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Les expériences effectuées au nombre de Mach 10 pour une flèche égale
et inférieure A, 60° révèlent pourtant une influence des gradients d'entropie
dus à la courbure de l'onde de choc. La pression d'arrêt ne demeure sensible-
ment égale que sur une longueur limitée; plus en arrière, le flux
mesuré &emit et semble tendre vers la valeur correspondant à une pression
d'arrêt pi, relative A, l'aval d'un choc oblique parallele au bord d'attaque.
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COMMENTARY

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

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

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

REPLY

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

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

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

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

COMMENTARY

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

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

REPLY

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

COMMENTARY

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

REPLY

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




