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Résumé

Avec I’émergence de nouveaux acteurs dans le secteur spatial, telles que les sociétés privées
exploitant des constellations de satellites ou donnant I'accés au tourisme spatial, le partage
de l'espace est un enjeu important de ces prochaines années. L’augmentation des activités
spatiales s’est quelque peu accélérée dernierement mettant de nouveau en lumiere le probleme
des débris spatiaux. La prise de conscience des risques que représente les débris spatiaux n’est
pas récente. Des progres en la matiere ont été réalisés depuis que Don Kessler en 1978 a évoqué
I’éventualité que se produisent des collisions en cascades rendant inutilisable ’orbite terrestre
basse. Des mesures de réduction des débris ont été mises en place et une ligne de conduite a été
instaurée par un grand nombre d’agences spatiales gouvernementales. La solution préconisée
a long terme se trouve dans la rentrée atmosphérique des débris. Cependant, bien qu’une
majorité se désintegre avant de toucher le sol, une part non négligeable survit et représente
également un risque au sol. Les rentrées contrdlées, privilégient le point Nemo dans le pacifique
sud, zone tres vaste éloignée de toutes terres qui regorge d’épaves aérospatiales. En revanche,
pour les rentrées non controlées, tout I’enjeu est de déterminer le lieu d’impact et le taux de
survie des débris afin d’anticiper les risques pour la population.

L’objectif principal de ce travail de these est de caractériser les effets de la raréfaction sur
le comportement aérodynamique des débris spatiaux lors de certaines phases critiques de leur
rentrée atmosphérique. Ce travail de recherche met en avant deux géométries clés, la sphere
et le cube, étudiées a ’aide de deux souffleries : une soufflerie hypersonique raréfiée pour la
simulation de I’aérodynamique a haute altitude et une soufflerie supersonique haute enthalpie
pour I'étude de la phase plasma.

Différents diagnostics pluridisciplinaires ont été mis en ceuvre, notamment la conception de
balances aérodynamiques adaptées aux conditions d’écoulement, les techniques de visualisa-
tion par décharge luminescente accompagnées de méthodes d’analyse d’images permettant de
caractériser en détail la structure des chocs. Cette étude, visant a établir une base de données
expérimentales & Mach 4 et pour différents nombres de Knudsen, a permis de mettre au jour
I'influence du degré de raréfaction sur les propriétés aérothermodynamiques des formes cano-
niques étudiées telles que : la forme des chocs, leur distance de détachement, leurs coefficients
aérodynamiques.

A haute enthalpie, les effets thermiques et ablatifs sur les forces aérodynamiques, en
présence d’écoulement de plasma supersonique ont été étudiés. Dans ce travail, nous nous
intéressons a 1’étude de la modification de la force de trainée subie par une sphere dans un
écoulement supersonique a haute enthalpie. Les expériences ont été réalisées avec la soufflerie
PHEDRA équipée d’un générateur type arc-jet, produisant des écoulements ionisés superso-
niques a basse pression. Des spheres de graphite, de différents diameétres pour varier le nombre
de Knudsen, ont été exposées dans des écoulements plasma d’air afin d’étudier I'influence des
effets thermiques et d’ablation. Les forces de trainée ont été mesurées au cours de ’ablation
des spheres, couplées simultanément & des mesures de température de paroi par caméra ther-



ii Résumé

mique, des visualisations par camera CMOS et des mesures de spectroscopie optique dans la
couche de choc. Les coefficients de trainées sont comparés aux résultats déterminés expéri-
mentalement dans un écoulement froid & méme nombre de Mach et de pression statique.

Cet ensemble de données expérimentales contribue a I'amélioration de la définition des
fonctions de raccordement qui sont nécessaires aux codes de simulation pour prédire la tra-
jectoire d’'un objet entre les différents régimes d’écoulement traversés lors d’une rentrée atmo-
sphérique. Cette étude met en avant 'impact de la phase plasma de la rentrée atmosphérique
sur le comportement aérodynamique des débris spatiaux.

Avant-propos

Les simulations numériques ont de nombreux avantages face aux simulations expérimentales.
Elles sont de maniere générale moins onéreuses, peuvent fonctionner continuellement de jour
comme de nuit et produisent de grandes quantités de données. Au contraire, les installations
expérimentales sont onéreuses, avides de temps de préparation avec a la clé des données
en nombre modéré. C’est pourquoi il faut choisir avec discernement les mesures désirées.
Pourtant on ne peut pas s’en passer jusqu’ici. En effet, la pertinence de ’observation directe
des phénomeénes physiques ou similaires est indispensable a 1’établissement de lois empiriques.
L’approche expérimentale est également un précieux complément aux simulations numériques
pour leurs validations.
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FIGURE 1 — Répartition du nombre d’heures de fonctionnement effectif des souffleries.

A titre informatif, j’ai utilisé les installations expérimentales pendant 516 heures au total,
réparties sur 3 années comme décrit sur la figure 1, pour produire les résultats présentés
dans ce document. Ce nombre d’heures représente uniquement les heures de fonctionnement
du groupe de pompage des installations. Il ne tient pas compte de la préparation et de
I'installation des diagnostics, ni l'alignement des maquettes, ni des changements de tuyeres,
ni de la remise a l’air du caisson.
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Productions scientifiques

e Nicolas Rembaut, Romain Joussot, Viviana Lago, 2020. Aerodynamical behaviour of
spherical debris in the supersonic and rarefied wind tunnel MARHy Journal of Space
Safety Engineering , JSSE-D-20-00058 Volume 7 Numéro 3 Pages 411-419 Editeur

Elsevier, - état : paru

¢ Nicolas Rembaut, Romain Joussot, et Viviana Lago, 2019. Debris characterization in
the super/hypersonic and rarefied wind tunnel MARHy First International Orbital
Debris Conference , Revue LPICo Volume 2109 Pages 6183, - état : présenté

¢ Nicolas Rembaut, Romain Joussot, Viviana Lago 2018. Etude expérimentale de dé-
bris spatiaux en écoulement raréfié supersonique : Cas de géométries sphériques GDR

Tamarys , NA - état : présenté

Expérience d’enseignement

Le tableau 1 compile I'ensemble des heures d’enseignement dispensées a 1’établissement

Polytech d’Orléans.

Année Enseignement Niveau | Nombre d’heure
Dynamique des fluides M1 30h
2018-2019 | Méchanique de fluides L3 19h
Reseaux hydroliques M1 15h
Dynamique des fluides M1 19h
2019-2020 Méchanique de fluides L3 45h
2020-2021 | Méchanique de fluides L3 60h

TABLE 1 — Répartition des heures d’enseignement dispensées
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Physique de la rentrée des débris
spatiaux
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1.1 Les Débris spatiaux

C’est en octobre 1957 que le premier satellite artificiel, nommé Spoutnik, a été lancé en or-

bite terrestre par la Russie. C’est aussi & partir de cette date que les premiers débris spatiaux
sont apparus. Le terme débris spatial désigne tout objet artificiel, non fonctionnel, orbitant
autour de la terre ou effectuant une rentrée atmosphérique (IADC Space Debris Mitigation
Guidelines 2007).
Au début de I’ére spatiale, la principale source de débris fut les étages de lanceurs, les coiffes
et autres éléments participant a la mise en orbite de satellites. Puis, ce fut les satellites dys-
fonctionnels eux-mémes qui devinrent des débris. Par la suite, avec la population importante
de satellites et de débris, des collisions se sont produites augmentant de ce fait le nombre de
débris.

1.1.1 Evolution de la population des débris spatiaux

Depuis le début de ’ére spatiale jusqu’au commencement de ma theése (septembre 2018),
environ 8950 satellites ont été placés en orbite terrestre. Certains de ces satellites ont effectué
une rentrée atmosphérique, mais environ 5000 satellites sont encore en orbite. Parmi eux,
seulement 1950 sont fonctionnels. Il y a plus de 3 satellites sur 5 qui sont obsoletes. Trois années
plus tard (septembre 2021), arrivant & aboutissement de ma thése, 3 120 nouveaux satellites
ont été placés en orbite. Dans ce méme intervalle de temps, 370 ont cessé de fonctionner et
570 ne sont plus en orbite.

Les débris spatiaux ne sont pas uniquement composés de satellites obsoletes, ils ont de

multiples origines. Une part importante provient des lanceurs, il peut s’agir d’étages de fusées,
de coiffes ou encore d’adaptateurs de charge utile. Certains sont dits débris opérationnels, cela
fait référence aux débris relachés au déploiement du satellite, tel que les caches d’optique par
exemple. Mais le plus grand nombre de débris résulte de fragmentations provoquées par des
collisions ou des explosions accidentelles ou non, comme l'illustre la figure 1.1. Enfin, certains
débris sont plus anecdotiques, comme un équipement d’astronaute, ce fut le cas d’Edward
White, astronaute sur la mission Gemini VI en 1965 qui a laissé échapper du sas un gant dans
I’espace lors de la premiére sortie américaine.
Par conséquent la population de débris n’a cessé d’augmenter jusqu’a nos jours. En 2021 on
dénombre un total de 29 340 débris détectés en orbite autour de la Terre pour une masse totale
de 9500 tonnes, soit 1007 tonnes de plus qu’en 2018 d’aprés 1’Agence Spatiale Européenne
(Space Environment Report latest 2019). Ne sont pas compris dans ces chiffres les débris de
trop petites tailles, difficilement détectables par les radars, comme les débris inférieurs a 10
cm. Quant aux objets de plus petite taille, seuls les modeles statistiques peuvent estimer leur
nombre. Ainsi I'ESA estime & 36 500 le nombre de débris supérieurs a 10 cm (débris détectés
ou non), les débris compris entre 1 cm et 10 cm sont estimés au nombre de 1 000 000. Enfin,
la quantité de débris dont la taille est comprise entre 1 mm et 1 cm, est évaluée a 330 millions.
(ESA, 20 septembre 2021)

La diversité de la provenance des débris spatiaux forme un ensemble tres hétérogene dont
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les tailles et les masses varient fortement d’un débris a un autre, sans parler de leurs formes.
Cela complexifie fortement les prédictions de lieux d’impact de rentrée atmosphérique comme
nous le verrons par la suite.

Nombre d’objets
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FI1GURE 1.1 — Nombre de débris détectés dont la taille est supérieure a 10 cm en orbite LEO
par année jusqu’au 5 janvier 2021. Source : NASA

1.1.2 Les risques liés aux débris spatiaux

L’augmentation de la population de débris tant en nombre qu’en masse (c.-a-d. 'apparition
de nouveaux débris et la fragmentation de débris existant) accroit le risque de collisions
en orbite terrestre ainsi que le risque d’impact au sol, pouvant entrainer des conséquences
sérieuses pour ’Homme et ses installations.

1.1.2.1 Le risque spatial

En orbite terrestre, le risque occasionné par les débris spatiaux est similaire a celui des
micrométéorites en termes de dégats qui sont parfois anodins ou parfois critiques. On ne
compte pas moins de 1 400 impacts grace a des observations au sol du matériel remplacé
sur la Station Spatiale Internationale (ISS). Certains astronautes ont également subi un im-
pact pendant leur sortie extra véhiculaire, endommageant leur combinaison comme HYDE
et al. (2019) le décrit dans son article. Les instruments d’observation, tels que Hubble, font
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aussi les frais de ces impacts (ANZ-MEADOR et al., 2019). Mais a la différence pres que les
débris spatiaux sont principalement concentrés sur des orbites d’intérét pour ’homme. Sur la
figure 1.2 est représentée la densité d’objets artificiels orbitant autour de la terre provenant
du Space Surveillance Network (SSN) catalogués en 2000 ainsi que la densité spatiale d’apres
la modélisation LEO-to-GEO Environment Debris (LEGEND). On remarque aisément trois
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e LEGEND

1.E-09 |
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FIGURE 1.2 — Densité spatiale d’objets artificiels orbitant autour de la terre de diametre
supérieur a 10 cm entre 200 et 40 000 km d’altitude, a la fin de 'année 2000. Adapté de Liou
et al. (2004).

pics de densité, correspondant a des orbites d’intérét particulier. Le premier pic de densité
concerne les orbites a basse altitude, ou Low Earth Orbit (LEO) situées entre 700 et 1 000
kilometres d’altitude. Cette région est essentiellement utilisée pour 1'observation terrestre.
Dans cette étude, le projet STARLINK imaginé par Elon Musk n’y apparait pas. Ce projet
vise & démocratiser et rendre accessible internet a I’ensemble de la planéte. Bien que 1’ob-
jectif soit louable, la maniére d’y arriver présente quelques interrogations. En effet le projet
STARLINK est constitué d’un réseau de constellations de satellites qui prévoit de placer en
orbite basse une constellation de 12 000 satellites d’ici 2025 soit 2,5 fois le nombre de satel-
lites opérationnels a I’heure actuelle. Au jour d’aujourd’hui 1200 ont été mis en orbite. Cela
fait croitre le nombre de risques de collision comme en témoigne 1’ European Spatial Agency
(ESA) qui en septembre 2021 a annoncé qu’elle avait dii changer in extremis la trajectoire
du satellite scientifique Aeolus pour éviter une collision avec I'un des petits satellites de la
constellation Starlink de SpaceX. Il va de soi que ces constellations de CubStas finiront, dans
un futur plus ou moins proche, par devenir a leur tour des débris spatiaux.
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Puis viennent les orbites utilisées pour le positionnement par satellite tel que le systeme
américain Global Positioning System (GPS) ou le systéme russe Global Navigation Satellite
System (GLONASS) ou plus récemment ’européen Galileo. Ce dernier n’étant pas présent sur
la figure 1.2. Ils sont situés a une altitude entre 19 000 km et 23 500 km. Enfin la région située
autour de 35 786 km d’altitude est la région Geostationary Earth Orbit (GEO), qui correspond
a une orbite dont la période est égale a une période sidérale de la Terre et dont I’excentricité et
I'inclinaison sont nulles. Elles sont généralement utilisées pour la télécommunication (IADC
Space Debris Mitigation Guidelines 2007).

Cette concentration d’objets augmente le risque de collision. On dénombre pour le mo-
ment en 2021 : 3 fragmentations en orbite confirmées, ce qui porte & 570 le nombre total
d’événements produisant une fragmentation, quelle qu’en soit la cause. Le tableau 1.1 recense
quelques-unes des fragmentations les plus citées. Ces événements peuvent étre sans gravité,
comme en témoigne le satellite Sentinel 1A que 'on peut voir sur la figure 1.3. Ce satellite a
subi, en 2016, des dommages suite & I'impact supposé d’un débris, entrainant le dysfonction-
nement du panneau solaire et une baisse d’énergie (KRAG et al., 2017). Mais dans des cas
plus graves, ces collisions peuvent aboutir a la destruction pure et simple des deux objets,
comme la collision accidentelle d’Iridium 33 et Cosmos 2251 en 2009.

FIGURE 1.3 — A gauche : le panneau solaire de Sentinel 1A juste aprés son déploiement en
2014 et a droite : le méme panneau apres avoir été impacté par un débris le 23 aout 2016. De
KRAG et al. (2017).

Nombre de Nombre de
Date de fragments fragments restés
Nom fragmentation détectés en orbite Cause
Arianel 13 novembre 1986 492 33 Propulsion
HAPS 03 juin 1996 712 62 Propulsion
Fengyun 1C 11 janvier 2007 2 691 2623 Intentionnel
Collision
Cosmos-2251 10 février 2009 1142 1102 accidentelle
Collision
Iridium 33 10 février 2009 490 473 accidentelle

TABLE 1.1 — Contribution de la fragmentation en nombre de débris créés suite a une collision,
de STANSBERY (2011).
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Ces événements de fragmentation sont également visibles sur 1’évolution du nombre de
débris, comme le montre la figure 1.1 et représentent un large facteur d’aggravation de la
situation. Parmi ces collisions, toutes ne sont pas accidentelles. C’est le cas de la destruction
du satellite Fengyun 1C en 2007 qui est le résultat d’'un test de missile antisatellite chinois.
Ce test a eu pour conséquence la création de plus de 2 500 débris supplémentaires, soit le plus
gros saut en nombre de débris de notre histoire comme 'atteste la figure 1.1.

KESSLER et COUR-PALAIS (1978) ont mis en évidence le danger que représentent les dé-
bris spatiaux pouvant provoquer des collisions avec les satellites fonctionnels ou avec d’autres
débris. Les fragments résultant de cette collision pouvant eux-mémes provoquer d’autres col-
lisions et aboutir & une réaction en chaine exponentielle de collisions, rendant I’espace proche
terrestre inexploitable. Trente années plus tard, KESSLER et JOHNSON (2010) font la rétrospec-
tion de sa publication avec en perspective les nouvelles données et les résultats scientifiques
de la communauté internationale. Les chiffres donnent raison a sa prédiction la plus basse
soit 300 nouveaux objets par année. Cependant le nombre de collisions, bien que légérement
au-dessus des prédictions de 1978 n’engendre pas de scénario catastrophe. Il explique cela
notamment grace aux mesures opérationnelles prises qui ont ralenti la croissance des débris
orbitaux, sans pour autant empécher leur croissance. Ainsi selon ses propos, «si un programme
actif d’élimination des débris n’est pas mis en place, les futurs opérateurs d’engins spatiaux
seront confrontés a une population croissante de débris orbitaux qui limiteront de plus en
plus la durée de vie des engins spatiaux.»

1.1.2.2 Encadrement international des mesures de réduction des risques

Afin de faire un premier pas vers l'utilisation raisonnée de l’espace, des régles de bonne
conduite ont été mises en place dans le but de limiter ’accroissement du nombre de débris
et le risque au sol. Ces regles sont nées a l'initiative des grandes agences spatiales respon-
sables des lancements, cependant elles ne sont pas encore des lois internationales. En premier
lieu, de fagon individuelle puis regroupée au sein de I’ Inter-Agency Space Debris Coordina-
tion Committee (IADC) les grandes agences spatiales permettent ainsi de faire appliquer de
bonnes pratiques et de réguler la création de nouveaux débris. Ce comité regroupe I’ Italian
Space Agency (ASI), le British National Space Center (BNSC), le Centre National d’Etudes
Spatiales (CNES), la China National Space Administration (CNSA), le Deutsches Zentrum
fir Luft- und Raumfahrt (DLR), 'ESA, 1"Indian Space Research Organization (ISRO), la
Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA), la National Aeronautics and Space Adminis-
tration (NASA), la National Space Agency of the Ukraine (NSAU), et la Russian Federal
Space Agency (RSA).

Parmi ces regles dont le rayonnement est international grace a 'implication des agences
spatiales dans le monde, une d’entre elles concerne la limitation de I’encombrement par les
débris spatiaux des régions dites d’intérét pour I’'Homme. Les agences spatiales, puis 'TADC
ont défini 2 orbites protégées qui sont la région LEO comme définie page 4 et la région
géosynchrone qui est une partie de la région GEO définie précédemment page 4. La région
géosynchrone se situe a laltitude GEO £ 200 km avec une latitude de 4+ 15°. En plus des
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régions protégées, 'TADC a établi un consensus de recommandations sous forme d’un guide,

visant a limiter la création de débris ainsi que la durée d’occupation de ces zones (IADC
Space Debris Mitigation Guidelines 2007). Ces recommandations s’articulent autour de 4
lignes directrices qui sont :

Limiter la libération de débris pendant les opérations normales

Des la conception, les étages de lanceur et les satellites doivent étre élaborés de maniere
a ne pas libérer de débris durant la phase opérationnelle. Si cela n’est pas possible, la
libération de débris doit étre minimale en termes de nombre, de surface et de durée de
vie en orbite. De plus ils doivent faire ’objet d’une étude sur le risque potentiel qu’ils
représentent & long terme.

Minimiser le risque de dislocation en orbite

Afin de limiter le risque de rupture ou d’explosion accidentelle en orbite apres la fin
des opérations, toutes les sources d’énergie stockées a bord d’'un engin spatial doivent
étre épuisées ou sécurisées, cette phase s’appelle la passivation. De plus, ’absence de
Iexistence d’un mode de défaillance probable conduisant & des ruptures accidentelles
devra étre démontrée par analyse, faute de quoi il faudra minimiser la probabilité
qu’elles se produisent. L’engin spatial doit faire I'objet d’une surveillance périodique
afin de prévenir tout dysfonctionnement qui pourrait entrainer une rupture ou une
perte de controle. Si tel est le cas des mesures de récupération ou de passivation
doivent étre planifiées et engagées afin d’éviter tous risques de rupture. Enfin, toutes
destructions intentionnelles d’un satellite ou d’un étage de lanceurs ou autres activités
nuisibles susceptibles d’accroitre sensiblement les risques de collision sont a proscrire.
Retrait apres la fin de la phase opérationnelle

Dans le but de ne pas encombrer les régions protégées, les engins spatiaux ayant terminé
leur mission doivent étre manceuvrés suffisamment loin de la région GEO afin de ne pas
interférer avec ceux encore fonctionnels. Une étude de 'TADC a été menée concernant
Ieffet de la limitation de la durée de vie orbitale apres la mission sur le taux de collision
et la croissance de la population de débris. Cette étude et d’autres montrent que limiter
la durée de vie apres la fin de mission a 25 ans permettrait d’assurer un nombre de
débris stable en LEO malgré la poursuite des opérations spatiales au rythme actuel.
C’est pourquoi, apres la fin de la phase opérationnelle, les satellites ou étages de fusée
interférant avec la région LEO doivent étre désorbités ou placés sur une orbite de
transfert avec une durée de vie limitée, inférieure a 25 ans, comme la Geostationary
transfer orbit (GTO) qui correspond a l'orbite de transfert du GEO. Lors de la rentrée
atmosphérique, les débris susceptibles de survivre et de toucher le sol ne doivent pas
présenter un risque excessif pour les personnes ou les installations. Cela implique de
limiter la survie des débris et de préférer les régions inhabitées quand cela est possible.
Prévenir les collisions en orbite

Lors de I’élaboration de la mission d’un satellite ou d’un étage de lanceur, les proba-
bilités de collisions accidentelles avec des objets répertoriés pendant la durée de vie
orbitale du vaisseau doivent étre estimées et limitées le plus possible. Si le risque de
collision n’est pas considéré comme négligeable et que des données orbitales fiables sont
disponibles, il faut envisager la mise en place de manceuvres d’évitement ou coordonner
les fenétres de lancement. Deés la conception, le risque de collision doit étre envisagé et



8 Chapitre 1. Physique de la rentrée des débris spatiaux

permettre de limiter les conséquences d’une collision, quand cela est possible, comme
avec de petits débris.

1.1.2.3 Mesures de réduction des débris

Pour répondre a ces enjeux, de nombreuses solutions ont vu le jour répondant a I’amélio-
ration de la stabilité de I’environnement spatial et tenant compte de la faisabilité technique,
opérationnelle et économique. Parmi ces solutions exposées en détails par KLINKRAD (2006),
voici quelques exemples de mise en pratique.

Modification des procédures

RENARD et al. (2020) propose des manceuvres visant a réduire la durée de vie de I'étage
supérieur d’Ariane 5 en orbite répondant ainsi a deux lignes directrices de 'TADC. En effet,
I’objet de cette solution consiste a effectuer la passivation au bon moment pour réduire la
vitesse et donc la durée en orbite autour de la terre, minimisant & la fois le risque de dislocation
en orbite et favorisant le retrait apres la fin de la phase opérationnelle. Cette manceuvre réduit
la durée de vie de I’étage supérieur d’Ariane 5 en GTO entre 20 et 35 ans sur ces premiers
vols.

Protection contre les collisions
Une autre possibilité est de se prémunir des impacts hypervéloces en développant des struc-
tures de protections (PANOV et al., 2015) ou des blindages composés de différentes couches
et matériaux (CHRISTIANSEN et DAvIS, 2019). La premiére étape est de comprendre la dyna-
mique de ces impacts comme dans 1’étude de ABDULHAMID et al. (2021) et DAVIS et al. (2019).

On peut également se protéger des collisions en faisant des manceuvres d’évitement, comme
le fait régulierement I'ISS avec environ une a deux manceuvres par an (FOSTER, 2001 ; PETERS
et al., 2015). Cela est valable seulement pour les débris détectables. Mais ces manceuvres
d’évitement sont couteuses en ressources et réduisent la durée de vie des missions.

Concepts d’enlévement actifs
Une autre possibilité plus active est d’aller chercher les débris directement dans I’espace, les
capturer ou s’y arrimer et les ralentir pour les désorbiter. Ce type de mission d’élimination
active des débris est appelé Active Debris Removal (ADR). Plusieurs projets de chasseur
de débris ont vu le jour ces dernieres années tels que la mission appelée e.Deorbit sur la-
quelle travaille le bureau Clean Space de 'ESA (FORSHAW et al., 2019) ou encore la JAXA
(YAMAMOTO et al., 2019).

D’autres projets prévoient le déploiement en fin de vie des ballons ou voile dans 1’espace
permettant d’augmenter la trainée et ainsi ralentir le débris et le désorbiter. L’avantage est que
cela ne nécessite pas de resserve de carburant pour la propulsion. Cela est donc potentiellement
moins couteux(ROBERTS et HARKNESS, 2007) (BLACK et SPENCER, 2020).

Conception pour la mise hors service
L’objectif de cette derniere solution est de rendre le futur débris complétement destructible
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lors de sa rentrée. Il s’agit donc de concevoir les satellites pour qu’ils se disloquent correctement
et n’atteignent pas la terre. Cela n’est possible que par la compréhension des processus de
destruction qui interviennent pendant une rentrée. Les études de BECK et al. (2019b) ; BECK
et al. (2019a) et SAKRAKER et al. (2015) tentent d’apporter des réponses a ce probléme.

De maniere générale pour désengorger l’espace une partie de la solution consiste a faire
rentrer sur terre les débris spatiaux, mais cela n’est pas sans risque.

1.1.2.4 Le risque terrestre

A la différence d’une rentrée atmosphérique controlée d’un vaisseau prévu pour survivre au
franchissement de I’atmosphere et dont le point d’impact visé est ’océan, les débris spatiaux
dépendent d’une multitude de parameétres qui ne sont pas controlés. D’innombrables débris
survivent a leur rentrée, environ 10% a 40% de la masse des plus gros objets selon AILOR
et al. (2005) et terminent leur course dans les océans majoritaires sur la Terre. Mais une part
non négligeable impacte le sol et parfois méme non loin des zones habitées. Les exemples ne

Recovered Debris Locations
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FI1GURE 1.4 — Localisation des débris retrouvés ayant impacté le sol jusqu’en 2017, en rouge
les étages de fusées et en bleu les satellites. Source : ESA

manquent pas et sont explicités dans les theses de REES et al. (2018) et PREVEREAUD (2014).
Le dernier exemple en date, et non des moindres est celui de ’étage d’une fusée chinoise de
pres de 18 tonnes tombées en mai 2020 dans ’océan non loin d’une zone habitée en Afrique
de I’Ouest ot des morceaux de I’étage se sont écrasés dans des villages de Cote d’Ivoire, sans
faire de victimes.

Malgré la masse impressionnante de cette rentrée, ce n’est pas la plus grosse. Pour donner
une idée du risque potentiel que nous courrons lors des rentrées, le tableau 1.2 adapté de
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KLINKRAD (2006) présente un classement des débris les plus massifs ayant effectué une rentrée

incontrolée.

Object Origine Masse (tonne) Date Type

Mir CIS 135 2001/03/23 Controlée
Skylab USA 74 1979/07/11 Incontrdlée
Salyut 7/Cosmos 1686 USSR 40 1991/02/07 Incontrdlée
Salyut 2 USSR 18,3 1973/05/28 Incontrdlée
Cosmos 557 USSR 18,3 1973/05/22 Incontrdlée
Apollo 5 Nose Cone USA 17,1 1966,/04/30 Incontrdlée
Apollo 6 CSM BP-13 USA 16,9 1964/07/01 Incontrdlée
Apollo 7 CSM BP-15 USA 16,7 1964/09/22 Incontrdlée
Apollo 10 CSM BP-9 USA 16,7 1975/11/22  Incontrolée
Apollo 9 CSM BP-16 USA 16,7 1985/07/10 Incontrdlée
Apollo 8 CSM BP-26 USA 16,7 1989/07/08 Incontrolée
Phobos-Grunt USSR 13,5 2012/01/15 Incontrolée
Tiangong-1 Chine 7,5 2018/04/02 Incontrolée
Progress-M 27M USSR 7,3 2015/05/08 Incontrolée

TABLE 1.2 — Classement des objets les plus lourds ayant effectué une rentrée atmosphérique
terrestre. Adapté de KLINKRAD (2006).

Pour mieux appréhender les difficultés liées a I’estimation de la trajectoire de rentrée, pre-
nons I’exemple récent de la rentrée incontrdlée de Tiangong 1. PARDINI et ANSELMO (2019)
ont effectué une étude complete de cette rentrée retracant les événements et les prédictions
faites pendant le suivi. Précisons qu’il ne faut pas confondre prédiction a long terme et pré-
dictions a court terme. La prédiction a court terme commence approximativement a 200 km
d’altitude (KLINKRAD, 2006).

La grande difficulté des prédictions a long terme est de modéliser ’activité solaire, et les
conditions géomagnétiques sur plusieurs mois. Avec une masse importante de 7,5 tonnes et
une grande probabilité de survie, la station chinoise a été déclarée hors de controéle en 2017 et
sa rentrée est alors estimée entre octobre 2017 et avril 2018. Dans une nouvelle communication
datée du 9 décembre 2017, la Chine annonce une rentrée prévue entre le 10 février et le 21
mars 2018. Finalement c’est le 2 avril 2018 que la station effectue sa rentrée. Ainsi il a fallu
attendre le 21 mars 2018, pour obtenir une prédiction correcte du jour de rentrée avec une
erreur de moins de 24 h.

Je ne m’étendrais pas plus sur les problemes liés aux prédictions a long terme de rentrée
puisque mon travail de recherche concerne celles & court terme. Nous allons donc nous focaliser
maintenant sur la rentrée a court terme.

Pour donner une idée de l'erreur en kilometres que peut représenter I’écart entre les
modélisations, analysons les prédictions de la trace au sol de la station 9,5h et 5 h avant
I'impact. La station Tiangong-1 effectue approximativement un tour complet de la terre en
un peu plus de 120 minutes et 90 minutes dans les 9 h avant sa rentrée, avec une vitesse max
de 29 000 km/h. Ainsi sur la figure 1.5 est tracée la trajectoire de rentrée ascendante (ligne
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centrale) 9,5 h (a) et 5 h (b) avant la chute orbitale de Tiangong-1 avec une marge transversale
de & 100 km. On remarque que la fenétre d’incertitude au-dessus de I'Italie, correspondant a
la traversée de son espace aérien voir a 'impact sur son sol, passe de 3 h 58-4 h 28 UTC (a)
a2h 25-2h 55 UTC (b) le 2 avril 2018. En résumé, en un peu plus de 4 heures de temps, les
prédictions de la possibilité d’impact passent de 'inclusion & ’exclusion de I'Italie.

FIGURE 1.5 — Trajectoire de rentrée ascendante (ligne centrale) 9,5 h (a) et 5 h (b) avant
la chute orbitale de Tiangong-1 avec une marge transversale de + 100 km, de PARDINI et
ANSELMO (2019).

Finalement, la station s’est écrasée au large de la Polynésie francaise. La figure 1.6b montre
les estimations du lieu d’impact apres la rentrée. Il s’agit d’une comparaison des estimations
post-rentrée du lieu d’impact fournie par Roscosmos, par Institute of Information Science
and Technologies - National Research Council (ISTI-CNR) basée sur les derniers parameétres
orbitaux Two-Line Elements (TLE) russe, et Joint Space Operations Center (JSpOC) basées
sur le dernier TLE américain. On peut noter que les estimations divergent entre 'océan
Pacifique et 'océan Atlantique suivant le dernier rapport d’observation utilisé. On remarque
que le résultat de ces estimations differe de 27min entre ceux de JSpOC et ISTI-CNR, et de
34min entre JSpOC et Roscosmos. Il est important de noter que quelques minutes d’erreur
sur les estimations de rentrée, ici 34min, provoque un décalage 14 738km au sol.

Post-reentry
assessment of JSpOC
ril 2018, 00:16 UTC

Rosc
{00:50 UTC)

(a) (b)

FIGURE 1.6 — Zone de dispersion possible des fragments de Tiangong-1 émise par le JSpOC
(a). Estimations post-rentrée du lieu d’impact par Roscosmos, ISTI-CNR et JSpOC (b). De
PARDINI et ANSELMO (2019).

La figure 1.6a montre également ’estimation de la dispersion des débris de la station.
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En effet, les prédictions estiment qu’entre 75 et 120 km d’altitude la station se disloque
en créant plusieurs débris de taille, de masse et de matiere différentes. Ceux-ci auront des
lieux d’impact plus ou moins espacés (KOPPENWALLNER et al., 2001). On comprend alors
le potentiel destructeur d’une rentrée atmosphérique. Alors quels sont les risques encourus
pour la population au sol 7 Malgré ces événements, le risque de dommages corporels était de
1,48.1075 (CHoOI et al., 2017).

Le risque d’accident, qui va de la blessure sévere a la mort, est calculé en fonction du
nombre de débris ayant survécu, de leur énergie, du lieu d’impact et de la densité de population
présente. Les débris représentant un risque sont considérés a partir de 15 J d’énergie (EGGEN
et al., 2020). Les débris inoffensifs étant écartés, on calcule la surface au sol présentant un
risque d’accident. Cette surface A, est définie par KLINKRAD (2006) selon les standards de la
NASA comme dans ’équation 1.1, représentée sur la figure ci-dessous.

Ac

4 Ac = (VA + V&) (1)

FIGURE 1.7 — Représentation
de la surface a risque au sol.

Aj, = 0,36m? représente la surface projetée au sol qu'un étre humain occupe et A; la
section transversale géométrique du débris considéré, en moyenne A; ~ 5m?. A. est donc la
surface englobant ces deux aires. La zone totale de danger est alors la somme des surfaces a
risques de chaque fragment de débris dangereux. Cette aire est donc combinée a la densité
de population sur terre donnant la probabilité d’accident résultante. Rappelons que la terre
est recouverte a 70% par des océans. Pour limiter les risques au sol dus a une rentrée, les
agences spatiales estiment que la probabilité d’accident ne doit jamais dépasser 10~ pour
que le scénario de rentrée non contrdlée soit acceptable. Il faut cependant recontextualiser
les risques que représentent les débris en les comparant aux autres risques usuels a 1’échelle
d’une année, comme présenté dans le tableau 1.3.

Le risque d’étre mortellement touché par un débris apparait en huitieme position. Néan-
moins il est important de remarquer que les chiffres datent de 1994 et comme nous avons vu
précédemment, le nombre de débris a beaucoup augmenté ces derniéres années, ainsi que la
population humaine qui était de 5,63 milliards a ’époque. Le risque que représentent les dé-
bris spatiaux n’est pas nul, mais au vu de la fréquence d’exposition de ce genre d’événements
de rentrée a I’année, il est moindre qu’un accident de voiture. Maintenant que les risques ont
été exposés, il apparait primordial de pouvoir calculer la trajectoire de rentrée a court terme,
de déterminer le taux de survie des débris et d’estimer la zone d’impact. Comment expliquer
alors de tels écarts dans les estimations 7 Cela provient de la complexité et de la multitude de
phénomenes physiques qui se produisent pendant la rentrée. Tous ces parametres sont estimés
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Activité ou cause Risque personnel de déces [y_l ]
Extraction du charbon 9.3 x 1073 =1/107
Cancer 1.8 x 1073 = 1/545

Lutte contre les incendies 8.0 x 107* =1/1,250
Conduite d’un véhicule & moteur 2.2 x 107* = 1/4,500
Accidents domestiques 1.2 x 107° = 1/83,000
Voyages en avion 2.0 x 1079 = 1/500, 000
Foudre 5.0 x 1077 = 1/2,000,000
Rentrée d’un objet spatial 8.0 x 10712 =1/1.2 x 10!

TABLE 1.3 — Risques létaux annuels individuels dus a des causes communes, comparés au
risque d’étre frappé mortellement par des objets spatiaux rentrants. Chiffres de 1995 de
KLINKRAD (2006).

par des codes de rentrée. Nous allons voir ensemble les grandes lignes constitutives d’un code
de rentrée sur lesquelles des incertitudes planent durant la phase finale d’une rentrée.

1.2 Modélisations de la trajectoire de rentrée et leurs limites

Ce chapitre a pour objectif de définir les notions qui régissent les phénomeénes physiques
gouvernant une rentrée atmosphérique, mobilisées dans ce travail de recherche. Il n’a pas
vocation a étre exhaustif.

1.2.1 Codes de rentrée

Les agences spatiales internationales ont développé différents codes de calculs, qui incluent
plus ou moins de parametres, dans le but de déterminer le lieu d’impact des débris spatiaux
qui effectuent une rentrée atmosphérique. Il existe actuellement deux approches principales,
les codes de calculs dits orientés objet et les codes orientés véhicule. Les codes orientés objet
tels que :

o Debris Assessment Software (DAS) NASA (KELLEY et al., 2010)

o ORSAT NASA (OSTROM et al., 2019)

e ORSAT-J JAXA

o Debris Risk Assessment And Mitigation Analysis (DRAMA)/ Spacecraft Entry Survival
Analysis Module (SESAM) ESA (BRAUN et al., 2020)

o DEBRISK CNES (OMALY et SPEL, 2012)

o Debris Re-entry and Ablation Prediction System (DRAPS) Chine (WU et al., 2011)

Les codes orientés objet modélisent la géométrie du satellite par un assemblage de formes
simples déterminées par l'utilisateur, tels que des spheres, des cylindres, des plaques, des
cones, des rectangles ou des cubes. L’analyse est donc réduite a celle des éléments principaux.
L’altitude de fragmentation est fixée en général autour de 75km. C’est a partir de cette limite
que les éléments constitutifs du satellite deviennent indépendants. La trajectoire balistique
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de chaque forme simple est calculée grace a des hypotheses sur leur aérothermodynamique.
La simplification de la physique de rentrée par des hypothéses permet alors un calcul rapide
de la trajectoire de rentrée au détriment de la justesse.

Les codes orientés véhicule sont moins nombreux :

o SCARAB ESA-HTG Germany (KOPPENWALLNER et al., 2005 ; FRITSCHE et al., 2000 ;
L1ps et al., 2004)

« PAMPERO CNES (ANNALORO et al., 2014)

o Asseessment of Risk Event Statistics (ARES) Office National d’Etudes et de Recherches
Aérospatiales (ONERA)

Contrairement aux codes orientés objet, ces codes tiennent compte de la géométrie com-
plete et détaillée du débris en utilisant une modélisation géométrique la plus juste possible.
Cette modélisation réaliste augmente la complexité du calcul des trajectoires. Pour conserver
un temps de calcul raisonnable, des modeles réduits sont utilisés pour déterminer le compor-
tement aérothermodynamique de 'objet. Ainsi I’altitude de fragmentation est déterminée par
les charges en présence et les matériaux constitutifs de 1’objet.

’ Catégorie du code H Orienté véhicule ‘ Orienté objet

Modélisation du
satellite

Satellite completement
modélisé et détaillé

Satellite décomposé en
éléments simples indivi-
duels

Méthode de simu-
lation

Equations dynamiques
avec 6 DDL et équations
thermiques 3D

Equations dynamiques
avec 3 DDL et équations
thermiques 1 D

Altitude de dislo-

Calcul par analyse des

Altitude constante fixée

cation charges mécaniques et | a 7bkm
thermiques
Processus de frag- || Calcul de [D’ablation | Décomposition de la

du satellite, des charges
mécaniques et ther-
miques

mentation thermique et des rup- | géométrie initiale en
tures mécaniques dues | objets fragments pré-
aux charges pendant la | définis a l’altitude de
descente dislocation

Risque Analyse globale du | Analyse détaillée des
risque provoqué par | risques de chaque géo-
I’ensemble métrie

Avantage Modélisation détaillée | Modélisation du taux

de survie individuel de
chaque partie du satel-
lite

TABLE 1.4 — Comparaison entre les deux types de code de rentrée.

Le tableau 1.4 propose une bréve comparaison inspirée de LipPs et FRITSCHE (2005) et
CHOI et al. (2017) des principales différences entre ces deux types de codes de maniére géné-
rale méme si des variations existent au sein des codes d’'un méme type. Un résumé détaillé
de ces codes de calcul est décrit dans la théese de PREVEREAUD (2014) et dans celle de
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DROUET (2019).
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FIGURE 1.8 — Schématisation des interdépendances des domaines physiques lors d’une rentrée.
Traduit de PARK et al. (2021).

Le fonctionnement global des codes de calcul pour les prédictions a court terme de la tra-
jectoire de rentrée peut étre représenté par le schéma de la figure 1.8. La rentrée atmosphérique
peut étre décomposée en six modules de calculs avec des parametres d’entrée et de sortie : la
fragmentation, ’atmospheére, ’aérodynamique, 1’aérothermodynamique, ’analyse thermique
et l'ablation. Ces six modules sont interdépendants, ils communiquent les parametres entre
eux et convergent tous vers le calcul de la trajectoire, située au centre du schéma. La tra-
jectoire est calculée de fagon itérative, au départ les conditions initiales sont fixées : vitesse,
altitude, angle de rentrée etc. Mais cette méme trajectoire définit les conditions du milieu au
cours du temps et donc les régimes d’écoulement rencontrés par I'objet. De ce fait les modeles
physiques sont en permanence adaptés en fonction du régime du milieu et des phénomeénes
qui y prédominent. Comme l'illustre la figure 1.9, la trajectoire est décomposée en plusieurs
phases ot interviennent différents modules. Ces codes de rentrée reposent avant tout sur I'uti-
lisation de modeles pour décrire ’atmosphere terrestre, déterminant pour le comportement
aérodynamique. Du modele atmosphérique dépendent : la pression, la température, et surtout
la densité en fonction de laltitude. A partir de ces paramétres le régime d’écoulement peut
étre identifié et 'aérodynamique d’un objet de forme simple comme une spheére, un cube,
une plaque plane ou un cylindre, est définie par des modeles. La géométrie de ces formes
simples est conditionnée par la fragmentation et par I’ablation, elle-méme interdépendante
de laérothermodynamique. Ainsi en fonction de ce découpage et des hypotheses faites, la
fragmentation peut étre calculée ou supposée avoir lieu a une altitude fixée a 78 km environ.
Il en résulte un certain nombre de fragments avec des formes différentes. Alors les modeéles
d’estimation de probabilité de survie ou les modeles d’ablation entrent en action sur la phase
finale de la rentrée.
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FIGURE 1.9 — Méthode des codes de rentrée pour le calcul de la trajectoire de rentrée d’un
débris spatial non contrdlé. De LEE et al. (2018).

1.2.2 Modele atmosphérique

L’atmosphere terrestre n’est pas homogene et peut étre décomposée en plusieurs couches,
que l'on retrouve sur la figure 1.10 (a). La température et la pression varient en fonction
de P'altitude, voir la figure 1.10. Pour déterminer la trajectoire de rentrée, il faut connaitre
les conditions de pression et de température que le débris va traverser en pénétrant dans
I’'atmospheére terrestre. Les conditions atmosphériques peuvent étre calculées en utilisant un
modele. Il existe différents modeles atmosphériques terrestres. Un des plus utilisés est le
U.S. Standard Atmosphere de 1976 (US-AIR-FORCE, 1976). Mais ce modele est ancien et
ne tient pas compte de 'activité solaire qui affecte I’évolution de la densité. En revanche, le
modele NRLMSISE-00 de PICONE et al. (2002), plus récent en tient compte, il est également
recommandé par 'ESA. Pour la suite de ’étude, j’ai utilisé ce dernier. Les Russes proposent
également un modele nommé GOST2004 de CEFOLA et al. (2008) qui est tres similaire a
NRLMSISE-00 avec quelques décalages en altitude. Ces modeéles reposent sur des méthodes
empiriques obtenues par des mesures expérimentales de 'atmosphere.

L’atmosphere se densifie tout au long de la descente du débris modifiant ainsi les phéno-
menes physiques prédominants.
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FIGURE 1.10 — Evolution de la température et de la pression en fonction de laltitude d’aprés
le NRLMSISE-00 modeéle (PICONE et al., 2002).

1.2.3 Reégimes d’écoulement

L’augmentation de la densité avec la diminution de 'altitude modifie I’aérodynamique de
I’objet rentrant. Cette modification du comportement collisionnel des particules est regroupée
sous le terme d’effets de raréfaction. Pour caractériser la raréfaction du milieu on estime le
comportement collisionnel des particules. Le libre parcours moyen est la distance moyenne
parcourue par une particule entre deux collisions. Selon le VHS modele ou modeéle des sphéres
rigides variable développé par BIRD (1994), il peut étre calculé grace a ’équation 1.2.

P S (1.2)

(\/ﬁmpn)

Avec d = 4,15.107° m le diameétre moléculaire diatomique moyen pour I’air de BIRD
(1994 :page 20) et n est le nombre de particules par unité de volume appelé densité particulaire
ou densité moléculaire. Cette derniere est calculée a partir de la pression de la température
et de la constante de Boltzmann k, d’apres la relation 1.3 des gaz parfaits.

n=— (1.3)
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FIGURE 1.11 — Evolution du libre parcours moyen en fonction de laltitude d’aprés le
NRLMSISE-00 modele (PICONE et al., 2002).

1.2.3.1 Continuité du milieu

Le comportement collisionel interparticules peut étre caractérisé par le libre parcours
moyen. Mais 'interaction de ces collisions avec un objet dépend également de la taille de
I'objet. KNUDSEN (1934) propose un nombre adimensionnel (qui portera son nom) faisant le
rapport entre le libre parcours moyen et la dimension caractéristique de 1’objet, décrit dans
I’équation 1.7. Le nombre de Knudsen permet de caractériser le degré de raréfaction.

Kn = (1.4)

A
L

La classification des degrés de raréfaction a été établie par SCHAAF (1960) en fonction du
nombre de Knudsen. L’ensemble de la classification du degré de raréfaction est résumé dans

le tableau 1.5.

Kn < 0,01 Régime continu
0,01 < Kn < 0,1 Régime de glissement
0,1 < Kn <10 Régime transitionnel
10 < Kn Régime moléculaire libre

TABLE 1.5 — Classification des régimes d’écoulement en termes de continuité du milieu.
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Le nombre de Knudsen qui caractérise le degré de raréfaction permet de définir des régimes
d’écoulement tenant compte des phénomenes physiques observés. Ainsi a tres haute altitude
ou le Knudsen est grand et la densité tres faible, le libre parcours moyen est grand et les
collisions sont en faible nombre. Il faut donc adopter une approche moléculaire d’ou le nom
de régime moléculaire libre. A basse altitude ot la densité est forte, le libre parcours moyen est
tres petit et les collisions sont nombreuses, on peut donc adopter un modeéle continu comme
celui de Navier-Stokes pour caractériser le comportement macroscopique. C’est pourquoi il
est nommeé régime continu. Entre ces deux régimes, on trouve le régime de glissement qui est
proche du régime continu, mais avec des hypotheéses de viscosité prises en compte. Puis le
régime transitionnel ou les conditions aux limites de glissement ne suffisent plus. Les limites
des modeéles mathématiques utilisés en dynamique des fluides sont représentées sur la figure
1.12.

Model Eq.de
discret ou Equation de Boltzmann B(’lzzr;sa““
moléculaire collicion
Model E(;leS- Equation de Navier- Equation de cqnservation
Continu it Stokes non applicable

Domaine de la Hmwmmmmmmyl;
présente étude | __, 0 10-5 10-4 10-3 10-2 10-1 1OO 101 102 — s o5

Froid Limite non Limite moléculaire
Plasma visqueux Nombre de Knudsen Kn libre

FIGURE 1.12 — Les limites des modeles mathématiques en fonction du nombre de Knudsen,
adapté de BIRD (1994) ; SCHLEGAT (2016).

Sur la figure 1.12 est également reportée la gamme de travail en nombre de Knudsen de
I’étude présentée qui sera abordée dans le chapitre 4 et 5. Si on prend ’exemple donné par
KLINKRAD (2006) d’un objet sphérique avec une certaine vitesse initiale, on peut déterminer
les altitudes auxquelles le régime d’écoulement change en fonction de la taille de ’'objet comme
représenté sur la figure 1.13. Mais les limites des régimes de raréfaction n’ont pas d’altitude
fixe, car elles dépendent de la taille de I’objet, de ses conditions de vitesse et de température.
Cela donne néanmoins un apercu des altitudes considérées.

1.2.3.2 Vitesse

Lors de sa rentrée sur terre, le ou les débris traversent successivement 4 régimes d’écoule-
ment : le régime moléculaire libre, le régime transitionnel, le régime de glissement et le régime
continu. Ces régimes se distinguent par le nombre de Knudsen qui lui-méme dépend de la
taille de I'objet et de I’augmentation de la densité de I’atmosphere terrestre a basse altitude.
Ces régimes sont représentatifs de la raréfaction du milieu. L’augmentation de la densité au
cours de la rentrée va également freiner 'objet par friction, diminuant ainsi sa vitesse. De ce
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FIGURE 1.13 — Evolution du nombre de Knudsen en fonction de I'altitude et du diamétre
d’un objet sphérique pour un angle de rentrée de —2,5°. De KLINKRAD (2006).

fait I’évolution de sa vitesse va modifier les phénomeénes physiques prédominants regroupés
dans des régimes de vitesse que ’on caractérise par le nombre de Mach.

Mag, = 2= 1.5
1o = (15)

Le nombre de Mach est le rapport entre la vitesse de 1'objet et la vitesse du son dans
I’environnement qu’il traverse, notée a. On dénombre une nouvelle fois quatre régimes de
vitesse décrits dans le tableau 1.6.

Ma < 0,8 Régime subsonique
0,8 < Ma < 1,2 Régime transsonique
1,2< Ma <5  Régime supersonique
5 < Ma Régime hypersonique

TABLE 1.6 — Classification des régimes d’écoulement en termes de vitesse.

Lors d’une rentrée atmosphérique, I'objet peut atteindre un nombre de Mach de 25. On
peut donc établir une nouvelle cartographie des régimes d’écoulement tenant compte de la
vitesse. PROBSTEIN (1961) prend ’exemple d’une sphere de 30,48 cm de rayon et d’une tempé-
rature de surface égale a celle de ’écoulement libre, pour laquelle il a calculé le libre parcours
moyen en fonction de l'altitude et de la vitesse. La figure 1.14 montre les différentes altitudes
auxquelles une sphere de 30,48 cm de rayon traverse les différents régimes d’écoulement en
fonction de sa vitesse de déplacement, d’apres les hypotheses faites.

Cette cartographie des régimes d’écoulement n’est valable que pour l'objet et les hypo-
theses considérées.
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FIGURE 1.14 — Régimes d’écoulement raréfié au point d’arrét d’un corps arrondi refroidi se
déplacant a des vitesses hypersoniques. De PROBSTEIN (1961).

1.2.3.3 Dynamique

Enfin un dernier nombre adimensionnel permet de caractériser le comportement dyna-
mique de I’écoulement. Il s’agit du nombre de Reynolds qui permet de définir quatre régimes
principaux : régime de Stokes, régime laminaire, régime transitoire et le régime turbulent.

_ onoLref
"

Re (1.6)

Le nombre de Reynolds est fonction de la masse volumique p, de la vitesse Uy, de la
dimension caractéristique L,.; et de la viscosité dynamique p. II traduit en quelque sorte
le ratio des phénomenes d’inertie/frottement dans un écoulement pour identifier quel est le
phénomene prédominant. Ces trois nombres adimensionnels, le nombre de Knudsen, le nombre
de Mach et le nombre de Reynolds sont liés par la relation 1.7 suivant SCHAAF et al. (1960) :

a7 Ma Ma

K L
" 2 Re ~ VEe

(1.7)

Ainsi en fonction de l'altitude on peut établir une carte des phénomeénes physiques pré-
dominants que le débris spatial va rencontrer en traversant une multitude de régimes d’écou-
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lement. La figure 1.15 nous donne un exemple de cette répartition qui difféere d’un objet a
I’autre, car elle dépend de sa taille et de ’évolution de sa vitesse. Cette figure fournit une

12 e 160KM90km  54km

32km 16 km
Tt I

Moléculaire libre | Rf:glme de Ll Reglme
/ glissement | continu

10+

Nombre de Mach
(@)

07 PR B T o1 ST ».'/ Tl
10°
Nombre de Reynolds

FIGURE 1.15 — Régimes d’écoulement en fonction du nombre de Mach et du nombre de
Reynolds pour une sphere de 10 cm de diametre.

perception de ce que pourraient étre les limites du régime d’écoulement en fonction du nombre
de Mach et du Nombre de Reynolds.

1.2.3.4 Parameétre de raréfaction

La définition de ces régimes de raréfaction fait encore aujourd’hui 'objet de discussions
telles que celles dans les travaux de MACROSSAN (2007). En effet, les frontiéres entre les
différents régimes d’écoulement ne sont pas identiques selon le parametre de référence pris
en compte. Pour qualifier la raréfaction d’un écoulement, le paramétre souvent utilisé dans
la littérature est le nombre de Knudsen, comme vu précédemment page 18. Cependant, les
limites du régime d’écoulement basées uniquement sur le nombre de Knudsen ne conviennent
que pour I’écoulement subsonique. En effet, au-dela de ce régime, le nombre de Knudsen
devient local et ne peut plus étre considéré comme un parametre global de raréfaction. En
effet, pour un écoulement supersonique, A qui varie selon la densité et la température, devient
une quantité locale.

En régime raréfié, les collisions sont insuffisantes pour obtenir I’équilibre « transitionnel »
thermodynamique. La rupture de cet équilibre marque de ce fait le début du régime raréfié, elle
est caractérisée par le «breakdown parameter» présenté pour la premiere fois par HSUE-SHEN
TSIEN (1946). I existe différents parametres :
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Parametre de HSUE-SHEN TSIEN (1946)

—  Mag
V = 1.8
e (1.8)
Parametre de CHENG (1961)
K2 = o M (1.9)
c /7Reoo .
Avec C* = p*Too [ oo T
Parameétre de BIRD (1970)
—  Mad?
P= == 1.1
Rew (1.10)

Malgré le caractére statique du nombre de Knudsen, dans un souci de comparaison de
I’étude présentée ci-apres avec les modeles présents dans la littérature, j'utiliserai le nombre
de Knudsen.

1.2.4 Modélisation de ’aérodynamique des débris

La trajectoire de rentrée des débris est calculée a I’aide de modeles en fonction du régime
dans lequel se trouve le débris. Pour mieux appréhender ’analyse d’une rentrée, prenons un
exemple : le prochain événement majeur de rentrée de débris est potentiellement le télescope
spatial Hubble & I'horizon 2027 avec une masse de 11,8 tonnes et un risque de 1 pour 250
d’aprés SMITH et al. (2005).

Apres avoir défini le modele atmosphérique, les codes déterminent principalement la tra-
jectoire de rentrée par un calcul balistique avec 3 ou 6 degrés de liberté. Pour comprendre les
difficultés du calcul de la trajectoire de rentrée, nous allons simplifier le probléeme et prendre
I’exemple d’un objet en chute libre sans portance en 2 dimensions.

En faisant un bilan des forces représentées sur la figure 1.16, s’appliquant sur Hubble, on
obtient I’équation suivante :

du —
m —P+F (1.11)

Avec :
e m : la masse de l'objet en kg
e wu : la vitesse de I’objet en ms™?
e P:lepoidsen N
e F, :la force de trainée en N
La force de trainée est définie comme étant la composante des efforts qui s’opposent au

mouvement d’un corps dans un fluide. Elle est provoquée par la pression et le frottement des
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Z

Trainée F;

FIGURE 1.16 — Schématisation des forces subies par un objet effectuant une rentrée balistique.

molécules sur la surface. .
F, = §p5refu20w (1.12)

Avec :
e C, : le coefficient de trainée, nombre sans dimension, déterminé expérimentalement
pour chaque géométrie et régime d’écoulement.
e p:la densité du milieu, en kgm™3 elle dépend de l'altitude z

e wu : la vitesse de objet ms™!

o Syey : la surface de référence, en m?2.

Lorsqu’on remplace le poids et la trainée dans I’équation, 1.11 on obtient :
dd 1
m—- = myg + 5/)(2)7(2)2 X SpefCy (1.13)
On définit par convention le coefficient balistique 3 (en kg m~2) par I’équation 1.14.

m

= 1.14
B Srefcx ( )
Ainsi la décélération subie par le corps est directement liée a sa force de trainée par la relation :
du 1
a 7+ 5/)(2)7(2)2/3 (1.15)
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Pour modéliser I’évolution de l'attraction gravitationnelle de I'objet par la Terre, nous ne
prendrons en compte que l'altitude. Connaissant la masse de la Terre, M7y = 5,972.10%* kg,
la constante gravitationnelle, G = 6,674.107" m3.kg~'.s72, son rayon & l'équateur, Ry =
6378.10% m et en supposant que z est 'altitude en metre, I’accélération de pesanteur, g, peut

étre exprimée par 1’équation 1.16.

9=1 GMy (1.16)

R + 2)2

La décélération subie par un objet lors de sa traversée de 'atmosphére est inversement
proportionnelle au coefficient balistique de cet objet. Ce coefficient, qui est le rapport entre la
masse par unité de surface de 1'objet et son coefficient de trainée, pilote I'accélération donc la
trajectoire. La difficulté réside donc dans la prédiction de ces parametres. D’autant plus qu’ils
sont dépendants des phénomenes physiques se produisant pendant la rentrée, cela est abordé
a la page 15. En effet, le rapport m/S,.; qui définit la masse surfacique, change lorsque 1'objet
commence & s’ablater. De plus, le coefficient de trainée C, est ajusté en fonction du type d’ob-
jet (sphere, cylindre, boite ou plaque plane), du régime d’écoulement (continu,transitionnel,
ou moléculaire libre), du régime de vitesse (donnée par le nombre de Mach), de la dynamique
(donnée par le nombre de Reynolds) et de l'orientation (rotation, etc.).

1.2.5 Coefficient de trainée

Le coefficient de trainée est un nombre adimensionnel qui caractérise la force de trainée,
aussi appelée "la résistance de 'air" par Eiffel. Il s’agit de la force qui s’oppose au mouvement
d’un objet dans un fluide tel que I'air. Ce nombre adimensionnel dépend de la forme de I'objet
et du régime d’écoulement dans lequel ce dernier se trouve. Le calcul de ce coefficient a fait
I'objet de trés nombreuses recherches expérimentales, en particulier dans des installations
qui recréent des écoulements appelés soufflerie. C’est le cas notamment des recherches de
EIFFEL (1912) dans son ouvrage "La résistance de lair" pour ne citer que lui. La figure 1.17
ci-contre, reprend le recueil fait par HOERNER (1965) des coefficients de trainée pour des
géométries canoniques en deux et trois dimensions, telles que la sphere, le cube, le cone, le
cylindre, etc. L’écoulement vient de la gauche pour toutes les formes présentes sur la figure
1.17, comme le représentent les fleches de la premiere forme.

Formes en 3 dimensions Formes en 2 dimensions

3¢ 0.38 €050 | 1.17(|(0 1.16 ¢ 155 [P2.00
J 042 @059 D1.17|(O)1.17 <> 1.55 [12.05
0Q0.47 <080 H1.38|C 1.20 0 1.60 >2.20

FIGURE 1.17 — Coefficients de trainée de formes canoniques pour des nombres de Reynolds
entre 10% et 10°. Illustration de Cmglee, source : HOERNER (1965).
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On remarque qu’il y a autant de coefficients de trainée que de diversité de formes étudiées.
Il est impossible de caractériser chaque forme de chaque débris effectuant une rentrée atmo-
sphérique. C’est pourquoi la connaissance du C, de formes simples permet la décomposition
d’un satellite par exemple, en formes élémentaires. Cependant ces coefficients résumés par
Hoerner ne sont valables que pour certaines conditions d’écoulement. En effet, le coefficient
de trainée varie d’une forme a 'autre, mais aussi en fonction du régime d’écoulement, comme
nous allons le souligner. Pour étayer ces propos, nous étudierons ’exemple du coefficient de
tralnée d’une sphere, qui est une géométrie assez commune.

1.2.5.1 Exemple d’une sphére en régime continu

Nous allons ici traiter le cas d’une sphére, car c’est une forme canonique qui a été tres
étudiée par le passé.

En régime continu la détermination du coefficient de trainée a fait 'objet de beaucoup
d’études numériques et expérimentales. Dans les années 60, de nombreux travaux expérimen-
taux ont été réalisés pour mesurer les coefficients aérodynamiques des formes simples et pour
des conditions d’écoulement couvrant aussi bien le régime continu que le régime raréfié.

Bailey notamment, a mené une série d’expériences pour étudier le comportement de la
force de trainée d’une sphere dans le moyen d’essais aérobalistique Von Karman Gas Dynamics
Facility de ’'US Air Force. Ces expériences ont permis d’établir une base de données dans
le domaine de vol, avec des nombres de Mach compris entre 0,1 et 6 et des nombres de
Reynolds 2.10' < Re < 10° (BAILEY, 1966 ; BAILEY et HIATT, 1972; BAILEY, 1974 ; BAILEY
et STARR, 1976). On peut aussi citer les travaux de KINSLOW et POTTER (1963), qui ont aussi
étudié le comportement aérodynamique des spheres dans la méme installation que Bailey en
réalisant des mesures par ‘vol libre’ et par balance aérodynamique pour des nombres de
Knudsen allant de 10~% & 10.

A la méme période, dans l'université de Berkeley, AROESTY (1962) a mené une étude
trées complete pour mesurer les coefficients de trainée des spheéres dans des écoulements a des
nombres de Mach de 2, 4 et 6, et a des nombres de Reynolds compris entre 10 et 10 000, pour
les spheres refroidie.

Plus récemment LOTH et al. (2021) ont développé des simulations d’écoulement en régime
continu et raréfié qui ont été combinées avec ’ensemble élargi de données expérimentales
existantes dans la littérature dans le but d’améliorer la description quantitative du coefficient
de trainée dans une large gamme de nombres de Knudsen et de Reynolds.

Influence du régime de vitesse sur C,

L’influence du nombre de Mach sur le coefficient de trainée d’une sphére pour un nombre
de Reynolds compris entre 10 000 < Re < 1 000 000, s’arréte & Mach = 4 en régime continu.
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On parle alors d’indépendance du nombre de Mach en régime hypersonique pour des nombres
de Reynolds élevé.
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FiGURE 1.18 — Coefficient de trainée d’une sphere en fonction du nombre de Mach aux

conditions sous-critiques dans le régime de trainée basé sur le principe de Newton comprenant
les résultats expérimentaux. De LOTH et al. (2021).
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FIGURE 1.19 — Variation du coefficient de trainée de la sphére en fonction du nombre de
Mach & vitesses subsoniques et supersoniques et T, /To, = 1. De BAILEY et HiaTT (1972).

On remarque, sur la figure 1.19 que le coefficient de trainée dépend cependant du régime
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dynamique a plus faible nombre de Reynolds, et ce quel que soit le nombre de Mach. Sur la
figure 1.19 le coefficient de trainée est noté Cy (Drag coefficient).

Influence de la dynamique sur C,

En régime continu, le coefficient de trainée pour des nombres de Mach supérieurs a 4 dé-
pend donc du régime dynamique dans lequel I’écoulement s’inscrit. La figure 1.20 présente
la variation du coeflicient de trainée d’une sphere en fonction du nombre de Reynolds pour
un écoulement continu incompressible. Le nombre de Reynolds qui traduit la dynamique de
I’écoulement, permet d’identifier des phénomenes tels que la crise de trainée, elle correspond a
une chute brutale du coefficient de trainée au passage de la couche limite du régime laminaire
au turbulent. On notera le coefficient de trainée en régime continu C,,
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FiGure 1.20 — Coefficient de trainée pour une sphere lisse & différents nombres de Reynolds
pour un écoulement continu incompressible, données expérimentales de WHITE (1991) et
HOERNER (1965). De LoTH et al. (2021).

1.2.5.2 En régime moléculaire libre

Le régime moléculaire libre est le plus haut degré de raréfaction. Il correspond a un libre
parcours moyen dix fois supérieur & la dimension caractéristique de ’objet. Dans ce régime
les probabilités de chocs entre deux molécules sont inférieures aux probabilités de choc entre
une molécule et une paroi. En d’autres termes, les molécules qui heurtent la surface de I’objet
sont réfléchies sans collision secondaire avec d’autres molécules. Ce qui nécessite une approche
moléculaire.

La détermination du coefficient de trainée en régime moléculaire libre peut étre donnée par
modele analytique comme celui de SCHAAF et CHAMBRE (1958) qui fait le compromis entre la
réflexion parfaitement spéculaire ou diffuse. PATTERSON (1971) propose également un autre
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modele analytique. Le coefficient de trainée dans ce régime varie de 2,2 a 2,6 en fonction
du modele. D’autres ont déterminé cette limite par expérience comme KOPPENWALLNER
et LEGGEF (1985) ou DOGRA et al. (1991). On notera le coefficient de trainée en régime
moléculaire libre C,, , et il vaut d’aprées KOPPENWALLNER et LEGGEF (1985) pour une sphere

2,66.

1.2.5.3 En régime transitionnel

En régime transitionnel, qui fait la jonction entre le régime continu et le régime moléculaire
libre, on utilise des fonctions de raccordement déterminées de fagon empirique pour décrire
I’évolution du C, en fonction du degré de raréfaction. Ces fonctions sont de la forme de

I’équation 1.17.
C

Ttrans

La fonction dépendant du nombre Knudsen différe suivant les auteurs. BLANCHARD et Buck (1986)

par exemple a proposé une fonction en sinus carré. Celle de LipPs et FRITSCHE (2005) est uti-
lisée dans le code de rentrée ORSAT.

Ces fonctions sont définies a partir de données expérimentales telles que celle de AROESTY (1962)
ou par des modélisations Computational Fluid Dynamics (CFD) comme KISSEL (2003) ou
DSMC comme OVERELL (2003) et MACROSSAN (2007).
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FiGUurRE 1.21 — Comparaison de fonctions de raccordement de différents codes de rentrée
donnant I’évolution du coefficient de trainée d’une sphere en fonction de la raréfaction du
milieu. De LiPs et FRITSCHE (2005).
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1.2.6 Phénomene aérothermodynamique/ablation

Méme s’il n’est pas aisé de déterminer le coeflicient de trainée d’un objet de géométrie
canonique connue traversant les différents régimes d’écoulement constitutifs de la rentrée
atmosphérique, cela ’est encore moins pour un objet dont la forme et la masse évoluent au
cours du temps. En effet, les flux thermiques et les forces engendrées par les écoulements haute
vitesse provoquent la dégradation de 'objet au fur et & mesure de sa descente modifiant de
ce fait ’ensemble du coefficient balistique.

1.2.6.1 Fragmentation

L’aérothermodynamique est I’étude des transferts thermiques majoritairement convectifs
provoqués par les phénomeénes aérodynamiques que subit 1'objet. Ils dépendent de plusieurs
aspects : la géométrie de 'objet, le régime d’écoulement. Ces effets thermiques peuvent, en
fonction des matériaux et de la structure constitutifs de ’objet, provoquer une fragmenta-
tion. Le débris devient alors une multitude de débris avec chacun une trajectoire propre, des
géométries et des masses diverses et variées. En fonction du débris son altitude de fragmen-
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FIGURE 1.22 — Trajectoires possibles de rentrée en fonction du coefficient de trainée choisi
(a) ainsi que la trace au sol des fragments (b). De LEE et al. (2018).

tation peut varier. Les codes de calcul 'estiment & 75 km en se basant sur des observations
et des tests au sol (KLINKRAD, 2006). En plus de multiplier le nombre de débris, la fragmen-
tation complexifie 'aérodynamique de chaque fragment s’ils interagissent entre eux. Ainsi
LAURENCE et al. (2007); LAURENCE et al. (2012) ont mis en avant les possibles effets d’in-
teraction de fragments qui peuvent contribuer a modifier la trajectoire et méme augmenter la
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survivabilité d’un fragment dans le sillage d’un autre. La figure 3.1 extraite de ’étude de LEE
et al. (2018) montre 'impact du coefficient de trainée sur la trajectoire ainsi que la répartition
des fragments qui en découle.

1.2.6.2 Ablation

Durant la phase de descente, les transferts thermiques et la cinétique du gaz peuvent dé-
clencher un second phénomeéne qui est ’ablation. Il s’agit d’'un phénomeéne complexe, multi
physique durant lequel les couches externes de I'objet vont subir des transformations. Ces
transformations sont principalement dues a des réactions chimiques hétérogenes d’oxydation
voir de sublimation, qui couche par couche vont dégrader la matiére rendant la surface ru-
gueuse. La modification de I’état de surface de I’objet peut suffire a le faire passer d’un régime
local laminaire a turbulent modifiant de surcroit le flux de chaleur et la vitesse de dégradation
du matériau.

1.3 Positionnement de la theése

Mon travail de thése s’inscrit dans la volonté de I’équipe de démarrer une activité de
recherche expérimentale sur la problématique des débris spatiaux. A Pheure actuelle, les
efforts sont portés par les agences spatiales internationales sur le développement de codes
de calcul afin de prédire les trajectoires de débris et leur potentielle destruction (ou survie)
lors de leur rentrée atmosphérique. Néanmoins, ces codes de simulation numérique doivent
continuer a étre confrontés aux données expérimentales de différents types et pour différentes
conditions. Le but de ces comparaisons est d’améliorer le degré de prédiction des simulations
pour se placer sous les seuils d’acceptabilité. Dans ce contexte, deux géométries seront étudiées
a laide de deux souffleries sous des aspects purement aérodynamiques (coefficient de trainée)
et thermiques (ablation). Différents diagnostics pluridisciplinaires seront mis en ceuvre afin
de construire une base de données expérimentale pouvant alimenter les codes de simulation
numérique.

1.3.1 Objectifs de la these

e Mesurer les coefficients aérodynamiques en régime transitionnel de formes canoniques.

o Caractériser les phénomeénes physiques en jeu dans I’aérodynamique en régime transi-
tionnel.

e Fournir des données expérimentales pour améliorer les codes de calculs.

e Proposer une fonction de raccord pour caractériser le coefficient de trainée des deux
géométries étudiées en régime transitionnel.

e Caractériser I'influence de la phase plasma sur la trajectoire de rentré.

o Identifier a I’issue de ces recherches les futurs grands axes de recherche pour I'équipe.
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1.3.2 Vue d’ensemble de la thése

Pour répondre a ces objectifs, ce travail de recherche comporte deux volets expérimentaux :
une premiere étude en écoulement supersonique froid menée avec la soufflerie MARHy, et
une seconde en écoulement supersonique plasma réalisée avec la soufflerie PHEDRA. Pour
présenter mon projet de recherche, ce manuscrit s’articule en 6 chapitres.

Le premier chapitre est dédié a 1’état de ’art et au positionnement de cette étude. Les
deux installations expérimentales de la plateforme Facilities for Aerothermodynamics € Su-
personic Technologies (FAST) sont décrites dans la premieére partie du deuxiéme chapitre.
Les diagnostics associés sont détaillés dans la seconde partie.

Pour analyser le comportement aérodynamique des objets étudiés, une balance de poussée
s’est avérée indispensable. J’ai donc développé une balance dard deux axes adaptée aux condi-
tions expérimentales de la soufflerie MARHy. Le troisiéme chapitre est entierement consacré a
la description détaillée de la conception, du développement et des performances de la balance.

Le quatriéme chapitre est dédié au premier volet de recherches, visant a étudier les effets de
raréfaction sur le comportement aérodynamique des spheres et des cubes. La premiere partie
met en place les conditions expérimentales ainsi que les protocoles et les méthodes d’analyse.
La seconde partie présente les résultats obtenus de méme que ’analyse physique de la forme
du choc et des coefficients aérodynamiques. Dans la troisieme partie, la comparaison des
coefficients aérodynamiques entre les sphéres et les cubes est présentée. A partir des résultats
obtenus je propose une fonction de raccordement qui dépend du nombre de Mach et des
effets de viscosité liés a la raréfaction. Ce chapitre se termine par I’étude du comportement
aérodynamique des coefficients aérodynamiques des cubes avec différentes orientations par
rapport a I’écoulement.

Les effets d’'un écoulement a haute enthalpie sur le comportement aérodynamique des
sphéres sont présentés dans le cinquieme chapitre. Différentes dimensions de spheéres ont été
soumises a basse pression a un écoulement plasma supersonique. Le coefficient aérodynamique
est mesuré et analysé en fonction des différents effets physiques produits par la présence de
I’écoulement ionisé.

L’ensemble des résultats obtenus est résumé dans la conclusion, ou je propose un calcul
simplifié de la trajectoire d’une rentrée balistique d’une spheére pour évaluer les écarts d’impact
au sol. Ceux-ci sont induits par des variations de coefficients de trainée considérés en fonction
de laltitude. Les perspectives d’études, pour poursuivre et compléter ce travail de recherche,
parachevent le manuscrit.
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2.1 L’Institut de Combustion Aérothermique Réactivité et En-
vironnement

L’Institut de Combustion Aérothermique Réactivité et Environnement (ICARE), situé
sur le campus du Centre National de la Recherche Scientifique (CNRS) a Orléans, possede
sa configuration actuelle depuis 2007. Il résulte de la fusion du Laboratoire d’Aérothermique
de Meudon et du Laboratoire de Combustion et des Systéemes Réactifs (LCSR). Le labo-
ratoire est une unité propre du CNRS appartenant au département scientifique INSIS. Ce
regroupement a pour objectif de renforcer la contribution de la recherche au développement
des technologies aérospatiales francaises et d’augmenter sa visibilité européenne et interna-
tionale. Le laboratoire ICARE comporte trois axes de recherche :

e Combustion & systemes réactifs
e Atmospheére & Environnement
¢ Propulsion spatiale & écoulements & grande vitesse

C’est dans cette derniére thématique que s’inscrit ce travail de recherche.

2.1.1 Plateforme FAST

La plateforme expérimentale FAST est un héritage des moyens d’essais supersoniques et
hypersoniques appartenant anciennement au Laboratoire d’Aérothermique de Meudon. Cette
plateforme se distingue des autres moyens d’essai supersoniques et hypersoniques existants
dans le monde par la complémentarité de ses installations. En effet, elle se compose de trois
souffleries, dont I’ensemble des performances permettent de recréer artificiellement les diffé-
rents régimes d’écoulement responsables des phénomenes physiques observés lors d’une rentrée
atmosphérique. Chaque soufflerie est dédiée a 1’étude de phénomenes spécifiques qui se pro-
duisent a des altitudes différentes en fonction des conditions de rentrée. Ces 3 soufHleries, dans
I'ordre d’émergence des phénomeénes physiques, sont :

MARHy haute altitude, soufflerie super /hypersonique raréfiée
PHEDRA moyenne altitude, soufflerie supersonique haute enthalpie
EDITH basse altitude, soufflerie supersonique

La figure 2.1 illustre grossiérement les différents régimes d’écoulements traversés lors d’une
rentrée terrestre que nous sommes en mesure d’étudier grace aux moyens d’essais de la pla-
teforme FAST.

Comme évoqué précédemment dans le chapitre 1, le projet de recherche porte essentielle-
ment sur le régime transitionnel et le régime de glissement. C’est pourquoi, dans la suite de ce
manuscrit nous ne parlerons plus du moyen d’essais EDITH consacré a 1’étude de vectorisation
de la poussée d’un jet de tuyere supersonique, en régime continu.
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Altitude (km)

Plateforme FAST

(Facilities for Aerothermodynamics & Supersonic Technologies)

MARHy

| (Mach Adaptable Raréfié Hypersonique),
ex-soufflerie SR3

PHEDRA

(Plasma Hors Equilibre De Rentrées
Atmosphériques), ex-soulfflerie SR5

EDITH

-1 (Etude Des Interactions et Transferts en
Hypersonique), ex-soufflerie SH2

Régime continu

Everest 8,8 —

-7~

F1GURE 2.1 — Régime de fonctionnement des différentes souffleries avec altitudes indicatives
pour une longueur de référence de 10 cm.

2.2 Moyen d’essai MARHy

Le moyen d’essai MARHy est une soufflerie supersonique hypersonique raréfiée a fonc-
tionnement continu. Cette soufflerie permet la reproduction d’écoulements rencontrés par les
débris a tres haute altitude, 120 km, jusqu’a la phase plasma. Elle est composée principale-
ment d’un caisson d’expériences, d’un jeu de tuyeres et d’un groupe de pompage. Les figures
2.2 et 2.3 en montrent une description détaillée.

2.2.1 Description

Le caisson d’expériences de la soufflerie MARHy est composé de 3 parties : la chambre de
stabilisation, la chambre d’essais, et le diffuseur qui conduit au groupe de pompage.

La chambre de stabilisation permet d’obtenir les conditions génératrices nécessaires
a la création du flux isentropique par la tuyere. Elle se compose d’un cylindre long de 2,6 m
et large de 1,2m. Elle est équipée d’une vanne d’entrée ajustable pour le gaz, suivie d’un cone
permettant de casser le jet d’entrée afin d’éviter toutes turbulences a 'intérieur de la chambre.
Un capteur de pression permet d’y contréler la pression. Pour les écoulements supersoniques,
cette chambre sert de réservoir de gaz et permet d’alimenter en continu la tuyere. En mode de
fonctionnement hypersonique, elle est ouverte et permet d’accueillir la tuyere hypersonique et
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FIGURE 2.2 — Modélisation 3D de la soufflerie MARHy.

son réchauffeur ainsi que I’ensemble du systéme de refroidissement de la tuyere hypersonique.
La chambre de stabilisation se termine par une tuyeére qui fait l'interface avec la chambre
d’essais.

La chambre d’essais est connectée a la chambre de stabilisation par une tuyere, elle
mesure 2,3m de diametre et bm de large. Elle est équipée d’'une multitude de brides per-
mettant le passage des instruments de mesure. Elle est également dotée de hublots sur ses
extrémités permettant la visualisation et les mesures optiques. Enfin elle est munie d’un sys-
teme de déplacement comportant 3 axes qui facilitent ’expérimentation. Une porte de 1,2m
de diametre permet ’acces a l'intérieur de la chambre afin d’y installer les éléments nécessaires
a 'expérience.
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FIGURE 2.3 — Schéma en coupe, vue de dessus, du moyen d’essais MARHy.
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Le diffuseur fait la liaison entre la chambre d’essais et le groupe de pompage. Il assure
I’évacuation du gaz, maintient le niveau de vide et donc celui de la pression désirée. Le débit
d’aspiration du groupe de pompage évolue par palier et dépend directement du nombre de
pompes en fonctionnement. En parallele une vanne papillon motorisée de 1,5m de diametre
fait 'interface entre le diffuseur et le groupe de pompage, rendant possible 'ajustement de la
pression régnant dans la chambre d’essais pendant le fonctionnement. La maitrise du débit
d’aspiration permet d’avoir les pressions nécessaires dans la chambre d’essais pour obtenir les
conditions de flux désirées.

Le groupe de pompage consiste a une association en série de plusieurs pompes a
vide dont la séquence permet d’atteindre des vides poussés. D’abord deux pompes primaires
rotatives servent a faire le vide sur la ligne et ainsi absorbent 4600 m® h~!, ce qui crée un vide
primaire. Ensuite deux pompes Roots, dont chacune est capable de générer 29 200 m3h~!
d’aspiration, vident 'air présent dans le caisson d’expériences. Enfin, douze pompes Roots
d’une capacité totale de 183 000 m® h~! permettent de maintenir la pression statique désirée,
que 'on peut apercevoir sur la figure 2.4. Ainsi il s’agit de trouver un équilibre entre le
nombre de Roots en fonctionnement, donc le débit aspiré et le débit entrant dans le caisson
d’expériences.

FIGURE 2.4 — Groupe de pompage de I'installation MARHy.

Un automate pilote la mise en route et le bon fonctionnement du groupe grace a la présence
de capteurs de pression et de température au niveau des pompes. Suivant les expériences et
la tuyere utilisées, plusieurs configurations de marche du groupe de pompage sont possibles
dans 'automate.
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2.2.2 Performances

Afin de créer les conditions d’écoulements désirées, la soufflerie MARHy possede un en-
semble de tuyeres dont les dimensions ont été calculées pour obtenir des écoulements isentro-
piques a des Mach et des pressions bien définis. La tuyere fait la jonction entre la chambre
de stabilisation et la chambre d’essais. Cette soufflerie posseéde un jeu d’une vingtaine de
tuyeres qui couvrent une large gamme de nombres de Mach allant de 0,8 jusqu’a Mach 20 et
de nombres de Reynolds compris entre 102 et 10° (En prenant L=10 cm).

Il existe deux sortes de tuyéres : coniques ou galbées, dont quelques exemples sont sur la
figure 2.5.

FIGURE 2.5 — Photographie de quelques tuyeres dont dispose le moyen d’essais de MARHy.

Les tuyeres galbées produisent un écoulement isentropique homogene. De ce fait, dans le
noyau de ’écoulement et ce sur une trentaine de centimetres suivant les tuyeres, les conditions
d’écoulement libre sont parfaitement connues et stables.

Les tuyeéres coniques hypersoniques produisent un nombre de Mach entre 6,8 et 20,2 et
fonctionnent avec de l'azote. Le gaz est stocké a 200 bars et suivant les utilisations subit une
détente atteignant une pression génératrice comprise entre 2 bars et 3,5 bars. Pour obtenir
une détente maximale, le gaz est également chauffé au travers d’une résistance en graphite a
une température de 1100 K.

Les tuyéres nous offrent ainsi la possibilité de reproduire des altitudes simulées entre 20
et 136 km indépendamment de la maquette utilisée. Le tableau 2.1 résume l’ensemble des
conditions de fonctionnement suivant la tuyere utilisée. Pour produire un flux isentropique,
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la tuyere doit étre adaptée. Pour cela on procede en deux temps. D’abord on regle la pression
génératrice dans la chambre de stabilisation afin d’obtenir les bonnes conditions initiales.
Comme le débit entrant dans la tuyeére dépend de I'aspiration a la sortie de la tuyere, on régle
ensuite la pression statique a l'intérieur de la chambre d’essais grace a la vanne papillon, afin
de parvenir aux conditions d’une tuyere adaptée.

Nombre  Conditions Conditions Reynolds Gaz

de Mach  généra- Statique

trices
Ma Py To P11 Ty Re =

' 0,6 34 300 27 280  3,7.10° 0,031  air
Subsonique 8 41 300 27 266 5,3.102 0,035 air
2 21 300 2,7 163 2,7.102 0,122  air
42 300 5,3 163  5,3.10° 0,002  air

2
. 2 63 300 80 163 8102 0,07 air
Supersonique 4 4.102 300 2,7 70 1,80.10° 0,094  air
4 1,2.103 300 80 70 5,70.10% 0,053  air
4 1,08.10* 300 71,1 70 5.10* 0,018  air

6,8  1,73.10* 1000 5,02 97 3,55.10° 0,114  azote

14,9  2.10° 1000 3,17 22 4,58.10* 0,07 azote

, 16 6.10° 1000 0,58 20 1,12.10* 0,151  azote
Hypersonique 16 5 4 106 1100 3,15 20  5,90.10* 0,068  azote
20 1.108 1100 0,21 14 8,38.10° 0,218  azote

20,2 3,50.10° 1100 0,07 13 2,85.10° 0,378  azote

TABLE 2.1 — Conditions de fonctionnement de la soufflerie MARHy. Pression en Pascal,

température en Kelvin et Nombre de Reynolds en cm™!.

Ces conditions s’étendent du régime d’écoulement raréfié jusqu’au régime continu, per-
mettant ainsi I’étude du régime transitionnel. Pour une tuyere donnée, en fonction de la taille
de la maquette utilisée, nous pouvons couvrir une certaine gamme de régime d’écoulement.
La figure 2.6 montre les régimes couverts par certaines tuyeres, principalement supersoniques,
pour des maquettes de tailles caractéristiques comprises entre 5 et 40 mm. Mais I’échelle des
maquettes est limitée, d'un coté par la faisabilité pour les petites tailles, et de 'autre par
la largeur du noyau d’écoulement isentropique homogene que fournit la tuyere pour les plus
grandes tailles de maquette. La largeur des noyaux d’écoulement des tuyeres varie de 8 & 16
cm, pour une longueur moyenne de 20 cm. Nous ne manquerons pas de caractériser les noyaux
des tuyeres utilisées ultérieurement.

La majorité des tuyeres produisent des écoulements appartenant au régime transitionnel.
Jattire votre attention sur la série de tuyeres a Mach 4 et a différentes pressions. On remarque
que cette série permet de produire des écoulements allant du régime proche continu, dit de
glissement, au régime transitionnel.
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FIGURE 2.6 — Régime de fonctionnement en supersonique possible de la soufflerie MARHy
pour des maquettes de 5; 10; 25; 30 et 40 mm.

2.3 Moyen d’essai PHEDRA

Le moyen d’essai PHEDRA permet de produire des écoulements ionisés, stationnaires, a
basse pression et & des vitesses supersoniques. En d’autres termes, il permet de reproduire et
d’étudier la phase & haute enthalpie ou phase plasma d’une rentrée atmosphérique en générant
un plasma similaire a celui formé lors de ’entrée atmosphérique. Il se compose d’un caisson
d’expériences, d’un groupe de pompage et d’une torche a plasma de type Arc jet.

2.3.1 Description

Le caisson d’expériences est constitué d’un cylindre horizontal en acier, de 1,2m de dia-
metre et 3,2m de longueur. Il est muni de six hublots latéraux en altuglas 50 cm de diameétre
et 5 cm d’épaisseur, permettant de contrdler visuellement le jet de plasma. Le caisson est
mobile et peut s’ouvrir en deux, donnant acces au générateur de plasma pour sa maintenance
et 'installation des systémes de diagnostics. De nombreuses brides permettent le passage des
cables électriques et des conduites d’eau de refroidissement. Un systeme de circulation d’eau
refroidit 'arriére du caisson (c6té pompage) qui est directement exposé au jet de plasma.
Des hublots de qualité optique, en quartz ou en fluorine, peuvent étre adaptés sur les hublots
latéraux diamétralement opposés permettant ainsi d’effectuer des mesures optiques simulta-
nément avec différentes instrumentations. La figure 2.7 montre une modélisation du caisson
d’expériences.

Un groupe de pompage est installé dans le hall annexe au hall d’expériences, il maintient
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FIGURE 2.7 — Modélisation 3D de la soufllerie PHEDRA.

de maniére continue le caisson a une pression d’environ 0,1 Torr avec un débit de gaz maximum
de 0,5gs™ ! .

Ce groupe de pompage est composé de trois lignes de vide disposées en série 2.8 dont
la capacité de pompage est de 26 000 m3h~!. Une conduite de 20m de long et 40 cm de
diametre relie le fond du caisson au groupe de pompage. Un automate assure la séquence de
mise en fonction du groupe de pompage afin de respecter le bon fonctionnement des différents
composants du groupe.

2.3.1.1 Générateur de plasma

Le moyen d’essais PHEDRA est équipé d’un générateur de plasma type arc jet qui permet
d’atteindre des vitesses d’écoulement du plasma de plusieurs kilomeétres par seconde. La figure
2.10 présente une vue assemblée et une vue éclatée des différentes parties du générateur.

Le principe de fonctionnement est le suivant : un arc électrique (1) d’intensité régulée est
établi entre la cathode (2) et le col de la tuyere (3) utilisée comme anode. Le gaz introduit
dans le convergeant de la tuyere (4) conique est ionisé au passage du col puis accéléré dans
le divergeant de la tuyere (5) avant de se détendre dans l’enceinte d’essai maintenue a basse
pression. La cathode est constituée d’un implant en zirconium (6) d’un diametre de 2 mm et
d’une longueur de 3 mm serti dans un support en cuivre cylindrique et creux permettant la
circulation d’eau (7) refroidissant la cathode. L’anode en cuivre est constituée d’une tuyere
conique de 430 mm de diametre de section de sortie et dont le col est constitué d’'un implant
en zirconium de forme cylindrique avec un diametre constant de 4 mm et une longueur de 4
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FIGURE 2.9 — Le générateur de plasma du moyen d’essais PHEDRA.

mm. La piéce creuse qui permet de fixer la tuyére au support du générateur comporte une
circulation d’eau refroidissant la tuyere (8).

La distance inter électrodes peut étre ajustée grace a une piece filetée du support de
la cathode. L’isolation électrique entre les électrodes est réalisée par une piece en céleron,
traversée par l'injection du gaz qui s’effectue de maniere radiale afin de provoquer un effet
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FIGURE 2.10 — Schéma de coupe simplifié du générateur arc jet.

de vortex dans la chambre du générateur. Cet effet de vortex entraine la rotation du pied
d’arc ayant pour effet d’assurer la stabilité de ’écoulement et d’uniformiser les échanges
énergétiques entre le gaz et 'arc. Enfin cette rotation permet aussi de limiter I'usure du col
de la tuyere. Une partie de 1’énergie de 'arc est cédée au gaz s’écoulant entre les électrodes,
I’échauffant, I'ionisant et le dissociant (pour les gaz polyatomiques). L’autre partie de I’énergie
est cédée a I'eau de refroidissement circulant dans la tuyere et dans le support de la cathode
(voir figure 2.10).

Le générateur est alimenté par une source électrique continue et stabilisée en courant.
La tension de fonctionnement est comprise entre quelques volts et 70 V pour une intensité
réglable entre quelques amperes et 500 A. L’allumage du jet de plasma est obtenu par une
décharge haute tension et haute fréquence (3000 V, 1 MHz) entre les électrodes. L’ensemble
des parametres de fonctionnement du plasma sont suivis en temps réel : intensité d’arc I,
tension d’arc Uy, débit de gaz 1my,., pression dans le caisson, pression au col de la tuyere,
débit d’eau de refroidissement de I’anode 7, et de la cathode 7., température d’entrée de
I’eau de refroidissement Teqy, température de sortie du circuit de I'anode T, et de la cathode
T, voir figure 2.11. La soufflerie est équipée de 4 arrivées de gaz indépendantes munies chacune
de débitmetres massiques permettant ainsi d’effectuer des mélanges contenant jusqu’a quatre
types de gaz différents aux proportions tres précises.

Ceci permet entre autres de simuler la composition des différentes planeétes pour 1’étude
des rentrées atmosphériques comme la Terre, Mars, Titan ou encore Venus. Les faibles débits
de gaz nécessaires au fonctionnement de ce générateur permettent d’obtenir des enthalpies
spécifiques suffisamment élevées pour simuler certaines propriétés des conditions de rentrées
atmosphériques.
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FIGURE 2.11 — Parameétres asservis du moyen d’essais PHEDRA.
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2.3.2 Performances

Lors du déroulement des expériences, le suivi des parametres du plasma est assuré par
une multitude de capteurs. Il y a notamment ceux fixés par nos soins tels que l'intensité d’arc
et le débit de gaz injecté renseigner en SLM (litre standard par minute). Mais également les
parametres qui en découlent tels que :

¢ la tension de ’arc qui s’adapte pour maintenir le plasma stable en fonction de sa propre
résistance.

e la pression d’entrée du gaz en Torr ainsi que la pression de la chambre en millibars

o les échanges thermiques avec le systéme de refroidissement (4, 5 & 6), ainsi que les
débits de circulation d’eau (7 & 8) du systéme de refroidissement de la cathode et de
I’anode.

L’enthalpie spécifique est fonction de tous ces parametres et traduit 1’énergie apportée au
systeme, ce qui nous permet de confronter les mesures a différents points de fonctionnement.
Son expression est la suivante :

PG_QB

, 2.1
oo (2.1)

H spécifique —

. (Uarc * Iarc) - [(mc * Cpeau * ATCathode ) + (ma * Cpeau * ATAnode )]
Hspéciﬁque = m (22)
gaz

La soufflerie PHEDRA permet d’atteindre une enthalpie spécifique maximale de 50 MJ kg™,
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2.4 Meéthodes de diagnostics

Dans cette section, les méthodes de diagnostics utilisées seront exposées de maniere géné-
rale. Plus tard, leurs spécificités liées aux différentes expérimentations seront explicitées.

2.4.1 Visualisation par luminescence

Sur la soufflerie MARHy, & cause du niveau de raréfaction, a savoir quelques Pascals, les
techniques communément utilisées pour visualiser le champ de densité comme le Schlieren
ou la Particle Image Velocimetry (PIV) ne peuvent pas étre mises en pratique dans notre
cas. C’est pourquoi nous avons recours a la technique de la décharge luminescente. Cette
méthode consiste & ioniser faiblement I’écoulement afin de rendre visibles les différentes zones
de densité. Ainsi on peut distinguer les ondes de choc autour de 'obstacle dans ’écoulement
de faible densité. Par conséquent, une variation de densité dans I’écoulement se traduira par
une variation de 'intensité lumineuse de 1’écoulement. Puisque le choc autour de 'obstacle
est plus dense que I’écoulement, le choc est visualisé par la variation d’intensité et la lumiere
résultante de l'ionisation comme présenté sur la figure 2.12.

Pour ioniser faiblement 1’écoulement circulant autour d’un modéle dans la chambre d’es-
sais, on polarise une cathode grice a une alimentation électrique continue portée a un potentiel
négatif. Initialement, nous avons utilisé deux plaques de cuivre polarisées, dont I'une est reliée
a la terre. Elles étaient placées parallelement entre elles, de part et d’autre de I’écoulement, afin
de l'ioniser. Mais cette configuration produisait un gradient d’ionisation et donc un gradient
d’intensité lumineuse de I’anode vers la cathode, rendant la détection de la partie inférieure
du choc complexe. De ce fait, pour améliorer cette technique, nous avons utilisé un anneau de
cuivre placé a la sortie de la tuyere afin d’obtenir une ionisation plus homogene. Le diametre
de I'anneau est plus grand que le diametre de sortie de la buse afin d’éviter toute perturbation
de I’écoulement. Les tensions de polarisation sont volontairement insuffisantes pour modifier
la nature des écoulements (COUMAR et LAcO, 2017). Elles sont comprises entre —1 et —2 kV,
donnant des intensités de décharge de I'ordre de 5 mA maximum, et des puissances de ’ordre
de 10 W maximum. La lumiére diffuse émise est captée par une caméra KURQO, (réseau 2048 x
2048), CMOS scientifique rétroéclairé. Elle est équipée d’un objectif VUV de 94 mm et placée
derriére un hublot en fluorine C'aFy afin de ne pas couper la bande passante spectrale. En
effet, I’analyse spectrale de la lumiére émise par cette technique a montré que 'intensité est
essentiellement due & 'émission du Ny~ 2°m¢ systeme positif (C3m, — B3my)Av = 0 dont le
pic d’émission se situe & 337 nm et du N3 premier systéme négatif (B%%, — X2%,)Av =0 3a
390. 14 nm (COUMAR, 2017 ; MENIER et al., 2007). De ce fait, il est important de disposer d’'un
systeme optique ayant de bonnes performances dans le domaine spectral Visible-UltraViolet
et proche VUV afin de ne pas dégrader la bande passante de transmission spectrale. L’utilisa-
tion d’un objectif et d’un hublot adaptés nous permet de maximiser la collecte d’informations
sur le choc, ce qui est nécessaire pour appliquer des méthodes mathématiques basées sur la
détection des gradients pour détecter le choc avec une bonne précision.

Cette configuration optique donne une résolution de 6,25 pixels mm™'. Sur la soufflerie
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FIGURE 2.12 — Visualisation par luminescence de ’onde de choc autour d’un corps sphérique
a Mach 4 - 8 Pa.

PHEDRA, contrairement a la soufflerie MARHy, les phénomeénes sont lumineux, donc nous
n’avons pas recours a la visualisation par luminescence. Cependant la méme caméra KURO
est utilisée avec des parametres différents, car la lumiere émise est beaucoup plus intense.

2.4.2 Pression par sonde de Pitot

Les profils de pression dans 1’écoulement libre ou autour des obstacles sont obtenus avec
un tube de Pitot simple. Il s’agit d’un cylindre, ici en acier inoxydable, dont ’entrée biseautée
est disposée perpendiculairement a 1’écoulement, comme on peut le voir sur la figure 2.13. Le
diametre extérieur est de 2,3 mm pour un diametre intérieur de 1,18 mm.

L’autre extrémité du tube de Pitot, qui débouche 1,2 m plus loin, est connectée a un
manometre capacitif. En fonction des conditions d’écoulements étudiées, nous utilisons un
manometre qui posseéde une échelle de mesure appropriée aux pressions observées. Ainsi nous
avons a notre disposition un ensemble de capteurs de pression couvrant différentes gammes
de pressions dont les caractéristiques sont résumées dans le tableau 2.2.
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FIGURE 2.13 — Schématisation d’un tube de Pitot dans un écoulement supersonique.

Quantité | Type Gamme de pression Précision
1 MKS absolu 627D.1TDD1B 0,1 Torr 0,15% lecture
1 MKS absolu 626AX01TBE 1 Torr 0,12% lecture
1 MKS absolu 627D11TDC1B 10 Torr 0,12% lecture
1 MKS absolu 122BA-00010AB 10 Torr 0,5% lecture
2 MKS absolu 627F12TDC1B 100 Torr 0,12% lecture
1 MKS absolu 122BA-00100AB 100 Torr 0,5% lecture

TABLE 2.2 — Liste des capteurs de pression.

Le manometre est ensuite relié a une unité de controle MKS (PDR-C-2C) pour la lecture.
Dans le cas d’un écoulement supersonique, une onde de choc détachée se forme sur le nez
du Pitot, modifiant ainsi la pression d’arrét mesurée par rapport a la pression d’arrét du jet
libre. La figure 2.13 illustre ce phénomeéne. Grace a la relation de Rankine-Hugoniot 2.3 qui
décrit le rapport des pressions d’arrét de part et d’autre d’un choc droit, on peut calculer la
pression d’arrét avant le choc.

2
pe | (V"1 ma ) (29Mal -y +1
pt1 v+1 v+1
Cela peut permettre de comparer les mesures expérimentales aux résultats obtenus par
simulation DSMC.

=1
v—1

(2.3)

2.4.2.1 Effet d’orifice et corrections éventuelles

En écoulement raréfié la mesure de pression d’arrét n’échappe pas au caractére exception-
nel de ce régime et s’en trouve complexifiée. Du fait des libres parcours moyens relativement
élevés par rapport au diametre de la prise de pression, des effets visqueux appelés effets
d’orifice peuvent apparaitre avec 'utilisation de capteurs de pression classiques. Ainsi dans
certaines conditions, la pression d’arrét mesurée varie sensiblement avec la diminution du
diametre du tube de Pitot. Un certain nombre d’études expérimentales portant sur ces phé-



48 Chapitre 2. Moyens d’essais

nomenes ont été menées afin de quantifier les effets d’orifice (CHRISTOU, 1997). L’une de ces
études réalisée par POTTER et al. (1965), voir figure 2.14, présente le rapport des pressions
en fonction d’un parametre de corrélation qui est :

Reap (p2/p1)'/ (2.4)

ou Reop est le nombre de Reynolds calculé derriere le choc droit et rapporté au diametre de
Porifice du tube de Pitot et p;/pa est le rapport des densités entre 1’aval et "amont du choc
droit.

1.6 . . .
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FIGURE 2.14 — Détermination expérimentale des effets d’orifice (POTTER et al., 1965).

Il nous appartient donc de déterminer pour chaque condition d’écoulements utilisée si un
coeflicient correctif doit étre appliqué sur la mesure de la pression d’arrét. Outre les effets
d’orifice provoqués par le caractere raréfié du gaz, le temps de réponse peut varier de quelques
secondes pour les écoulements les moins raréfiés a une demi-heure pour les écoulements les
plus raréfiés. Ainsi I'obtention des profils de pression est trés chronophage et ne permet pas
d’obtenir une cartographie avec un maillage tres serré des pressions. Cependant, pour ne
pas nuire au résultat, il est nécessaire d’avoir un pas vertical suffisamment fin pour détecter
les gradients de pression du champ d’écoulement (ALLEGRE et BiscH, 1968). Il faut donc
trouver un compromis entre résolution de mesure et durée de I’expérience pour appréhender
les phénomenes recherchés. La solution a été de faire varier le pas de mesure en temps réel, afin
d’augmenter la résolution au niveau des forts gradients (ex. : dans le choc) et de la diminuer
dans les parties constantes (ex. : pression infinie). Bien que le diameétre d’entrée soit de 1’ordre
de grandeur des pas de mesures, MENIER et al. (2006) prouve que la méthode de moyenne
glissante permet de capter les variations de pression notamment au passage du choc et du
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développement de la couche limite.

Compte tenu de nos dimensions et des conditions d’écoulement libre, il n’est pas nécessaire
d’appliquer des corrections visqueuses ou de raréfaction aux mesures de pression effectuées
avec la sonde de Pitot.

2.4.3 Spectrométrie d’émission

La spectrométrie d’émission nous renseigne sur la nature et la densité des especes chi-
miques présentes dans le flux ainsi que sur la distribution de population et leur température
correspondante. Le principe de la spectrométrie est de capter la lumiere émise par le passage
d’une molécule ou un atome excité a un niveau d’énergie inférieur. La désexcitation produit
alors un photon a une fréquence caractéristique, ce qui permet d’identifier I’espéce en question.
L’intensité lumineuse d’une raie atomique ou moléculaire est proportionnelle a la population
de I'état excité radiatif. Pour réaliser les mesures, nous avons utilisé le spectrometre SM240
large bande (200-1050 nm) avec une résolution spectrale de 0,5 nm. Le spectrometre SM240
présente un décalage en longueur d’onde. Afin de le corriger, nous avons effectué 3 spectres
d’éléments bien connus, comme ’argon, le mercure et ’hélium, et ce pour couvrir toute la
gamme de longueurs d’onde étudiée. En comparant ces spectres aux données référencées et
en identifiant chaque pic correspondant, nous avons pu tracer la courbe d’erreurs en longueur
d’onde du spectrometre SM240, comme le montre la figure 2.15. Il en résulte que l'erreur
est d’environ +14 nm pour des longueurs d’onde de 200 a 600 nm. Puis, 'erreur décroit
progressivement.
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FiGURE 2.15 — Courbe de calibration du spectrometre.

Le pré-traitement a effectuer avant analyse des données est le suivant : L’intensité lu-
mineuse mesurée par le spectrometre doit d’abord étre affranchi du bruit électronique. Une
mesure est réalisée avec ’entrée obturée, avec un méme temps d’intégration puis elle est sous-
traite a la mesure prise avec source lumineuse. L’intensité mesurée est normalisée a 1ms dans
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le but de pouvoir comparer les spectres entre eux, car le temps d’intégration differe d’une
mesure a l'autre. Pour faire cela, on divise I'intensité lumineuse par le temps d’intégration.
Enfin, comme la sensibilité des détecteurs n’est pas la méme pour chaque pixel, il faut corri-
ger I'intensité lumineuse en divisant celle de ’expérience par celle mesurée avec une lampe de
calibration dont la réponse est connue et assimilée & un corps noir. La lampe de calibration
est une Oriel Quartz Tungsten Halogen (QTH) de 45 W.

2.4.4 Thermographie infrarouge

Pour mesurer la température de surface des objets placés dans I’écoulement au cours des
expériences, nous avons utilisé la thermographie infrarouge. Cette méthode repose sur la loi de
Planck qui lie la luminance énergétique spectrale d’un corps noir (corps absorbant 'intégralité
des rayonnements qu’il regoit) a la température de ce dernier.

2hc? 1
p ===t
A exp (,?TC%) -1

Avec ¢, = ¢/m, la vitesse du rayonnement électromagnétique dans le milieu ou se propage

(2.5)

le rayonnement, n; indice de réfraction du milieu pour la longueur d’onde A, ¢ vitesse de la
lumiere, h constante de Planck, k constante de Boltzmann. Pour un objet quelconque, une
partie du rayonnement recu est absorbé, mais une autre partie est réémise. Ainsi, un corps
qui ré-émet la quasi-totalité du rayonnement qu’il recoit se comporte comme un miroir et la
thermographie infrarouge nous donnera la température de son environnement et non de sa
surface. C’est pourquoi il est nécessaire pour chaque objet de prendre en compte son émissivité
afin de pouvoir calculer sa véritable température de surface. L’émissivité est le rapport entre
la puissance émise par un corps donné et la puissance émise par un corps noir a la méme
température. La puissance totale rayonnée dans un hémisphére par un corps noir est obtenue
par intégration de la loi de Planck sur tout le domaine spectral. Dans le tableau 2.3 on peut
lire quelques exemples de coefficients d’émissivité en fonction du matériau utilisé.

Acier inoxydable oxydé a 800°C 0,85

Acier inoxydable poli 0,075
Alumine 0,8
Aluminium poli 0.039-0.057
Carbone (graphite) 0.98

TABLE 2.3 — Coeflicients d’émissivité en fonction du matériau.

Cette méthode est plus simple a mettre en ceuvre et moins invasive que l'utilisation de
thermocouple en paroi mince. Elle reste valable quel que soit le type d’expériences comme
nous le verrons dans les chapitres suivants. Le rayonnement émis par 1'objet est capté par
une caméra infrarouge OPTRIS PI 400. Cette caméra infrarouge possede une bande spectrale
comprise entre 7,5 pm et 13 pm. Pour ne pas réduire cette bande spectrale passante, la caméra
est placée derriere un hublot en sélénium-zinc. La résolution de la caméra est de 382 x 288
pixels pour une fréquence de 80 Hz. Plusieurs plages de température sont disponibles pour
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I’acquisition, celle qui correspond le mieux & notre expérience est la gamme 200 -1500°C+5°C.

Parmi tous ces diagnostics, un des plus importants pour caractériser la rentrée nous fait
défaut. Il s’agit d’une balance aérodynamique permettant de mesurer les forces exercées sur
les objets de test afin de déterminer leur coefficient aérodynamique.

2.5 Conclusion

L’ensemble des diagnostics utilisés pour cette étude sont résumé dans le tableau 2.4.

MARHy PHEDRA
Ma4 — 2,7 Pa | Ma4d — 8 Pa | Ma4 — 71 Pa

Visualisation par luminescence v v

Visualisation v
Mesure de pression par Pitot v v v v
Spectrométrie d’émission v
Thermographie infrarouge v
Balance aérodynamique v v v v

TABLE 2.4 — Diagnostics utilisés en fonction de l'installation et des conditions de fonctionne-
ment.






CHAPITRE 3

Conception d’une balance
aérodynamique

Le but de cette étude est de concevoir une balance capable de mesurer les forces aérody-
namiques subies par les géométries éprouvées dans la soufflerie MARHy. L’objectif principal
étant d’avoir acces a la mesure de la portance et de la trainée des maquettes testées dans la
soufflerie pour différentes conditions de fonctionnement.
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3.1 Etude préliminaire des besoins et des contraintes

Afin de déterminer avec précision les prérequis de fabrication de la balance vis-a-vis de son
environnement ainsi que la plage de mesures a couvrir, des calculs et des tests d’estimation
ont été effectués.

Portance F, E, Force normale

Force axiale F,

A o Vitesse
Trainée F,; <« s

Tangage M ¥ 44,6;‘\ O Angle d’'incidence

FIGURE 3.1 — Repére et décompositions des forces aérodynamiques considérées.

Lors d’une rentrée atmosphérique, 1’objet possede une vitesse propre et se déplace au
travers des couches de gaz inertes de 'atmosphere. A I'inverse de nos souffleries, ou le gaz
est projeté a une certaine vitesse sur I'objet statique, pour recrée les mémes conditions. C’est
pourquoi il est important de bien situer les reperes propres a chacun. La figure 3.1 décrit les
forces aérodynamiques considérées pour 1'étude avec les forces normales et axiales liées au
repere de 'objet et les forces de portance et de trainée liées au repere vitesse.

3.1.1 Estimation des forces de trainée a mesurer

La force de trainée est définie comme étant la composante des efforts qui s’oppose au
mouvement d’un corps dans un fluide. Elle est colinéaire a la vitesse relative du corps par
rapport au fluide et résulte de la distribution de pression et de la friction. De maniere générale,
la force de trainée d’un objet dans un écoulement peut étre calculée a partir de la relation
3.1, qui peut s’écrire également en fonction du nombre de Mach et s’exprime en Newton.

1
F, = §7PMa2STefo (3.1)

Avec :
o (), : le coefficient de trainée, nombre sans dimension, déterminé expérimentalement
pour chaque géométrie et régime d’écoulement.
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e v : le coefficient isentropique du fluide

e P :la pression, en Pa

e Ma : le nombre de Mach

e Syef 1 la surface de référence, en m?.

Ainsi selon la tuyere utilisée on peut calculer la force de trainée en fonction des conditions

de fonctionnement et de la géométrie. Dans notre cadre d’études, ou I'on s’intéresse a des
formes canoniques telles que les sphéres, on peut estimer la valeur des forces de trainée a
mesurer. La surface de référence, dans notre cas la section efficace de la sphere, varie de Siax =
1,25.1073 m? & Spin = 7,85.107° m? en prenant des rayons respectivement de R4, = 0,02 m
et Ryin = 0,005 m. Les coefficients aérodynamiques utilisés pour calculer la trainée sont tirés
de I’étude expérimentale faite en 1985 par KOPPENWALLNER et LEGGEF (1985). Le tableau
3.1 résume les forces maximales et minimales de diverses spheres pour différentes tuyeres.

Tuyeres C (Sphere Littérature) | Force estimée min-max
Ma 4 - 71 Pa | 1,2 (continue) 0,075 —1,201 N
Ma 20 2,6 (raréfié) 0,004 — 0,064 N

TABLE 3.1 — Forces de trainée estimées pour différentes conditions et tailles d’objets

On en déduit que le module de trainée doit pouvoir mesurer des forces de 'ordre de
1 mN a 1 N. Pour approfondir cette étude, j’ai réalisé une expérience simple permettant de
déterminer grossierement la force de trainée d’une sphere dans un écoulement. L’expérience
se compose d'une sphére de diametre 15 mm soumise a un écoulement a Mach 4 — 7,99 Pa
et suspendue par un cable en appui ponctuel sur un couteau afin de limiter tout frottement.
Par un bilan des forces, on peut en déduire, a ’équilibre, la force de trainée :

T+P+F=1

P =—-Tcosa

F=-Tsin«a
(3.2)

m=14,88 g

a=9,16°

= F =20,9 mN

FIGURE 3.2 — Pendule de me-
sure des forces de trainée.

Pour une sphere de 15 mm de diameétre & Mach 4 - 8 Pa, on obtient une force de trainée
de 20,9 + 2,6mN. Avec cette force on obtient un coefficient de trainée de 1,32 £ 0, 16mN, ce
qui est cohérent, d’apres la littérature, pour une sphere dans ces conditions.
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3.1.2 Estimation des forces de portance a mesurer

Des mesures d’efforts aérodynamiques ont été effectuées par le passé sur des maquettes de
géométries diverses et pour différentes conditions de fonctionnement dans la soufflerie. Nous
allons en partie nous appuyer sur ces mesures afin de nous aider a estimer la gamme de valeurs
des forces attendues. Le tableau 3.2 résume les études considérées, dont celles sans référence
proviennent de rapports internes non publiés.

Géométrie | Ecoulement Forces de trainée | Forces de portance
ARD* Mach 20 - 0,067 Pa | 14.1073-16.10> N | 4.107°-6,6.1073 N
Hermes Mach 20,2 - 3,5 Bars | 33.1073-62.107° N | 20.1073-33.1073 N
Aile Delta | Mach 20,2 - 3,5 Bars | 13,9.1073 N 4,25.1073 N
Hades Mach 4 - 1214 Pa 6,7.107° N -

TABLE 3.2 — Forces de portance estimées pour différentes conditions et tailles d’objets.
*(ALLEGRE et al., 1997).

Pour les géométries de type aéronef comme la navette spatiale Hermes ou une aile delta
la force de portance est relativement élevée puisqu’elles ont vocation & planer. En revanche,
pour des géométries telles que le cube, la sphere, le cylindre cette force sera moindre. Au vu
de ces éléments, la balance aérodynamique doit étre capable de mesurer des forces de trainée
de l'ordre de 1,5 N a 1 mN ainsi que des forces de portance comprises 500 mN et 1 mN.

3.1.3 Contraintes d’environnement

Les contraintes liées & I'’environnement sont principalement dues aux conditions de fonc-
tionnement qui se résument en contraintes de pression et de température. D’apres les condi-
tions de fonctionnement, dont une partie est présente dans le tableau 2.1, la pression en jet
libre varie de 71 & 0,068 Pa. Mais en pratique, la balance sera également soumise a la pression
atmosphérique, 10° Pa, et & la pression du caisson sous vide sans I’écoulement, 0,1 Pa. Ce
qui représente une grande variation de pression.

Concernant la température, elle peut descendre en jet libre jusqu’a —260°C. Mais en
réalité, la balance est aussi exposée a ’écoulement super/hypersonique qui provoquera des
échanges convectifs. De plus il faut tenir compte des échanges conductifs avec son support. On
estime alors, d’apres les expériences précédemment réalisées, que la balance devrait connaitre
des températures entre 20°C et 50°C si elle est en hypersonique.

Au sujet de l’espace disponible, la veine d’essais est suffisamment grande (2x5m) pour avoir
peu de restriction en taille. Mais il faut cependant considérer un élément important : celui de ne
pas obstruer ’écoulement. En effet, bien que la veine d’essai soit grande, le noyau d’écoulement
homogene est limité en taille et dépend de chaque tuyeére (voir tableau 2.1). Ainsi, si on
fait le choix d’une balance embarquée dans 1’écoulement, type dard, et non d’une balance
déportée, il faut que ses dimensions soient restreintes afin de ne pas perturber ’écoulement.
Il s’agit a présent de choisir les solutions techniques répondant a tous les besoins décrits et
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si cette solution n’existe pas, de trouver le meilleur compromis pour répondre aux exigences
fonctionnelles.

Enfin, le développement de la balance doit également intégrer la mesure des forces aérody-
namiques pour des maquettes avec une incidence. Bien que 'incidence n’ait pas d’importance
pour les objets sphériques, il en est tout autrement pour les formes géométriques complexes.
Comme la balance aérodynamique dépend d’un étalonnage pour retranscrire la mesure effec-
tuée en force appliquée, cela implique que I’étalonnage de la balance doit étre valable pour le
plus grand nombre de cas. En d’autres termes il faut qu’elle soit indépendante de la géométrie
et de I’angle d’incidence de I'objet soumis & 1’écoulement. Pour ce faire, le point d’application
des forces doit étre invariant en fonction de la géométrie. Il faut donc le faire coincider avec
le centre de gravité des maquettes. Pour que la gravité ne vienne pas affecter les mesures de
portance et de trainée, son application doit étre la méme, quel que soit l'angle d’incidence
des maquettes. La validité de ’étalonnage de la balance pourrait étre altérée si la force de
gravité est colinéaire avec I'une des deux forces a mesurer.

3.2 Solution technique

Parmi les différentes méthodes potentielles permettant de mesurer les forces aérodyna-
miques en soufflerie, on trouve dans la littérature, celle de la chute libre dans ’écoulement.
Le calcul des forces est obtenu soit par le suivi de la trajectoire avec une caméra, comme 1'ont
fait KINSLOW et POTTER (1963) et LAURENCE et al. (2007), soit par un accélérometre em-
barqué dans ’objet comme dans ’expérience de MUDFORD et al. (2015). Mais la chute libre
réduit considérablement notre temps de mesure, sans compter qu’en raréfié les déplacements
dans le jet seraient extrémement faibles. Une autre méthode consiste en l'utilisation d’un
pendule de torsion. La force de rappel créée par la torsion du fil s’oppose au moment créé par
I’écoulement ce qui permet de mesurer la force exercée par I’écoulement (HEY et al., 2015).
Cependant, la portance ne pouvant pas étre mesurée séparément de la trainée sans étre in-
fluencée par cette derniere, ce type de balance pose un probleme de découplage des forces et
des moments. Enfin, la méthode la plus répandue est 1'utilisation de balance aérodynamique
qui se base sur le principe des cellules de déformation. Il en existe principalement deux caté-
gories : les balances externes ou internes. A linverse des balances internes, les externes ont
leur systéme de mesure des forces déporté a 'aide de cébles ou de leviers, comme celle de
KM et al. (2020). Quant aux internes, elles ont 'avantage de réduire lerreur commise par le
déport de la mesure. On trouve son utilisation en soufflerie chez TONERA (DuBois, 1981)
et au DLR (SCHLEGAT, 2016). Par le passé, notre équipe avait également acquis une certaine
expérience des balances aérodynamiques a cellules de déformation pour la mesure des forces
exercées. Les documents d’archives décrivent le développement de trois types de balances
aérodynamiques :

e Une balance mesurant le moment de roulis

¢ Une balance 6 composantes avec tenue par fils, mais désassemblée, dont certains com-
posants sont manquants.

e Trois balances 3 composantes type Dard réalisées en 1969 par M. George Herpes et
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désaffectées depuis les années 1980.
Au vu de ces éléments, le choix se porte donc sur I'utilisation de cellules de déformation,
puisqu’il s’agit de la meilleure configuration permettant de mesurer de maniére différenciée
la portance et la trainée.

3.2.1 Principe de déformation

Le principe de mesure de force par cellule de déformation ou de charge repose avant
tout sur le principe de la déformation élastique. Il s’agit de la capacité d’un matériau solide
a se déformer sous l'effet d’'une force et a retrouver sa forme d’origine lorsque 1'on 6te la
sollicitation. Si on dépasse la limite élastique du matériau, la déformation devient irréversible,
on dit alors que ce sont des déformations plastiques. La déformation est définie comme telle :

e="—"= (3.3)

FIGURE 3.3 — Schématisation du principe de la déformation.

Pour les petites déformations, ’allongement est proportionnel & la force. Par conséquent,
si on parvient a mesurer la déformation d’un matériau, on peut en déduire la force a laquelle
il a été soumis. Mais pour ce faire, la cellule de charge doit étre optimisée pour la gamme de

force a mesurer, c’est-a-dire :

e Choisir un matériau ni trop fragile ni trop ductile.

¢ Choisir une géométrie pouvant supporter la charge sans déformation plastique et ayant
des déformations mesurables.

e Choisir un capteur de déformation pouvant retranscrire les déformations en signaux

mesurables.

Ces trois éléments doivent étre choisis, dimensionnés et assemblés pour que la cellule de charge
donne une réponse linéaire sur un intervalle correspondant a 1’étendue de la force mesurée.
La loi de Hooke permet d’exprimer, a partir de la déformation ¢ et du module d’Young d’un
matériau donné E, la contrainte o. Elle s’écrit comme suit :

oc=FE.z« (3.4)
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Le module d’Young traduit I’élasticité d’un matériau, pour une méme contrainte, plus le
module d’Young est faible, plus la déformation est grande. Cependant, pour concevoir une
cellule de charge, il faut trouver un compromis entre avoir le plus faible module d’Young
possible, les propriétés thermiques et la faisabilité de 'usinage de la piece dans le matériau
choisi. Les propriétés élastiques d’un matériau dépendent de 3 coefficients qui tiennent en
compte 'élasticité et les effets thermiques :

Module d’Young :

Contrainte normale longitudinale
E= - — (3.5)
Allongement relatif longitudinal

Coefficient de Poisson :

o Contraction relative transversale  (Al) /lp (3.6)
~ Allongement relatif longitudinal — (AL) /L )

Le coefficient de dilatation thermique linéique : ag.

En effet, ce dernier exprime la variation du module d’Young en fonction de la température.
Lorsque la température des métaux augmente, on observe une diminution de leur module
d’élasticité. Pour des métaux tels que I'acier ou ’aluminium, le module d’élasticité E diminue
approximativement linéairement avec I’augmentation de la température. On peut approximer
cette tendance avec la relation :

E=E [1—|—O¢E (T—TO)] (37)

Avec Ty la température initiale et Eg le module d’élasticité a Ty.

Les métaux et les alliages de métaux remplissent correctement les exigences de déformation
pour une cellule de charge. Quelques exemples des plus utilisés sont présentés dans le tableau
3.3.

Matériaux E(10°Pa) v |agpenK!
Aluminium 71 0,34 | 23x10°6
Acier 210 0,285 | 11,6 x 106
Acier inoxydable | 203 0,30 | 16,7 x 1076
Cuivre 100 0,33 | 17 x 1076

TABLE 3.3 — Propriétés thermoélastiques de certains métaux et alliages.

Il apparait donc que 'aluminium est le meilleur compromis pour notre cellule de charge
de trainée malgré sa plus grande dépendance a la variation de la température. Mais nous
verrons par la suite que l'on peut compenser ce défaut électriquement dans le montage des
capteurs de déformation. Pour le module de portance, comme les sections sensibles sont tres
fines, I’aluminium risque d’atteindre sa limite élastique tres vite. De ce fait, ’acier inoxydable
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semble donc un meilleur candidat pour ce cas de figure.

3.2.2 Conception de la géométrie

Les cellules dites de charge ou de déformation ont de multiples formes en fonction de leur
application et de 'ampleur des forces a mesurer. Elles sont composées de 3 éléments :

e Le bati : il doit étre suffisamment rigide pour subir la force sans se déformer de fagon
significative et permettre la fixation de la cellule de charge.

e Le corps d’épreuve : c’est une partie volontairement rendue sensible aux déformations,
afin que la charge appliquée provoque en cet endroit précis une déformation élastique
mesurable.

e Le capteur de déformation : il a pour fonction de retranscrire en signaux électriques
les déformations de 1’élément mécaniquement sensible.

Dans une gamme donnée de forces appliquées le role de la géométrie de la cellule de charge
est d’exacerber les déformations dues aux forces appliquées afin de les rendre mesurables par
un capteur de déformation.

3.2.2.1 Module de trainée

Afin de déterminer la meilleure forme géométrique pour la cellule de charge sensible & la
trainée, j’ai modélisé par Conception Assistée par Ordinateur (CAQO) des géométries provenant
de cellules de charge courantes ou encore de balances aérodynamiques existantes, comme le
montre la figure 3.4.

Ces géométries ont été reconstruites a partir de photographies ou de descriptions, n’in-
cluant, dans la plupart des cas, aucune cote. Ainsi, pour déterminer avec précision les dimen-
sions optimales a I’exacerbation des déformations, j’ai effectué plusieurs analyses de conception
pour chaque géométrie. Pour cela, j’ai simulé les déformations provoquées par I'application
d’une force de trainée de 0,5 Newton sur les différentes géométries. Puis, j’ai modulé les di-
mensions d’intérét pour avoir la plus grande déformation possible sur la section mécanique
sensible. Avant de commencer ’étude de conception, il convient de faire une simulation sta-
tique linéaire.

Cette simulation se déroule comme suit :

1. On sélectionne un matériau pour la géométrie créée afin d’avoir les bonnes propriétés
élastiques.

2. On détermine la partie fixe de la géométrie, celle fixée au bati.
3. On impose la force de trainée sur le point d’accroche des futures maquettes.

4. On crée le maillage suffisamment fin pour que le résultat ne dépende pas de sa densité,
mais suffisamment grossier pour ne pas prendre trop de temps de calcul (env. 10min).

Une fois la simulation statique créée, on procede par itération pour I’étude de conception.
A chaque itération, on modifie une dimension de la géométrie. Puis, on calcule les déformations
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=1 2]

) Cellule de type parallélogramme ) Cellule de charge en « S »

(c) Géométrie inspirée de DELERY et al. (2002). ) Géométrie inspirée de DuBoOIS (1981)
) Géométrie inspirée de rapports internes f) Géométrie inspirée de SCHLEGAT (2016)

FI1GURE 3.4 — Différents types de cellule de charge étudiés pour le module de trainée.

sur la section sensible soumise a la contrainte imposée en faisant une simulation statique.

Prenons l'exemple de Iétude de conception des lamelles pour la forme géométrique (f),
figure 3.4. Ici la section sensible concerne les 2 lamelles horizontales du milieu de la piece. 3.4f.
Dans ce but, j’ai testé la sensibilité de la déformation par rapport a I’épaisseur sur des sections
sensibles, a savoir les lamelles. D’apres les résultats de la figure 3.5, on peut en conclure que
I’épaisseur optimale des lamelles est de 0,6 mm.

Lorsque toutes les configurations ont été testées, les résultats obtenus sont analysés afin
de déterminer la configuration qui sera retenue. Celle qui donne la déformation la plus élevée
est potentiellement la géométrie optimale pour notre cellule de charge. Puis on peut étudier
plus en détail chaque élément géométrique pour en tirer les meilleures performances possible.

Apres avoir modélisé et optimisé chaque géométrie, la déformation maximale équivalente
sur les sections sensibles (Noté ESTRN max) ainsi que la déformation normale dans la di-
rection = de la géométrie (Noté EPSX) ont été relevées pour plusieurs géométries de cellules
de charge. La direction x correspond a la direction de la force axiale et lorsqu’il n’y a pas
d’incidence , a la force de trainée également. Les résultats sont exposés dans le tableau 3.4.
Un effet de distorsion d’un facteur 10000 est appliqué afin de bien visualiser la déformation.
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FIGURE 3.5 — Etude de Pinfluence de Dépaisseur des lamelles sur la déformation.

Cellule de charge ESTRN EPSX

max

|

2,8%x 1077 |2,3x107"

We b

6,3x1077 | 1,6 x10°"7

woy W

1,5x 1077 |2,1x10°8

g it

5,5x107% |2,6x10°6

t1d

3,2x107% | 2,6x1076

W

2,5%x107° |6,3x10°6

TABLE 3.4 — Etude de sensibilité & la déformation de cellules de charge de différentes géomé-
tries.



3.2. Solution technique 63

Les résultats montrent que la derniére géométrie de cellules de charge du tableau 3.4 (ou
figure 3.4f) fournit la plus forte déformation a la sollicitation d’une force de 0,5 N en trainée.
Comme on le constate dans le tableau 3.4 les déformations provoquées par une force axiale
selon x (EPSX) sont maximales pour cette géométrie. C’est pourquoi mon choix s’est arrété
sur la derniere géométrie du tableau 3.4. Pour prévenir tout dommage sur le module de trainée,
j’ai intégré une butée mécanique qui évite toute surcharge sur les lamelles. Cette butée limite
la déformation, selon x, de la piece & 1,5.10"'mm. Cela correspond au déplacement maximal
que peut supporter la piece avant le dépassement de la limite élastique des lamelles avec un
facteur de sécurité de 1,5.

3.2.2.2 Module de Portance

A présent que la géométrie du module de trainée est définie, on peut concevoir celle du
module de portance. Plusieurs études similaires au module de trainée ont été nécessaires pour
aboutir au module de portance. La figure 3.6 résume le raisonnement qui a conduit a la
géométrie finale.

Tout comme le module de trainée, des simulations de différentes géométries avec une ou
deux zones de déformation ont été testées. L’analyse des résultats m’ont conduit a considérer
deux zones de déformation le long du module de portance.

Orientation de la géométrie, influence de la gravité

Pour effectuer une mesure correcte de la portance sans interférer avec la mesure de la tral-
née, il faut tenir compte de toutes les sollicitations, y compris la gravité. Plusieurs possibilités
s’offrent a nous pour la compenser. L’utilisation d’un contre poids en est une, 'orientation des
sections sensible en est une autre. La figure 3.7 présente les combinaisons possibles d’orienta-
tion des modules respectifs de trainée et portance.

Ainsi pour chacune des configurations la gravité est appliquée du haut vers le bas. J’exerce
en plus une force normale de 0,1 N et une force axiale de 0,5 N afin de mesurer la contribution
de la gravité aux mesures de forces respectives. La figure 3.7 (a) schématise 'une des orien-
tations possibles pour la balance et les forces appliquées pour cette étude. L’ensemble des
résultats de cette étude sont résumés dans la figure 3.8. Ce graphique reprend l'influence de
la gravité sur la mesure de la portance et sur la mesure de la trainée. La mesure effectuée par
le module de portance ou par le module de trainée représente 50%. Dans chacune des deux
mesures, une part provient de la mesure réelle de la force souhaitée et ’autre part correspond
a la contribution de la gravité. Ainsi on cherche le meilleur compromis pour I'orientation des
deux modules. On constate que les orientations A et C sont les plus sensibles a 'influence de
la gravité sur la mesure du module de portance, qui représente environ 20 % des déforma-
tions mesurées. A linverse, les orientations B et D comportent respectivement 3% et 1% de
perturbation due a la gravité.

On conclut, d’aprés ’étude de sensibilité a la gravité résumée dans le graphique 3.8,
que la meilleure orientation respective des modules est celle de la figure 3.7 (d). Dans cette
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FIGURE 3.6 — Schématisation de ’étude de conception du module de portance.

configuration, toutes les lamelles sont paralléles a la gravité et donc en subissent moins son
effet. En effet, si la gravité est orientée perpendiculairement au sens de déformation privilégiée
des lamelles, ces dernieres sont moins sujettes a la déformation. De plus, la faible déformation
due a la gravité dans ce sens est symétrique par rapport a l’axe neutre. Ainsi en plagant la
jauge de mesure sur cet axe, la gravité ne perturbera pas la mesure. Cette étude montre que
les forces mesurées ne seront pas impactées par la gravité lors de la mise en incidence de la
maquette dans ’écoulement. La balance de poussée sera placée dans 1’écoulement de maniére
a lui donner un angle d’incidence dans un plan horizontal. Ce placement permet d’orienter
les forces de portance et de trainée dans un plan perpendiculaire a la force de gravité pour
que cette derniere ne joue aucun réle dans la mesure des forces aérodynamiques.



3.2. Solution technique 65

-

by by oy I T N

F, Force normale

|

a1

E,—>
Force axiale Repére soufferie }/EJ E, = \Fn }/ﬁy
) ) (b) B
I A et
Fy

R 3</I\y fa = ,X/LJ
(c) (d)

F1GURE 3.7 — Différentes orientations des modules par rapport a la gravité.

2.%\ I 2.%\ I
0 (]
A B C D

FIGURE 3.8 — Etude de la sensibilité des modules & la gravité en fonction de leur orientation.

100%
90%
80%
70%
60%
50%
40%
30%
20%
10%

0%

© Trainée
B Gravité (Trainée)
= Portance

i Gravité (Portance)

Découplage de la force de portance

A Tinverse de la force de trainée qui peut s’obtenir par mesure directe, la portance induit un
moment qu’il faut découpler. Pour ce faire, on réalise deux mesures de déformation sur deux
sections faibles espacées d’une longueur connue. Ainsi on obtient deux mesures de moment
M1 et Mpo qui permettent d’isoler la force de portance comme décrit dans 1’équation 3.10.
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FIGURE 3.9 — Schéma de principe de la balance.

En faisant un bilan des forces sur le module de portance, figure 3.9, on en déduit le systéme
d’équations suivant :

MT2 = MTangage - FN * lMTQ_CDG (38)

Mry = Mrangage — FN * (Intpo—cDG + Inipy — o) (3.9)

D’apres les équations 3.8 et 3.9 on obtient :

M — M
Fy = M= Mr2) (3.10)
lMTl*MT2
Mpy — M
MTangage - MTI - (lTlTQ) * (lMTz_CDG + lMTl—MTz) (311)
Mr1—Mr2

Mrangage = Mr1 * (1 _ bupy—cpG t lMTl_Mm) + My <ZMT2_CDG ks lMTl_MTQ) (3.12)
lMTl_MT2 lMTl_MTQ

Ainsi en connaissant la distance séparant les deux zones de déformation Ing,, —np, qui est
fixe et la distance au centre de gravité des maquettes Iyi,—cpg on peut calculer la portance
a partir des moments mesurés aux deux zones de déformation Mpq et Mpo.

Gamme de mesure des forces

Les forces de portance a mesurer sont plus ou moins faibles (de I'ordre du milli-newton)
en fonction de la géométrie testée. C’est pourquoi on cherche & maximiser leur sensibilité
sans sacrifier la rigidité de la structure qui devra supporter le poids des maquettes testées.
Plusieurs parameétres entrent en jeu dans cette sensibilité.

o La distance entre les lamelles et le centre de gravité. En effet, plus le bras de levier
est grand plus le moment ressenti par les lamelles sera grand et plus les déformations
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seront importantes.
o L’épaisseur des lamelles. Comme vu précédemment pour la trainée, I’épaisseur des
lamelles influe directement sur les déformations.

Comme les deux zones de mesures de la portance sont espacées, le bras de levier n’est
pas le méme. De ce fait, si on garde la méme épaisseur de lamelle pour les deux zones, 'une
atteindra plus vite sa limite élastique que l'autre lors d’une sollicitation. Par conséquent,
I’éventail de mesures s’en trouvera réduit. Pour pallier a ce probleme, I’épaisseur est calculée
de fagon a ce qu'une charge appliquée provoque la méme déformation sur les deux zones de
mesures.

Intégration

La lamelle double a deux avantages : elle permet 'utilisation de lamelles trés fines, sans
fragiliser pour autant la structure. On obtient donc une grande sensibilité et une bonne robus-
tesse. Par exemple deux lamelles de 0,5 mm d’épaisseur espacées de 2 mm ont la robustesse
d’une lamelle de 3 mm et la sensibilité d’une lamelle de 2,3 mm.

3.2.3 Capteur de déformation

La géométrie définie, il convient de déterminer le capteur de déformation optimale pour
transcrire les déformations en signaux électriques mesurables, puis, grace a un étalonnage, en
force de poussée et de trainée.

On dénombre essentiellement 2 grands types de capteurs de déformation pour les faibles
déformations : les jauges métalliques et les jauges a semi-conducteur. La variation de la
résistance des jauges métalliques provient essentiellement de sa modification dimensionnelle
et leur sensibilité ne dépend que du coeflicient de Poisson. En revanche pour les jauges & semi-
conducteur c’est Veffet piézorésistif qui prédomine. Il s’agit d’une variation de la conductivité
intrinseque du matériau lorsqu’il est soumis & une contrainte. Leurs caractéristiques sont
résumées dans le tableau 3.5.

Pour le module de trainée, mon choix s’est porté sur les jauges métalliques. D’une part,
elles présentent la plus grande stabilité de mesure des déformations, méme si ces dernieres sont
faibles. D’autre part, leurs dimensions restreintes permettent I'installation d’un pont complet,
essentiel pour s’affranchir des forces parasites. Concernant le module de portance, les forces
sont extrémement faibles, de ce fait les jauges a semi-conducteur sont un meilleur compromis.
La dérive temporelle des capteurs semi-conducteurs représente un véritable probléeme, puisque
le temps nécessaire a 1’établissement des conditions d’écoulement et a la mesure dépasse avec
certitude les 5 minutes. Mais en adaptant le protocole de mesure, on peut contourner ce
probléeme. Il s’agit, entre autres, de soustraire la balance au flux pour que la sollicitation ne
dure que quelques secondes et répéter cette démarche afin de s’assurer de la reproductibilité
de la mesure. L’explication détaillée du protocole de mesure se trouve au chapitre 4.1.4.1 page
117.
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Jauge métallique

Jauge a semi-conducteur

Principe

Avantages :

Inconvénients :

Variation de la résistance d’un
fil métallique di a la déforma-
tion de sa géométrie.

Facilité de mise en ceuvre
Prix

Stabilité de mesure dans le
temps

Moyenne sensibilité a la dé-
formation (besoin d’amplifica-
tion du signal)

Modification de la conducti-
vité due a la piézorésistance
du matériau soumis a une
contrainte mécanique.
Grande sensibilité a la défor-
mation

Facteur de jauge jusqu’a 100
fois plus élevé que celui des
jauges métalliques

Dérive temporelle qui peut
atteindre un Newton/minute
(fluage)

Tres sensibles aux variations
de température

Prix

TABLE 3.5 — Comparatif des avantages et inconvénients des différents types de capteurs de

déformation.

3.2.3.1 Principe des jauges de déformation

Les jauges de contrainte ou jauges de déformation sont des capteurs de déformation qui
fonctionnent selon le principe suivant : lorsque la section sensible de la cellule de charge
est soumise a une force, celle-ci subit une contrainte et se déforme en méme temps que la
jauge collée dessus. La déformation du paterne de la jauge provoque alors la variation de sa
résistance, comme on peut le voir sur la figure 3.10.

A Corps d’épreuve

Force

Traction

mpression
N
0

QN

Jauge de
contrainte

Axe neutre

@\

FI1GURE 3.10 — Principe des jauges de déformation.

Ainsi lorsque la jauge est comprimée (b) la surface du fil s’épaissit et sa résistance diminue.
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Au contraire lorsque la jauge est étirée, la surface du fil s’affine et sa résistance augmente.
Reliant de ce fait la déformation de la cellule de charge a la résistance de la jauge suivant la
relation suivante :

AL AR/R
=—=—— 1
5 i % (3.13)
On définit K le facteur de jauge comme étant le rapport :
AR/R
= 14
AL/, (3:.14)

Par la relation (3.15) résultant de 1’équation (3.13) qui relie la déformation a la variation
de résistance, on comprend que plus la résistance nominale de la jauge est grande, plus les
mesures de faibles déformations et par conséquent de faibles forces seront possibles.

e K -R=AR (3.15)

En d’autres termes, en augmentant la résistance des jauges on augmente également la
résolution de mesure des forces. Dans une gamme donnée de jauges, on préférera celles avec
la plus grande résistance nominale.

Cependant comme on peut le voir sur la figure 3.11, la jauge va intégrer toutes les dé-
formations, positives ou négatives, et les moyenner. La taille de la jauge et la répartition
des déformations sont donc aussi primordiales que le facteur de jauge. En effet, si le pic de
déformation est concentré sur 1 mm, mais que la jauge mesure 6 mm ou plus, le pic de défor-
mation risque d’étre amoindri par la sommation des déformations localisées sous la jauge de
contrainte.

Bien entendu, le comportement de la cellule de charge choisie ne concentre pas les dé-
formations en un "pic", mais les répartit sur la longueur de la lamelle. Par conséquent, la
sensibilité dépend & présent du choix de la jauge de contrainte pour qu’elle soit adaptée a la
géométrie de la cellule de charge ainsi qu’a I’environnement de mesure.

3.2.3.2 Options techniques des jauges

Il existe une grande diversité de jauges au sein de ces deux types. Tous les parametres
entrant dans la composition d’une jauge métallique ou semi-conductrice influencent la mesure
de la déformation. Il est nécessaire de choisir point par point la composition de la jauge de
contrainte, de méme que de veiller a la bonne cohésion de I’ensemble.

Le support
Le filament rectangulaire semi-conducteur ou la grille de mesure formée par le fil conduc-
teur reposent tous deux sur un support dont I'unique objectif est de transmettre au mieux
la déformation au paterne. Le support est généralement réalisé en I'un de ces 2 matériaux
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FI1GURE 3.11 — Contrainte mesurée par une jauge résistive en fonction de la contrainte présente
le long de sa longueur.

principaux :
e Résine d’époxydes avec fibre de verre :
o Température entre —200°C et 350°C
» Elongation maximale 2%
e Les polyimides :
e Température entre —150°C et 250°C
» Elongation maximale 20 %
Mon choix se porte sur le polyimide puisque sa gamme de température correspond a nos
contraintes et qu’il ne va pas restreindre ’élongation du paterne.

Le matériau
La matiére de la jauge conditionne directement sa conductivité et son élasticité, donc sa
sensibilité. Parmi les matériaux les plus utilisés dans le marché, on trouve ceux présentés
dans le tableau 3.6

Matériaux Sensibilité Matériaux Sensibilité
Alliage de Constantan 2,1 Silicium type P 100 a 170
Karma 2 Silicium type N -100 a -140
Alliage isoélastique 3,2 Germanium type P 102
Alliage nickel-chrome 2,1 Germanium type N -150

(a) Métallique (b) Semi-conducteur

TABLE 3.6 — Différents facteurs de jauge en fonction de la composition de la jauge.
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J’ai opté pour l'alliage en constantan pour les jauges métalliques, I’'un des plus utilisés,
puisque sa sensibilité est constante méme pour les grandes déformations. Il possede une résis-
tivité élevée, ce qui permet de miniaturiser les jauges, et il est tres stable face aux variations
de température. Concernant les jauges semi-conductrices, elles comportent deux types de ré-
ponses : la négative, dite de type N, dont la résistance diminue en réponse a une contrainte de
traction et la positive dite de type P, dont la résistance augmente en réponse & une contrainte
de traction. Comme je cherche & avoir la plus grande sensibilité possible, mon choix s’est
porté sur le silicium de type P.

Taille du paterne de la jauge
La lamelle mesure 13 mm de longueur par 10 mm de largeur et 0,6 mm d’épaisseur comme vu
précédemment. La jauge doit étre suffisamment grande pour intégrer les déformations, mais
suffisamment petite pour tenir sur les lamelles et incorporer seulement la zone d’intérét. A
savoir la zone ou les déformations sont en moyenne maximales.

Jauge métallique

Jauge semi-conductrice

Nom EA-06-062T7T-350 KSPB-2-1K-E4

de Micro Measurments de KYOWA

Facteur de jauge 2+0,5% 180 £+ 3%

Résistance nominale 35000 +0,2% 100092

Taille du paterne 3,38 x 4,27Tmm 2 x 0,2mm
M=M= .

TABLE 3.7 — Résumé des caractéristiques des jauges choisies.

Au vu de tous ces éléments, mon choix se porte :
¢ Pour le module de trainée, sur les jauges a trame nue avec support en polyimide, grille
en constantan autocompensée pour I'aluminium de 1,57mm de long, rosette en T et
avec une résistance nominale de 35052 .
e Pour le module de portance j’ai décidé d’utiliser les jauges a semi-conducteur avec
support en polyimide, barreau en silicium et une résistance nominale de 10002.
Cela, dans le but de faire le meilleur compromis pour mesurer les déformations des corps
d’épreuve. Le tableau 3.7 résume leurs caractéristiques principales.

Disposition géométrique
La disposition géométrique dépend en grande partie de la nature des déformations que 1’on
veut mesurer, mais aussi du montage électrique dans lequel s’inscrivent les jauges. Ainsi,
quand il s’agit de déformations longitudinales comme la traction et la compression, on dispo-
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sera les jauges parallelement au sens de déformation. Mais pour compenser une déformation
indésirable due a une torsion ou une dilatation thermique, on disposera une seconde jauge
perpendiculairement & la premieére afin de mesurer les déformations transversales.

Portance

—<+— Compression

| <«<— Traction

pm——>
s — +—
—
—

\/_4-_:_"/\_:__ Trainée
ﬁ-—_—m\ . h

F1cURE 3.12 — Comportement dynamique par CAO du travail de la balance.

La nature des déformations de la balance est schématisée sur la figure 3.12. La cellule de
trainée se déforme en "S". Dans le cas d’une flexion vers le bas, pour la partie haute du S,
la partie supérieure de la lamelle est en traction et la partie inférieure de la lamelle est en
compression et inversement pour I'autre partie du S. La cellule de portance, travaille comme
une poutre en flexion. Lors d’une flexion vers le haut, la partie supérieure est en compression et
la partie inférieure est en traction. La bonne lecture de ces déformations est donc conditionnée
par le placement des jauges, mais surtout par leur montage électrique.

3.2.4 Montage électrique

Différentes fagons de mesurer la résistance d’une jauge s’offrent a nous. Mais pour mesu-
rer les petites variations de résistance que produisent les jauges de contrainte, la meilleure
méthode est celle du pont de Wheatstone.

Le pont de Wheatstone se compose de 4 résistances variables, R; a R4, d’'une alimentation
en DC ou AC notée U sur la figure 3.13. La tension de sortie est notée AE,,. On obtient
I’équilibre du pont si AFE,, = 0 et donc R;R3 = RsR4. Dans le cas ou les résistances ont la
méme valeur nominale et que 'impédance Zm des instruments de mesure de la tension de
sortie est tres grande devant R alors on obtient la relation suivante (i.e.d; = AR; \ R;) :
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U
AE,, = Z . (51 — 09 + 03 — 54) (316)

Si on remplace les 4 résistances par 4 jauges de contrainte (pont complet) on obtient :

i
|

FIGURE 3.13 — Schéma électrique du pont de Wheatstone.

Pour mieux comprendre le principe de la mesure en pont complet, on peut considérer les jauges
)
placées sur un barreau en flexion causé par 'application de la force P, comme ci-dessous :

U
section : A =Dt
FIGURE 3.14 — Mesure des déformations d’un barreau en flexion par pont complet.
On a:
PLt bt
€=€a=—<€b=|2[|E i e = —€4=UVE ; Izﬁ (3.18)
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On obtient donc : U
AE,, = ZK “[2(1 4 v)e] (3.19)

Les avantages du pont complet sont les suivants :
o Compensation en température
o Compensation pour la traction-compression due a une force axiale parasite, selon x
par exemple.
o Compensation pour la flexion selon plan x-z puisqu’elle est placée sur ’axe neutre.
e La torsion n’a pas d’effet du fait des différents placements des jauges, torsion parasite
selon ’axe x par exemple.
e Le signal de sortie est théoriquement 1,3 fois plus élevé que celui d’'un demi-pont.
Dans le cas d’'un demi-pont, 2 jauges sur 4 sont placées dans le pont de Wheatstone,
comme le montre le schéma :

}T

+&

&3
PSRN,
e
0000009000009
S 0099
S

section : A =Dbt ~

FIGURE 3.15 — Mesure des déformations d’un barreau en flexion par demi-pont.

Dans cette configuration en demi-pont, on obtient les mémes avantages qu’en pont com-
plet, mais le signal de sortie est plus faible comme le montre I’équation de la tension de sortie

du demi-pont :

AE,, = %K.% (3.20)

De plus, le coefficient de poisson n’intervient plus, car les deux jauges sont paralléles. On peut
donc avoir une perte de compensation en température.

Le placement des jauges a également son importance. Dans un pont complet, si on place les

4 jauges de facon parallele les unes par rapport aux autres, le coefficient de poisson n’intervient
plus non plus dans 1’équation :

AE, =UK.cg (3.21)

Ainsi lorsque les jauges sont collées sur la cellule de charge de fagon a former un pont complet
de Wheatstone, cela permet d’obtenir une compensation thermique, une isolation de ’effet
mécanique désiré et un signal de sortie maximal.
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3.2.4.1 Instrumentation des cellules de déformation

Sous peine de réduire a néant tout le travail de conception, l'intégration des capteurs
de déformation aux corps d’épreuve ne doit pas étre laissée au hasard. D’autres éléments en
apparence anodins doivent étre compatibles pour assurer le bon fonctionnement de la balance,
notamment la rigidité des cables. Ils peuvent entrainer ’application de forces parasites et
amoindrir la force que 'on cherche a mesurer. En conséquence, j’ai opté pour des céables les
plus souples possible, en les fixant & des points d’accroche intermédiaire dans I'intention de
casser la transmission de forces parasites.

Les autres éléments d’importance sont les colles ou adhésifs. Ils doivent maintenir une
parfaite fixation de la jauge sur la cellule de charge de maniére homogene, sans y ajouter de
contrainte ni restreindre les déformations, tout en résistant a ’environnement. Pour ce faire,
il faut s’assurer de la bonne compatibilité de la colle a la fois avec le matériau de la jauge,
mais aussi avec celui de la cellule de charge. Elle ne doit pas subir de fluage dans le temps et
avoir une bonne transmission de la déformation. Il existe trois types de colle que I'on trouve
principalement sur le marché, chacune avec des particularités dont il faut en tenir compte :

— Résine d’époxyde :

e Polymérisation a T ambiant, température maximale de 70°C
¢ Polymérisation a chaud, température maximale de 260°C
e Stable dans le temps
o Isolante et chimiquement inerte
— Cyanoacrylate
e Température maximale de 85°C
o Durée de vie limitée
o Préparation particuliere des surfaces
— Base céramique
e Température maximale de 200°C a 800°C
e Pour support temporaire
o Petites déformations seulement

La résine époxyde est le meilleur candidat pour nos besoins. Avec une Polymérisation a

chaud, sa résistance en température et sa durée de vie s’en trouvent étendues.

Ma cellule de déformation pour mesurer les forces de trainées est équipée de 2 ponts de
Wheatstone complets. Le premier pont se compose des jauges de déformation numérotées J.1
a 4 et le second des jauges de déformation numérotées J.5 a 8, comme annoté sur la figure
3.16. Chacun des deux ponts sont équilibrés en impédance a ’aide d’un composant en forme
de €2, noté A et B. Les deux branches du pont de Wheatstone sont reliées de part et d’autre de
I’Oméga. En enlevant de la matiére sur ’'Omega d’un c6té ou de 'autre on change la résistance,
ce qui permet d’équilibrer I'impédance des deux branches du pont complet. Par branche du
pont de Wheatstone sur le schéma électrique, on désigne en réalité les jauges de déformation
au-dessus et au-dessous de la lamelle. Le signal de sortie de ’'Omega et 1’alimentation sont
reliés aux cosses relais notées Y et Z, puis a 'appareil d’alimentation et de lecture du signal
électrique.
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FI1GURE 3.16 — Disposition des ponts complets et demi-pont sur le prototype de balance.

La place sur les lamelles du module de portance est plus restreinte. Comme les jauges
semi-conducteurs sont plus sensibles aux déformations, j’ai fait le compromis d’installer deux
demi-ponts de Wheatstone sur les sections mesurant le moment My et Mpo. Les jauges du
premier demi-pont sont numérotées S.1 S.2 et celles du second sont numérotées S.3 S.4, toutes
deux reliées a des cosses relais.

3.2.4.2 Assemblage final

Pour terminer la conception, il a fallu doter la balance d’une protection contre le flux
incident afin de mesurer exclusivement les forces ressenties par la maquette et non les forces
résultantes de 'action du flux sur la balance elle-méme. J’ai ainsi congu un capot le plus
profilé possible, tout en étant protecteur.

G
(]
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\

o O

oo
bo

F1GURE 3.17 — Assemblage final de la balance avec une sphere pour maquette.

Ce capot présenté sur la figure 3.17 a une forme tres aplatie. Il permet de couvrir inté-
gralement la section sensible sans entraver la mesure. Il se termine par un tube en biseau a
contre-pente des adaptateurs du mat de portance, dans I'intention d’empécher le passage du
flux par cet interstice. La maquette étant devant cet interstice, il est peu probable, compte
tenu du sillage en raréfié, que cela ait une influence majeure sur la mesure. Les adaptateurs
qui terminent le mat de portance servent d’interface entre la balance et les maquettes. Ils ont
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tous la méme longueur, simplement leurs diametres different pour s’adapter au mieux a la
taille de la maquette testée, comme le montre 'étude (L. L. KAVANAU, 1956).

Tuyére
v/ Noyau
y Flux
X
CDG’M aquette

Force normale £,

Tangage My
Force axial F,

FIGURE 3.18 — Installation de la balance aérodynamique dans la soufflerie en vue de dessus.

Un mat profilé vient maintenir I’ensemble dans le flux et permettre le passage sécurisé des
cables. Il est en forme de lame pour limiter au maximum toutes interactions avec ’écoulement
et donc la création d’ondes de choc. La figure 3.18 montre le placement de la balance dans la
soufflerie. Concernant la longueur totale du mat, elle a été réfléchie pour étre adaptée a toutes
les utilisations de la balance et notamment de la mise en incidence des maquettes ainsi que les
différents diametres des tuyeres. Un mat trop long aurai pour conséquence de trop déporté la
maquette lors de la mise en incidence, rendant impossible la correction de son placement dans
la veine d’essais. A P'inverse, un mat trop court ne permettrait pas l'utilisation de la balance
avec les tuyeres les plus volumineuses, car le déport du mat ne suffirait pas a s’extraire du
flux.

3.2.4.3 Signal de sortie théorique

Les simulations dynamiques en CAO permettent de prédire la déformation théorique de
la cellule de charge soumise & une stimulation représentant une force de trainée, et ainsi d’en
déduire la déformation théorique vue par la jauge de contrainte. La figure 3.12 illustre ce type
de calcul. On remarque sur cette figure une zone ou la contrainte est plus importante.

La déformation résultante sera la moyenne des déformations suivant I’axe x (axe de trainée)
sur une surface équivalente a la surface de la grille de mesure de la jauge. Le graphique de la
figure 3.19, présente la réponse en déformation de la cellule de contrainte a une sollicitation
d’une force axiale de trainée de 1 mN a 1 N.
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FIGURE 3.19 — Etude de la déformation de la cellule de trainée en fonction de la force
appliquée suivant 'axe x.

A partir de la valeur ainsi obtenue de la moyenne des déformations, on peut calculer le
signal électrique de sortie d'un pont de Wheatstone complet grace a I’équation 3.19. La figure
3.20 présente la réponse suivante a la sollicitation des jauges par les déformations mécaniques
en prenant un facteur de jauges K = 2,05, un coefficient de poisson de v = 0,340 et une
tension d’entrée de 5 volts, correspondant a ’alimentation des jauges métalliques utilisées
pour le module de trainée.

La réponse est linéaire, comme souhaité pour le besoin. Néanmoins, le signal de sortie est
relativement faible ce qui implique que le systeme d’acquisition soit suffisamment sensible, a
moins d’utiliser un amplificateur. Un gain de 10 000 par exemple, donnerait une valeur de
sortie de 1,52 mV pour une force de 1 mN et 2,23 V pour une force de 1 N. Ces variations
semblent tout a fait mesurables, toutefois il ne faut pas négliger la présence possible de bruits
parasites qui pourraient étre augmentés en méme temps que le signal et perturber les mesures.
De plus des amplificateurs de qualité sont tres onéreux.

Finalement j’ai opté pour un systéeme d’acquisition de données de précision polyvalent : le
systeme 8000 de Micro-Measurements, avec une résolution de 0.5p¢ pour un facteur de jauge
de 2(0.25pV/V), et qui permet en méme temps d’alimenter les jauges de contrainte avec des
valeurs variables comprises entre 0.5 et 10 volts.
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FiGurE 3.20 — Réponse du pont de Wheatstone en fonction de la charge appliquée sur la
cellule de charge de trainée.

3.3 Etalonnage de la balance

La derniere étape nécessaire a I'utilisation de la balance est son étalonnage. Cela va per-
mettre de convertir le signal de sortie électrique dont 1'unité est le mV/V en force exprimée en
Newton. J’ai décidé d’effectuer ’étalonnage en trois temps. D’abord 1’étalonnage du module
de trainée seul, puis I’étalonnage de I’ensemble, dans le but de vérifier que la force de portance
n’influe pas sur la mesure de trainée. Enfin, un dernier étalonnage est réalisé avec la mise en
incidence de la balance pour s’assurer du bon fonctionnement dans cette inclinaison.

3.3.1 Etalonnage du module de trainée

Dans un premier temps le module de trainée a été étalonné seul sans étre assemblé au
corps de la balance de poussée. Pour cette premiere étape, des masses d’étalonnages calibrées
de 0,01g (feuille d’étain) a 100g ont été posées directement sur la cellule. Différentes tensions
d’alimentation ont été appliquées. Pour chaque configuration, 'acquisition du signal de sortie
des deux ponts complets a été réalisée simultanément. On obtient ainsi la réponse en mV/V
du module de trainée soumis a une stimulation graduelle, comme le présente la figure 3.21.
De par leurs placements dans la cellule, les deux ponts complets du module de trainée sont
inversement proportionnels. Les valeurs ainsi obtenues peuvent étre décrites par une fonction
affine permettant de transcrire la réponse électrique du module de trainée en force. L’éta-
lonnage a été réalisé plusieurs fois pour s’assurer de la reproductibilité des mesures comme
présentées dans la figure 3.22, série 1 et 2.
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F1GURE 3.21 — Réponse du module de trainée a la sollicitation de masses d’étalonnages.
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FIGURE 3.22 — Réponse du module de trainée a une sollicitation tangentielle.

Bien que la réponse augmente avec ’excitation électrique, comme on peut le constater sur
la figure 3.23, le rapport signal sur bruit se dégrade pour des tensions d’alimentation élevées.

Au regard de ce résultat le bon compromis se trouve pour une tension d’excitation des jauges
de 5V.
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FiGURE 3.23 — Réponse du pont complet a une sollicitation tangentielle pour différentes
tensions d’excitations.

3.3.2 Etalonnage de I’ensemble

Une fois le module de trainée testé, il a été intégré au module de portance pour évaluer
I’ensemble. Le point critique dans cette étape est de s’assurer que les forces dans la direction
de la trainée et de la portance seront correctement appliquées. Pour cela il a d’abord été
envisagé d’utiliser les masses étalons avec un systéme de nacelle et de poulie pour dépor-
ter la force. Cependant 'étalonnage dépend trop de la dextérité de 'opérateur a poser les
masses délicatement sur la nacelle de sorte que le mouvement d’oscillation soit le plus faible
possible. En effet la balance a été congue pour mesurer des forces extrémement faibles et
la moindre perturbation peut nuire a la qualité de 1’étalonnage. Nous avons donc remplacé
ce systeme de nacelle par un dynamometre numérique de la marque TESTWELL, avec une
précision de 10 mN et une gamme de mesure : 0"5N avec une résolution de 0,002N. Un
banc d’étalonnage a été concu pour fixer la balance et placer le dynamometre sur un dépla-
cement micrométrique permettant ainsi d’aligner la force appliquée avec I'axe a calibrer tout
en appliquant progressivement des forces de I'ordre du millinewton.

Il en résulte la courbe d’étalonnage présentée sur la figure 3.24. Grace a la relation linéaire
qui existe entre les forces appliquées et la tension de sortie du pont de Wheatstone, on peut
convertir le signal électrique en force exprimée en Newton. Les coefficients directeurs des
régressions linéaires permettent d’exprimer un écart de tension en écart de force, sans se
soucier de I'ordonnée a l'origine.

Comme les technologies de mesures des déformations entre le module de trainée et le
module de portance sont différentes en raison des choix différents des jauges de contrainte, il
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FI1GURE 3.24 — Courbes d’étalonnage respectivement de la trainée et de la portance.

y a un facteur multiplicatif de 180 entre leurs signaux de sortie. Pour que 1’étalonnage soit
valable, il faut s’assurer que le point d’application des forces soit le méme entre 1’étalonnage
et la mesure en soufflerie. A cette fin toutes les maquettes sont percées jusqu’a leur centre
de gravité de maniere que la tenue des maquettes sur la balance respecte cette contrainte.
Afin d’en mesurer la sensibilité j’ai effectué des mesures en déplagant le point d’application
des forces entre 5 mm et 10mm. Les résultats ont montré qu’une précision de placement des
magquettes de I'ordre du millimétre induit une erreur sur la mesure de 'ordre de 0,2%.

La dérive temporelle des jauges types semi-conducteurs est aussi une source d’erreur sur
les mesures de forces de portance. Pour les quantifier j’ai réalisé deux acquisitions d’une durée
de 10 minutes chacune, la premiere sans sollicitation et la deuxiéme en appliquant une force
tangentielle de 2N. La mesure sans sollicitation présente une dérive en dessous de 0,1% et pour
la mesure effectuée sous contrainte la dérive représente 4% soit 0,6 mN min~!. Pour pallier
a ce probléme nous avons mis au point un protocole de mesure, décrit au paragraphe 4.1.4.1
qui permet de s’en affranchir, puisqu’il s’écoule au maximum 10 secondes entre le début et la
fin de la mesure et qu’elle est effectuée plusieurs fois de suite pour s’assurer de la constance
de I’écart mesuré.

3.3.3 Angle d’incidence

Enfin, le dernier point a vérifier est le bon couplage entre la mesure de portance et la trainée
lorsque la force est appliquée avec un angle d’incidence par rapport a I’axe longitudinal de la
balance. La figure 3.25 illustre le cas ou ’angle d’incidence n’est pas nul. Lorsque la maquette
est mise en incidence, cela crée un déplacement selon le plan x y de la soufflerie. La maquette
se trouve alors désaxée par rapport au noyau de ’écoulement. La position de la maquette est
alors corrigée grace a un robot de déplacement sur lequel la balance est fixée.

Les forces de portance et de trainée se décomposent suivant les axes propres a ’objet selon
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FIGURE 3.25 — Mise en incidence de la maquette et correction de placement dans la veine
d’essais.

les équations 3.22 ou « représente 1'angle d’incidence.

F, = F, xcos(a) — F, *sin(«
N ”.() o *sin(a) (3.22)
F, = F), xsin(a) + Fy * cos(a)
Pour m’assurer du bon fonctionnement de la balance, j’ai appliqué une force avec une
incidence de 45°. Cela m’a permis de vérifier le bon découplage des forces mesurées sur le
module de portance et de trainée.

3.4 Conclusion

Dans ce chapitre nous avons décomposé les étapes de 1’élaboration de la balance aérody-
namique. Ce qui m’a permis de réaliser les mesures essentielles a la recherche présentée dans
ce document. En résumé, le principe de mesure de la balance passe par 4 transformations du
signal, rappelées dans la figure 3.26, afin de passer d’une force appliquée a une force mesurée.
Ainsi la force que I’on veut mesurer est transcrite en déformation par un corps d’épreuve. Cette
déformation sollicite une jauge de déformation qui voit sa résistance variée. Cette variation
de résistance est mesurée a ’aide d'un pont de Wheatstone qui délivre un signal électrique.
Enfin, ce signal électrique est retranscrit en force appliquée grace a un étalonnage qui lie ces
deux grandeurs physiques.

A chacune de ces étapes, le plus grand soin a été apporté au fait de ne pas perdre en
sensibilité. L’étalonnage a montré la capacité de la balance a mesurer une force axiale minimale
de 2 mN et une force normale de 0,2 mN.
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Malgré de grands progres en matiere de codes de simulation numérique sur la caractéri-
sation de I’écoulement durant une rentrée atmosphérique de débris spatiaux, des inconnues
subsistent et les prédictions de trajectoire de rentrée ne sont pas toujours optimales. De nom-
breux auteurs comme : BERTIN et CUMMINGS (2006), TRISOLINI et al. (2018), PARK et PARK
(2017), PoNTIIAS FUENTES et al. (2019) ANNALORO et al. (2020), s’interrogent sur les défis
restants que pose la phase hypersonique de la rentrée et sur la constitution de codes fiables mo-
délisant les phénomeénes aérothermodynamiques hypersoniques d’un écoulement autour d’un
obstacle. Ils mettent en avant la nécessité de valider les modeéles numériques par des données
expérimentales. Que ce soit par des essais au sol ou par des essais en vol, les données expé-
rimentales sont primordiales pour 1’établissement et la validation de modeles analytiques ou
numériques. En effet, les mesures expérimentales sont les seules a pouvoir nous renseigner sur
la thermodynamique et 'aérodynamique d’un objet effectuant une rentrée. Les tests au sol,
comme le rappelle Bertin, sont conduits dans le but de définir les forces, les moments aérody-
namiques et la distribution de transfert de chaleur en obtenant des données afin de compléter
les configurations complexes difficilement modélisables. En configuration partielle, ils servent
a recueillir des données donnant la possibilité d’étudier et de définir des phénomenes locaux.
A Daide de cartographies de données d’écoulement, ils permettent de valider et d’étalonner les
codes de calculs. Enfin, lorsque les modeles analytiques ou numériques échouent a modéliser
un phénomene, les installations au sol permettent d’établir des lois empiriques a partir de
corrélations de données expérimentales.

Naturellement, toutes les configurations de rentrée ne peuvent pas étre étudiées expé-

rimentalement, soit par manque de moyen soit par manque de faisabilité. C’est pourquoi
les modélisations sont validées sur des cas tests, a partir de I’étude de formes canoniques,
telles que les cylindres, les cones, les spheres ou les plaques planes par exemple. Par la suite,
les modélisations sont extrapolées a des formes ou situations plus complexes. BERTIN et
CUMMINGS (2006) donne ’exemple de la navette spatiale américaine, qui a principalement
été congue sur la base de données expérimentales obtenues en soufflerie, selon HANEY (1983).
Les caractéristiques aérothermodynamiques de la navette spatiale américaine ont été obtenues
par des corrélations basées sur la représentation de ’orbiteur au moyen d’une combinaison
de modélisations analytiques de formes simples. Ainsi, la caractérisation du comportement
du nez de la navette a été possible grace a des données expérimentales provenant de spheres
testées en soufflerie, ainsi que d’autres formes comme on peut le voir sur la figure 4.1.
De nombreux types de moyens d’essais au sol existent, permettant de simuler expérimenta-
lement un écoulement de rentrée, comme les tubes a choc ou les tirs balistiques. Seules les
souffleries peuvent reproduire simultanément le nombre de Mach, le nombre de Reynolds, la
vitesse et I'enthalpie totale de I’écoulement (COX et CRABTREE, 1965 ; PARK, 1992).

Pour obtenir des simulations expérimentales valables dans le cadre d’études aérodyna-
miques, les essais au sol doivent étre basés sur les parametres de similitude aérothermody-
namiques bien connus, a savoir le nombre de Mach, le nombre de Reynolds et le nombre de
Knudsen. Cependant, pour le vol hypersonique, la situation est beaucoup plus complexe et
d’autres considérations doivent étre prises en compte. La recherche sur le vol hypersonique
peut étre divisée en trois groupes principaux. Le premier groupe concerne les vols a faible
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FIGURE 4.1 — Décomposition en formes canoniques de la modélisation de la navette spatiale
américaine de BERTIN et CUMMINGS (2006).

nombre hypersonique, de 'ordre de 5 a 10, pour lesquels le nombre de Mach et le nombre de
Re doivent étre simulés. Le deuxieme groupe porte sur ’aspect hypervitesse des écoulements.
Dans ce cas, 'enthalpie et la densité de flux sont les parameétres les plus représentatifs, plutot
que les nombres Ma et Re, et les effets réels des gaz doivent étre étudiés (FLETCHER, 2004 ;
SALAS, 2007). Le dernier groupe implique les écoulements & basse pression et/ou & nombre de
Mach supérieur a environ 10. Dans ce cas, le niveau de raréfaction augmente, le libre parcours
moyen entre les molécules devient comparable & celui de la longueur caractéristique du corps
étudié. Alors les lois de similitude pour les écoulements non visqueux ne sont plus valables.
En effet, les effets visqueux deviennent prédominants, et le couple altitude/vitesse peut ne
plus définir correctement les conditions de vol hypersonique a haute altitude. Il faut alors le
remplacer par le couple nombre de Reynolds/nombre de Mach, en utilisant le parametre de
similitude défini par le parametre de raréfaction (WUEST et al., 1974).

La sphere est d’une part un cas test intéressant pour les codes de calcul. Mais c’est
également une forme proche, voire identique aux réservoirs qui font partie des débris souvent
retrouvés au sol. C’est pour ces raisons que j’ai décidé de porter ma premiere étude sur
I’aérodynamique de la sphere, comme lillustre la figure 4.2.
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FIGURE 4.2 — En couleur : le champ d’exploration de ce présent chapitre. De PARK et
al. (2021).

4.1 Aérodynamique de la sphere en régime transitionnel

En écoulement supersonique et hypersonique, on observe ’apparition d’une onde de choc
devant 'obstacle. Cette onde de choc est une frontiere d’équilibre collisionnelle entre les
particules incidentes et les particules réfléchies par l'obstacle. Elle traduit le changement
brutal des parametres caractérisant I’écoulement entre le jet libre et ’objet, tel que la pression.
Ces discontinuités operent sur de tres courtes distances, typiquement de l'ordre de quelques
libres parcours moyen. Pour les obstacles saillants, le choc est oblique et collé au corps. En
revanche pour les obstacles arrondis ou en point d’arrét, le choc est détaché du corps. Le
détachement de ’onde de choc nous renseigne sur de nombreux parametres, car il représente
le passage entre les conditions du jet libre et les conditions proches paroi. Comprendre le
comportement, c’est définir I'interaction de ’objet avec le flux et potentiellement les échanges
thermiques ainsi que les forces aérodynamiques.

Dans les écoulements hypersoniques la distance d’arrét du choc est I'un des parameétres
de base associés au choc détaché sur des corps émoussés. Des travaux considérables ont été
réalisés dans ce domaine de la théorie a I'expérimentation. En dépit de ces efforts, il n’existe
pas de corrélation ou de méthode universelle pour déterminer la distance de détachement du
choc.

En régime transitoire, VASHCHENKOV et al. (2003) sont les seuls & proposer une étude
numérique centrée sur 'interaction entre des cylindres placés dans la zone d’impact générée
par un cylindre primaire avec une approche numérique basée sur des simulations DSMC.
Leur étude montre d’une part, la présence de gradients de parameétres dynamiques gazeux
au voisinage de l'onde de choc et d’autre part, qu'un changement insignifiant de la position
du fragment de chaque c6té du choc implique un changement substantiel des caractéristiques
aérodynamiques. Ceci confirme la nécessité de construire une description analytique des ondes
de choc dans les régimes de transition et de glissement, basée sur des validations expérimen-
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tales.

4.1.1 Caractérisation de 'onde de choc autour d’un corps sphérique

Deés 1962, AMBROSIO et WORTMAN (1962) formulent un modele prédictif (4.1) exprimant
la distance de détachement du choc autour d’une sphere dans l'air en fonction du rapport
de densité au choc, a partir du travail de SERBIN (1958) sur les géométries cone-sphére, et
de l'ajustement avec les données expérimentales de LOVE (1957) et HEBERLE et al. (1950).

Cette équation est :
A/Ry = 0,52(K —1)7086! (4.1)

Elle est uniquement valable pour un nombre de Mach allant de 1,2 & 7, ou K = pa/p; est le
rapport de densité entre 'amont et ’aval du choc sur la ligne d’arrét. Ce modele n’inclut pas
les effets visqueux.

Plus tard, en 1967, BILLIG (1967) propose une expression empirique, permettant de cal-
culer la forme de I'onde de choc autour d’un corps sphérique se déplacant dans un flux
compressible. Il se base sur les travaux d’AMBROSIO et WORTMAN (1962) qui concernent la
distance de détachement de I’onde de choc au point d’arrét autour d’une sphére-cone :

9 9 0\ 1/2
z% tan 0) _q (4.2)

_ 2
r =R+ A — R.cotan” 0 <1+ 7]%(2:
Cette expression dépend du rayon de la sphere R, de I'angle & l'infini du choc 6, de la
distance de détachement A et du rayon de courbure du sommet du choc R, qui est calculée
par la relation suivante voir figure 4.3 :

R./R =1,143.exp [0, 54/(Ma — 1)1’2} (4.3)

L’expression de la distance de détachement du choc A est exprimée en fonction du
rayon de la sphere et du nombre de Mach d’apres ’équation 4.1 proposée par AMBROSIO
et WORTMAN (1962), ce qui donne :

A/R = 0,143.exp (3,24/Mad?) (4.4)

Les coordonnées spatiales du choc fournies par I’équation 4.2 ont été établies dans un régime
continu et sont fonction uniquement du nombre de Mach et du rayon de la sphére. Elles ne
dépendent pas du degré de raréfaction de I’écoulement. Or, ces équations sont utilisées pour
calculer les coordonnées des formes de chocs appliquées pour la simulation des interactions
entre les débris a tres haute altitude.

Par la suite, des mesures expérimentales ont été menées par LIEPMANN et ROSHKO (1957),
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FIGURE 4.3 — Schéma descriptif des parametres de calcul de la forme de ’onde de choc autour
d’une sphere.

mais aussi par KIKUCHI et al. (2009) ; KIKUCHI et al. (2017) sur l'effet de la dynamique des
gaz réels dans ’air sur la distance de détachement du choc en fonction du nombre de Mach.
Ces études montrent que le détachement du choc adimensionné par le diametre de la sphere
diverge pour un nombre de Mach proche de I'unité et tend a former un plateau autour de
0,1 pour des nombres de Mach supérieurs, voir figure 4.4. Mais ces études n’incluent pas
I'influence de la raréfaction sur le détachement du choc.

Récemment, NAGATA et al. (2016) ont effectué des recherches sur les propriétés d’un
écoulement subsonique/supersonique autour d’une sphére & bas nombre de Reynolds par
Direct Numerical Simulation (DNS). La DNS repose sur la résolution des équations de Navier-
Stokes en 3 dimensions compressibles. Ils ont calculé la distance de détachement pour des
nombres de Mach allant de 0,3 & 2 et un nombre de Reynolds de 300. Ces données numériques
sont en accord avec les données expérimentales de HIDA (1953) et HEBERLE et al. (1950). Elles
suivent la tendance de 1’équation (4.1) d’AMBROSIO et WORTMAN (1962). La DNS validée
par les données expérimentales, ils ont ensuite fait varier le nombre de Reynolds de 50 a 300
pour un nombre de Mach de 1,2 et 2. Les données numériques montrent que la distance de
détachement du choc augmente avec la diminution du nombre de Reynolds, comme le montre
la figure 4.5.

Ils expliquent cette tendance par la diminution du nombre de Reynolds qui augmente
I’épaisseur de la couche limite et également celle du choc par effet de viscosité. Ce qui a pour
conséquence selon eux d’augmenter la distance de détachement du choc. Dans une seconde
publication, NAGATA et al. (2018) vont plus loin dans leurs recherches en évaluant, toujours
par DNS, les effets de température a la paroi de la spheére sur le choc. Ainsi, ils montrent que
quand le rapport de température de paroi de la sphere avec la température de 1’écoulement
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FIGURE 4.4 — Variation du détachement du choc adimensionné par le diameétre de la sphére
en fonction du nombre de Mach de KIKUCHI et al. (2017).

augmente, la distance de détachement du choc augmente également. C’est un premier pas
vers 'investigation des effets de pression et de température sur le choc devant une sphere.

Dans le cas du régime d’écoulement continu, les relations empiriques de BILLIG (1967)
et d’AMBROSIO et WORTMAN (1962) (Equations 4.1 - 4.4) sont connues pour décrire avec
précision respectivement la forme et le détachement de I'onde de choc devant une sphere.
Mais au vu des études précédentes, aucune donnée expérimentale n’existe sur I'influence de la
raréfaction de I’écoulement sur 'onde de choc formée devant une sphere. Le but de cette étude
est de caractériser cette influence. Le degré de raréfaction sera caractérisé par le nombre de
Knudsen qui est le nombre sans dimension décrit par le rapport entre le libre parcours moyen
et la taille caractéristique de ’objet. L’étude que je vous présente a donc plusieurs objectifs :

e Déterminer I'influence du nombre de Knudsen sur la forme de 'onde de choc autour
d’une spheére.
o Analyser ’écart, dii & 'augmentation du nombre de Knudsen, par rapport aux formu-
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FIGURE 4.5 — Influence du nombre de Reynolds sur la distance de détachement du choc, de
NAGATA et al. (2016).

lations empiriques.

e Comprendre le comportement aérodynamique des débris sphériques dans des écoule-
ments supersoniques raréfiés.

e Fournir des données expérimentales sur une forme canonique pouvant étre utilisées
comme cas test de validation pour les simulations numériques.

4.1.1.1 Conditions expérimentales

Parmi les tuyeres disponibles dans la soufflerie, 3 tuyeres a Mach 4 vont étre choisies pour
ce travail. Les effets de la raréfaction vont étre étudiés en faisant varier le nombre de Knudsen
par la combinaison des conditions expérimentales des tuyeres avec différents diametres de
spheéres.

Afin d’étudier 'influence de la raréfaction, j’ai décidé de faire varier le nombre de Knudsen
de I’écoulement entre le régime proche continu et le régime de glissement. Pour ce faire, j’ai agi
a la fois sur la pression et sur les dimensions de ’obstacle et contrairement aux études présentes
dans la littérature, le nombre de Mach est fixe. Trois tuyeres ont été utilisées pour créer un
écoulement homogene ayant un nombre de Mach constant de 4, mais avec des conditions de
pression dans ’écoulement infini différentes : 71, 8 et 2,7 Pa. L’écoulement utile dans lequel
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FIGURE 4.6 — Conditions d’écoulement testées en termes de nombres de Knudsen Knp et de
rayon de sphere R.

les spheres vont étre placées est pour chaque tuyére parfaitement laminaire, stationnaire et
homogene avec un diametre légérement plus restreint que le diametre de la section de sortie
de la tuyere. Les conditions de fonctionnement des tuyeres sont détaillées dans les tableaux
4.1, 4.2 et 4.3. Pour plus de convenance on notera par la suite les tuyeres de facon suivante :
Ma 4 - 2,7 Pa; Ma 4 - 8 Pa; Ma 4 - 71 Pa.

Pour compléter la gamme de nombres de Knudsen, 4 sphéres de diametre différent, 10,
25, 30 et 40 mm, ont été utilisées. On obtient ainsi 4 nombres de Knudsen différents supplé-
mentaires par tuyere, fournissant un échantillonnage en nombre de Knudsen complet entre le
régime proche continu et le régime de glissement, comme le montre la figure 4.6. Une sphere
supplémentaire de 5 mm de diametre a été testée uniquement a 2,7 Pa pour augmenter la
gamme de raréfaction couverte.

On remarque également, sur cette figure décrivant les conditions d’expérience, que cette
distribution nous fournit deux configurations redondantes en matiere de nombre de Knudsen,
mais avec des pressions d’écoulement et des diametres de sphere différents. 11 s’agit de la
sphére de 10 mm a Ma 4 - 8 Pa et celle de 30 mm a Ma 4 - 2,7 Pa. Cela nous permet de
comparer les données de détachement de choc, pour une méme valeur de nombre de Knudsen,
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Conditions génératrices  Caractéristiques de 1’écoulement
po = 404 Pa p1 = 2,66 Pa
To =293 K T =69,76 K
po=4,8x10"2kgm™> p; =1,3x10"% kgm™?

p1 = 4,77 x 107% Pa.s

U; = 669,61 m.s!

Ma1 =4
A1 = 0,318 mm
Re = 1866

TABLE 4.1 — Conditions d’écoulement amont et aval de la tuyere Ma 4 - 2,7 Pa.

Conditions génératrices Caractéristiques de ’écoulement
po = 1214 Pa p1 = 7,99 Pa
Tp =293 K Ty =69,76 K

po=1,44x10"2 kgm™> p; =3,99 x 107* kg.m >
p1 =4,77 x 1075 Pa.s

Uy =670 m.s™?
Mal =4

A1 = 0,106 mm
Re = 5603

TABLE 4.2 — Conditions d’écoulement amont et aval de la tuyére Ma 4 - 8 Pa.

mais dont les conditions génératrices et la taille des spheéres sont différentes.

Des profils de pression a l’aide de la sonde Pitot, expliqué dans la section 2.4.2 ont été
effectués pour caractériser I’écoulement des 3 tuyeres choisies pour I'étude. Seuls les profils
verticaux de pression sont présentés dans la figure 4.7. Pour la tuyere Mach 4 - 71 Pa, les
résultats sont repris de COUMAR (2017) qui avait précédemment caractérisé 1’écoulement de
cette tuyere.

On constate que la distribution des pressions mesurées par sonde de Pitot est assez stable
autour des valeurs théoriques. Cela confirme également qu’il n’est pas nécessaire d’utiliser

Conditions génératrices Caractéristiques de 1’écoulement
po = 10797 Pa p1 =71 Pa
To =293 K T, =69,76 K

po=1,28x10"2 kgm™3 p; =3,55x 1073 kg.m ™3
w1 =4,77 x 1076 Pa.s

U, =670 m.s~!
Ma1 =4

A1 = 0,012 mm
Re = 49818

TABLE 4.3 — Conditions d’écoulement amont et aval de la tuyere Ma 4 - 71 Pa.
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FIGURE 4.7 — Profils de pression réalisés dans 1’écoulement libre pour mesurer la largeur du
noyau de I’écoulement isentropique homogene.

un coefficient pour compenser les effets d’orifice comme abordé dans la section 2.4.2. La
largeur du noyau, qui forme un cylindre, differe quelque peu suivant la tuyere. L’ensemble des
dimensions de sortie des tuyeres ainsi que le diametre et la longueur du noyau d’écoulement
homogene sont résumés dans le tableau 4.4.

Mach 4 - 2,7 Pa Mach 4 - 8 Pa Mach 4 - 71 Pa

Diametre de la sortie 19,7 cm 16,29 cm 13,10 cm
Diametre du noyau 5 cm 8 cm 8 cm
Longueur du noyau 20 cm 20 cm 20 cm

TABLE 4.4 — Tailles des noyaux ol ’écoulement libre est homogene.

Grace a la relation 2.3 décrite au chapitre 2.4.2 on peut calculer en amont du choc le
nombre de Mach a partir de la pression mesurée par la sonde de Pitot et celle mesurée dans
la chambre d’essais. La figure 4.8 regroupe 1’ensemble des profils verticaux des 3 tuyeres en
nombre de Mach. Cela vient confirmer que les noyaux d’écoulement fournissent un nombre
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de Mach de 4, représenté par un trait en pointillé orange sur les profils.
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Nombre de Mach
(¢) Mach 4 - 71 Pa

FI1GURE 4.8 — Nombre de Mach calculé a partir des profils de pression réalisé dans I’écoulement
libre de la figure 4.7.

En résumé, ces mesures confirment que la taille de nos maquettes est adaptée aux dimen-
sions des écoulements choisis.

4.1.1.2 Montage expérimental

Les sphéres sont maintenues par un support profilé pour minimiser I’obstruction de I’écou-
lement. Elles sont alignées avec 1’axe de ’écoulement et placées a une distance de 7 cm de la
sortie de la tuyere comme le montre la figure 4.9. Pour analyser le choc autour des spheres,
deux techniques de diagnostic ont été utilisées : la sonde de Pitot et la technique de visualisa-
tion par luminescence. Ces techniques sont complémentaires I'une de 'autre et leur faisabilité
dépend des conditions expérimentales. Un systéme de déplacement a 3 axes, controlé par
ordinateur, assure la translation du tube de Pitot avec une résolution sur chaque axe de 0,1
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mm + 0,02 mm par pas. Cela vient compléter ce dispositif et permet d’effectuer une mesure
locale de pression d’arrét dans 1’écoulement.

Chambre d’essais

. Py
Sonde Pitot Ppitor

Chambre de stabilisation

Groupe de
pompage IR S | .
Diameétre du

noyau du flux

Cathode de cuivre

FIGURE 4.9 — Vue schématique du dispositif expérimental dans la chambre d’essai.

4.1.2 Méthode de détection spatiale de ’onde de choc

La premiére étape de cette étude consiste a déterminer la forme du choc pour chacune
des conditions de Knudsen testées. Pour les conditions expérimentales & basse pression (2 et
8 Pa), la visualisation de 1’écoulement autour des sphéres a été réalisée grace a la méthode
de visualisation par luminescence, décrite en section 2.4.1. En revanche pour la condition de
pression 71 Pa, I’ionisation reste confinée autour de la cathode qui produit la décharge a cause
du niveau de pression plus élevé. Dans ce cas seul, ’analyse de I’écoulement par tube de Pitot
peut étre utilisée, décrite en section 2.4.2.

4.1.2.1 Régime de glissement : Cas Mach 4 - 2,7 Pa et 8 Pa

La détection du choc a partir des images a demandé le développement d’algorithmes
spécifiques adaptés aux milieux & basse densité. En effet on trouve dans la littérature un
certain nombre de travaux dédiés a la détection des ondes de choc, mais ils sont appliqués
a des milieux plus denses que les ndtres ou a la technique de visualisation Schlieren. L1
et al. (2021) présentent une méthode de détection des chocs basée sur celle de détection
des contours de Canny. Cette derniere a été modifiée pour calculer automatiquement un
double seuil afin de détecter les chocs et le contour des obstacles. Ces travaux concernent
des expériences réalisées dans un tube a choc, donc dans des conditions de pression et de
densité atmosphériques pour lesquelles la technique de Schlieren donne des résultats tres
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satisfaisants en termes de qualité d’image. D’autres travaux intéressants sur la détection ont
été réalisés par LASH et al. (2016). Ses expériences concernent un cylindre de 3,2 mm de
diameétre placé dans un écoulement & Mach 2 avec une pression ambiante d’environ 2,7.10%
Pa (4 ordres de grandeur supérieurs a nos conditions opératoires). Les images de I’écoulement
autour du cylindre sont aussi obtenues par la technique Schlieren. Pour analyser les images,
Lash propose un programme basé sur 'amélioration du contraste en convertissant 1'image
brute en une image binaire. Le choc est alors détecté a partir du contraste entre les pixels,
ce qui implique d’imposer un seuil de détection arbitraire. Pour finir PRICE et al. (2021) ont
étudié le comportement temporel d’un jet sous-détendu a Mach 1,5 par imagerie Schlieren. Ils
présentent une analyse basée sur des techniques de décomposition modale telles que la POD
(Proper Orthogonal Decomposition). Les différentes expériences que nous venons brievement
d’exposer ont la particularité d’étre a des conditions de pression plus élevées que les notres,
dont les densités sont suffisantes pour appliquer la technique Schlieren et obtenir des images
avec des contrastes plus importants. Dans notre étude, deux algorithmes d’analyse ont été
appliqués un premier basé sur la méthode des gradients et un deuxiéme sur la déconvolution
de Fourier qui permet d’avoir une analyse plus complete de la structure de ’onde de choc.

Gradient Pour déterminer les caractéristiques de 'onde de choc autour de chaque sphere,
j’ai utilisé la technique de visualisation par luminescence pour les cas expérimentaux avec une
pression de 2,7 Pa et 8 Pa en écoulement libre (c.f. page 2.4.1). Pour chaque condition, une
série de 50 images brutes a été enregistrée par la caméra CMOS équipée d’un objectif VUV
de 94 mm, donnant une résolution spatiale de 150 pm.

Cette série d’images est compilée en une seule, en moyennant ’ensemble des intensités
a lemplacement du pixel correspondant de chaque image (Fig.4.10a). Pour améliorer les
contrastes, le champ moyen des images d’arriére-plan sans obstacle est soustrait au champ
moyen des images brutes (Fig.4.10b). Le champ moyen de 'arriére-plan correspond au signal
résiduel d’intensité. Il est le résultat de l'intensité lumineuse acquise en écoulement libre
(sans la sphere) et & méme pression dans la chambre d’expériences. En effet, la pression
de I’écoulement infini est ajustée en présence de la sphere. Lorsque la sphere est retirée de
I’écoulement, la pression diminue légerement, cette derniere est alors réajustée en actionnant
la vanne papillon prévue a cet effet.

Enfin, la méthode de CANNY (1986) est appliquée pour la détection des contours. Dans
le cas présent elle est utilisée pour déceler I'onde de choc autour de 'obstacle. Elle consiste
a calculer le gradient numérique de l'intensité de I'image en utilisant la dérivation d’un filtre
gaussien. Cette fonction mathématique permet d’améliorer considérablement la visualisation
de l'onde de choc par rapport au champ moyen des images brutes (Fig.4.10c). Ensuite, la
sphere et la position de ’onde de choc sont repérées grace aux maximums locaux du gradient
de l'intensité (Fig.4.10d). Cette méthode de détection des contours présente I'avantage d’uti-
liser deux niveaux de seuillage, permettant d’étre moins sensible au bruit et de mieux détecter
les contours faibles. D’autres méthodes de détection de contours ont été testées, telles que
celle de Sobel ou Prewitt. Mais ces 2 autres méthodes sont plus sensibles au bruit et donnent
de faux positifs, ce qui augmente considérablement le travail de filtrage des images en écar-
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(a) Champ moyen des images brutes (b) Soustraction de 'arriére-plan

(¢) Norme du gradient (d) Détection des contours

FI1GURE 4.10 — Procédé de détection de 'onde de choc par imagerie autour d’une sphere de
30 mm (Ma 4 - 8Pa)

tant les vrais contours des faux. Quant & la position de 'onde de choc, elle est sensiblement
identique, peu importe la méthode utilisée.

Méthode de Déconvolution La technique de visualisation par luminescence nous fournit
qualitativement les variations de densité par l'intermédiaire des variations d’intensité lumi-
neuse dans le champ graduel d’intensité lumineuse issue de l’ionisation. Lorsqu’on observe le
profil d’intensité lumineuse pris sur la ligne du point d’arrét devant la sphere, figure 4.11a,
on comprend que 'onde de choc ne peut pas étre résumée a une frontiere devant la spheére,
mais plutot & une zone de transition plus ou moins progressive en fonction de la raréfaction.
En raison de I’évolution de 'onde de choc qui devient de plus en plus diffuse avec le degré
de raréfaction (PROBSTEIN, 1961), nous avons analysé le choc plus en détail. L’onde de choc
peut étre décomposée en plusieurs zones suivant le régime d’écoulement, telle que la couche
limite et la couche de choc selon CHENG (1963). La couche limite est définie comme la zone
ou les effets visqueux sont prépondérants sur ’écoulement (DELERY, 2008). Dans le profil
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« Intensité lumineuse
—— Interpolation
0O Intensité maximale
Pied de choc
0 Inflexion
O Bord sphere
+ Position reelle

@@ Champ d’intensité
- Maximum

- Inflexion
Pied de choc

(a) Profil d’intensité lumineuse prise sur la ligne de(b) Champs d’intensité lumineuse et position des
courant du point d’arrét. détachements.

FIGURE 4.11 — Exemple de traitement par déconvolution pour une sphere de 40 mm a Ma 4
- 2,7 Pa.

d’intensité lumineuse, trois zones d’intéréts sont alors étudiées : le maximum d’intensité, le
point d’inflexion, et le pied de choc. Le pied de choc correspond & la premiére perturbation
du champ de densité infinie amont. Il représente donc la limite au-dela de laquelle I’écoule-
ment est libre. L’inflexion correspond mathématiquement au point ou s’opere le changement
de concavité de la courbe d’intensité lumineuse. Il ne s’agit pas du centre du choc, mais du
point auquel le gradient d’intensité et potentiellement la densité sont les plus forts. Enfin, le
maximum d’intensité pourrait étre interprété comme la couche limite.

Pour détecter les points d’intérét présents sur la figure 4.11a, j'ai procédé en plusieurs
étapes. D’abord, pour ne pas étre tributaire de la résolution des images, une interpolation
est utilisée pour améliorer leur résolution spatiale. Lorsque le maximum est détecté, on ne
travaille plus que sur la portion entre le maximum et I'infini amont, afin d’éviter la détection
de faux extremum. Pour réduire au mieux le bruit avant le calcul du gradient, le signal est
filtré par auto-déconvolution de Fourrier. On répete alors ce procédé pour tous les profils
horizontaux de I'image. On obtient ainsi trois zones distinctes, comme présenté en figure
4.11b.

Pour s’assurer de l'indépendance des résultats avec la méthode de détection plusieurs
parametres ont été testés :

D’abord, 'indépendance de la détection par rapport a l'orientation du découpage des
profils d’intensité lumineux. Ainsi, que 'on proceéde par profils horizontaux, verticaux ou



4.1. Aérodynamique de la sphére en régime transitionnel 101

méme radiaux, le résultat est sensiblement le méme, mis a part une difficulté pour les profils
verticaux a détecter le détachement devant la sphere. Une combinaison parfaite de ces orien-
tations viserait a tracer des profils perpendiculaires au choc, ce qui demande de le détecter
une premiere fois. Mais 'amélioration des résultats n’est pas notable, la détection horizontale
est suffisante. La qualité des images dépend de la quantité d’informations captées, a savoir
I'intensité lumineuse des images. Or 'intensité lumineuse dépend de la tension électrique d’io-
nisation et du temps d’intégration. En effet I'intensité lumineuse émise peut étre améliorée en
augmentant la tension de polarisation appliquée pour la décharge. Néanmoins une polarisation
trop élevée, donc une augmentation exagérée de 'ionisation de 1’écoulement, conduit aussi a
une modification des propriétés de I’écoulement rendant les mesures erronées. Un compromis
doit étre trouvé entre qualité et conformité des mesures. Ainsi comme on peut le voir sur
la figure 4.12 (a) une ionisation de 1kV est trop faible puisque le signal est fortement bruité
avec beaucoup de variations en fonction du temps d’acquisition, comme le montre la figure
4.12 (b). Une ionisation trop élevée, tels que 3 ou 3,5 kV se traduit par une augmentation de
la pression dans la chambre d’expériences P1 de 1 Pa modifiant ainsi les caractéristiques de
I’écoulement.

5 800 T r . . .
O Maximun . O Maximun O 1kV
0 Gradient é O Gradient O 1.5kV
41| > Pied de choc ab goo | [> Pied de choc O 2kV
— 9) o g g
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2 & 400t
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i e T > é 200 an = u) 5>
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FIGURE 4.12 — Influence de la tension d’ionisation (a) et du temps d’intégration (b) sur le
détachement de I'onde de choc. Sphere 40 mm Ma 4 - 2,7 Pa.

Pour préserver la conformité des résultats, les parametres de la mesure qui ont été retenus
sont ceux qui offrent un écart & la moyenne inférieur a 1%. Pour conclure, le bon compromis
entre visualisation et mesure correcte est obtenu avec une ionisation comprise entre 1,5kV et
2 kV, couplé a un temps d’intégration suffisamment long, voir tableau 4.5. Malgré cela, la
détection du maximum reste assez sensible et présente un écart type élevé.

Enfin pour s’assurer de la répétabilité des mesures, plusieurs acquisitions et plusieurs
détections ont été réalisées pour chaque sphére et chaque condition expérimentale. Le résultat
final est déterminé en moyennant ’ensemble de détections réalisées.
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Conditions Tension Temps d’intégration
1,5 > 150 ms
Ma 4 - 8 Pa 9 > 100 ms
1,5 > 200 ms
Ma 4 - 2,7 Pa 9 > 150 ms

TABLE 4.5 — Criteres de validation de I'acquisition.

o

(a) 40 mm 8 Pa (b) 40 mm 2,7 Pa

=

(¢) 30 mm 8 Pa (d) 30 mm 2,7 Pa

FIGURE 4.13 — Détection expérimentale des couches de choc pour différents diametres et
pressions.

4.1.2.2 Cas 71 Pa

N

A plus haute pression, la méthode de visualisation par luminescence ne s’applique pas,
puisque le taux de collisions entre les particules et les électrons est suffisamment élevé pour
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e
a2

(e) 25 mm 8 Pa (f) 25 mm 2,7 Pa

(2) 10 mm 8 Pa (h) 10 mm 2,7 Pa

FIGURE 4.13 — Détection expérimentale des couches de choc pour différents diametres et
pressions.

restreindre la zone d’ionisation autour de la plaque produisant la décharge. Ainsi, 'ionisation
produite par les électrodes ne se développe pas au-dela de quelques centimeétres, ne permettant
pas de visualiser 'onde de choc. De ce fait, nous avons utilisé la méthode de sondage de
Iécoulement par sonde de pression (c.f. 2.4.2 page 46) pour les conditions d’expérience a
Mach 4 - 71 Pa. Pour chaque sphére de diametre différent, plusieurs profils verticaux (selon z)
ont été réalisés a différentes positions longitudinales (selon x) autour des sphéres. Pour décrire
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la démarche permettant de détecter la position du choc devant la sphere a Mach 4 - 71 Pa,
prenons l'exemple de celle de 40 mm de diametre. La figure 4.14 montre le profil de pressions
mesurées par sonde de Pitot et normalisées par la valeur de la pression de I’écoulement infini
P, controlé et mesuré tout au long des expériences. Ce profil de pression a été mesuré a la
verticale du centre de la sphére, soit x = 0 mm (le centre du repere cartésien étant le centre
de la sphere, figure 4.3), pour différentes hauteurs. Le profil débute & Z = 20 mm, soit a la
surface de la sphere et se termine a Z = 60 mm, soit en dehors du choc créé devant la sphere,
a la limite du périmetre du noyau de I’écoulement.

60 ———————T——————

Mach 4, 71 Pa

Position Z (mm)
w w B [ i w
o o ] o) o o

[
(45|
T
1

20 1 1
0 0.5 1 1.5 2

Pression normalisée f;—‘
FIGURE 4.14 — Profil de pression normalisée pour une sphere de diametre 40 mm, a la verticale
du centre de la sphere X = 0 mm.

Le profil de pression, figure 4.14, montre une chute brutale de pression a hauteur de
Z = 35 mm. Il s’agit du passage de la sonde de pression sur le choc présent autour de la
sphere. Cette chute brutale de pression est répartie sur un déplacement de 1,4 mm, ce qui
ne permet pas, sans traitement, de situer avec précision I’emplacement du choc. Dans le cas
présent, il s’agit du point P; /P = 1,5.

Dans un écoulement supersonique visqueux, ’épaisseur de la couche limite peut étre décrite
comme la distance le long de ’axe de symétrie entre la surface du modele et le point d’inflexion
du profil de densité dans le choc diffus. En outre, I’épaisseur de la couche de choc augmente
avec le degré de raréfaction (ISAKOVA et KRAIKO, 1969). Sur le profil de pression d’arrét,
figure 4.15, I’épaisseur du choc est délimitée par les pressions comprises entre le jet libre et
la pression maximale. Les coordonnées exactes du choc sont déterminées & partir de la valeur
du minimum du gradient de la pression.
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FIGURE 4.15 — Détection des chocs a partir du gradient de pression. Sphere R = 5 mm, Mach
4 - 2,7 Pa. Profile de pression & X = 5 mm (gauche). Profil de gradient de pression (droite).

Afin de valider la méthode, cette démarche a fait ’objet de tests aux conditions de fonc-
tionnement Mach 4 - 8 Pa et Mach 4 - 2,7 Pa. En effet, a ces pressions nous avons également
la possibilité de détecter le choc par visualisation. De ce fait, la comparaison des positions
fournies par les mesures de pressions avec les données fournies par la visualisation par lumi-
nescence a permis de valider cette méthode de détection du choc. La figure 4.16 montre ’onde
de choc détectée a partir des images de la caméra KURO-CMOS pour une spheére de 10 mm
de diameétre a Mach 4 - 2,7 Pa. Sont présentes également, les positions du choc calculées a
partir de 3 profils de Pitot verticaux réalisés pour x = 5 mm, 0 mm et 2 mm. On observe un
excellent accord entre les positions du choc détectées par ces deux méthodes différentes. Ceci
vient valider la méthode de détection de choc par profils de Pitot.

Cette méthode a été appliquée a 71 Pa, pour plusieurs positions autour des spheres. Les
profils de pressions ont été réalisés autour de la sphere, environ tous les 5 mm horizontalement
(en X) et avec un pas variable verticalement (en Z). Le pas de déplacement vertical est adap-
tatif pour optimiser la résolution par rapport au temps d’acquisition. En effet, la stabilisation
des mesures de pression a la sonde de Pitot prend plusieurs minutes souvent proches du quart
d’heure, comme décrit au paragraphe 2.4.2. De ce fait, dans les zones ou la variation de pres-
sion est faible, par exemple dans la zone de sillage (derriére la spheére), et en dehors du choc,
ou 'on atteint la pression du jet libre P, le nombre de points de mesure a été réduit. En
revanche, au voisinage du choc, les variations de pressions sont trés importantes, une bonne
résolution spatiale des pressions est indispensable pour ne pas manquer le passage du choc.
La figure 4.17a présente la répartition spatiale des profils de pression, ainsi que leur valeur
adimensionnée par la pression du jet libre Po,. Ce graphique comporte 3 axes, la position X,
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X (mm)

FIGURE 4.16 — Comparaison des méthodes d’analyse des chocs utilisant le Pitot et la caméra
KURO CMOS. Sphére R = 5 mm Mach 4 - 2,7 Pa.

Z et l'intensité des pressions.

Pour éviter une représentation en trois dimensions, j’ai volontairement affiché en abscisse
les positions auxquelles j’y ai ajouté les variations de pression, mais toutes les prises de pression
pour un méme profil ont été réalisées & une méme abscisse. En d’autres termes, le profil de
pression de la figure 4.14 réalisée a X = Omm, donc a la verticale de la sphere, apparaitrait
comme une ligne droite si on affiche les positions X et Z du profil sur la figure 4.17a. Pour
discerner les variations de pression, je les ai donc apposées autour de son abscisse, de telle
sorte que pour X = Omm, P; /P, = 1.

Pour améliorer l'interprétation, une cartographie des pressions autour de la spheére a
été réalisée par interpolation des profils des pressions. Un compromis entre les méthodes
d‘interpolation linéaire et cubique a été utilisé. On obtient ainsi un champ de valeurs de
pressions d’arrét autour de la sphére, comme le montre la figure 4.17b.

Néanmoins, la méthode de profils de Pitot présente des limites, puisqu’elle ne permet pas
d’explorer ’écoulement devant la sphere pour déterminer la distance de détachement du choc.
On peut voir sur la figure 4.17b, que le manque de données devant la sphere ne donne pas
la possibilité d’extrapoler sur 'emplacement du choc a cet endroit, malgré de nombreuses
tentatives d’optimisations.

Néanmoins la valeur du nombre de Knudsen pour la condition expérimentale de la sphere
de 40 mm de diameétre & Mach 4 - 71 Pa est de 3.10™* donc il se situe dans le régime continu
selon sa définition (c.f. 1.2.3.1). Dans ce cas, la formulation empirique de Billig (Eq. 4.2)
pourrait décrire les coordonnées de 'onde de choc comme le montre la Fig. 4.18. Sur cette
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FIGURE 4.17 — Profils de pressions autour d’une sphére de 40 mm de diametre a Mach 4 - 71
Pa. Positions des profils de Pitot ainsi que leurs pressions normalisées (a). Interpolation du
champ des pressions a partir des profils de Pitot (b).

figure, le profil du choc déterminé par la formulation de Billig a été tracé en rouge sur le champ
de pression obtenu par interpolation. Leur superposition montre que dans ce cas précis de la
sphere de 40 mm de diametre la définition du choc de Billig décrit correctement la forme du
choc expérimental.

Cependant, en considérant les valeurs des nombres de Knudsen pour tous les diametres
de spheéres, on peut faire 'hypothése en premiére approximation qu’ils obéissent au régime
continu. A partir de ce résultat, nous supposerons que la forme expérimentale de l'onde de
choc obtenue avec un écoulement & Mach 4 - 71 Pa peut étre décrite avec I’équation empirique
de BILLIG (1967), pour les diameétres de spheéres appartenant au régime continu. L’équation
empirique utilisée pour calculer le rapport A/R (Eq. 4.4) permet alors d’estimer la distance
de détachement du choc pour la condition Mach 4 - 71 Pa. Néanmoins, comme nous le verrons
pour les spheres de diametre plus petit, 'approximation de Billig n’est pas tout a fait valide.

La figure 4.19b, présente la répartition des pressions d’arrét autour de la spheére de 10
mm de diametre. Le profil du choc déterminé par la formulation de Billig est superposé sur
les champs de pression interpolés comme le montre la figure 4.19b. Dans ces conditions, on
constate une divergence, en effet la forme du choc définie par Billig s’inscrit a l'intérieur
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FIGURE 4.18 — Position de 'onde de choc autour de la sphere de 40 mm de diametre pour
la condition d’écoulement Mach 4 - 71 Pa. Les points de données correspondent a la position
de I'onde de choc estimée a partir des profils de Pitot. La courbe correspond a la théorie de
Billig a Ma 4.

du champ de pression expérimental de 'onde de choc, qui semble étre plus éloigné de la
sphéere avec une distance de détachement légerement plus grande que celle donnée par Billig.
Cependant, du fait de sa petite taille, il est difficile de mailler davantage autour de la sphere
par d’autres profils de pression. Il est donc difficile de conclure avec certitude sur la valeur de
I’écart a la théorie. Il nous est apparu nécessaire de poursuivre la recherche, par une nouvelle
méthode expérimentale, afin de mieux déterminer la distance du détachement du choc devant
la sphere de 10 mm a 71 Pa.

La méthode idéale serait 1'utilisation d’un canon a électrons qui permettrait de mesurer
le champ de densité locale. Le principe consiste a émettre un faisceau d’électrons homogene
traversant perpendiculairement 1’écoulement. Comme le champ lumineux est uniforme, on
peut lier I'intensité lumineuse a la densité (MOHAMED et al., 2009). Mais cette méthode est
en cours de développement par I’équipe et n’a pas vu le jour avant la fin de ma these. Une
méthode de remplacement a été utilisée de maniere a ioniser trés localement 1’écoulement
sans le perturber. Utiliser la sphere comme cathode n’est pas possible, car cela changerait la
couche limite. Une cathode extérieure au jet ne permet pas de développer suffisamment le
champ lumineux a cette pression pour voir le choc. Nous avons donc utilisé une cathode interne
a I’écoulement pour étre au plus proche de I'objet. Pour ne pas perturber 1’écoulement, nous
avons utilisé un filament de 200 pm comme cathode. En effet, grace au savoir de I’équipe nous
savons que la tenue par fil des maquettes ne crée pas d’interaction avec I’écoulement pourvu
qu’il soit suffisamment fin. Pour avoir une bonne résistance au chauffage, malgré la finesse,
nous avons utilisé un filament en tungstene. La figure 4.20 montre le montage expérimental
du filament de tungsténe disposé verticalement et maintenu par le systeme de déplacement
de la soufHlerie permettant ainsi son déplacement autour de la sphere.
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FIGURE 4.19 — Profils de pressions autour d’une sphere de 10 mm de diametre a Mach 4 - 71
Pa.

FI1GURE 4.20 — Montage expérimental du filament de tungsténe disposé verticalement.

On obtient un faisceau similaire a celui que pourrait créer un canon a électrons, a ceci
pres que le gradient d’intensité lumineuse créée par l'ionisation ne permet pas d’en déduire la
densité locale. Cette technique permet néanmoins de mesurer le détachement du choc devant
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la sphere a Ma 4 - 71 Pa.

La figure 4.21 présente un exemple de visualisation du choc proche de la sphere de 10 mm
de diametre. Pour cette expérience, la sphere est en polyuréthane, un matériau isolant électri-
quement qui permet de garder la sphere au potentiel flottant et ainsi éviter les interférences
électriques avec le fil de tungsténe qui pourrait modifier le choc a proximité de la sphere. La
distance du choc a été directement déterminée & partir des images.

FIGURE 4.21 — Visualisation de 'onde de choc par filament ionisé. Sphere de 10 mm, Ma 4 -
71 Pa.

4.1.3 Analyse de la distance de détachement du choc

Lorsqu’on compare, la forme du choc de la figure 4.22 présentant deux images obtenues
pour 8 et 2,7 Pa avec la sphére de 5 mm de diametre, le premier constat est qu’elles ne sont pas
identiques. Or selon les équations empiriques (Eq. 4.2 et 4.4) qui prédisent la position du choc,
pour un méme nombre de Mach et un méme rayon de sphére, le choc est identique. Cependant
ces deux images comparent les ondes de choc obtenues a deux conditions de pression différentes
et donc deux degrés de raréfaction différents. Il est clair que le détachement augmente lorsque
la pression de I’écoulement diminue, autrement dit lorsque le nombre de Knudsen augmente.
On observe que les effets de raréfaction entrainent une déviation de la position du choc par
rapport a celle prédite par la relation empirique de Billig. L’objet de cette partie est de
déterminer les parameétres de raréfaction influencant le détachement du choc et d’établir un
modele prédictif.
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Kn 0.0107

FIGURE 4.22 — Comparaison de 'onde de choc obtenue avec une sphére de 5 mm de diametre
dans un écoulement de Mach 4 - 8 Pa (en haut) et dans un écoulement de Mach 4 - 2,7 Pa
(en bas).

4.1.3.1 Premiére approche : modele de ’onde de choc simplifiée

Comme décrit précédemment, les détachements de ’onde de choc par rapport a la surface
de l'obstacle ont été obtenus de 2 manieres. Dans les conditions d’écoulement Mach 4 - 2,7
Pa et Mach 4 - 8 Pa, les distances de détachement des ondes de choc ont été déterminées
a partir de 'analyse des images de la caméra CMOS utilisant la technique de visualisation
par luminescence (Fig. 2.12). Dans un premier temps, pour la condition Mach 4 - 71 Pa,
I’équation empirique d’Ambrosio et Wortman (Eq. 4.4) a été utilisée pour calculer la valeur
de la distance de 'onde de choc.

La figure 4.23 montre les distances de détachement en fonction du rayon de la sphere
pour les trois conditions d’écoulement expérimentales. On observe trois tendances distinctes
selon les conditions d’expériences, ce qui signifie que ’équation empirique d’AMBROSIO et
WORTMAN (1962) ne parvient pas & évaluer avec précision le détachement dans le cas de
conditions d’écoulement typiques du régime de glissement. En effet on rappelle que I’équation

Conditions Coefficient directeur Ordonnée a 'origine
Ma 4 - 2,7 Pa A = 0,1904 R + 0,525 2
Ma 4 - 8 Pa A = 0,186 R+ 02041
Ma 4 - 71 Pa A = 0,1757 R + 0,001 1

TABLE 4.6 — Régression linéaire des données présentées sur la figure 4.23.

4.4 proposée par Ambrosio et Wortman ne dépend que du nombre de Mach et du rayon de
la sphere sans prendre en considération la pression de ’écoulement environnant. De plus, la
figure 4.23 montre que le détachement décrit par Ambrosio et Wortman augmente linéairement
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FiGURE 4.23 — Distance de détachement en fonction du rayon de la sphére pour les trois
conditions de pressions a Mach 4.

avec le rayon de la sphere. On observe que le caractere linéaire de 1’évolution du détachement
avec la dimension des spheres n’est pas altéré par la raréfaction. Néanmoins le détachement
croit par palier a chaque niveau de raréfaction pour un méme nombre de Mach, mais reste
linéairement dépendant du rayon.

Ce résultat montre, pour des écoulements plus raréfiés, que la détermination de la position
du choc par Billig sera erronée. Le tableau 4.6 précise les régressions linéaires issues de ces
données. De fait, les coefficients directeurs et les ordonnées a ’origine peuvent étre exprimés
comme des fonctions de la pression, qui traduirait la raréfaction. Le niveau de raréfaction
peut étre représenté par le nombre de Knudsen Kn, comme vu au paragraphe 1.2.3.1. Il a été
calculé pour chaque condition expérimentale en fonction du diametre de la sphére (Fig. 4.6)
et des conditions d’écoulement de la présente étude (Tab. 4.1; 4.2; 4.3).

La figure 4.24 présente la variation du rapport A/R en fonction du nombre de Knudsen
Knp basé sur le diametre de la sphere. De plus, les losanges verts représentent les valeurs
déterminées pour la condition expérimentale Mach 4 - 71 Pa, parmi lesquels le détachement
déterminé expérimentalement pour la sphére de 10 mm est reporté.

On observe une forte augmentation des valeurs A/R lorsque le nombre de Knudsen devient
supérieur & 6 x 1073, montrant ainsi que le détachement prédit par 1’équation d’Ambrosio et
Wortman (Eq. 4.4) est largement sous-estimé lorsque ’écoulement obéit au régime de glisse-
ment. En effet si on considere le parametre de raréfaction (voir section 1.2.3.4), on remarque
que pour ’ensemble des diametres des spheres considérés dans ce chapitre, le parametre de
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FI1GURE 4.24 — Rapport entre le détachement du choc et le rayon de la sphere en fonction du
nombre de Knudsen.

raréfaction est compris entre 0,01 et 1, donc indique que le régime de glissement s’applique,
comme le montre le tableau 4.7.

Diametre sphere ‘ Ma/v/Re

10 0,0567
25 0, 0359
30 0,0327
40 0,0283

TABLE 4.7 — Parametre de raréfaction en fonction des diametres de spheres a Mach 4 - 71
Pa.

On constate également que la divergence avec la relation empirique intervient des Knp >
2.1073. Ce qui signifie que ces conditions de fonctionnement appartiennent d’ores et déja au
régime de glissement. On peut établir en premiére instance que la raréfaction de ’écoulement
agit sur le détachement du choc et donc sur sa forme globale.
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Au vu de la tendance du détachement, on peut également faire I’hypotheése que le déta-
chement de la sphére de 10 mm a 71 Pa, calculé par la relation empirique est sous-estimé.
Gréce a la méthode présentée au paragraphe 4.1.2.2 page 110 j’ai pu estimer le détachement
de cette sphere. Malgré I'incertitude de mesure, son détachement adimensionné s’inscrit dans
la tendance globale et permet de penser que le détachement prédit par I’équation d’Ambrosio
et Wortman (Eq. 4.4) n’est valable que pour des nombres de Knudsen inférieurs a 10~* voir
moins. Ces éléments n’apportent qu’une réponse partielle au probleme et ne permettent pas
de conclure, il convient d’approfondir ’étude par une autre méthode.

4.1.3.2 Deuxiéme approche : analyse détaillée de la structure du choc

Dans une deuxieme approche, la méthode de convolution de Fourier présentée au para-
graphe 4.1.2.1 page 99 a été appliquée pour analyser les visualisations obtenues a 2,6 et 8
Pa. Cette méthode a permis de décomposer le choc en plusieurs zones. Pour rappel, elle per-
met de détecter trois points particuliers dans le profil de densité relatif de ’'onde de choc, le
maximum, ’inflexion et le pied de choc.

La figure 4.25 compare les distances de détachement par rapport a la surface de la sphere
des trois positions relevées dans le choc en fonction du rayon des sphéres pour les condi-
tions d’écoulement expérimentales Mach 4 - 2 et 8 Pa. On remarque que le comportement
du détachement des trois points intérét differe avec le changement de pression. Le pied de
choc s’éloigne de la sphére & mesure que la pression diminue. L’inflexion, qui correspond au
maximum du gradient, semble étre insensible au changement de pression. Enfin, le maximum
d’intensité lui contrairement au pied de choc se rapproche de la surface de la sphere lorsque
la pression diminue.

Au vu des résultats obtenus précédemment avec la détection des gradients, figure 4.23 et
ceux présentés en figure 4.25, il semble que la détection par le gradient donne une moyenne
entre le pied de choc et I'inflexion. La détection des gradients donne une bonne approximation
dans le cas d’un choc fin, mais elle ne permet pas d’appréhender toute la complexité d’un
choc qui s’épaissit avec la raréfaction.

| Ma 4 - 8 Pa Ma 4 - 2,7 Pa
Maximum | A =0,0408R +0,2134 A =0,0144R + 0, 3022
Inflexion A =0,1945R +0,0083 A =0,1978R + 0,0151

Pied de choc | A = 0,2219R +0,2734 A = 0,2190R + 0, 7228

TABLE 4.8 — Régression linéaire des détachements d’une sphére présentée sur la figure 4.25.

Les régressions linéaires des détachements des trois zones d’intérét présentées en figure
4.25 sont résumées dans le tableau 4.8. Les pentes, correspondantes aux mesures de points
d’inflexion pour les deux conditions de pression, sont tres similaires comme leur ordonnée
a lorigine. On constate que la pression les influence tres peu. Les pieds de choc semblent
avoir augmenté d’un écart constant avec I’augmentation de pression, car leurs pentes sont
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FIGURE 4.25 — Distances de détachements obtenues par déconvolution en fonction du rayon
de la sphére pour les conditions de pressions 8 et 2,7 Pa a Mach 4.

tres proches. Enfin les maximums semblent se rapprocher de la surface pour des pressions
plus faibles et semblent étre moins impactés par le diametre des spheres.

Pour observer les effets de la raréfaction, les différentes distances de détachement adimen-
sionnées par le rayon de la sphére ont été tracées en fonction du nombre de Knudsen sur la
figure 4.26.

L’analyse de cette figure montre que :

— les trois zones de choc augmentent avec le niveau de raréfaction. L’écartement entre
le pied de choc et le gradient est beaucoup plus prononcé que l’écartement entre le
gradient et le maximum.

— Le pied de choc ou front de choc croit plus vite que les autres "frontiéres" avec la
raréfaction. Cela peut s’expliquer par le fait que les particules réfléchies par ’obstacle
peuvent parcourir une plus grande distance avant de collisionner avec une particule du
flux incident du fait de 'augmentation du libre parcours moyen.

— A contrario, les deux autres "frontiéres" sont prises au piege entre d’un c6té la surface
de la spheére et de I’autre le pied de choc. Leurs extensions sont donc conditionnées par
I’augmentation de la seule des deux frontieres a pouvoir varier, soit le pied de choc.

En finalité le pied de choc donne le détachement total, résultat de la contribution de toutes
les couches.

Il existe plusieurs modeles dans la littérature qui tentent d’expliquer la structure du choc.
En fonction du régime, les couches sont plus ou moins épaisses et dissociables ou non. Le
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FIGURE 4.26 — Distance de détachement des différentes zones du choc adimensionné par le
rayon des spheéres en fonction du nombre de Knudsen.

modele proposé par Cox et CRABTREE (1965) décrit sur la figure 4.27, pourrait correspondre
a nos observations. Il se compose d’un front de choc épais détaché par rapport a la couche
limite. L’écart entre le pied de choc et I'inflexion pourrait alors représenter 1’épaisseur du choc
dpe et celui entre le maximum et la surface peut correspondre a ’épaisseur de la couche limite
del, De la surface de la sphére au pied de choc nous mesurons le détachement total A du choc.

Au regard de ce modeéle et des résultats expérimentaux, on peut interpréter I’évolution du
détachement avec la raréfaction de la maniere suivante :

Dans un premier temps, 'augmentation de la raréfaction entraine une "résistance" plus
faible du flux incident sur le pied de choc qui se développe seul. Puis, I’avancée du pied de choc
diminue la pression sur les couches inférieures qui suivent son avancement a leur tour. Ces
phénomenes seront le résultat de 1’évolution des équilibres des pressions entre les différentes
couches et le flux incident.

4.1.4 Coefficients aérodynamiques de la spheére

Beaucoup d’études ont déja été menées sur les coeflicients aérodynamiques des spheres.
Cependant cette étude permettra d’obtenir des valeurs de coefficients aérodynamiques ré-
centes dans le domaine de régime de glissement qui est particulierement difficile a simuler
numériquement. De plus dans la recherche que j’ai menée, une étude complete a été réalisée
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FIGURE 4.27 — Schématisation de la décomposition d’une onde de choc autour d’une sphere.

expérimentalement avec ’analyse de la structure du choc et des propriétés aérodynamiques,
alors que dans la littérature on ne trouve que la mesure des forces aérodynamiques. Cette
étude permettra de faire un lien entre la forme du choc et les coefficients aérodynamiques
pour mieux comprendre 'influence de la raréfaction sur les propriétés aérodynamiques d’un
corps de rentrée.

4.1.4.1 Meéthode de mesure des forces aérodynamique

Pour déterminer les coefficients aérodynamiques des géométries étudiées, il faut mesurer
les forces aérodynamiques qu’elles subissent en fonction des conditions d’écoulement dans
lesquelles elles sont plongées. Pour quantifier ces forces, j’ai utilisé la balance développée par
mes soins. La méthode de mesure des forces se déroule comme suit : La balance est placée a
I'intérieur de la soufflerie, alignée avec ’axe de la tuyere. L’alignement de la balance est réalisé
a l'aide de niveaux numériques pour ne créer aucun biais de repere. Des mesures préliminaires
sont effectuées pour vérifier que 'installation de la balance dans la soufflerie n’a pas perturbé
I’étalonnage.

L’objet testé est installé sur la balance en prenant bien soin de ne pas sur -contraindre
la balance. Ces opérations préliminaires étant réalisées, la soufllerie est mise sous vide. Il
convient une nouvelle fois de vérifier qu’aucun signal parasite ne vienne perturber le signal.
A ce propos, I’alimentation & découpage du déplacement perturbe les signaux des jauges de
contrainte, il est donc éteint apres chaque déplacement, aucune mesure n’est réalisée pendant

son fonctionnement.

La force exercée par 1’écoulement sur la sphere résulte du signal mesuré en présence de
la sphere corrigé par le signal acquit en ’absence de 1’écoulement, qui correspond au bruit
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FIGURE 4.28 — Signal brut du pont complet n, 1 pour une sphére de 10 mm soumise a un
écoulement de Mach 4 - 8 Pa.

de fond. Pour faire 'acquisition du bruit de fond lorsque la balance n’est pas soumise & un
écoulement, une plaque montée sur un vérin pneumatique vient obstruer le flux en sortie de
tuyere afin de protéger la balance de I’écoulement, tout en la gardant au plus proche des
conditions de fonctionnement (pression, vibration, température). L’acquisition de l’environ-
nement étant effectuée, la plaque est retirée permettant a la maquette montée sur la balance
d’étre de nouveau plongée dans 1’écoulement. Pour s’assurer de la reproductibilité et dimi-
nuer la marge d’erreur, 'opération est répétée une dizaine de fois. Un exemple des mesures
réalisées avec cette procédure est représenté sur la figure 4.28. En privilégiant plusieurs ac-
quisitions de courte durée plutét qu’'une longue acquisition, on évite toute dérive temporelle
éventuelle. En effet, si I'acquisition du signal de bruit de fond est réalisée seulement en début
d’expérience et retranchée aux mesures consécutives, ’écart entre ces signaux ne cesserait
d’augmenter a cause de la dérive temporelle. Or, lorsque le bruit de fond est enregistré a
chaque mesure, méme si le signal de départ dérive par rapport au temps, I’écart entre les
mesures reste constant pour une méme condition puisque le signal du bruit de fond croit en
méme temps que le signal mesuré.

4.1.4.2 Résultats

Les forces de trainée mesurées par la balance aérodynamique sont exposées en figure 4.29.
Il s’agit de la force de trainée subie par des spheres de différentes tailles et pour différentes
conditions de pression a Mach 4. Comme attendu, les forces de trainée sont plus élevées pour
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les pressions les plus fortes et les tailles les plus grandes. Plus la surface est grande et la
pression élevée, plus il y aura des collisions entre les particules et la surface. Cependant, les
tendances observées pour ces trois pressions ne sont pas les mémes, car la force n’est pas un pa-
rametre adimensionné. Pour confronter nos mesures a celles de la littérature (AROESTY, 1962 ;
KOPPENWALLNER et LEGGEF, 1985) et en apporter de nouvelles, en particulier dans le régime
proche continu, les coefficients de trainée sont déterminés, ce qui va dimensionner les forces
mesurées par rapport aux conditions de I’écoulement, par la formule 4.5.

2.F

Cp=— ot
Ma?.Py.y.S

(4.5)

La formulation choisie est celle qui introduit la pression infinie P; de ’écoulement qui est
une valeur mesurée pendant les expériences et le nombre de Mach qui peut étre calculé a
partir de la pression P; et de la pression génératrice Py également mesurée.

1000 , !
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FIGURE 4.29 — Force de trainée mesurée pour une sphere en fonction du nombre de Knudsen
KIID.

De méme, pour tenir compte des parametres dynamiques décrivant 1’écoulement, le nombre
de Reynolds local Res est utilisé comme parametre de corrélation pour tracer les coefficients
de trainée au détriment du nombre de Knudsen qui est un parameétre de raréfaction statique.

Le Rey peut étre calculé par ’équation 4.6.

PioMasd Y
Rey = 4.6
? pe VLR (4.6)
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Ici, d représente le diametre de la sphére en meétre, v = 1,4 est le coefficient isentropique,
et R = 8,314 J.mol ' K~! est la constante des gaz parfaits. Les autres quantités nécessaires
au calcul de Res peuvent étre estimées en utilisant les relations isentropiques, décrites en
section 2.4.2 page 46. Contrairement a la valeur du nombre de Mach apres le choc, qui peut
étre calculée avec I'équation 4.7.

[ (y—1).Ma?+2
May = \/2.7.Ma2 —(y-1) (47)

De plus, la viscosité dynamique, uso, peut étre estimée en utilisant la loi de Sutherland,
équation 4.8 qui permet de la calculer en fonction de la température du milieu.

1,439.10~6T .
Rt si Ty < 110,56
_ 2,/110,56 )
pa(T) = 1,439.10- 6715
T+110,56

(4.8)

sinon.

La figure 4.30 présente les coefficients de trainée C, expérimentaux déterminés dans
ce travail de recherche conjointement a ceux d’AROESTY (1962) et ceux de KINSLOW et
POTTER (1963).
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FI1GURE 4.30 — Comparaison des coefficients de trainée C, mesurés avec ceux de la littérature
en fonction du nombre de Reynolds apres choc pour un nombre de Mach de 4 et Ty, = T.

Les valeurs expérimentales d’Aroesty ont été déterminées dans des écoulements froids avec
des nombres de Mach compris entre 3,3 et 4,1. Ce qui peut expliquer les quelques écarts des
coefficients de trainée aux treés bas nombres de Reynolds. Néanmoins les coefficients, sont
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optimisés avec une équation de la forme :

A2 A3
+ == (4.9)

C,=Al+
vVReys  Reo

Avec A1=1,054, A2=2,76 et A3=0,36.

Pour autant, si on considere les codes de calcul de trajectoire de rentrée de débris exis-
tants, le parametre de corrélation le plus considéré pour comparer les coefficients de trainée
en fonction de l'altitude de rentrée est le nombre de Knudsen. La figure 4.31 présente les
coefficients de trainée C, mesurés dans cette étude par rapport cette fois-ci au nombre de
Knudsen.
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F1GURE 4.31 — Coefficient de trainée C, des spheres en fonction du nombre de Knudsen Knp.

Une étude analytique récente des fonctions de corrélation trés complete est proposée par
SINGH et al. (2020). Ce modele pourrait étre plus complet avec des données expérimentales
a plus haut nombre de Knudsen.
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4.1.4.3 Corrélation entre le détachement et le coefficient de trainée

Le choc est la conséquence de la répartition des pressions autour de ’obstacle. Les forces
qui s’exercent sur un obstacle sont le résultat de la contribution des pressions. Il existe donc
un lien potentiel entre les parametres caractéristiques du choc et les forces subies par ’objet.
La figure 4.33 présente le coefficient de trainée C, en fonction du détachement du pied de
choc adimensionné par le libre parcourt moyen %.

Les détachements & Mach 4 - 71 Pa ont été extrapolés sur les régressions linéaires des déta-
chements en fonction du nombre de Knudsen, données présentées sur la figure 4.24. La courbe
montre qu'un lien existe entre le coefficient aérodynamique de trainée et le détachement du
choc. MASSON et al. (1960) proposent une approche pour décrire le coefficient aérodynamique
en fonction de la distribution de particules N situées dans la zone du choc, ou 1 représente la
distance entre les particules et la sphere, et A le libre parcours moyen, comme représenté sur
la figure 4.32.

Onde de choc
Particule ‘/

FIGURE 4.32 — Schématisation de I'approche de Masson et Morris.

D’aprés MASSON (1961), on peut écrire le coefficient aérodynamique de trainée comme

1-N N
Cr= o (F557) + o () (4.10)

Ou Cy, (1-N/NO) représente les particules ayant subi au moins une collision et C;, , (IN/NO)
les particules n’ayant subi aucune collision. Or la distribution des particules N/NO peut se
—/N)_ Dans la zone du choc, ¢ représente la distance de détachement A. Le
coefficient de trainée peut alors s’écrire de la forme générale comme suit :

suit :

définir par e

Cp = Cy, + (Cy,, — Cy) %) (4.11)

Néanmoins ce modele tres général ne fait pas intervenir le nombre de Mach ni la nature
du gaz de I’écoulement, dont on connait 'influence sur les C, et la distance de détachement.

Pour tenir compte des parametres dynamiques de 1’écoulement afin d’optimiser la courbe
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de la figure 4.33 on propose une équation de la forme :

)AQ

Cp = Cy, + (Cp, — Cy,) (AR (4.12)

Avec A des parameétres d’optimisation qui s’averent dépendre du nombre de Mach et du
coeflicient isentropique.
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FiGUrE 4.33 — Corrélation du coefficient de trainée en fonction du rapport % et sa modéli-
sation.

L’équation 4.13 que l'on retrouve tracée sur la figure 4.33 est un modele proposé. Cette
équation est construite comme une fonction de raccordement.

2=

Cp = O + (C,, — Cy)e\5hiaz) (4.13)

Elle donne le coefficient de trainée en fonction des parametres de 1’écoulement tel que
le libre parcours moyen, A, le nombre de Mach, Ma, le coefficient isentropique, -y, et des
parametres du choc comme son détachement A. Les limites de cette fonction de raccordement
sont celles proposées par MASSON (1961) telles que le coefficient de trainée en régime continu
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Cy. = 0,91 et le coefficient de trainée en régime moléculaire libre C,, , = 2,66.

Ce modele présente une bonne concordance avec les valeurs de la courbe expérimentale
obtenues lors de ce travail de recherche. Néanmoins, pour le valider, il serait intéressant
d’effectuer d’autres mesures expérimentales & des nombres de Mach différents.

4.2 Aérodynamique du cube en régime transitionnel proche
continu

La deuxieme forme canonique retenue pour cette étude est le cube. En effet, le cube possede
des éléments tels que des coins, des arrétes, des faces que l’'on retrouve sur les satellites,
en particulier ceux de forme rectangulaire. Cette géométrie particuliere est donc un bon
compromis et peut par analogie servir I’étude d’autres géométries. Elle correspond également
aux formes des CubeSat, dont les dimensions sont généralement trop faibles pour effectuer
a priori une rentrée compléte, mais dont I’étude aérodynamique est intéressante car tres
peu étudiée puisque cette forme n’est pas courante dans l’aéronautique. Au cours de ces
derniéres années, I'intérét porté sur les petits satellites a connu une croissance exponentielle.
Les nano satellites de type CubeSat présentent des avantages non négligeables concernant leurs
caractéristiques de flexibilité et d’accessibilité pour la démonstration et I'expérimentation de
technologies en orbite (HEIDT et al., 2000).

A Iorigine, les CubeSats ont été envisagés principalement comme des plates-formes édu-
catives développées par des universités ou comme des démonstrateurs technologiques mis en
service a partir d’un satellite. Cependant leur développement a beaucoup évolué et récem-
ment des missions CubeSat plus avancées ont été proposées, montrant ainsi que les CubeSats
ont clairement commencé a passer du statut de plates-formes d’éducation et de démons-
tration technologique & de véritables missions a faible colit. En effet ils présentent une va-
leur potentielle élevée en termes de retour scientifique et de revenus commerciaux (SELVA et
KrEJCI, 2012). Leur plus grand avantage est économique avec une réduction considérable de
leur coflit global, ainsi que de la compl<ns1:XMLFault xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat"><ns1:faultstring xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat">java.lang.OutOfMemoryError: Java heap space</ns1:faultstring></ns1:XMLFault>