, la séparation ouverte provenant d'une bifurcation supercritique de I'écoulement
€échappe a ce critére. En effet, elle n'introduit pas de point singulier nouveau lors de son
établissement, mettant en défaut le critere de LIGHTHILL-LEGENDRE. Toutefois ce type
de séparation est délicate 2 justifier. Une telle structure semble exiger que les enroulements
d'extrados soient créés tangentiellement 2 la paroi ce qui est impossible (cf. fin annexe 2.5).
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ANNEXE 2.4 : Forme d'un tube de courant au voisinage de la paroi

Le raisonnement suivant n'est valable qu'au voisinage immédiat d'une paroi. Il évalue
'évolution de la hauteur d'un tube de courant.Si X3 est la coordonnée normale 3 la paroi, les
vitesses s'écrivent alors :

oU; X3
U=5—x3=17— -~
0x3 n R ‘ U; : Composantes de la vitesse V
ol
Uy = é_IJZ X3 =T X3 l U : Viscosité dynamique
0x3 M

T1 et T2 sont les composantes, dans le plan tangent a la paroi, du vecteur frottement pariétal
défini par:

- 3 I T : Tenseur des contraintes visqueuses a la paroi
T=17T.n ou
n : Normale a la paroi

o J 2 2
On a donc le frottement pariétal =V 11+ 12 alors:

V—()(—;*:Tp_x_?_
!

On constate donc que, dans un domaine trés proche de la paroi, la vitesse évolue de fagon
linéaire avec X3 (au ler ordre).

Soit un tube de courant rectangulaire dont la base est constituée de deux lignes pariétales.

—b —p

«—— =—»

fl lignes pariétales
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On suppose que ce tube laisse passer un débit qm alors :

p : Masse volumique
b : Largeur locale du tube
h : Hauteur locale du tube.

V: Vitesse moyenne dans le tube

qm=pbhV ol

h
avec V =T11- f ‘ V(x3)|| dx3 on suppose que T; =cstes
0
11 vient alors:
vol®h?_Th
hp2 (2

La hauteur h de ce tube de courant est donc :

K(p) : fonction de p
Gk ! K(p)

h= : = ot : frottement pariétal
p bt, ~bTp *

b : Largeur du tube de courant

Cette théorie a été largement reprise par de nombreux auteurs aprés LEGENDRE. Néanmoins,
on constate qu'elle reste assez approchée. La linéarisation de la vitesse limite I'étude au voisinage

immédiat de la paroi. Cette linéarisation impose donc a h de rester faible, ce qui n'est pas le cas ,a
priori, lors du décollement. Mais elle a le mérite d'étre trés simple et de permettre de raisonner

qualitativement sur les lignes de courant, sans calcul de o
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ANNEXE 2.5: Calcul de I'expression dX/ds

Le but de cette annexe est d'exposer les calculs conduisant 3 I'expression du développement
limité & I'ordre 1 de dX/ds en fonction dela pression et du frottement pariétal. Cette démarche
comporte six points:

* Décomposition du développement limité en partie tangentielle et normale.
* Valeur du tenseur des contraintes visqueuses 2 la paroi ; introduction du vecteur frottement

* Calcul 2 1a paroi du terme 92V3/0X32 en fonction du frottement.

* Calcul de la dérivée normale de V3 2 la paroi.
* Ecriture de 1'équation de STOKES expression de la dérivée normale de la vitesse a la paroi
* Utilisation dans le développement limité ; expression finale.

A partir de I'expression obtenue, il est possible de généraliser la méthode développée annexe
2.1 et de donner une image tridimensionnelle de 1'écoulement au voisinage d'un point singulier.

Le repere (ei) utilisé€ pour ce calcul est le repere de Darboux associé 2 la ligne de séparation 2
la surface du corps. C'est une repére orthonormé avec:

— _ % . |€1:Premier vecteur de la base
€1 = H ou
7 : Vecteur frottement pariétal, derni¢re colonne du tenseur
des contraintes visqueuses 2 la paroi (suivant la normale).

Les coordonnées xi utilisées ici sont les coordonnées indépendantes. Le vecteur X est la
position du point courant par rapport A l'origine, située 2 la paroi.

La vitesse V peut faire I'objet d'un développement limité 2 la paroi, mais cette démarche ne
permet pas de relier son comportement 4 des grandeurs pariétales. De plus x3, composante
normale 2 la paroi, joue un rdle particulier puisqu'elle se met en facteur de I'expression. Il est
plus intéressant d'étudier le comportement de pV/xs.

Sil'on effectue un développement limité selon cette seule variable x3, il vient;
- oV 0%V
V(x11x2$x3) = _(XI,Xz,O) X3+ _(XI,X2,0) * ﬁ + d]xa)

Compte tenu de la condition d'adhérence cette équation devient:

V(xlsx2,x3) = aa—v'(xlrxzvo) - X3 + a_—v-(xlax290) N xi + (ﬂxd)
X3 0x3 2

Multiplions par u/X3:

Vixi,x2,x3) _ . 9V oV X3
il & a—x;(xnxz,O) +U a_x%'(xthO) >+ oflx3))

ce qui implique:

- R 2-»
m V(xl—)’:q’xi) =T+ ua—v(xl,xz,O) X3 ofJx3])
3 8x§ 2
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Cette expression permet de déterminer la limite de pV/x3 ala paroi :

Y x1,X2,0)=1 ol 1 : Vecteur frottement ariétal
X3 P

La justification, de l'expression du frottement pariétal est développée plus loin.

Etudions maintenant le développement limité de pV/x3 dans les trois dimensions au premier
ordre . On obtient :

N_3 ._\Z) Sedl®
M T+ Grad|p-32 x+o(|x|)
ot X est la position du point courant par rapport a l'origine a la paroi

Le gradient peut se décOmpOser €n un terme utilisant les dérivées 2 la paroi et en une
composante normale a celle-ci. Il se présente alors sous la forme:

— N — - a - .
Gra u%) X= Grad,,(u-%)-xp 30 u-%)-xg, + o X1)

Grady : Restriction du gradient au plan tangent & la paroi

1l s'agit des deux premitres colonnes du tenseur gradient

ot | X;, : Projection de X 2 la paroi

ofl X |) : Notation de Landau "négljgeable devant| X] "

1intérét de cette décomposition réside dans le fait que les dérivées de Gradn étant calculées

par rapport & x1 et x2, on peut remplacer Grad p-Y-}X par Grad,T-X 2 la paroi.
X3, P

Pour expliciter le terme normal, on utilise le développement limité en x3 effectué plus haut.
1l vient alors:

3| V(xl,XZ,)g)}_ dr=1. 2] (V) xs
st = 5 3l o ) 2 + olpeal)

aX3

"t

comme les valeurs 2 la paroi (indicées "p

0 [ -\‘/(Xl,)('z,x:;)] =_1_ 8_2—51_
aX3|. X3 2 W ax% .

) ne dépendent pas de x3 on a:
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On aboutit finalement a:

2

- - 2y .
ux—\g(xl,m,m) =Tp+ Gradﬂ(*r)-xp + 1 K (?a—) X3 + O(I X |)
P

1:_; : Vecteur frottement a la paroi

T : Vecteur frottement, 32me colonne du tenseur des contraintes visqueuses
ol )_(; : Projection du vecteur position sur le plan tangent 2 la paroi en P=(0,0,0)

Grady, : Restriction du gradient calculé suivant les coordonnées x; et xi en P

2y

*V : Dérivée seconde de la vitesse a la paroi au point P
ox5 Jp

Il ne reste plus qu'a expliciter ces deux termes. Nous exprimons d'abord le second terme

(dérivée de la vitesse) en fonction du frottement < grice aux équations de STOKES et de
continuité.

Nous écrivons la loi de comportement newtonnien en incompressible:
Tj = H [(Vv)ij*‘(vv)ji}

_ p[aw _Viohy 9v Viahi}

a—)(j h;ox; = 9xj hiaxJ'

ou (VV)ij et (VV)ji sont les composantes en (1,3) et (3,1) du gradient de vitesse
Compte tenu de la condition d'adhérence:

—0et[0Vi
(vip=0et %,

=0, pour j=1,2 ; l'indice "p" signifiant "a la paroi"
P

Dans ces conditions, seuls les termes i3 restent non nuls a la paroi.On peut donc ramener
1'étude a celle du vecteur frottement pariétal 1, €gal  la troisi¢me colonne du tenseur des
contraintes.On a alors:

THET3= U [(VV)13+(VV)3 J pour i=1,2,3

_ o [9vi 9vy v ahi} _
-H 0x3 * 0x; hjoxs (h3 =1)

PR— —
—_—

ol (VV)B et (VV)31 sont les composantes en (1,3) et (3,1) du gradient de vitesse
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En introduisant la condition d'adhérence dans cette équation, il vient :
q

2ouldY
=H aX3 P
« Calcul 2 1a paroi du terme 02V3/0X32 en fonction du frottement.

En dérivant 2 la paroi la loi de comportement générale, écrite plus haut, par rapport & X3, on
explicite la dérivée normale du vecteur frottement pariétal :
Ei___ azvi+ a2V3 _Laviahi_v a[_l_ahl}
ox} 0x30x; h; 0x30Xx3  'Oxslh; 9x3

pour i=123 , a la paroi g—? =( uniformément 4 la paroi et v; = 0; il vient alors:
. :

a‘ti . azvi __Lavi ahi
o0x3 =K ax% h; 9x30x3

e ov;j
ce qui s'écrit encore sachant que : T;= [ 5x—‘ :
3

azvi a’ti 1
— Ll 4T
ax% dx3 h;

oy
aX3

« Calcul de la dérivée normale de V3 4 la paroi.

Dans le repére choisi I'équation de contiuité s'écrit:

U1 [ah2V1+ah2V2 dhihyvs _

divV hiha\ 9x3 ox2 * ox3

-V ah2+ \Z) ah2+_L_a_V_1_+_1_aV2 _@_Vi_'_ ohihy _
hihg 0x;  hihp 9xg  hpdx;  hz dxz Jxs V3 ox3 0

0

IVi : Composantes du vecteur V
ot | h; : Eléments métriques (h;=Ygi; avec gjj tenseur métrique), ici hz = 1
\xi . Coordonnées indépendantes dans le repere curviligne (€1,€2,€3)

Compte tenu de la condition d'adhérence, cette expression devient a la paroi:

dvs

oo Bl

P
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* Equation de STOKES : Expression de la dérivée seconde en X3 de la vitesse 3 la paroi

Les équations de STOKES s'écrivent:

p : pression

led(T) = gradp ou! 7. Tenseur des contraintes visqueuses

divd(:c') = C; &: Divergence de T

Cette équation se développe en utilisant les propriétés des coordonnées curvilignes. Du fait
de la condition d'adhérence, les termes du tenseur des contraintes sont nuls sauf sur la
troisieme colonne.En ne conservant que ces termes et en utilisant la définition du vecteur
frottement pariétal i = 1i3, les composantes Ci de la divergence s'écrivent alors (cf LUNEAU
BONNET pp 501-511):

C, = 1 8t1h1h2+11_8h1
1 hihy  0x3 hy 9x3

d0thihy ¢ ch,
C,=-1_0%thinh <, ohy
2 hihy 9x3 ' hyp oxy

C3=28

En utilisant les propriétés métriques des surfaces, on introduit les courbures, données (en
repére orthogonal) par :

QU
u‘

bij =1 Ei pour i=1,2
h;
en utilisant les formules de dérivation dans le triedre de DARBOUX, il vient :
1 ohy
hy 0x3

QU

X;

:-Laﬂ = =b = -
b1 h: BX3’b22 bi2 = by

En explicitant les Ci dans les équations de STOKES nous obtenons 3 la paroi:

o LQ}Z+2.LQ’L)= L%

E ! h2 aX3 h] aX3 Eaxl
or2 (L ohy o1 aﬂ) - 109p
dx3 0 hy dx3 *+2 hy dx3) hodxs
a)(3 h3 aX3

En i{ltroduisant la courbure K=b11+b22 (double de la courbure moyenne), il vient enfin A la
paroi:

oy
0x3

1 dp
h:ax:

L%:K 4
+TlhiaX’§ T
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e seconde normale de V, déja explicitée plus haut

En comparant cette expression avec la dérivé

on trouve 2 la paroi:
2V - —
é—\zi) = Kt + gradp

forme:

Le développement limité de dX/ds se met alors sous la

____—o

u¥<x1,xz,x3) %+ Graddt)ip + L u (K7 + gradp)xs + ol K1)

Tp : Vecteur frottement 2 la paroi

7 : Vecteur frottement, 3¢me colonne du tenseur des contraintes visqueuses

gent 2 la paroi en P=(0,0,0)

PrOJcctlon du vecteur position sur le plan tan
Gradn . Restricion du gradient calculé suivant les coordonnées X et xa enP

gradp : Gradient de pression a la paro1

K : Double de la courbure moyenne locale de la paroi

€c:

Ce qui nous donne la relation recherché
T(P) Vecteur frottement pariétal

d); M) = T, + AP} X + ol X1) | ol A(P): Gradient de vitesse simplifié 2 la paroi
o{.) : Notation de Landau "négligeable devant”
avec A donné par:
11,1 T12 1{P,1 )
— = —+K=7
hy ha !
Ty hi2 _ T2z haa 1(132
(@)=l F = fh, ©* hy hrhy - 21ho “
P.3
b1 T b2 T )

en utilisant le fait que dans le repére choisi T (t,00)ett1= 0 on aboutit a:

1,1 11,2 1{P.1 )
— —= = +K=t
by by 2\hy L
hi2 T2 Mg 1 P2
A=(a;)= L 15
( J) hlhz’t h2 h1h2 hihy 2 hy
b1 T biz Ty 22-3-
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1l est intéressant d'écrire cette matrice au voisinage d'un point singulier. On obtient alors:

11,1 11,2 1{P.1 )
™ hy 2ln, TKu
.1 .2 P.2
A: 2 = . [kt by l(; )
(a3 by by 2\, K%

Cette expression utilise un repére quelconque dont la derniére coordonnée est normale 3 la
paroi. On peut alors écrire le systeme:

g;i =A%
Sa restriction au plan tangent redonne le systeme de I'annexe 2.1 (aux termes de courbure
pres). La restriction de A au plan tangent 2 1a surface est définie. Le plan vectoriel associé est
donc invariant par A. Ce plan contient donc deux vecteurs propres de A(si elle est

diagonalisable). La troisiéme valeur propre est 1/2 - dP/dX3. Nécessairement, son vecteur
propre associé n'appartient pas au plan tangent. )

De plus si I'on dérive par rapport & X3 I'équation de contiuité 3 Ia paroi en un point singulier
(1=0), on obtient en utilisant la troisi¢me équation de STOKES:
dP _ (101 iarz)
= +
ox3 h10x;  hydxy

La trace de la matrice A est donc donnée par:

_ _191m , 19% LBP__
TI'(A) - XI * ;\'2+ 13_ hlaxl * hzaX2 * 2 aX3 -

1 9P
2 dx3

onendéduit: { A) + Ay =-2 23

Ces propriérés permettent de caractériser la troisiéme composante de I'écoulement, qui est
ainsi parfaitement défini au voisinage d'un point singulier. Si nous reprenons les cas principaux
de I'annexe 2.1 on trouve:

» si Alet A2sont réelles et Al- A2>0 le point singulier est un nceud. Les trajectoires ont alors
comme €quation au voisinage du point critiques (généralisation de 2.1):

x1(t) = kxp et
x2(t) = kxj erat ol kxy , kx; et kx3 sont des constantes arbitraires
x3(t) = kxz ehst

» si Alet A2sont réelles et Al: A<Q le point singulier est un col ou point selle. On constate alors
que l'orientation de la ligne suivant la direction propre nhon-tangente 2 la paroi est positive ou
négative selon la valeur de A1+A2. On constate toutefois que deux des valeurs propres ont

dans les 3 plans propres, on a alors deux plans dans lesquels I'écoulement présente un point
selle (ou demi-point selle) et 1N atitre mer 1 & e oo oS 1 ECOL



ANNEXE 2.5 ; Calcul de I'expression dX/ds page. 8

« Si deux des valeurs sont complexes conjuguées (la troisieme étant nécessairement réelle) ces
deux valeurs propres sont associées au plan tangent. En effet si ce n'était pas le cas, posons A2
et A3 complexes conjugusés, la relation:

M+A2=-2A3
aboutit immédiatement 2 une valeur complexe de Al, incompatible avec 1a propriété que deux
seulement des valeurs propres soient complexes non réelles (et non les trois).

On en déduit qu'un foyer ne peut étre que tangent 3 la surface du corps. Un tourbillon ne
peut donc pas étre créé tangentiellement 2 la paroi.
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ANNEXE 2.6 :Orientation des lignes de courant décollées issues d'un point critique.

Pour €tudier la forme initiale de la nappe de décollement, nous utilisons deux angles 6 et ¢
définies a partir de la tangente t & une trajectoire sur la nappe décollée et du repére de Darboux

li€ 2 la ligne de séparation. On a ainsi :
6 =(te7) eto=(1é3

Nous nous plagons au voisinagc'du point critique initial Ci de la surface de séparation.. En
ce point le vecteur frottement pariétal est nul. Le développement limité des trajectoires s'y écrit

donc au point M sur une trajectoire issue de Ci:

dx; _ T1,1

ds hy AETTR
dx; 12,2 P2
—— — —_—— + —
ds hy 27 2hy
dxz _ b3
| ds 2 3
Or I'angle 0 vérifie:
tan 6 = h; dxy ou bien tan 6 = lim ( hlx—‘) sur une trajectoire
dx3 M—Ci 3

SiI'on fait le rapport de la premiére par la derniére équation du développement limité, il vient:

Xm -

dX3

T
1 = l'l.x_1+.l_)'_1.

tan 0 P.3 X3

pP.3

Si l'on fait tendre M vers Ci, et si l'on passe  la limite en X1/X2, il apparatt:

T 1 L Pa

1 _,
P3 hitang P3

tan 6

d'ou

tan 6 = p—‘3-(1-2 T )
P

hip3s

L'équation de continuité (incompressible) dérivée a la paroi suivant X3 donne aprés
simplification (avec, au point critique, t=0):

U«(asz) _ (1 . 1 9N
halR 2 ERFRR B St IR S
ax} J, mdxi hyoxalp

Or on sait (cf annexe 2.5) que :

H(?’zvs) _p
0x3 Jp ox3

De ce fait I'angle 6 peut se mettre sous deux formes:

= 1_ ( +22£)
p.1 3p.3 hy

= —l— . _2_'
tan © D1 (p'3 hy
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Cette relation est valable que T1.1 soit nul ou non. Elle s'applique donc auusi bien a une
séparation ouverte ou fermée. Dans le cas d'une séparation ouverte, on a:

Le méme raisonnement , effectué avec la seconde et la troisi¢me équation du développement
limité des trajectoires, donne une expression analogue pour ¢:

=__1_.( -22£)=._1__.( ant
an@= 5o P3 2907 |= 55 3P
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ANNEXE 1: THEORIE DES VISUALISATIONS PARIETALES

Lors d'une visualisation pariétale, I'enduit visqueux est entrainé par le seul frottement du
fluide 2 la paroi. Ce frottement pariétal est essentiellement visqueux puisque la paroi est en
contact, soit avec une couche limite laminaire, soit avec la sous-couche laminaire d'une couche
limite turbulente.Le tenseur de Reynolds y reste donc trés inférieur aux contraintes visqueuses,
et ce, des que I'enduit est devenu suffisamment fin.

Le tenseur des contraintes visqueuses se met sous la forme:

- {9Ui dUj\ 3 _
T = u(axj + aXi)-—udlvU.&J

2
(K=0, module de viscosité volumique)
En nous plagant dans le repere (0,X1,X2,X3):

X3 x

Si nous nous plagons au voisinage immédiat de la paroi, la théorie de couche limite nous
donne:
oU; S dU;

o (Vj¢3)

De plus, 2 la paroi méme %% =0 (V j¢3)
j

A la paroi le tenseur des contraintes visqueuses (T ij ) s'écrit donc:

oUj
0 0 —a;; )
aU,
U= 0 _8;3_
0 0 0

On s'apergoit que les efforts s'exergant sur le fluide se réduisent 2 la paroi @ un vecteur
donné par Tjj .0 . Ce vecteur, homogene A une contrainte, est appelé vecteur frottement
pariétal. Nous nous sommes placés & proximité immédiate de la paroi. Donc si la couche limite

devient turbulente nous restons dans la sous-couche laminaire. De ce fait, les seuls termes de
o . S T e marre de 1a conche limite.
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On pose:
U,
H—— 2
;f_ T1 _ 0x3 —1 —-3
T uaUz
0x3

Si maintenant, nous effectuons un développement limité de la vitesse au voisinage de la
paroi, il vient:

oU
. U1(X3) = 8731 X3 + O(X3)
U=
dU
Uz(X3) = E(l . X3 + O(X3)
Or:
T = oU;
i=H aX3
Ce qui donne:
T
Ul(X3) = A . X3 ~
ﬁ = H = l_j = ﬁ LT
U2(X3) =2 . X3 i
!

On constate ainsi que I'écoulement au voisinage de la paroi est colinéaire au vecteur
frottement pariétal. Comme l'enduit met en évidence les lignes de frottement pariétales, il donne
donc, du mé€me coups la forme des lignes de courant pariétales, d'ou l'intérét de cette
manipulation.
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ANNEXE 3.2 : PERTURBATIONS LIEES AUX ORIFICES DE PRISE DE PRESSION

On peut scinder en deux les causes d'incertitudes provenant des trous de prises de pression:
D'une part I'élaboration des prises est trés délicate et peut induire des perturbations, d'autrepart
ces orifices,méme parfaitement exécutés, modifient légérement l'écoulement pariétal, qui ne
représente plus, stricto sensu, I'écoulement réel sur paroi lisse.

Un mauvais usinage ou un écrasement des tubes de pression lors du montage rend ex
abrupto la prise inutilisable, dans la majeure partie des cas. Cependant une imprécision légere
dans l'usinage (micro bavure , légére inclinaison,...) donne 2 la prise une certaine propension
a retenir les particules de toutes sortes et conduit plus ou moins réguli¢rement 2 des résultats
erronés. Il est trés difficile de vérifier la qualité des ajutages (2 titre indicatif des contrdles 2 un
grossissement de 200 fois sont nécessaires (cf. DUCRUET[3.8]). Clest pourquoi dans
pratiquement tous essais un soufflage préliminaire a été effectué a3 O° d'incidence pour valider
I'homogénéité des résultats et détecter ainsi d'éventuelles prises défecteuses. L'ecart maximal
toléré entre les points & 0° est de ACp=0.02. Cette erreur est inférieure aux incertitudes des
capteurs. Elle est donc négligée par la suite.

La deuxiéme source d'erreur réside dans l'influence d'un trou 2 la paroi, fiit-il parfaitement
exécuté, sur la distribution des pressions pariétales. Des travaux importants ont été menés sur
ce sujet 3 I'MFL par M. DUCRUET [3.8],{3.9]. Ses travaux évaluent la différence entre la
pression mesurée Pd et la pression P de paroi sans trou, sous la forme de similitude:

U, : Vitesse exterieure a la couche limite
d : Diameétre de la prise de pression

D :Diametre de courbure de la paroi

Ue x : Gradient de vitesse

F : Fonction expérimentale

&(2) : Epaisseur de quantité de
mouvement de la couche limite

Mme Ducruet a proposé des formules supplémentaires, spécifiques au point d'arrét ou au
niveau du décollement. De plus, elle a établi une formule linéarisée qui permet la correction
des valeurs données par les prises de pression [3.8]. Malheureusement ces travaux ne
concernent pour I'instant que des écoulements bidimensionnels incompressibles.

De toute maniére, ces corrections nécessitent la connnaissance de I'épaisseur de quantité
de mouvement 6 au niveau du trou et du gradient de vitesse au niveau des prises de pression.
Nous ne disposons que d'un ordre de grandeur de 6, peu précis, surtout quand la maquette est
mise en incidence.

Toutefois des travaux antérieurs de DUCRUET et DYMENT(3.9] (sur un cylindre de 30mm
de diametre) nous permettent d'estimer I'erreur commise. Le Reynolds des essais de Dyment
étant de 5.104 (nos essais vont de 2.105 & 106 env.), l'erreur indiquée ne constitue bien siir
qu'un ordre de grandeur. En considérant que H/d=0 (H= profondeur de la prise ,qui chez nous

.
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ANNEXE 3.3 : CALCUL DU TEMPS DE REMPLISSAGE D'UN CAPTEUR DE PRESSION

Nous supposons que 1'écoulement dans le capillaire d'alimentation du capteur reste
quasi-stationnaire. Le nombre de Reynolds rapport€ au diamétre du capillaire est trés faible
(Rea<100.) . L'écoulement est donc 2 viscosité prédominante (écoulement “rampant" de

Stokes), ceci nous permet de négliger les termes d'inertie. Nous basons donc ce calcul sur la
formule de Poiseuille :

16 _ 16 __ Pg-P.

Rea A 2aU) 172 p (U?)

ou a est le rayon du tube , . la viscosité dynamique, Po la pression A mesurer et Pc la
pression lue par le capteur. Nous en déduisons la vitesse moyenne du fluide en toute section du
tube :

_(Po-P.) a2
(V) = 16 uL

Par ailleurs , nous supposons que la compression du volume capteur n'affecte la
masse volumique du gaz qu'apres 1'élargissement brusque (cf schéma). La compression sera
supposée isotherme. Il vient alors:

ch — dpc
Pe  pc

Nous pouvons relier le débit d'alimentation du capteur et I'évolution de la masse
volumique par:
dpe )

- gr= pa2qg
PO By Yo

ol pg et pg sont les masses volumiques du gaz, respectivement dans le volume

Vo du capteur et dans le tube. Ces deux masses volumiques sont reliées par :

Pe _ P
po Po
On en déduit la relation :
dpe _ po dpc _ Py dpc
Pc Pc Po Pc Po
- et:

Pc Pc 1‘}0 Pc 130

ou encore:

d;?c :(P._Q)Qn a2 dt

P. o
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d'ou I'équation finale :

ch (PO XPO’PCXKQ“d
We _[2Y]) 22 € t
P. \Pc) 161 Ly,

Cette équation s'intégre sans peine et donne:

P 4
(PO'P c)t= (P O'Pc)t=oex ) Tﬁ_% f:go_ t)

Ceci nous permet d'estimer le temps de réponse du capteur At . Pour ce faire nous
considérons que le capteur est en équilibre quand l'écart de pression &=Po-Pc est inférieur ou

égal 2 0,1 mbar.
Si 8o est I'écart au début du remplissage du capteur, nous obtenons ainsi:

Ar=10H XQQIixlogi%Ql

Po na"’

Dans notre cas Po= 1 bar , Yo=2 cc, S0~100 mbar, L=2m,a=0.3 mm. Nous
prenons p d'apres la formule de Sutherland 2 20°C : = 1.832 105,

Dans ces conditions il vient : ‘
At = 0,46 x Log‘—sﬂi
o

D'oli pour 3o = 100 mbar , & = 0,1 mbar,
le temps At de remplissage du capteur :

At = 3,2 sec

REMARQUES:

-1- 1l est & noter que cette méthode n'est valable que lorsque le nombre de Reynolds
rapporté au diametre du tube reste tres faible (<100 en pratique). Elle ne s'applique donc
qu'a des capillaires dont les extrémités ne sont pas soumises 3 des pressions trés
différentes (Ap<200 mbar). Si tel n'était pas le cas ce calcul sous-estime grossiérement le

temps de stabilisation du capteur puisque les termes d'inertie qu'il néglige vont alors

engendrer des oscillations de pressions qui retarderont la stabilisation de la pression

mesurée. Nous avons supposé que la viscosité rendait le remplissage. subcritique (sans
oscillation)
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-2- SiI'écoulement est supposé isentropique on aboutit a la formule:
Y Py-P 4
d& = y(&) X 0fe Ta dt

X
P Pe] 16p Lo

Cette formule, délicate 2 intégrer pour un y quelconque, peut néamoins s'intégrer avec
v=7/5 (cf. A. BONNET com. privée). Aprés un calcul assez long on trouve dans les
mémes conditions que précédemment un temps de remplissage de Atad =2.23 sec.

Nous avons choisi la formulation isotherme qui donne un résultat plus pessimiste.
Deplus, les faibles différences de pressions tendent i justifier le cas isotherme, méme si le
temps de remplissage reste court , car les effets prédominants de la viscosité font que
I'écoulement méme adiabatique n'est pas pour autant isentropique.
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ANNEXE 3.4 : EFFETS PERTURBANT LA THERMOGRAPHIE INFRAROUGE

1. Conduction

Lors d'expériences par thermographie active, la maquette utilisée est souvent constituée
d'une "peau” conductrice et d'un support isolant trés léger. La conduction normale 2 la paroi
reste de ce fait trés faible. En revanche la conduction transversale est plus importante que sur
une maquette sans revétement conducteur.Elle est de la forme:

’ A = Conductivité du matériau

q,rx(_a_T_a_T_)

323 ou T, : Température a la paroi
X1 X3 \

Ot : Flux de conduction transversale

Si le conducteur est trés mince, ce flux est faible. Mais On n'a pas intérét a avoir un
revétement trop mince car son effet thermique est alors masqué par la peinture qu'on y
applique afin d'améliorer son émissivité (sauf dans le cas d'un revétement en carbone,  la fois
conducteur et de trés bonne émissivité (e= 0.98 cf.LAUG[3.15])). Cette conduction
transversale peut toutefois étre estimée directement A partir de résultats de thermographe
infrarouge (cf DESCOINS[3.8], GIOVANNINI [3.9]). Elle est alors estimée en calculant le
Laplacien a la surface du corps par les différences finies.

2. Effet du gradient de pression sur I'ogive

L'évolution des Cp 4 la paroi conduit 2 une variation du nombre de MACH Me, externe 2 la
couche limite. On a bien sir:

M2 : Mach 1 la frontiére externe
de la couche limite

1 +Y_'l M3 M3 : Mach a I'infini amont
2__2 2 ) N
Mg vy = 1 oll | | |
( 14+ EﬂM%)T G, : Coefficient de pression a la paroi
2

Y : Rapport des chaleurs spécifiques
(y= 1.4 ici)

Ce qui implique une variation de la température Te, externe i la couche limite:

T, : Température externe de couche limite
- To : Température statique a 'infini amont
Te=To- (1 +%ﬂ M%)T ol { Mj:Mach a l'infini amont

G, : Coefficient de pression a la paroi

v : Rapport des chaleurs spécifiques
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En utilisant la relation:

r : Facteur de récupération
M%: Mach a l'infini amont

-1
Te="Te {1 +r- —%— M%) ou | T¢: Température de frottement

T, : Température externe de couche limite

v : Rapport des chaleurs spécifiques

(y=1.4ici)
11 vient alors:
T(,=T()-(1+-§1£YM%,)"Y l-t+r- 2 =
[ gha) Y

T. : Température externe de couche limite
To : Température statique a I'infini amont
M% : Mach al'infini amont

Cp : Coefficient de pression 2 la paroi

vy : Rapport des chaleurs spécifiques
(y=1.4ici)

r ; facteur thermique pariétal

On constate donc que la variation des Cp le long de l'ogive conduit a une évolution de la
température de frottement a Ia paroi. Cette évolution est assez importante (cf.courbes) pour
perturber les visualisations par thermographie.
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ANNEXE 3.5: CALCUL DES INCERTITUDES DUES A LA CHAINE DE MESURE

L'incertitude des capteurs de pression différentielle que nous avons utilisés est de
l'ordre de 1% (offset + non-linéarité). Nous recalons le zéro des capteurs trés régulierement
ce qui réduit l'erreur capteur 8 ADP/DP =0.25% pour une pression différentielle DP de 0 a
2bars. Le capteur de pression absolue induit une erreur relative de I'ordre de 1%o pour une
pression de 0 & 5 bars. On constate donc que les erreurs produites par les capteurs de
pression eux-mémes sont faibles.

En revanche, le signal électrique issu des capteurs est ensuite numeérisé sur 12 bits.La
conversion du signal analogique en signal numérique engendre une erreur liée a la valeur
analogique (en mV) que représente un bit (2.44 mv). l'erreur absolue commise lors de la
numérisation du signal est égale a la moitié de cette résolution numérique. Compte tenu des
coefficients d'étalonnage des capteurs différentiels et de leur plage d'utilisation, on estime la
résolution en pression différentielle & 1.23 mbar. Ceci induit donc une erreur absolue sur les
pressions différentielles DP de ADPnum=0.615 mbar.

Cette résolution est meilleure pour des capteurs différentiels +0.5bars mais ils ne
couvrent pas le domaine de pression désiré. De plus, le surdimensionnement de ces capteurs
est nécessaire pour des raisons de sécurité. La veine étant pressurisée a 4 bars, nous avons
choisi des capteurs qui résistaient mécaniquement a cette différence de pression afin d'éviter
la destruction de la chaine de mesure en cas de rupture des tuyaux d'alimentation des
capteurs. Or les pressions différentielles mesurées sont en général de l'ordre de quelques
millibars ou quelques dizaines de millibars. La numérisation du signal va donc étre la
principale source d'erreur, surtout pour les valeurs faibles du Cp. Pour les valeurs fortes de
DP (220 mbars (sur l'ogive)) l'erreur relative introduite est alors de l'ordre de 3% et
moins(cf. courbe d'incertitude Cp=0.2). Le probléme est plus délicat pour la partie
cylindrique ol les pressions sont assez faibles. Nous effectuons le calcul des Cp en partant
de la formule :

DP
Cp=

2
1/2 YPoMp

Le calcul de l'incertitude relative donne:
A%, _ADpp ,,AM, AP,
C DP M P

P (\ o

Le dernier terme du second membre est en général négligeable devant les deux premiers.
Pour les faibles Cp, nous pouvons estimer ADP/DP par:

ADP  ADPunm
DP 112 yPy M%) Cpret

Comme ADPnum est une erreur absolue, nous introduisons un Cp de référence pour estimer
DP. Nous avons choisi deux Cp de référence Cp=0.1 et 0.2. L'erreur sur la pression statique
se est de l'ordre de:

_Y__
APy Y-l 21y-1 ADPrym
20 1M 2+ nom
Py 2 OT P

Cette erreur reste trés limitée et ne dépasse pas 1.5% dans le cas le plus défavorable.]l

L -



Outre les Cp et Po, le nombre de Mach subit aussi les effets de cette erreur puisqu'il est
déterminé 2 partir de la mesure des pressions génératrices et statiques 4 l'infini amont.
L'incertitude sur ce nombre est donnée par :

2y-1
AM ‘ 1 - P
()= 1+’Y-—M%) y-1 IZXADIynum
Y M, 10

Mo 2

- La valeur de cette erreur reste dans la grande majorité des cas inférieure largement a
1%. La tolérance de 1% que nous nous sommes imposée sur la valeur affichée du nombre de
Mach lors de l'essai est donc légitime. Le nombre de Reynolds calculé avec les conditions
amont subit & peu pres la méme incertitude que le nombre de Mach.

Nous obtenons finalement pour les Cp, l'incertitude suivante (cf. courbe):

¥l 2 ¥
1+—M ——
0 -
ACCP- 2 2+1+2 2 X 14—7;1M%) 1><A§’_lum
P |y CpreiM; M, 10

A cette erreur il faut encore ajouter l'erreur propre des capteurs et l'incertitude de
perturbation causée par les orifices de prise de pression. La somme de ces erreurs est évaluée
a environ 0.5 4 4% (2% en moyenne et 4% pres du décollement) (cf.travaux de
DUCRUET][3.8],[3.9], annexe3.2).

En conclusion, pour des DP assez grands (ogive) (220 mbar) l'incertitude ACp/Cp due
aux capteurs est le ordre de 2 a 3% (cf. courbes). Les valeurs plus petites du Cp peuvent
subir une incertitude beaucoup plus grande. Deplus, elle dépend grandement des conditions
amont ; pour plus de précision, se reporter aux courbes d'incertitude, jointes plus loin.Nous
avons tracé les incertitudes pour deux Cp de référence.Cp=0.1 correspond aux valeurs
mesurées & des nombres de Mach et des pressions génératrices relativement faibles. Cp=0.2
correspond aux autres cas.



TABLEAU RECAPITULATIF DES MESURES DE Cp A LA PAROI

0,16 0,23 0,35 0,50
Red
2.3 e+05 10°,15° 15°,20°,25° 10°,15°20°25° | Pi <lbar
L] o o -] o (-] (-3 50,100‘ 50'100'
3.5 e+05 | 15°20°25 10°15°.20°25° | 7600 o6 | 150200250
0 530 950 5°,10°, 5°,10°, 5°,10°,
4.4 e+05 | 15°20°25 15°,20°,25° 15°,20°,25° 15°,20°,25°
I -] o o o o o o o 50,100’
5.5 e+05 Pl > Sbars 10%,15 »20°.25 10 '15 '20 '25 150'200‘250
. . 0°,5°,10°, ° 150 90 750
70 e+05 Pl > Sbars Pl > 5bars 150'200,250 10%,15 »20°,25
9.0 e+05 | Pi > Sbars{ Pi > Sbars | 10°15°20°25° | 10°,15°,20°,25°
NOTATIONS:
}° Z
(| :
—
o
\/ ¢ %\
X 1 Abscisse le long du corps (en cm).
¢ : Azimut du point courant dans une section d'abscisse x donnée (cf fig.).
D : Diametre maximal de la maquette (30 mm).
Rmax: Rayon maximal de la maquette (15 mm).

™72

Longueur de la maquette (27 cm)




Pio : Pression génératrice a l'infini amont.

Tio : Température génératrice a l'infini amont.
Pression statique a 1'infini amont.

Pression statique mesurée en un point de la paroi.
Vitesse de 'écoulement 2 l'infini amont.

Nombre de Mach 2 l'infini amont.

Rapport des chaleur spécifiques (y=1.4).

Masse volumique de 1'air & l'infini amont.

T:'O-<§§"U§J

Viscosité dynamique de I'air 2 I'infini amont.

V= ad - Viscosité cinématique de 'air a I'infini amont

p

Rep = VoD _P Yo D: Nombre de Reynolds de I'écoulement rapporté au diameétre de maquette
v [

P-Py
YPOM()

Cp=2

- Coefficient de pression a la paroi

Fy : Force normale a I'axe du fuselage dans le plan de symétrie de la configuration

Cn= 1 Fn = N - Coefficient d'effort normal

1
72 P V%) Sref ‘EYPO M(2) Sref

I Cp(x)l—{gx——

0 max

CnL = _ Sret dCn - Coefficient d'effort normal local
1 2 Rmax dx




[

TABLEAU DES PRESSIONS TOTALES
EN FONCTION DES CONDITIONS D'ESSAIS

)

Mo 0,16 0,23 0,35 0,50
Red
2,3 e+05 2,15 bar 1,51 bar 1,02 bar <10 bar
3,5 e+05 3,28 bar 2,31 bar 1,56 bar 1,15 bar
4.4 e+05 4,12 bar 2,90 bar 1,96 bar 1,45 bar
5,5 e+05 > 4,5 bar 3,62 bar 2,46 bar 1,82 bar
7,0 e+05 > 4,5 bar > 4,5 bar 3,13 bar 2,31 bar
9,0 e+05 >4,5 bar >4,5 bar 3,44 bar 2,97 bar

Le tableau ci-dessus donne la pression génératrice Pio 2 afficher pour obtenir un nombre
de Mach Mo et un nombre de Reynolds Red donnés, la température génératrice Tio étant prise
égale 2 20°C Les valeurs de Pio supérieures 2 4,5 bar ne peuvent étre atteintes par la souflerie

utilisée ici ; elles ne sont donc pas mentionnées.
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ANNEXE 3.6 : PRINCIPES DE LA THERMOGRAPHIE INFRAROUGE
1. Introduction

La technique de la thermographie infrarouge exploite le principe de la
détection des rayonnements électro-magnétiques dans la bande spectrale infrarouge.
La température jouant un rdle déterminant dans la production du rayonnement, cette
image est en premiere approximation une carte de la répartition des températures a la
surface de I'objet observé.

La théorie du rayonnement infrarouge, ses lois principales, ainsi que les
fonctions spectrales de 1'émissivité, de la réflexion, de l'absorption et de la
transmission seront décrites dans cette annexe.

2.  Théorie du rayonnement

Le rayonnement est une transmission de chaleur a distance sans échange de
matiere. Il est dii & une agitation thermique des molécules. Il est donc 1ié a la
température.

Un corps qui regoit une puissance rayonnée Pi (I'indice i signifiant incident)
peut la répartir en trois parties:

- une puissance réfléchie Pr,
- une puissance transmise Pt,
- une puissance absorbée Pa.

On définit les rapports:
- réfléxivité: p = Pr/Pi, 0<p<1t
- transmissivité: T =Pt/Pi, 0<t<1
- absorptivité: o=Pa/Pi, O0<a<l

La conservation d'énergie entraine la relation:

a+t+p=1
Pour un corps opaque (T=0) cette relation devient: o+ p = 1.

Un corps absorbant toute la puissance incidente Pi s'appelle "corps noir". On peut
alors écrire: p=1t=0eta=1.

On appelle émissivité € d'un corps & la température T le rapport entre la
puissance Pe qu'il rayonne et celle Pn que rayonnerait un corps noir i la méme
température.

- émissivité: € = Pn/Pi 0<ex<l
Pour un corps noire, € est égale a l'unité. Un corps qui a une émissivité constante pour

toutes les longueurs d'ondes et pour lequelle on peut écrire:
0 < e < 1 s'appelle "corps gris".
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Loi de KIRCHHOFF

A l'équilil;rc thermique, la puissance émise doit €tre égale a la puissance
absorbée, longueur d'onde par longueur d'onde. Cette loi est appellée loi de
KIRCHHOFF:

g =0y

Pour un corps grisopaqueona:p=1-¢
Loi de LAMBERT

D'apres la loi de LAMBERT, la luminance d'un corps noir est indépendante de
la direction d'emission: ‘

Le =Lo

La luminance étant la puissance émise par unité de surface et d'angle solide sous un
angle 6 par rapport 2 la normale de la paroi:

L= __d_z_Pe_
dS d€Q cos 6
ot  Pe = puissance émise,

dS =élément de surface,

dQ2 = angle solide,

0 = angle entre la normale a la paroi et la direction étudiée.

Rayonnement émis par un élément de surface

C'est a dire, la puissance émise par unité de surface dS et par dQ est
indépendante de I'angle de vue (pour 0 < 6 < 90°). 1l est cependant possible, que
I'émissivité soit fonction de q pour un corps gris. Des essais qui ont été éffectués pour
des différentes surfaces montrent une décroissance de I'émissivité a partir d'un angle
de vue d'environ 60°.

Loi de PLANCK

Cette loi décrit la distribution spectrale des rayonnements €lectro-magnétiques
émis par un corps noir en utilisant la formule suivante:
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Lo_2he’ 1
AN~ 5 hy
A le/AkT)-1
ol
dLn : , :
Lyn= H = luminance spectrale d' un corps noir

h = constante de PLANCK (6.67 x 10 -34Js),
¢ = vitesse de la lumitre (3 x 10 8 m/s),

k = constante de BOLTZMANN (1.4 x 10 -23 J/K),
T = température absolue du corps noir,
A = longueur d'onde.

En intégrant Ly, on obtient I'émitance spectrale d'un corps noir:
MaNn = T LaN

La formule de PLANCK permet de tracer une famille de courbes pour les
différentes températures. Suivant ces courbes, on constate que I'émitance spectrale

atteint un maximum 2 une longueur d'onde appellée A max . A max se calcule a partir
de la loi de déplacement de WIEN:

2898

T
(Pour T = 300 K, A max est de 'ordre de 10 microns).

A

max

Cette loi est trés utile lors du choix de la longueur d' onde de la caméra selon la
température de l'objet a observer. En effet, elle donne la longueur d'onde optimale de
rayonnement d'un corps en fonction de sa température.

Loi de STEFAN-BOLTZMANN

L'intégration de la loi de PLANCK entre A =0 et A -> oo donne I'énergie
totale du rayonnement par unité de surface émis d'un corps noir:

MNn=0O T4 ,
ol G = constante de STEFAN-BOLTZMANN (5.7 10 8 W/m2K#4).
Le flux rayonné par un corps gris s'écrit alors:
M=go T4,

ou O0<e<l.
(M est un flux thermique avec l'unité W/mZ2.)

Equation radiométrique
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Ce n'est cependant pas suffisant de mesurer le flux en provenance de 'objet
pour mesurer sa température. Il faut en plus tenir compte de I'environnement dont le
rayonnement est réflechi par I'objet, ainsi que de l'atmosphére, de I'hublot etc..., de

tout qui est placé entre 1'objet et la caméra et dont la transmissivité est inférieure 2
l'unité.
En cas général le flux s'écrit:

¢m = Tal€ ¢ (To)+ (1-£0) ¢ (Te)l + (1 —Ta) ¢ (Ta)
mésuré objet environnement atmosphere

I'équation s'appelle: équation radiométrique

¢m = flux mesuré

¢ =flux émis

€9 = émissivité de I'objet

ta = transmissivité de l'air (de I'hublot,...)
To = température de l'objet

Te = température de l'environnement

T, =température de l'air

ORJECT

ATMOSPHERE

surrounoings: Te

Sm
Sil'on fournit 2 1a chaine d'acquisition les grandeurs Ta, €o, Te et Ta, le systéme peut

trouver le flux réellement émis par le rayonnement propre du corps. Par inversion de
I'équation de STEFAN , il donne alors la température.
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ANNEXE 3.7 : SYSTEME D'ACQUISITION INFRAROUGE
Le systéme d'acquisition comprend la caméra infrarouge et l'unité de contrdle (cf. schéma ).
- la caméra est composée des sous-ensembles suivants:

(a) Systeme d'analyse spatiale par balayage mécanique
(adapté au systéme TV habituel, 50 HZ)

(b) Détecteur infrarouge, refroidi par 'azote liquide

(c) Interface vidéo

(d) Electronique de contrble gérée par micro-processeur

(e) Objectifs et bagues rallonges.

On dispose de deux différents types de caméra: une caméra "onde courte” avec une réponse
spectrale entre 2 et 5 Lm et une caméra "onde longue'" avec une réponse spectrale entre 8et12
pm. Les caractéristiques des deux caméras sont précisées dans 1'annexe technique.

Les objectifs sont composés des lentilles en germanium pour assurer une grande
transmissivité dans la bande spectrale infrarouge. On dispose de deux objectifs pour la caméra
"onde courte” avec des angles d'ouverture de 7° et 20° ainsi que de bagues rallonges pour
réduire la distance objet-caméra. Pour la caméra "onde longue", un seul objectif de 7° d'angle
d'ouverture est disponible. Les bagues rallonges ne peuvent étre utilisées sur cette caméra pour
des raisons d'optique.

- Le "moniteur" convertit les signaux électriques en "unités isothermiques". 1l réalise la liaison
entre la caméra et le systéme de traitement d'images et sert 4 commander la caméra.Une
premiére image brute y est présentée sur un moniteur noir et blanc (d'oit son nom).

- Systéme de traitement des thermogrammes Sur PC:
il s'agit du systetme "CATS E" permettant le travail en temps réel ou a partir
d'enregistrements. 11 permet en particulier:

- analyse de l'image en couleur et en noir et blanc (la gamme des
températures peut étre répartie sur 16 différentes couleurs),

- arrét sur l'image,

- stockage sur disquette ou disque dur,

- reproduction de l'image sur imprimante couleur,

- indication de température des points ou des profils,

- analyses statistiques des zones d'intérét,

- soustraction d'images,

- manipulation d'image (filtres,..).
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ANNEXE 4.2 : INTEGRALES DE LA METHODE DES SINGULARITES

Vitesse induite, en un point de contrdle Mi, par un panneau plan porteur d’une répartition
de source g constante est donnée par:

=5 [ o

en utilisant la relation:
V= (BAV)T + (V) avec ¥ = gradf})

Il vient :
-2 [[ (@Htase [ i

Comme S est plane, 1 est constant. En introduisant de plus le potentiel vecteur de
GUIRAUD [4.11], défini par :

grad(L) = - oi{A)

’expression devient, en utilisant le théoréeme de STOKES :
Adi|n+ U ingradiL)) asp

§ | [fnemiifl)

En utilisant de théoréme de STOKES “‘scalaire” :

f f (HAgTa&(f)) ds = f fdl ou f est un scalaire
S aS

— N i
V(Ml) 4T

Il vient :

En posant dl=td! et en introduisant le vecteur v, défini par : v = natil vient :

V(Mi)=41t -ﬁf A-dlp+§ ¥—‘d1p

Pe oS PeoS



Cette expression peut étre développée en explicitant le potentiel vecteur de GUIRAUD
[4.11]:

—— ol € est un vecteur constant arbitraire

Il est judicieux de choisir € d’apres la formules:

€ : Vecteurs constant du potentiel vecteur de GUIRAUD

r= 151\—/[’1 : Vecteur du point d'intégration au point de contrdle

1 : Normale 2 la paroi au point d'intégration P.

sgn : Indicateur de coté positif si Mi est du cotés de la normale,
(négatif dans le cas contraire).

Dans ce cas le dénominateur du potentiel vecteur ne s’annule jamais. En introduisant ces
données dans I’expression de la vitesse on obtient

4r fr+sgn i) r
Peos PeoS

-

V(M) : Vitesse induite par la facette au point de contrdle M;

n : Normale 2 Ia facette influengante

ou { sgn : Indicateur de coté (sgn=1 si Mi du méme c6té de 0 sinon sgn=-1)
t = PM; : Rayon vecteur d'origine le point courant P d'intégration

V = tAll : Normale extérieure au contour dans le plan de la facette

en introduisant v dans la premiere intégrale on aboutit finalement a:

-

r AP o 2 = V'-l: ;le
VM) i nsgnf (—)dlp+f r

r(r+h)

PedS PedS

V(MQ : Vitesse induite par la facette au point de contrdle Mj

n : Normale 2 la facette influengante

N sgn : Indicateur de cté (sgn=1 si Mi du méme cdté de 1 sinon sgn=-1)
I= Wi : Rayon vecteur d'origine le point courant P d'intégration

e d

V = tAn : Normale extérieure au contour dans le plan de la facette

h=sgn 1T distance du point de controle au plan de la facette
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Avec la configuration suivante:

29 Potentiel indui ne surf ‘uner ion unif 1 X
Le potentiel induit par une surface S, non nécessairement plane), porteuse d’une répartition

unfiforme de doublets normaux s’€écrit:
®M;) : Potentiel au point de contrdle Mj
f g—r-azi p( 1 ) - _ | K :Répartition de doublet sur S
P : Point courant d'intégration sur la surface S
-~[Fv

En introduisant le potentiel de GUIRAUD [4.11], cette expression devient:

p' -~ —s
M) =— A-
w)- 21§ A
PedS
D’o1, en explicitant ce potentiel vecteur :

)= B BAF )
oM) = ar 8" r (r+h) tdlp

PeadS
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Soit ;

i ' vi
M= -2 AL S
oM;) ar 8" r{r+h) dlp
Peds

®M;) : Potentiel induit par S au point de contrdle M

K : Répartition (constante) de doublets normaux sur S

s | sgn: Indicateur de c6té (sgn=1 si Mi du méme c6té de 1 sinon sgn=-1)
f = PM; : Rayon vecteur d'origine le point courant P d'intégration

V = tAll : Normale extérieure au contour dans le plan de la facette

h = sgn 1 T distance du point de contrdle au plan de la facette

On constate que 1'intégrale de cette expression est identique 2 celle de la composante
normale de la vitesse induite par le panneau source d’intensité -W au point de contrdle Mi.

La vitesse induite par une surface S, i ), porteuse d’une répartition
unfiforme de doublets normaux découle du gradient au point decontrdle Mi du potentiel déja
explicité plus haut. Elle s’écrit donc:

—» N —_— : _ L —_— —o. »
VM) = gradM(q)(Ml)) = 4m sgn§ gradm(A dlp)
PedS
En utilisant la relation classique:
grad(A B) = grad (A)-B + grad (B)-A et le fait que t soit indépendant de M;
L’expression se développe alors en:
— T
— ) _LL —— - .’
VIM;)= i f gradM(A) tdlp
PeoS

Larelation;

grad (A)-B = BArotA+ grad(A)-B , directement issue de la définition du rotationnel
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permet d’écrire ensuite:

Vo) = 21§ srmdnd ) e+ o) a
| Peds PedS

_B

= A f gradp(A td1p+f tarot A
PeaS PedS

=4E"’f§ dA+f tArot Adlp

| Peds PedS

_ -LL— > — -

-+ § tarotv{A) dlp

PeadS

Compte tenu de la définition du potentiel vecteur il vient:
— N L » — L _ _LL_ > — l
V(M) = - = f tagradu L) di = 1= f iagradel L) dip
PedS PedS

La vitesse induite par une surface porteuse d’une répartition constante de doublets normaux
est donc donnée par :

On retrouve la classique équivalence entre les doublets normaux surfaciques constants et
les tourbillons linéiques constants.
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ANNEXE 4.1 : Ecoulement parfait autour d'un ellipsoide

Cette annexe n'est qu'un rappel de la théorie de l'ellipsoide qui est démontrée in extenso dans
BONNET [4.3] et reprise partiellement dans BONNET&LUNEAU[4.15]. Seuls les résultats
principaux sont exposés ici afin de servir de validation au calcul de singularités.

Si M est un point courant sur 1'ellipsoide de révolution de grand axe (O,X), ses coordonnées
étant données par:

X = A cos
? . {A : Grand axe de l'ellipsoide

OM =y =B singpcos @ OU\g. peyit axe de l'ellipsoide
z = B sin@sin®

La direction de la vitesse et 1 anormale 2 la paroi sont alors données par:

cos @
M=Ky B
3 u; =cos o H=°
Vo _J o —cino et o= singcos® oy A
—» 2= ng=—m———— ) ) 2
Vo {u3=0 D D =¥ sin“g + Lcos“e

sin@-sin®

n3 =
) D . .
Dans ces conditions BONNET montre que le Cp a I'expression suivante:

3 3
Cp=1- 3 (1+d)uf +|:2 (1 +k) u; ni]Q
i= i=1

1

ol les k; sont les coefficients de masse ajoutés de l'ellipsoide donnés par:

a0=1—'¢3[1n-1i9-2¢]
e l-e

Ky =20 -k, =k _Bo_ =20

15 oo K2 =K B avec | Po ==~

avece =% 1-u2 : excentricité de l'ellipse méridienne

En intégrant ce terme sur une section il vient l'effort normal appliqué sur une tranche élémentaire
de l'ellipsoide:

I 2 2n in2a- .Sin®-
1dFN2 3= f (Cp g ds) RAO = J (u (1+kq Y1+k2) Sm;a cos@-sing-cosd sin(p-QQS-e- ds) RO
0

2PV
2
ot R est le rayon polaire donné par: R=b 4/ 1- 2‘7 ds,
a

I'abscisse curbiligne le long d'une méridienne ds = V1 -R? dx
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Tout calcul fait 1'intégration aboutit a:

2

— 1-X°

- 2
CNL =_L‘fxi=(1+k1)(1+k2)sm2_q. X.____a*
2 dx a a 2
nb 1- (1) X

Ou CNL est le coefficient d'effort normal local rapporté au maitre-couple. La validation est
effectuée a partir de cette valeur.
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140 > \, ‘ coeff. B = 131.6 deg
‘ZZ ﬂ/{f N coeff. WO = 2.09
' coeff. EPS = 0.852
125
. ] erreur moxt = 5.4 deg
s \\“‘~IL_ 1 erreur moyenne- 1.6 deg
110
109

0 1 2 3 4 S 6 7 8 e} 10

Distonce en X/0
INTERPOLATION DE DIVERS ESSAIS AUX MEMES CONDITIONS
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POSITION ANGULAIRE DE LA LIGNE DE DECOLLEMENT
nombre de MACH 0.60
nombre de REYNOLDS 440000.0

Q

135

LEGEND
tncidence = 25 deg

130 // p
/ \g coeff. A = 110.7 deg
12 2
> / \\ coeff. B = 110.9 deg
£ N coaff. WO = 2,49
= \\ coeff. EPS - (0.893
W D 9
& s 18 4] erreur moxi = 2.9 deg
b .\\\~~JL‘_ :
erreur moyenne~ 1.2 deg
110
105
] 1 2 3 4 S 6 7 8 9 10
Distonce en X/D
INTERPOLATION DE DIVERS ESSAIS AUX MEMES CONOITIONS
POSITION ANGULRIRE DE LA LIGNE DOE DECOLLEMENT
- nombre de MACH 0.50
nombre de REYNOLDS 440000.0
LEGEND
150 0 - incidence = 15 deg
/]
145
/ [s]
10 \
\\ coeff. A -~ 113.3 deg
135 N
N coeff. B = 114.4 deg
g’ 130 N
o / \\ coeff, WO = 2.60
@ 125 o
= coeff. EPS = (.842
L 120 .
= - 5 erreur moxi =~ 3.5 deg
~-2_ |
1s erreur moyenne~ 1.3 deg
110
lOSJ
o ] 2 3 4 -] [} 7 -] : 10

Oistonce en X/0
INTERPOLATION DE OIVERS ESSAIS AUX MEMFS CONDTTIONS
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POSITION ANGULRIRE DE LA LIGNE DE DECOLLEMENT
nombre de MACH 0.60
nombre de REYNOLDS 700000.0

O=-

150

145

L7/

LEGEND
incidence = 20 deg

i

Distonce en X/D
INTERPOLATION DE DIVERS ESSAIS AUX MEMES CONDITIONS

140
/ \ coeff. A = 108.9 deg
. / coeff. B = 125.8 deg
D 130
3 J;/n N coeff. WO - 2.28
L 1B 3 coeff. EPS = 0.861
w
= 120 erreur maxi = 4.1 deg
1s . ‘QTT*-~_-_ erreur moyenne= 2.0 deg
10 —
105 x
1 2 3 4 S 6 7 B 9 10
Distonce en X/D
INTERPOLATION DE DIVERS ESSARIS AUX MEMES CONOITIONS
POSITION ANGULAIRE DE LA LIGNE DE DECOLLEMENT
nombre de MACH 0.50
nombre de REYNOLDS 440000.0
. tFGEND 5
140 0= incidence = 20 deg
/'s\
135 7 \‘i
- / \
/ \\\ coeff. A = 110.8 deg
125 ' \b\‘ coeff. B = 108.2 deg
o
£ 2 / - coeff. WD - 2.59
E s / ™~ | coeff. EPS - 0.855
T y = e
= T erreur moxi = 2.3 de
v 9
erreur moyenne- 1.1 deg
105
100
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
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POSITION ANGULARIRE DE LA LIGNE DE DECOLLEMENT
nombre de MACH

0.60

nombre de REYNOLOS 700000.0

Distonce en X/D

INTERPOLATION DE DIVERS ESSAIS AUX MEMES CONDITIONS

LEGEND
0 = incidence ~ 25 deg
145
yary
140 % \
135 \
coeff. A = 107.4 deg
30
l / coeff. B = 113.4 deg
g / \ coeff. WO = 2.07
x 120 \ coeff. EPS - 0.845
L o N\ .
i~ 1154 ~J erreur moxi = 4.0 deg
h \\*-
o
110 T erreur moyenne- 1.4 deg
105
100
0 1 2 3 4 S 8 7 8 g 10
Distance en X/0
INTERPOLATION DE DIVERS ESSAIS RUX MEMES CONDITIONS
POSITION ANGULAIRE DE LA LIGNE DE DECOLLEMENT
nombre de MACH 0.60
nombre de REYNOLDS 700000.0
LEGEND )
165 @ = incidence = 15 deg
50 /NN
\
185 l A
,50 N
. / \ coeff. A = 111.1 deg
- // coaff. B = 127.0 deg
S 135 - coeff. WO = 2.15
& 10— . coeff. EPS = 0.809
&L 125 N .
= N erreur maxi = 4.5 deg
120
\\\\,D erreur moyenne~ 1.8 deg
1S o
110
105 T
0 ] 2 3 1 5 6 7 ] 9 10




145

140

135

130

125

115

110

105
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POSTTION ANGULRIRE DE LA LIGNE DE DECOLLEMENT
nombre de MACH 06.50
ANGLE D INCIDENCE 20.0deg

1 2 3 4 S ] 7
Distonce en X/D

LEGEND
o~ reynolds =4.4 e+*05
o0 - reynolds =4.4 e+(05
a = reynolds -4.4 o+05

FORMULE EMP : LIGNE CONTINUE

coeff. A = 107.3 deg
coeff. B = 125.8 deg
coeff. WO = 2.75
coeff. EPS = 0.860
erreur maxi = 3.6 deg

erreur moyenne= 1.4 deg

150

145

140

135_ A

130

125

119
110

10S

POSITION ANGULAIRE DE LA LIGNE DE DECOLLEMENT
nombre de REYNOLDS 700000.0
ANGLE D INCIDENCE 20.0deg

] 2 3 4 S 6 7
Distance en X/0

LEGEND
nbre de moch
nbre de mach
nbre de moch
nbre de mach
nbre de mach
nbre de mach
nbre de moch
nbre de moch
nbre de mach

FORMULE EMP : LIGNE CONTINUE

XBaAaO0X+bO0C
'S O O O O |
oottt

000000000
n
(03]

coeff. A = 108.3 deg
coeff. B = 144.5 deg
coeff. WO = 2.75
coeff. EPS = 0.920
erreur moxt = 24.5 deg

erreur moyennu= 3.6 deg




HORS-TEXTES

pace 73

145

140

135

POSITION ANGULAIRE DE LA LIGNE DE OECOLLEMENT

nombire de MACH 0.50
nombire de REYNOLDS 900000.0
ANGL.LE D INCIDENCE 25.0deg

FORMULE EMP : L

IGNE CONTINUE

130 ¢ coeff. A = 102.0 deg
125 N coeff. B -~ 139.7 deg
g
120 \\\ coeff. WO - 2.50
s ¢ coeff. EPS = 9.930
110 erreur maxi = 6.4 deg
\U\.\
105 ——1 erreur moyenne= 1.5 deg
100
95
1 2 3 4 5 6
Distonce en X/0
POSITION ANGULAIRE DE LA LIGNE DE DECOLLEMENT
nombre de MACH 0.50
nombire de REYNOLDS 440000.0
ANGLE D INCIDENCE 25.0deg
145
o / N | FORMULE EMP : LIGNE CONTINUE
135 \ 3
// coeff. A - 104.3 deg
130 7
A 4\5; coeff. B = 124.0 deg
125 £ —§
N coeff. WO - 2,50
120 N coeff. EPS = 0.860
@
1s £ i) erreur moxi = 5.5 deg
9
110 . - erreur moyenne~ 2.2 deg
——
105
100
1 2 3 1 H 6 7

Distonce an X/0
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Vue montage sonde-cing-trous:
dispositif de controle optique de
ta position de la maquette et de la
sonde dans le vent.

Vue de la chaine demesure et de
déplacement de la sonde cing-trous

Amplificateurs-filtreurs de la
chaine de mesure
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Diverses formes du nez :
* Nez effilé (droite)
* Nez emoussé (gauche)

Vue de la maquette monobloc de visualisation:
ici, en essai de visualisation bicolore (noir
/blanc)
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Visuabisations fines
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Soviope

Mach - 351
T 2%k
Byo 1 bar

Keg - 3.1.40%

oo tion

Evolution de la structure avec le nombre de REYNOLDS
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Mach = 0 6
Ty = 279K
o= 1 par

Regd - 3.67 105
% =17

Mach ~ 0.6
Ti= 279%
P« 1 bar
= 3.67 105 -
17 '

Mjﬁchf-h();ﬁ ; ) s
‘T;_ * Z2R%K
Pj = | bar )
iRed = 3.6 105
a=12"

Evolution de [a structure en fonction de Pincidence ( 8 MACH et REYNQLDS {ixes)
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Gros plan

o

VISUALISATION A 15° DINCIDENCE (EFFET DE REYNOLDS)
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Visualisation faisble nombre
de REYNOQLDS, grande
incidence

Visualisation nombre de
REYNOLDS moyen (4.4 E+5),
incidence moyenne (15°)

Visualisation a faible ndmbre de
REYNOLDS (3.5 E+05)
incidence nulle

Visualisation & nombre de
REYNOLDS moyen (4.4E+05)
incidence nulle
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REPRESENTATION SCHEMATIQUE DE LA TRANSITION SUR LA
MAQUETTE

LORS DES ESSAIS A L'ACENAPHTENE

Position de la transition dessinée d'aprés photos d'essais

( Red=3.5 105)
/

P~ ,‘\-‘

-
- S
\
\)

CRed=4.4 lO5 )
_ /«’} . \ —
/

5
( Red =7.0 10 )

( Red =9.0 13—)
L
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( TABLEAU DES ESSAIS DE THERMOGRAPHIE INFRAROUGE )

N° Essai Procédés |Incidence At Matériau Mo ReD x 103
M35R23 chauffée Q° 1.00 s plexi 0.35 2.3
N2 chauffée Q° 1.00 s plexi 0.50 2.9
N3 chauffée Q° 1.00s plexi 0.48 2.9
N4 permanent 20° 1.00 s plexi 0.47 2.8
N5 chauffée 0° 1.00s alum 0.47 2.8
N6 refroidie 0° 1.00 s alum 0.38 2.4
N7 chauffée 0° 1.00 s alum 0.35 2.3
N& refroidie 15° 0.16 s plexi 0.50 3.1
N9 refroidie 15° 1.00s plexi 0.51 3.3
N10 chauffée 20° 1.00s plexi 0.52 4.5.
N11 refroidie 20° 1.00 s plexi 0.50 3.0
Ni2 refroidie 25° 1.00 s plexi 0.48 2.9
Ni3 refroidie 15° 1.00 s plexi 0.50 2.8
N14 refroidie 25° 1.00 s plexi 0.50 2.8
NI15 refroidie 20° 1.00 s plexi 0.50 2.8
N16 refroidie 20° 1.00 s plexi 0.51 2.8
El chauffée 0° 1.00s Plexalu 0.50 32
E2 refroidie 0° 1.00 s Piexalu 0.48 2.7
E3 refroidie 20° 1.00s Plexalu 0.50 3.1
E4 refroidie 20° 1.60 s Plexalu 0.50 2.8
E5 refroidie 20° 1.60 s Plexalu 0.50 3.0
E6 refroidie 0° 0.16 s plexadal 0.49 3.0
E7 refroidie 20° 0.16 s plexadal 0.49 2.9
E8 refroidie 20° 0.16 s uréolsial 0.49 3.0
E9 refroidie 20° 1.00 s uréolsial 0.50 3.0
E10 refroidie 0° 1.00 s uréolsial 0.50 4.5
Ell refroidie Q° 0.16 s uréolsial 0.49 4.15
El12 refroidie 0° 1.60 s uréolsial 0.49 2.86
E13 refroidie 0° 1.60 s uréolsial 0.49 4.27
El4 refroidie 15° 0.16 s uréolsial 0.51 445
E15 refroidie 20° 1.60 s uréolsial 0.50 43
El6 refroidie 25° 1.60s uréolsial 0.50 4.22
E17 refroidie 0° 0.16s uréolsial 0.50 4,22
El8 refroidie 15° 1.60 s uréolsial 0.49 4.22
E19 refroidie 20° 1.60 s uréolsial 0.50 438
E20 refroidie 25° 1.60 s uréolsial 0.50 4.36

Légendes maquette :

* alum : maquette en aluminium creuse.
* Plexi : maquette en plexi glas peinte

* plexalu : maquette en plexi glas recouverte d'aluminium déposé sous vide.

* plexadal : maquette en plexiglas recouverte d'un adhésif aluminium.
* uréolsial: Maquette en Uréol recouverte d'un enduit isolant en silicone
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Transition due au décollement et
instabilité transversale avec
perturbation du hublot (a gauche)

hublot

- 1.9

- 1.5

' 1.4 {91-MAY-082 14:48:28

8 13 | Faisabilité

. 1.2 | Thermographie
- b 1.2 Infrarouge

i.1
1.0
8.9
0.9 )

1 0.8 |AUTO @.1 a%
0.1 FREEZE
*f I MANIPUL
GIG

y 8.9 L
p.q |Exit: Return -
0.0 Lk

ESSAI AVEC CAMERA ONDES LONGUES

\’

ZAm
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-8.9|
-1.9
-2.0]91-MAY-02 @9:31:00
"eL ) Faisabilitg

-2.1 | Thermographie
2.2 Inf rarouge

-2.3
—2I4
-2|4
"205
-2.6 | AUTO 8.1 4%

FREEZE

“2. 7| MANIFUL
-2 ' 7

effet de bord dii au hublot . =2.8

291 .
-3.0 Exit: Return

-3.0

PR

CARTE DE DIFFERENCE DE TEMPERATURES
ENTRE DEUX VUES CONSECUTIVES

visualisation de la transition sur la partie cylindrique du fuselage
effet de déstabilisation transversale
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Posation du fil déclencheur de transition

sk
=2

Hi6. B8l
91-MAY-23 0P:00:02

h (W/H/NH/C)
Nic.B@3 / Nig.@li3

e B
-] s

[ % S <N T
Lo

[ % ]
o T
[y B o |

NORM - 13.8 a®C
a4 FREEZ
& MANTPUL
233
222
268 .
194 Exit: Retupn
181

ESSAI DE VISUALISATION DE TRANSITION DECLENCHEE

zone d'observation
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CARTE DE DE TEMPERATURE: VI SUALISATION DU DECOLLEMENT

NL1, 026
91-HAR-22 12:87:23

transition
faisabilite

LIGNE DE DECOLLEMENT

: FAa
. a Y, & WA
.,";,‘ ‘r‘,‘A [ "‘1“‘- 14 n Yy

N\- v * '\ ‘o

TR 2 ol ), i
AR
O DT g e
R Y PRI

| Range: 2
Level: 23.4

NORM  @,2 o

INVERT  FREEZE
MANIFUL

E @98

Exit: Retupn

EFFET NARCISSE

K

hublot
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CARTE DE "H"

Transition due au décollement

carte de T1-TO

Différance de temnératiire entre delix viiesg

1004

a 181
g 169

162
134
146
138
130
122
114

. 106
g 9.5

90.6

¥
p 92.8
v

4.9
63.1
4,0

-0.4
-015
-0.6

fﬁ -016
. '9.7

-0.7
-8.8
-8.8
-8.9
-1.0
-1.0
-1.4
-1.1
-1.2

H8 . B8l
91-MAY-02 BB'BB:B@

h (W/M/M/C)
Ng.@38 / N§.040

EXP 8.2 A
FREEZE
MANIPUIL

Exit: Return |

HEB
91-MAY-82 @8.30: 95

transifion :
faisabilite

NORM_ 0.1 a%C
INVERT FREEZE
MANLFLL
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CARTE DE "H"

EFFET DE LA CONDUCTION SUR LA CARTE DE "H"

[ 91-arR-08 do:0a:p

MG
W35r23.008 7 -
n35n23.929 A

Exit: Return
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Planche 3.10 : Maqueite de mesure des pressions pariétales'

PLANCHE 3.11:
TABLEAU DES ESSAIS DE MESURES DE PRESSIONS PARIETALES

M 0.16 0.23 0.35 0.50
Red
2.3 e+05 10°.15° 15°.20°,25° e 20e2se | Pl<lbar
3.5e+05 15°20°.25° [0, 15°.20° 25° 5000° 3°.10°,
13°.20° 25° 15°.20° 25°
4.4 e+05 152 20°.25° 3 10% 3°10°, 50,10
15° 20° 25° 15°.20° 25° 15°,20° 25°
5.5 e+05 Pi > Sbars e 1200050 | o200 | S t0%
13°.20° 25°
7.0 e+05 Pi > Sbars Pi > Sbars (1)%‘;4(12)2%" 10°,15°.20°,25°
9.0 e+05 Pi > Sbars Pi > Sbars | 10°.15°.20°25% | 10°.15°.20°.25°
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PLANCHE 3.12: VUE DU MONTAGE SONDE CINQ TROUS ET DE LA
MAQUETTE DANS LA VEINE D'ESSAIS
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Matllage de La surface

7.5
MMAX=-16; LOGI-17; LCYL- O; RBEO- 1.80; RGC- 1.00; REC-  0.00
2.5 ; R Se— -
e ' :
- s :
- -y —
-2.5 EEEEEEEEE =
|
vue del# pointe vue du culot
'7-5 T T T . T
0 S 10 15 20 2l5 ; 310
Distance en X/D
MAILLAGE DE L ELLIPSOIDE TEST (L/D-3.33)
0.100 MMAX=16 3 1OGI=17 ; 1CY=0 ; RGFO- 1 B0 ; RGL= 1.0 ECUL-
]
0.075 ij/ 2 T EN ‘
0.050}(
0.025
-
Z 0.000
Q
-0.025
-0.050 }
0.075 S
-0.0
i\0_._._9’
-0.100
0 2 1 6 8 10 12 14 16 18 20

Oustonce en X/0

VALIDATION SUR ELLIPSOIDE: stngullpoints) / analytiquelligne)
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0l
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Cp sur La surface

" 0.25 MMAX=10 3 10GT=10_; 1LCYI =10 ; RGBFO=_1.00 ; RBC=_ 1.30 ; RFCI =

0.20 \

: X .
I .
L —1
-0.05 BN e
\\\\ 4
-0.10 s
0 1 2 3 4 5 6° 7
Distance en X/0
EFFET DU CULOT (L/D=20} (resultot saons culot, partie X/0<9)
Cp sur La surface
0.25 X=10 ; 10NR]=10 3 1CYt =10 ; REFN=_1.00 3 RGC=1.30 ; RFCIN =

0.20 \

0.05 \
0.00 \\
1
<~
-0.0S \\ 4
-0.10
0 1 2 3 1 5 6 7

Distonce en X/0

EFFET DU CULOT (L/D=20) (resultat ovec culot, portie X/D<8)
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0.25

0.20

0.0S

0.00

-0.05

-0.10

Cp sur Lla surface

MMAX=10 ; ] OGI=10

s 1CYI =10

; RGE(=-

1.00 ; RGC=1.00 ; RECIY =

1
Oiustonce en X/0

EFFET DU CULOT (L/D=10) (resultot avec culot, portie X/D<8)

5

7 8

Cp sur Lla surface

X100 3 1

1]-0:

LYl =10

RGFA=

1.00 3 RGC=

1.00 ; REALHI =

0.00

-0.05

N

7~

|1

”,4"

-0.10

K L

\-

2 3

EFFET DE CULOT (L/D-10)

4

S

6

Oistonce en X/0

7

(resultot sons culot)

10
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5 ﬁ
R =
I i S %
s - E - ——
| — ===y
0 ] i i
_S_.
N
-10- )
-15 T T T T T 1
0 5 10 1S 20 25 30
Distonce_en X
3...
2_.
1
0_.
-l_.
-2 4
-3
-4 -
1 T 1
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_ nombre Lterotions

INCIDENCE 20 DEG

distonce en z

nombre tterations :

CONFIGURATION INITIALE

distonce en z

mmax=10; Logi=10; Lcyl-10; rgeo=- 0.80; rgc- 1.25; rec~ 0.00

Sy
-

ﬂ=<§

\\\‘

— 1

20 15

w
o4
l
L]

10
distonce en Yy

corps avec nappe

mmax=10; Logi=10; Lcyl-10; rgeo= 0.80; rgc- 1.25; rec- .00

04

B

—T %
0
distonce en Y
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Distance en X
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nombre Lterotionsg : 0O
mmox=12; Logi=10; Lcyl-12; rgeo- 1.00; fgc- 1.00; rec~- 0.00
MARILLAGE INITIAL INC.- 1SDEG ANGDEC-300 PARO! RELAX-8 BETA-80EG
20 ~
154
N 104
; AN
P X
2 . oA
—s-
-lo-
5
l . 15 10
nx S ' di.stonce en Yy
10 +
S <
—=—= 1
5 g B A 2
=] > UJ / . _:’.~
g -
-
&
L]
"~ -10
]
g
- -5 T T T T T 1
5 0 S 10 S 20 25 30
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10 mmox=10; Logi=10; Lcyl=10; rgeo= 0.90; rge= 1.10; rec= 0.0
ITERATICON NO 17
S.- - -
s prpryn e
> o e ne I S i : ':
g ==x : 1= : : n
. e
g
i :::>
R -0 | ’
=
g
- =15 T T T T T 1
E 0 S 10 1S 20 25 30
Distonce en X
10 4 mmox=~10; Logi=10; Lecyl=10; rgeo= 0.80; rgc= 1.10; rec= 0.0
?ITERATION NO20
*] = .
o = =y
5 - 0 80 N i o e e e s
g i T - 5
} -5 A
]
&
]
iy -10
=
n
q
- -15 T T T T T 1
5 0 S 10 15 20 25 30
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corps avec nappe

nombre Lterctions ! |
mmox= B; logi=- 5; Lcyl- 8; rgeo- 1.00; rgc- 1.00; rec= 0.00

INCIDENCE 200EG

2~
15 4
N 104
[
[
-
L]
:ﬁ,
0
'5"
7

15
x distonce en y

corps avec nappe

nombre Lterotions ! 2

mmox= 8; Logi- 5; Lcyl= B8; rgeo- 1.00; rgc- 1.00; rec- 0.00

distonce en z

-10 4

-5

M 10
distonce en y
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corps avec nappe

nombre Lterolions : 6

mmox= 8; Logi= 5; Lcyl- 8; rgeo- 1.00; rge= 1.00; rec=
effet de culol iLncidence 20deg

distonce en T

corps

nombre Lterotions : 8§

avec nappe

mmox~ B; Logi- 5; Leyl= 85 rgeo= 1.00; rgec~ 1.00; rec-
effet de culol incidence 20deg

2

distoncs en Z
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- distonce en z

distonce en z

mmax=10; Logi-10; Leyl=10; rgeo~ 0.805 rge= 1.10; rec= 0.00

ITERATION NO31

0 -

-1

Al Al LN T
20 1S 10 5
distonce en y

TTTTTT 1]
!
Corps avec nappe

T
15155 |
by g,

o -
e

mmox=10; Logi=10; Leyl-10; rgeo- 0.90; rgc= 1.10; rec- 0.00
ITERATION NOI1B

-5 -

T r
20 15

e
o
]

T
10
distonce en y
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nombre Lterolions : 0

0.00

distonce en 2z

10
Ql l s . distonce en Y

corps aveC nappe

nombre Lterolions : 4

0.00

distonce en z

-3

h‘ 5 distonce &N Y
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COPpS avec noppe

0.00

distonce en z

20 15
I distonce en Yy

‘*'hqxlsrf ' ' 1o ,

COPPS avec moppe

nombre tterctions : |1

mmox=10; Logi= 5; Lcyl-15; rgeo= 1.00; rgc=- 1.00; rec- 0.

MAILLAGE INITIAL INC.- 1SDEG ANGDEC-300 PAROI RELAX-8

dustonce en Z
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COFPS avec moppe

nombre Lterotions : B
mmox= 5; Logi~ 5; Lcyl= 5; rgeo= 1.00; rge= 1.00; rec- 0.00
TEST AVEC MARILLAGE RUCIMENTRIRE

20 ~

distonce en z
U]
L

15 10
distonce en Y

Cnl sur La surface

Oustonce en X

0.4 mmox= 5 3 Logi= 5 ; Leyl= 5 ; rgeo= 1.00 ; rge= 1.00 ; recul- 0.
a —e-
e
0.1
0.2
0.3 -
-0.4 T T T T T T T T T T
0 2.5 S 7.5 10 12.5 15 17.5 20 22.5 25
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CN LOCARUX LE LONG OU FUSELRGE
nombre de MACH 0.30
nombre de REYNOLOS 440000.0 .
ANGLE D INCIDENCE 15.0deg o . ECEND
0.40 O = experience
0.35
0.30 A
0.25
0.15 % \ /a__,,..ﬂ\\s\*
0.10 - - s
0.05 //B/ /M
i
-0.05
-0.10

1 2 3 4 S 6 7 8 9
Distance en X/0

COMPARAISON THEORIE / EXPERIENCE (TINLING&ALLEN)



HORS-TEXTES ~__page 116

CNL

CNL SUR LA SURFACE

0.4 MMAX= 8 ; 1OGI- A ; ICYL =8 ; RGFO= 1.10 ; RGC= _1.10 3 RECUL-

% /Wﬁk
0.2 ﬁ/ \¥>
NP \

4] 1 2 3 4 S 6 7 8 9
Distance en X/0

calcul de CNL o Lo premiere iLterotion noppe a 30 deg poroi

corps avecC noppe

mmax=10; Logi=10; Lcyl-10; rgeo- 0.90; rgc- 1.10; rec- 0.00

ITERATION NOI

distonce en Z
7.}
1

-5

[ ¥
distonce en Y

o v
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Cp

R

CP SUR LA SURFACE

Nombre de HACH 0.0c0
Nombhre de REYNGOLDS 0.0
ANGLE O INCIOENCE 20.0deg

de Lo SECTION No 9 : X/D - 2.6
o to SECTION No 16 ¢ X/0 - 6.9

1]

4
20 40 60 40 100 120 140 160 180 200 2.
Azimuth

T
0 240 260 280 300 320 340 360

X®B4a9a0X+p>O

LEGEND

X/0 - 02.5
X/0 - 02.8
X/0 - 03.3
X/0 - 04.0
X/0 - 04.7
X/0 - 05.4
X/D - 06.1
X/D - 06.8

Cp
gesodsdddooomoonnnsancsa

CP SUR LA SURFACE

Nombre de HACH 0.00
Nombre de REYNOLDS 0.0
ANSLE O INCIDENCE 20.0deg

CALCUL AVEC NRPPE

de Lo SECTION No 15 : X/D - 4.5

o Lo SECTION No 19

A,

]

A

I

i

Azimuth

T T
0 20 4D 650 20 100 120 140 160 180 200 220 240 260 260 300 320 340 360

o X +b O

¢ X/D - 7.4

LEGEND

X/0 - 04.5
X/0 ~ 05.0
X/8 - 05.6
X/0 - 06.4
X/0 - 07.4

Cp

d4dsessdbdononnnscessaa

CP SUR LR SURFACE

Nombre de MACH 0.35
Nosbre de REYNOLOS 437300.0
ANGLE D INCIDENCE 20.0deg

de Lo SECTION No 8
o Lo SECTION No 14

O 20 40 50 60 100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300 320 340 350

Aziauth

HE 40X+ 0

[ I T I ']

tX/D - 4.4
t X/0 - 8.5

LEGEND

X/0 - 04.
X/D - 0S.
X/D
X/0
X/D
X/0
X/0

I I B}
(=R =)
aa
NWN— U O -
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Cnl sur La surface
0.4 mmax= 8 3 lnqi- S 3 leyl=8 3 = 110 3 rgce 1.30 : recul-
/
0.3 7’ \&
0.2 \\?/ - o a
7 NEEa
ﬂ.l \E/
0.0
-0.1 -
-0.2
-0.3
-0.4 :
2.5 7.5 10 12.5 15 17.5 20 22.5 25 27.5

nombre Lterotions :

S

"Distonce en X

corps avec nappe

mmox= 8; Logi- 5; Lcyl- 8; rgeo- 1.10; rgc= 1.30; rec= 0.00

NAPPE EN COURS DE CALCUL A 1S DEGRES D" INCIDENCE

distonce en z

2

15 9

-5
3 10
distonce en Yy
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0.3

cCorps avecC nappe

nombre Lterations :

MAILLAGE RUDIMENTAIRE INC-15SDEG INCL-8DEG DEC-30DEG

distonce en z

5

mmax= 53 logi= 5; Leyl= 5; rgeo- 1.105 rgc= 1.10; rec- 0.00

15 4

(-]
1

-G

Cnl sur La surface

mmEOx™=

S

15 10
distonce en 4y

3 logi=9S ;3 leyl=9 ; cga

PAROI

1.10 3 rqge= 1.10 3 recul-

0.2

AN

2.5

7.5

10

12.5 15 17.5
Oitstonce en X






