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Introduction

Introduction

Contexte

Malgré l’augmentation du nombre de satellites d’observation en orbite basse (h ≤ 1000 km),
la résolution des images fournies peut s’avérer insuffisante pour certaines activités de surveillance
ou de cartographie. Une manière de répondre à cette problématique serait de placer les satellites
sur des orbites très basses (100 ≤ h ≤ 300-450 km). En effet, l’amélioration de la résolution
spatiale, l’augmentation des capacités radiométriques, le risque de collision avec des débris amoindri,
etc., sont autant de raisons de privilégier ce type d’orbite [39]. En 2019, le satellite expérimental
GOCE (Gravity field and steady state Ocean Circulation Explorer - Figure 1) de l’agence spatiale
européenne a été mis en orbite à 224 km pour une durée de 20 mois. En 2017, le satellite de
démonstration SLATS (Super Low Altitude Test Satellite - Figure 2) de l’agence spatiale japonaise
a été placé en orbite pour une durée totale de 21 mois. Après plusieurs manœuvres dont un transfert
d’orbite, le satellite a complété sa mission sur des altitudes comprises entre 250 et 180 km. Par
ailleurs, le développement de nouvelles technologies de propulsion aérobie doit permettre de fournir
des poussées suffisamment importantes et pour des durées suffisamment longues pour compenser
durablement la traînée à des altitudes comprises entre 120 et 250 km [40] rendant les satellites
en très basse orbite terrestre (VLEO) commercialement viables d’ici les prochaines années [41].
Dans sa redéfinition de la ligne Karman, McDowell soutient même qu’avec les moyens actuels, des
satellites peuvent survivre à plusieurs révolutions sur des orbites elliptiques de périgées situés aussi
bas que 100 km [42].

Figure 1 – Satellite GOCE (crédit ESA). Figure 2 – Satellite SLATS (crédit JAXA).

Dans ces conditions, l’augmentation de la masse volumique de l’air aux altitudes VLEO par rap-
port aux altitudes LEO rend les effets de traînée considérables. C’est pourquoi l’exploitation de ces
orbites présente de multiples enjeux de conception associés aux contraintes aérodynamiques et aéro-
thermodynamiques rencontrées. Ainsi, il est fondamental de minimiser la traînée et les contraintes
aérothermodynamiques afin de pouvoir se déplacer et se maintenir sur des orbites les plus basses
possibles tout en garantissant l’intégrité de la charge utile. Bien que les satellites VLEO soient
encore dans les premières phases de développement, les premiers concepts suggèrent une préférence
pour des structures géométriques plus profilées que les satellites traditionnels (Figure 3). En paral-
lèle, la loi d’opération spatiale (LOS) de 2008 impose aux opérateurs français de limiter les risques
liés aux débris spatiaux lors de leur désorbitation. En particulier, cette loi préconise la réalisation
de manœuvres de désorbitation pour les satellites en LEO arrivés en fin de vie. L’opérateur doit
alors garantir la destruction du satellite durant la phase de rentrée atmosphérique ou assurer que
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la probabilité qu’il fasse au moins une victime au sol soit inférieure à 10−4. De même, le développe-
ment de nouveaux véhicules de rentrée réutilisables (Figure 4) nécessite une connaissance toujours
plus aboutie des conditions de vol propres à une rentrée atmosphérique. L’atteinte de ces objectifs
passe donc par la maîtrise de l’ensemble des contraintes aérodynamiques (coefficients de forces et
de moments) et aérothermodynamiques (flux de chaleur pariétal) rencontrées notamment à haute
altitude.

Figure 3 – Vue d’artiste de satellites VLEO de
type skimsat (crédit Thales Alenia Space).

Figure 4 – Véhicule réutilisable IXV ayant ef-
fectué une rentrée atmosphérique en 2015 (cré-
dit Dassault).

Problématique, objectifs et démarche
Les écoulements rencontrés par les satellites en orbite basse et durant la première phase de

rentrée atmosphérique sont des écoulements hypersoniques raréfiés en déséquilibre fort, de sorte
que les méthodes de CFD traditionnelles basées sur l’hypothèse des milieux continus ne sont pas
applicables. Dans ce cas, il convient d’utiliser des méthodes de résolution de l’équation de Boltz-
mann de type Direct Simulation Monte Carlo (DSMC) [43, 1]. Cependant, en raison du couplage
fort existant entre la mécanique du vol, la forme de l’objet, l’écoulement (aérodynamique et aéro-
thermodynamique) et la réponse thermomécanique du matériau, il est impossible d’élaborer une
géométrie optimisée, de simuler le cycle de vie d’un satellite VLEO ou la phase de rentrée atmo-
sphérique d’un objet avec des outils dits de haute-fidélité. L’utilisation de codes de rentrée basés
sur des modèles réduits à réponse rapide permet de pallier ce problème. Cependant, en régime
raréfié, les modèles classiques souffrent d’importantes limitations responsables d’un niveau de pré-
cision largement perfectible. En effet, les fonctions de raccord permettent de calculer les grandeurs
globales (i.e. intégrées) et locales (i.e. en tout point de la géométrie) en n’importe quelle altitude
du régime raréfié grâce à un paramètre de raréfaction et à la connaissance de ces grandeurs dans les
régimes limites continu et moléculaire libre. Le caractère arbitraire des limites du régime raréfié et
du choix de la longueur de référence utilisée pour définir le paramètre de raréfaction compromet la
généralisation des fonctions de raccord. De même, lorsque les formulations analytiques commettent
une erreur importante, cette erreur est également propagée par les fonctions de raccord à travers
le régime raréfié. Dans ce contexte, l’objectif de la thèse est de développer de nouveaux mo-
dèles réduits en régime hypersonique raréfié pour les coefficients aérodynamiques et le
flux de chaleur. Pour atteindre cet objectif, une approche en deux étapes est adoptée. D’abord,
l’évaluation de la DSMC par confrontation aux mesures et données de vol disponibles permet de
mieux comprendre les mécanismes physico-chimiques à l’œuvre en conditions hypersoniques raré-
fiées. Cette étape permet également de mieux comprendre les modèles clés de la méthode tout en
construisant une base de données de calculs préliminaires. Ensuite, les fruits de ce travail servent
à développer une nouvelle approche de génération de modèles réduits exempts des limitations des
modèles actuels.
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Introduction

Plan de l’étude
La synthèse de ces travaux de thèse est organisée en trois parties. Dans la première partie, les

chapitres 1 à 3 posent le cadre physique et numérique de notre étude. Ainsi, le premier chapitre fait
le bilan des phénomènes physico-chimiques caractéristiques des conditions hypersoniques raréfiées
rencontrées dans la première phase d’une rentrée atmosphérique. A la fin du chapitre sont indiqués
les différents phénomènes considérés et le moyen de simulation haute fidélité retenu : la DSMC.

Le deuxième chapitre porte sur les notions principales de dynamique des gaz hors équilibre
sur laquelle la DSMC se construit. A ce titre, plusieurs concepts fondamentaux de la dynamique
des gaz jusqu’à l’obtention de l’équation de Boltzmann sont rappelés. Les liens entre l’équation de
Boltzmann et les équations de Navier-Stokes sont ensuite abordés à travers la théorie de Chapman-
Enskog. Ce chapitre se termine par une brève description moléculaire des phénomènes de relaxation
thermochimique.

Le troisième chapitre présente les grands principes de la DSMC. Les hypothèses fondamentales,
l’algorithme central et les métriques usuelles de la méthode sont d’abord introduits. Plusieurs mo-
dèles et aspects numériques pour la simulation des processus collisionnels sont également abordés.
A cette occasion, une discussion plus approfondie est menée à propos des modèles de relaxation
thermochimiques et des modèles de collision les plus utilisés.

Une fois les fondements théoriques posés, la deuxième partie, incluant les chapitres 4 à 6, se
concentre sur la mise en application du code DSMC SPARTA (développé par le laboratoire Sandia)
à des cas d’étude hypersoniques raréfiés. Le chapitre 4 fait d’abord état des spécificités de cette
implémentation (i.e. ses modèles et fonctionnalités). Une analyse de convergence de la méthode
DSMC dans le cadre de la simulation d’écoulements hypersoniques raréfiés est ensuite présentée.
La dernière partie du chapitre constitue une première étape de validation de la méthode par com-
paraison des résultats obtenus avec le code SPARTA aux résultats de la littérature comprenant
des calculs réalisés avec d’autres codes DSMC et des mesures faites en soufflerie.

Le chapitre 5 étend l’évaluation de la méthode par comparaison à des mesures obtenues en vol.
Ainsi, les résultats de calculs DSMC en conditions réactives sont analysés à la lumière des données
de vol de rentrées atmosphériques des capsules Mercury, Apollo, OREX et de la navette spatiale
américaine. Les travaux résumés dans ce chapitre ont donné lieu à la rédaction d’un article [44].

En raison de l’incertitude sur les conditions de vol et sur les mesures de flux de chaleur, l’éva-
luation de la méthode et de ses paramètres d’influence se poursuit par l’étude de la portion de
la rentrée en régime raréfié de l’Intermediate eXperimental Vehicle (IXV). Le chapitre 6 introduit
d’abord le véhicule, sa mission et les moyens expérimentaux embarqués. Les résultats d’un ensemble
de calculs DSMC sont ensuite analysés et discutés. Pour comprendre l’origine des différences entre
les mesures et les résultats numériques, les résultats d’un calcul CFD réalisé avec le code CEDRE
sont également considérés. Les travaux présentés dans ce chapitre ont été publiés dans deux articles
[45] et [46].

Grâce à une certaine connaissance des conditions hypersoniques raréfiées, des modèles prépon-
dérants de la DSMC, d’une confiance dans le code SPARTA et d’une base de calculs préliminaires,
la dernière partie sur le développement de modèles réduits peut être abordée. Les chapitres 7 et 8
présentent les différentes étapes suivies pour développer des modèles basés sur des méthodes d’ap-
prentissage statistique. Ainsi le chapitre 7 donne un aperçu des méthodes classiques utilisées dans
les codes de rentrée, de leurs limitations, puis fait un état de l’art des méthodes alternatives plus
complexes. Le chapitre 8 décrit finalement les deux méthodes de Machine Learning (ML) retenues
et leur mise en œuvre dans notre contexte.
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Première partie

Contexte, rappels théoriques et
introduction à la méthode DSMC
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Chapitre 1
Physique des écoulements hypersoniques de
rentrée atmosphérique
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Introduction : L’objectif de ce chapitre est d’introduire le contexte physique de cette thèse.
L’idée première est de donner un aperçu complet des phénomènes physiques rencontrés dans les
écoulements hypersoniques de rentrée. Ensuite, l’introduction des nombres adimensionnés utilisés
pour caractériser ces écoulements permet de se concentrer progressivement sur les écoulements
hypersoniques raréfiés. Ainsi, les régimes et la topologie caractéristiques de tels écoulements sont
d’abord discutés. Ensuite, la distinction entre les concepts fondamentaux de raréfaction et de dés-
équilibre permet finalement d’identifier les équations physiques les plus appropriées pour décrire ce
type d’écoulement. La dernière partie du chapitre présente succinctement la méthode numérique
retenue et les phénomènes pris en compte.

1 Rentrée atmosphérique : définition et caractère multi-physique

On parle de rentrée atmosphérique lorsqu’un objet (météorite, étage de lanceur, satellite, etc.)
pénètre les couches denses de l’atmosphère d’une planète. Cette notion de densité étant relative,
le début de cette phase intervient lorsque le niveau des sollicitations aérodynamiques de l’air n’est
plus négligeable par rapport au poids de l’objet. Comme on le verra par la suite, sur Terre, le
point d’entrée d’un véhicule d’une taille de l’ordre de quelques mètres correspond à une altitude
de 120 km et coïncide avec le démarrage des mesures lorsqu’il est instrumenté. De manière géné-
rale, on distingue deux types de rentrées : les rentrées contrôlées et les rentrées non contrôlées.
Dans le premier cas, l’angle de pénétration, la zone d’atterrissage et la trajectoire nominale sont
entièrement pré-déterminés. Le suivi de la trajectoire en temps réel permet d’assurer le respect de
la trajectoire nominale grâce à différentes fonctions de contrôle. Ainsi, la fonction de navigation
permet de déterminer la position de l’objet et de suivre la progression de la trajectoire. La fonction
de guidage détermine l’accélération à appliquer au véhicule pour suivre la trajectoire nominale et
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la fonction de pilotage transforme la consigne d’accélération en commandes sur les actionneurs
physiques du véhicule. Dans le cas d’une rentrée non contrôlée, la trajectoire jusqu’au point d’im-
pact est la conséquence des forces extérieures naturelles (aérodynamiques, gravité, inertie, etc.) qui
s’exercent sur l’objet sans l’action d’un système de contrôle quelconque. Compte tenu des altitudes
orbitales envisagées pour les satellites très basses orbites [42], on considérera dans ce travail que
leurs conditions de vol correspondent également à des conditions de rentrée.

Le caractère déterminant d’une rentrée atmosphérique provient du fait qu’en raison des impor-
tantes vitesses mises en jeu, le ralentissement des objets lors de la traversée de l’atmosphère est
accompagné de contraintes aérothermodynamiques fortes pouvant compromettre l’intégrité de leur
structure. Ainsi, s’il est préférable qu’un satellite en fin de vie ou qu’une météorite se désintègre
avant d’atteindre le sol, toutefois ce n’est pas toujours le cas. En effet, certains composants de
satellites arrivent parfois jusqu’au sol avec des tailles et des vitesses susceptibles de causer d’impor-
tants dégâts. Une façon de minimiser les risques est de diriger l’objet vers une zone non-habitée lors
d’une rentrée partiellement contrôlée où seuls le point de rentrée et la pente initiale sont contraints
au tout début de la trajectoire. Pour les capsules et véhicules spatiaux, il est crucial de garantir
que l’altération de leur structure soit assez faible pour qu’ils puissent atteindre le sol en bon état.
Cela passe donc par un bon dimensionnement du Système de Protection Thermique (TPS) et par
un suivi de la trajectoire de rentrée. Dans les deux cas, la conception du TPS et l’élaboration du
corridor de rentrée nécessitent de connaître au mieux l’environnement aérothermodynamique à tout
moment de la rentrée.

Une rentrée atmosphérique constitue donc un problème multi-physique très complexe où la tra-
jectographie se détermine à partir des forces aérodynamiques, elles-mêmes fortement dépendantes
de la forme de l’objet. De plus, les contraintes thermiques extrêmes peuvent être à l’origine de
phénomènes de dégradation physico-chimique responsables d’une modification importante de la
forme de l’objet. La modélisation d’une rentrée atmosphérique est donc une tâche particulièrement
difficile dont la précision dépend de l’étendue des phénomènes pris en compte.

2 Phénomènes physiques caractéristiques des écoulements hyper-
soniques

Au cours d’une rentrée, on rencontre principalement des écoulements hypersoniques caractérisés
par la formation d’un choc en amont de l’objet en mouvement. Pour une géométrie pointue, le choc
est rectiligne attaché tandis que pour une géométrie émoussée, il sera normal détaché au niveau
du point d’arrêt et devient oblique au delà. Dans le cadre d’une rentrée atmosphérique, les objets
considérés sont principalement émoussés (e.g. navette, capsule ou réservoir) et la topologie du choc
(épaisseur et distance au corps) dépend de la vitesse, de l’altitude et de la taille de l’objet. En
règle générale, la couche de choc est une zone critique où interviennent de nombreux mécanismes
physico-chimiques complexes.

2.1 Phénomènes thermochimiques

D’un point de vue moléculaire, la formation du choc est le résultat de la forte zone de com-
pression en amont du véhicule où s’accumulent les particules du gaz. Ainsi, la notion concrète de
choc correspond à la zone à travers laquelle la vitesse chute rapidement tandis que la température
et la pression augmentent brusquement. Cette augmentation de température correspond à l’aug-
mentation de l’énergie cinétique (aussi dite de translation) des particules à mesure que la fréquence
de collisions s’accroît. A partir d’une certain degré d’excitation thermique, cette augmentation de
température peut s’accompagner par l’activation de différents modes d’énergie (de rotation, de vi-
bration et électronique) au sein desquels l’énergie de translation est transférée. Comme on le verra
plus en détails dans la section 3 du chapitre 2, on peut alors attribuer à chaque mode d’énergie une
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température Tmode comme mesure de son niveau d’énergie moyenne 〈εmode〉 selon la relation :

〈εmode〉 = 1
2ζmode k Tmode, (1.1)

où k est la constante de Boltzmann et ζmode est le nombre de degrés de liberté du mode. En parallèle,
l’augmentation de température peut donner lieu à diverses réactions chimiques de dissociation,
d’échange et de recombinaison. L’ensemble de ces phénomènes constitue ce que l’on appelle les
effets de gaz réels. Si l’on considère un écoulement d’air à une pression de 101325 Pa, l’apparition
des effets de gaz réel se fait dans les conditions thermiques suivantes [47, 48] :

• Lorsque la température est inférieure à 800 K :
seuls les modes de translation et de rotation sont actifs. Le gaz peut être considéré comme
idéal, les capacités thermiques (Cp et Cv) sont constantes tout comme le coefficient de
Laplace γ = 1.4 et la relation des gaz parfaits P = nk T est vérifiée.

• Lorsque la température dépasse 800 K :
le mode vibrationnel s’active, les capacités thermiques (Cp et Cv) ne sont plus constantes
mais dépendantes de la température et γ 6= 1.4. La relation des gaz parfaits reste quant à
elle vraie.

• Quand la température atteint 2500 K :
le gaz devient réactif et les molécules de dioxygène commencent à se dissocier.

• Autour de 4000 K :
le dioxygène est complètement dissocié, la dissociation du diazote débute ainsi que la pro-
duction de monoxyde d’azote.

• Finalement, lorsque la température atteint 9000 K :
la dissociation du diazote s’achève et les espèces commencent à s’ioniser (i.e. à perdre des
électrons).

Comme on le verra plus tard, les températures caractéristiques pour lesquelles les différents
phénomènes apparaissent dépendent de l’intensité des processus collisionnels et donc de la pression.
A haute altitude, où la pression est bien plus faible par exemple, les réactions d’ionisation peuvent
être négligeables pour des températures largement supérieures à 9000 K.

2.2 Entre équilibre et déséquilibre thermochimiques

Pour bien comprendre et décrire un écoulement hypersonique de rentrée, il faut considérer les
notions fondamentales de relaxation, d’équilibre et de déséquilibre du gaz. En définissant le temps
caractéristique τf de l’écoulement comme le temps de convection (i.e. le temps moyen mis par
une particule pour traverser le domaine d’étude), on peut alors comparer ce temps aux temps
caractéristiques des phénomènes thermochimiques mis en jeu. Ainsi, pour les modes d’énergie et la
chimie, ces temps caractéristiques correspondent aux temps de relaxation. Pour les modes d’énergie
interne, le temps de relaxation τmode est égal au temps nécessaire pour que suffisamment de collisions
aient lieu pour que la température Tmode s’équilibre avec celle du mode de translation Ttr. Pour
la chimie, les effets de gaz réel induisent une modification de la composition chimique. Dans des
conditions de pression données, la température régit la composition du gaz. La Figure 1.1, montre
les compositions d’équilibre en fonction de la température à différentes pressions. Lorsque cet état
d’équilibre est atteint, la composition n’évolue plus. Le temps de relaxation chimique τch désigne
alors le temps nécessaire pour que les collisions moléculaires permettent d’atteindre la composition
chimique d’équilibre.

En comparant le temps caractéristique de l’écoulement aux différents temps de relaxation, on
peut donc qualifier l’état d’équilibre du gaz. D’un point de vue thermique, si l’on considère un
mode d’énergie interne quelconque, on distingue les situations suivantes :

• Lorsque τττmode��� τfτfτf , le mode est à l’équilibre thermique :
Le mode s’équilibre de façon quasi-instantanée et sa température n’est pas nécessaire pour
décrire l’écoulement.
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Figure 1.1 – Variation de la composition chimique d’équilibre en fonction de la température d’un
modèle d’air à 5 espèces à une pression de 101325 Pa et 1013.25 Pa (extrait de [1]).

• Lorsque τττmode��� τfτfτf , le mode est thermiquement figé :
Les collisions ne sont pas assez nombreuses pour que la température du mode en question
soit modifiée.

• Finalement, lorsque τττmode ''' τfτfτf , le mode est en déséquilibre thermique :
Dans cet état intermédiaire, la fréquence des collisions est assez élevée pour que l’effet des
transferts d’énergie soit visible sur la température Tmode, mais la fréquence des collisions est
tout de même trop faible pour que l’équilibre thermique soit atteint.

On retrouve les mêmes types d’écoulement pour les effets de chimie :
• Lorsque τττch��� τfτfτf , l’écoulement est à l’équilibre chimique :
Dans ces conditions, l’évolution de la composition chimique du gaz est quasi-instantanée et
directement donnée par la température et la pression.

• Lorsque τττch��� τfτfτf , l’écoulement est chimiquement figé :
La fréquence de collisions est trop faible pour induire des modifications notables de compo-
sition.

• Enfin, lorsque τττch ''' τfτfτf , l’écoulement est en déséquilibre chimique :
Le nombre de collisions est assez élevé pour que des réactions chimiques se produisent, mais
il trop faible pour atteindre la composition d’équilibre.

Étant donné que l’état potentiel d’équilibre, de déséquilibre ou figé est lié à l’intensité des processus
collisionnels, cet état est directement dépendant de l’altitude, de la vitesse et de la taille de l’objet.
La Figure 1.2 indique, pour une sphère de 60 cm de diamètre, les gammes d’altitude et de vitesse
auxquelles les différents phénomènes mentionnés ici interviennent.

2.3 Les phénomènes d’interactions gaz-surface

Dans le cadre des écoulements hypersoniques de rentrée, la compréhension des phénomènes d’in-
teractions gaz-surface est déterminante pour l’estimation des grandeurs aérodynamique et aérother-
modynamique. De manière générale, les phénomènes d’interactions gaz-surface désignent l’ensemble
des mécanismes mis en jeu lorsque les particules de gaz impactent une paroi. Ces phénomènes com-
prennent aussi bien les interactions chimiques comme la catalycité, que les interactions physiques
à l’origine d’une altération des états d’énergie et de vitesse des particules.
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Figure 1.2 – Modèles d’air et domaine d’équilibre/déséquilibre thermochimique pour une sphère
de 60 cm de diamètre (extrait de [2]).

2.3.1 Interactions chimiques

Comme indiqué précédemment, la zone de choc est le siège d’une multitude de réactions chi-
miques à l’origine de la production d’une grande quantité d’espèces monoatomiques. Lorsque ces
dernières interagissent avec une paroi, des réactions de catalycité peuvent se produire. Ces réactions
se font suivant quatre mécanismes :
(i) Adsorption des atomes :

Lorsqu’un atome est capturé par la surface au niveau d’un site libre.
(ii) Recombinaison d’Eley-Rideal :

Lorsqu’un atome se lie avec une particule adsorbée et que la liaison à la paroi est rompue.
(iii) Recombinaison Langmuir-Hinselwood :

Lorsqu’un atome adsorbé migre le long de la paroi jusqu’à se lier avec un autre atome adsorbé.
(iv) Desorption des atomes :

Lorsque les atomes adsorbés ont suffisamment d’énergie pour casser leur liaison à la surface
et la quitter.

La probabilité que ces mécanismes se produisent est liée aux propriétés de la surface. Ainsi, on dit
qu’un matériau est totalement catalytique lorsque toutes les particules interagissant avec la paroi
se recombinent. Inversement, il est dit totalement non catalytique lorsque la paroi est inerte et
qu’aucune particule ne se recombine à son contact. En pratique, les matériaux sont à minima par-
tiellement catalytiques et donnent lieu à la recombinaison d’une partie des particules. Les réactions
de recombinaison étant exothermiques, elles produisent de la chaleur directement transmise à la
paroi sous la forme d’un flux de chaleur diffusif qdiff.

2.3.2 Interactions physiques

On désigne par interactions physiques les interactions gaz-surface qui donnent lieu à des trans-
ferts de quantité de mouvement et d’énergie entre les particules et la paroi. De manière très intuitive,
une particule incidente de masse m dispose d’une vitesse vi et d’une énergie εi répartie au sein de
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ses différents modes internes actifs. Après collision avec la paroi, la particule dispose désormais
d’une vitesse vr et d’une nouvelle énergie εr. Lors de cette collision, la particule aura donc cédé à
la paroi la quantité de mouvement m(vi − vr), l’énergie cinétique 1

2m(v2
i − v2

r ) et l’énergie interne
εi − εr. En pratique, la caractérisation de ces interactions est très difficile puisque l’expérience a
montré que l’état post-collision des particules dépend à la fois du matériau mais aussi de l’altitude.
En général on distingue trois catégories de réflexion [3] :
(i) Les réflexions spéculaires, pour les surfaces lisses non contaminées :

— La réflexion dépend de l’angle d’incidence uniquement,
— La quantité de mouvement normale est transmise à la paroi,
— La quantité de mouvement tangentielle et l’énergie ne sont pas altérées.

(ii) Les réflexions diffuses, typiques des surfaces rugueuses :
— La réflexion dépend des conditions pariétales uniquement,
— La particule transfère la totalité de sa quantité de mouvement,
— D’un point de vue énergétique, la particule s’équilibre thermiquement avec la paroi.

(iii) Une réflexion mixte :
— Les propriétés de la particules sont modifiées de façon intermédiaire, i.e. entre des condi-

tions limites spéculaires et diffuses.
Pour décrire au mieux ces mécanismes, de nombreux modèles d’interactions gaz-surface ont été
développés [49]. Dans le cadre de la cinétique des gaz, ces modèles cherchent à décrire ces phéno-
mènes à travers les contributions des flux de particules incidents et réfléchis grâce à des coefficients
phénoménologiques. Certains de ces modèles sont présentés dans la section 6 du chapitre 3.

3 Paramètres de similitudes pour la classification des régimes de
rentrée

Lorsqu’un objet effectue une rentrée atmosphérique, l’écoulement environnant passe par une
succession de régimes à mesure que la vitesse de l’objet diminue et que les conditions atmosphériques
de température et de masse volumique évoluent. On utilise alors une série de nombres adimensionnés
permettant de différencier ces régimes particuliers.

3.1 Nombre de Mach et régime de vitesse

Le nombre de Mach noté M∞, est un paramètre fondamental dans le cadre d’une rentrée
atmosphérique puisqu’il est représentatif des conditions de compressibilité dans l’écoulement. D’un
point de vue physique, le nombre de Mach s’interprète comme le rapport entre la vitesse moyenne
du flux de particules par rapport à la vitesse de propagation de l’information (i.e. des propriétés)
au sein de l’écoulement. Il se définit donc comme le rapport entre la vitesse U∞ de l’objet et la
vitesse locale a du son :

M∞ = U∞
a

= U∞√
γ Rs,air T∞

, (1.2)

où γ = 1.4, Rs,air et T∞ sont respectivement le coefficient de Laplace, la constante spécifique de l’air
et la température dans l’écoulement non perturbé. Le nombre de Mach permet alors de distinguer
les régimes de vitesse suivants :

• Lorsque M∞ < 1M∞ < 1M∞ < 1, l’écoulement est subsonique :
la vitesse du véhicule est inférieure à celle du son mais les phénomènes de compressibilité
sont encore visibles si M∞ ≥ 0.4. Ce régime intervient après que le véhicule a été fortement
ralenti, il correspond donc à la fin d’une rentrée atmosphérique.

• Lorsque M∞ ' 1M∞ ' 1M∞ ' 1, l’écoulement est transsonique :
dans ce régime transitoire, la vitesse du véhicule est très proche de celle du son et des
phénomènes d’instabilité dynamiques importants peuvent avoir lieu pour des corps émoussés.
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• Lorsque M∞ > 1M∞ > 1M∞ > 1, l’écoulement est supersonique :
dès que la valeur critique de 1 est dépassée, un choc se forme en amont de l’objet. Dans ces
conditions, les contraintes thermiques sont encore faibles.

• Finalement, lorsque M∞ > 5M∞ > 5M∞ > 5, l’écoulement est hypersonique :
bien que cette valeur limite ne soit pas absolue, elle constitue la valeur communément ac-
ceptée pour repérer ce régime. En réalité, le régime hypersonique se caractérise surtout par
l’apparition des effets de gaz réel discutés plus tôt.

La Figure 1.3 présente différents types de trajectoire de rentrée. Pour les trajectoires véhiculaires,
on peut distinguer les phases de décélérations fortes en début et en fin de rentrée. Lors d’une rentrée
orbitale, l’objet passe d’une vitesse de l’ordre de 7.5 km/s et un Mach de 28 à 120 km d’altitude,
à une vitesse et un Mach nuls au niveau du sol.

Figure 1.3 – Exemples de trajectoires de rentrée altitude-vitesse avec indication du nombre de
Mach (extrait de [3]).

3.2 Nombre de Knudsen et niveau de raréfaction

Une rentrée atmosphérique est également marquée par d’importantes variations de masse vo-
lumique et de température. A partir des données du modèle d’atmosphère US76 [50], la Figure
1.4 montre la croissance exponentielle de la masse volumique ρ à mesure que l’altitude diminue et
l’évolution de la température T en fonction des régions d’atmosphère. On peut ainsi y distinguer
les cinq couches principales d’atmosphère [48] :
(i) La troposphère s’étend du sol à 8 km aux pôles et 15 km à l’équateur.
(ii) La stratosphère se situe entre 15 et 50 km, elle contient la couche d’ozone.
(iii) La mésosphère est comprise entre 50 et 80 km.
(iv) La thermosphère démarre à environ 80 km et dispose d’une limite supérieure comprise entre

350 et 800 km, selon l’activité solaire.
(v) L’exosphère correspond à la dernière couche de l’atmosphère et n’a pas de limite supérieure

stricte. A partir de 5000 km, on y observe toutefois une densité particulaire similaire à celle
d’un vide interplanétaire.
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3. Paramètres de similitudes pour la classification des régimes de rentrée

Pour caractériser l’activité colisionnelle du gaz à une altitude donnée, on peut considérer le libre
parcours moyen λ (proportionnel à 1/ρ) qui correspond à la distance moyenne parcourue par une
particule de gaz entre deux collisions. On peut alors introduire le nombre de Knudsen Kn comme
le rapport entre le libre parcours moyen et une longueur de référence Lref :

Kn = λ

Lref
. (1.3)

Pour s’assurer de la pertinence de ce critère, il faut veiller à choisir judicieusement la longueur de
référence et le libre parcours moyen. En général, ce nombre est utilisé comme un critère global et
l’on utilise alors le libre parcours moyen dans l’écoulement non perturbé λ∞. Pour la longueur de
référence, Schlegat [3] suggère d’utiliser le rayon de nez Rn pour une étude au point d’arrêt tandis
que pour une étude des grandeurs aérodynamiques intégrées, la longueur totale de l’objet est plus
pertinente. Comme on le verra dans le dernier chapitre du manuscrit, il est surtout primordial de
rester cohérent dans le choix de la longueur de référence lorsque les effets de raréfaction sont évalués
conjointement sur des géométries distinctes.

A partir du nombre de Knudsen, il est possible de distinguer les régimes de raréfaction suivants
[51, 52] :

• Lorsque Kn > 10Kn > 10Kn > 10, le régime est moléculaire libre :
Les interactions entre les particules incidentes et les particules réfléchies par la paroi solide de
l’objet sont négligeables. La connaissance de la loi de réflexion des particules permet dans ce
cas d’exprimer analytiquement les sollicitations aérodynamiques et aérothermodynamiques
exercées sur l’objet.

• Lorsque 0.1 < Kn < 100.1 < Kn < 100.1 < Kn < 10, le régime est transitionnel :
Les interactions gaz-surface et intermoléculaires deviennent importantes, la distribution de
vitesse des particules incidentes est affectée par les particules réfléchies.

• Lorsque 0.001 < Kn < 0.10.001 < Kn < 0.10.001 < Kn < 0.1, le régime est de glissement :
La couche limite est dans un état particulier où la température du gaz adjacent à la paroi
n’est pas égale à la température de paroi et la vitesse n’est pas nulle. On parle alors de saut
de température et de vitesse de glissement sur une distance à la paroi de l’ordre d’un libre
parcours moyen qui constitue la couche de Knudsen.

• Lorsque Kn < 0.001Kn < 0.001Kn < 0.001, le régime est continu :
Ce régime marque la fin du régime raréfié. Les phénomènes de saut de température et de
vitesse de glissement disparaissent et l’intégralité des interactions moléculaires est directe-
ment prise en compte dans les propriétés de transport.

La Figure 1.5 montre l’évolution du libre parcours moyen et du temps intercollision moyen en
fonction de l’altitude et à partir des données du modèleUS76. En identifiant le libre parcours moyen
au nombre de Knudsen obtenu pour une longueur de référence unitaire, on peut faire apparaître
les altitudes limites des différents régimes de raréfaction.

3.3 Reynolds, Mach et Knudsen : des paramètres complémentaires

En mécanique des fluides, le nombre de Reynolds est un incontournable des nombres adimen-
sionnés pour la caractérisation des écoulements. Dans le cadre d’une rentrée atmosphérique, ce
nombre permet de distinguer les comportements dynamiques de l’écoulement, selon qu’il soit lami-
naire, transitoire ou turbulent. Il se définit comme le rapport entre les forces d’inertie et les forces
visqueuses selon l’expression :

Re = ρ∞ Lref U∞
µ∞

, (1.4)

avec µ la viscosité de l’écoulement. Pour une longueur de référence fixée, on peut alors relier le
nombre de Reynolds aux nombres de Mach et de Knudsen par la relation de von Karman :

Kn = M∞
Re

√
γ π

2 . (1.5)
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En considérant un écoulement sur une plaque plane de couche limite d’épaisseur δ, on peut égale-
ment définir le nombre de Knudsen basé sur cette épaisseur :

Knδ = λ

δ
. (1.6)

Compte tenu de la relation qui existe entre le nombre de Reynolds et l’épaisseur de couche limite
(δ ∝ Lref/

√
Re), on peut écrire :

Knδ '
M∞√
Re

, (1.7)

qui constitue le paramètre de raréfaction de Tsien [53, 54]. A partir de ce paramètre, on peut
redéfinir les limites des régimes de raréfaction de la manière suivante :

• Lorsque M∞/
√
Re < 0.01M∞/
√
Re < 0.01M∞/
√
Re < 0.01, le régime est continu.

• Lorsque 0.01 < M∞/
√
Re < 10.01 < M∞/
√
Re < 10.01 < M∞/
√
Re < 1, le régime est de glissement.

• Lorsque M∞/
√
Re > 1M∞/
√
Re > 1M∞/
√
Re > 1 et M∞/Re < 10M∞/Re < 10M∞/Re < 10, le régime est transitionnel.

• Lorsque M∞/Re > 10M∞/Re > 10M∞/Re > 10, le régime est moléculaire libre :
Dans ce cas, l’épaisseur de couche limite est du même ordre que la longueur de référence et
les nombres de Knudsen Kn et Knδ sont équivalents.

Ce critère de raréfaction est particulièrement utilisé pour des applications expérimentales et l’étude
des coefficients aérodynamiques [3, 55]. Plus récemment, les travaux de Singh et Scwhartzentruber
[56] sur les corrélations aérothermodynamiques ont mis en évidence l’importance d’un paramètre
de raréfaction analogue :

Wr = M2ω
∞
Re

, (1.8)

où ω est le paramètre de puissance dans la loi de viscosité µ ∝ Tω. En fonction de la grandeur étu-
diée, un paramètre de raréfaction permet de favoriser l’apparition d’un comportement remarquable
par rapport à l’altitude (dépendance linéaire, sinusoïdale, etc.).

4 Les écoulements hypersoniques raréfiés
Dans le cadre de cette thèse, on s’intéresse particulièrement à la première phase de rentrée

atmosphérique et aux cycles orbitaux en très basses orbites. Par conséquent, les écoulements étudiés
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4. Les écoulements hypersoniques raréfiés

sont principalement des écoulements hypersoniques rencontrés à haute altitude et que l’on qualifie
de raréfiés.

4.1 Topologie des écoulements raréfiés

On a vu dans la section précédente que le nombre de Knudsen pouvait être utilisé pour distinguer
les différents régimes raréfiés. Ce nombre n’étant toutefois pas absolu, il est parfois plus pertinent
de distinguer les régimes de raréfaction à partir de la topologie de l’écoulement. Lors de la rentrée
d’une géométrie émoussée, la classification de Probstein [57] reprise par Schlegat [3] permet de
distinguer différents régimes à partir de la topologie de la couche de choc :

• A haute altitude, l’écoulement est d’abord dans un état moléculaire libre :
les profils de vitesse et de pression totale sont globalement constants le long de la ligne
d’arrêt, jusqu’à ce que les particules entrent en collision avec la paroi.

• L’écoulement devient ensuite moléculaire perturbé :
la pression totale et la vitesse sont modifiées légèrement plus en amont du point d’arrêt. Le
flux de particules incident est affecté par les particules réfléchies et les propriétés macrosco-
piques de l’écoulement ne sont pas pertinentes.

• Plus bas, l’écoulement entre dans un état de fully merged layer :
il n’y a pas de choc à proprement parler mais une couche de choc apparaît en amont de
l’objet, à une distance ∆s de l’ordre du libre parcours moyen (∆s ' λ). La couche limite et
la couche de choc se mélangent de manière indiscernable, la pression totale au point d’arrêt
augmente et la vitesse décroît jusqu’à une valeur non nulle (vitesse de glissement).

• Lorsque l’écoulement atteint l’état d’incipient merged layer :
un choc épais et diffus apparaît mais il ne forme pas une réelle discontinuité. L’épaisseur de
choc δs est de l’ordre du libre parcours moyen infini amont (δs ' λ∞) et le choc se distingue
progressivement de la couche limite.

• Lorsque l’écoulement est dans un état de viscous layer :
l’épaisseur de la couche limite diminue, le choc forme une discontinuité et la pression totale
décroît légèrement plus que dans le cas continu. La longueur des effets de saut de température
et de glissement diminue (' λ) et la couche de choc devient essentiellement non visqueuse.

• Finalement lorsque l’écoulement est continu :
la couche limite visqueuse est considérablement moins épaisse et séparée du choc qui forme
une discontinuité (δs� ∆s). Les phénomènes de saut de température et de glissement dis-
paraissent, les effets de viscosité à la paroi deviennent négligeables.

L’illustration de ces régimes est présentée sur la Figure 1.6 où la forme du choc est accompagnée
des profils de pression totale et vitesse le long de la ligne d’arrêt.

4.2 Écoulements hypersoniques à haute altitude : entre raréfaction et déséqui-
libre

Lorsqu’on étudie des écoulements hypersoniques raréfiés rencontrés à haute altitude, il convient
de distinguer le caractère raréfié du caractère déséquilibré de l’écoulement. Bien que fondamentale-
ment différentes, ce sont des notions souvent confondues. Comme discuté plus tôt, un écoulement
est dit raréfié lorsque la masse volumique est telle que le libre parcours moyen est grand devant une
longueur caractéristique donnée. La raréfaction se quantifie donc à partir du nombre de Knudsen
global défini par l’équation (1.3).

Pour le terme de déséquilibre, la définition peut varier selon la communauté. Lorsqu’on étudie
des écoulements hypersoniques continus, la notion de déséquilibre se rapporte aux conditions chi-
miques et thermiques, on parle alors de déséquilibre thermochimique. En dynamique des gaz, on
considère que l’écoulement est dans un état de déséquilibre lorsque la distribution de vitesse n’est
pas une distribution d’équilibre. Comme on le verra plus en détails dans la section 2 du chapitre
2, cette définition provient de l’analyse de Chapman-Enskog qui détermine sous quelles conditions

38



Chapitre 1. Physique des écoulements hypersoniques de rentrée atmosphérique

Figure 1.6 – Régimes raréfiés caractérisés par la topologie de la couche de choc lors de la rentrée
d’une géométrie émoussée (extrait de [3]).

l’équation de Boltzmann se réduit aux équations de Navier-Stokes. Plus particulièrement, cette
analyse montre que les équations de Navier-Stokes sont obtenues lorsque la distribution de vitesse
présente une faible déviation de la distribution d’équilibre. Mathématiquement, on peut établir que
cette déviation est proportionnelle à des termes de la forme :

KnGLL−Q = λ

Q
∇Q, (1.9)

où le libre parcours moyen correspond désormais à la valeur locale dans l’écoulement. Le nombre
de Knudsen local KnGLL−Q ainsi défini s’interprète comme le pourcentage de changement d’une
propriété macroscopique Q sur une longueur de l’ordre du libre parcours moyen. Il permet de
quantifier le niveau de déséquilibre dans l’écoulement et la précision locale des équations de Navier-
Stokes.

Cette définition du déséquilibre au sens statistique (i.e. des distributions) est plus large et le
déséquilibre thermochimique en est une manifestation. Le déséquilibre au sens général est donc
favorisé par des conditions particulières rencontrées dans certaines régions d’un écoulement [36] :

• Les régions de l’écoulement qui présentent un temps de résidence particulaire faible :
conséquence des vitesses élevées en régime hypersonique,

• Les régions de l’écoulement au temps de relaxation élevé :
conséquence des températures importantes à l’origine de l’activation de modes internes plus
lents à équilibrer et d’une fréquence de collision trop faible,

• Les régions de l’écoulement aux gradients élevés :
caractéristique d’un choc ou d’une couche limite,

• Les régions de libre parcours moyen et temps intercollision importants :
caractéristique des écoulements de haute altitude et des sillages d’objets où la densité par-
ticulaire est faible.

On constate ainsi que les écoulements hypersoniques raréfiés remplissent l’ensemble de ces condi-
tions. On peut donc en déduire l’assertion suivante : un niveau de raréfaction élevé implique un
niveau de déséquilibre important. La réciproque n’est pas nécessairement vraie puisqu’à la limite du
régime continu, certains écoulements hypersoniques peuvent encore présenter des régions localement
déséquilibrées.
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4.3 Equations physiques pour la description des écoulements raréfiés

La Figure 1.7 initialement introduite par Bird dans [4] permet d’identifier les domaines de
validité des modèles mathématiques de la mécanique des fluides, en fonction du nombre de Knudsen.
Ce schéma, très populaire dans la littérature propre à la dynamique des gaz, se rencontre sous
différentes formes. La différence majeure entre les schémas porte sur la limite d’applicabilité des
équations de Navier-Stokes qui peut être placée autour de 10−1 [4, 51] ou 10−3 [3]. En fait, cette
différence provient du nombre de Knudsen employé. Sur le schéma original, Bird utilise un Knudsen
local pour lequel la longueur de référence est basée sur le gradient adimensionné de la masse
volumique. On retrouve donc le nombre de Knudsen défini par l’équation (1.9) avec Q ≡ ρ. D’après
Bird, lorsque KnGL−ρ > 0.1, l’erreur commise en appliquant les équations de Navier-Stokes est
significative et marque la limite de leur applicabilité. Ce critère, parfois abaissé à une valeur de 5%
[1], est appelé critère de continuum breakdown. Il indique que l’hypothèse des milieux continus sur
laquelle se basent les équations de Navier-Stokes n’est plus vérifiée et qu’une méthode de résolution
de l’équation de Boltzmann doit être privilégiée. Si l’on utilise maintenant le Knudsen global défini
dans la section 3.2, la limite d’applicabilité des équations de Navier-Stokes coïncide avec la limite
du régime continu. La concordance entre ces deux critères confirme donc que pour un écoulement
faiblement raréfié, un faible niveau de déséquilibre est attendu. Comme on le verra dans le chapitre
6, lorsque Kn ' 10−3, l’emploi d’une méthode Computational Fluid Dynamic (CFD) basée sur
les équations de Navier-Stokes est a priori aussi légitime qu’une méthode basée sur la cinétique
des gaz comme la Direct Simulation Monte Carlo (DSMC). Dans ce cas, le contrôle du critère de
continuum breakdown permet d’identifier les zones où la CFD est susceptible de commettre une
erreur importante.

Figure 1.7 – Domaines de validité des équations de la mécanique des fluides en fonction du nombre
de Knudsen (adapté de [4, 3]).
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5 Méthode numérique choisie et phénomènes considérés
Dans ce chapitre, les concepts et phénomènes fondamentaux des écoulements hypersoniques

ont été introduits. En plus de la complexité due à la composante multi-physique des écoulements
hypersoniques de rentrée, l’importance des effets de déséquilibre des écoulements raréfiés se traduit
par un niveau de précision considérablement diminué des équations traditionnelles de la méca-
nique des fluides. Pour cette raison, la DSMC, méthode stochastique de résolution de l’équation
de Boltzmann introduite par Bird [4] et présentée dans le chapitre 3, est retenue comme moyen
de simulation haute fidélité. En particulier, le code SPARTA [58] décrit plus en détails au début
du chapitre 4 est choisi pour réaliser l’ensemble des simulations DSMC de cette étude. Cet outil
permet de simuler la grande majorité des effets de gaz réels présentés dans ce chapitre. Néanmoins,
compte tenu des vitesses considérées (< 10 km/s), les réactions d’ionisation et le mode d’énergie
électronique ne seront pas considérés. Ainsi, un modèle d’air à 5 espèces sera utilisé et les modèles de
relaxation thermochimiques de SPARTA permettront de simuler les phénomènes de déséquilibre
thermiques et chimiques. Finalement, bien que les effets de catalycité soient non négligeables dans
des conditions faiblement raréfiées (i.e. Kn ≤ 0.01) [59, 60], l’absence de modèle de catalycité dans
SPARTA et, par souci de limiter la quantité de paramètres d’influence, le choix a été fait de ne
pas étudier ces effets. Avant la présentation des aspects numériques de ce travail, le chapitre suivant
porte sur les concepts fondamentaux de la dynamique des gaz qui permettent de comprendre les
principes de la DSMC.
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Chapitre 2
Dynamique des gaz hors équilibre
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Introduction : En s’appuyant sur les ouvrages de Bird [43] et Boyd [1], ce chapitre rappelle les
aspects fondamentaux de la dynamique des gaz hors équilibre qui interviennent dans la construction
de la méthode Direct Simulation Monte Carlo (DSMC). Les bases de la théorie cinétique sont
abordées jusqu’à l’obtention de l’équation de Boltzmann. Afin de mettre en évidence les limites des
équations de Navier-Stokes dans le régime raréfié, les liens entre ces équations et celle de Boltmzann
sont discutés à travers la théorie de Chapman-Enskog. Pour mieux comprendre les concepts clefs
de la DSMC, les notions de mode et transferts d’énergie intermoléculaires ainsi que de relaxation
thermochimique sont introduites.

1 La théorie cinétique des gaz : rappel général
Si les équations de Navier-Stokes datent de la première moitié du 19ème siècle avec la publi-

cation des équations de Navier [61] en 1823 étendues ensuite par Stokes [62] en 1845, l’équation
de Boltzmann et ses travaux sur la théorie cinétique [63] ne viennent que plus tard, en 1872. Les
motivations inhérentes au domaine sont de faire le lien entre le comportement d’un gaz à l’échelle
microscopique (déplacement et collisions des particules) et ses propriétés macroscopiques (tempéra-
ture, masse volumique, pression, etc.) indépendamment des conditions d’équilibre ou de continuité
du milieu.

En théorie cinétique des gaz, on considère le mouvement des particules 1 dû à leur vitesse et
aux collisions qu’elles subissent. Chaque particule possède une masse (typiquement entre 10−26 et
10−25 kg), une taille (de l’ordre d’un angstrom, 10−10 m), une position, une vitesse et une énergie
interne. Dans les conditions normales de température et de pression (i.e. au niveau de la mer), un
m3 d’air contient environ 2.5× 1025 molécules et le libre parcours moyen est de l’ordre de 6× 10−8

m. A 100 km d’altitude, la densité numérique de l’air chute à 1.2×1019 molécules par m3 et le libre
parcours moyen se situe autour de 14 cm [50].

1. Tout au long du document, on désignera par particule un atome ou une molécule d’une espèce chimique
quelconque.
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1. La théorie cinétique des gaz : rappel général

1.1 Paramètres macroscopiques

Comme cela a été dit précédemment, le but de la théorie cinétique est de relier les proprié-
tés macroscopiques aux propriétés microscopiques. Considérons un volume δV d’un gaz mono
espèce monoatomique dilué 2 constitué de N particules chacune de masse, diamètre et vitesse
(m, d, vi)i=1,N . L’équation d’état du gaz est l’équation des gaz parfaits :

p = ρRs T, (2.1)

avec ρ la masse volumique (kg/m3), T la température (K) et Rs la constante spécifique du gaz
(J.kg−1.K−1) donnée par Rs = R/M où R = 8.314 J.mol−1.K−1 est la constante universelle des
gaz parfaits et M est la masse molaire du gaz (kg/mol). Cette relation peut également s’écrire :

p = nk T, (2.2)

où k = 1.38 × 10−23 J.K−1 est la constante de Boltzmann et n désigne la densité numérique de
particules du gaz (·/m3), qui pour le volume δV (m3) s’écrit :

n =
∑N
i=1 1
δV

. (2.3)

La masse volumique correspondante vaut alors :

ρ = m

∑N
i=1 1
δV

= mn (2.4)

et la vitesse moyenne 〈v〉 du gaz vérifie :

〈~v〉 = 1
N

N∑
i=1

~vi, (2.5)

où les vi sont les vitesses des N particules. Pour la suite, on adopte la notation :

〈Q〉 = 1
N

N∑
i=1

Qi, (2.6)

pour la moyenne de toute quantité moléculaire Q.
La vitesse d’une particule s’écrit alors :

~vi = 〈~v〉+ ~v′i. (2.7)

où v′i est la vitesse thermique (i.e. la différence entre la vitesse de la particule vi et la vitesse
moyenne 〈v〉). Le tenseur de pression p̄ s’exprime en coordonnées cartésiennes à partir d’un bilan
de quantité de mouvement à travers un élément de surface [43]. Ses composantes sont données par :

p̄ = nm 〈~v′ ⊗ ~v′〉 = ρ 〈~v′ ⊗ ~v′〉 = ρ

[
1
N

N∑
i=1

~v′i ⊗ ~v′i

]
. (2.8)

La pression scalaire p s’obtient à partir de la trace du tenseur de pression :

p = 1
3ρ 〈v

′2〉 = 1
3ρ
[
〈v′2x 〉+ 〈v′2y 〉+ 〈v′2z 〉

]
. (2.9)

Comme le mouvement des particules leur confère une énergie cinétique de translation, on peut
définir l’énergie cinétique spécifique moyenne du gaz :

etr = 1
2 〈v

′2〉 . (2.10)

2. On dit qu’un gaz est dilué lorsque δ � d où δ est la distance moyenne entre les particules du gaz et d le
diamètre moyen des particules.
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En combinant les équations (2.9) et (2.10), on obtient :

p = 2
3ρetr. (2.11)

On définit alors la température T par la relation :

etr = 3
2Rs T = 3

2
k

m
T, (2.12)

En combinant les équations (2.10) et (2.12), on retrouve l’équation des gaz parfaits (2.1). On peut
alors définir la température du gaz comme étant la température de translation :

Ttr = 1
3
m

k
〈v′2〉 . (2.13)

La sous-section suivante montre comment les interactions entre les particules permettent de relier
les coefficients de transport aux propriétés particulaires introduites ici.

1.2 Potentiels intermoléculaires et paramètres de collision

Pour un gaz dilué, la compréhension des interactions intermoléculaires est déterminante pour
décrire les phénomènes de transport. A l’échelle moléculaire, les particules interagissent selon un
champ qui résulte des forces électrostatiques de Coulomb agissant sur les charges élémentaires (pro-
tons et neutrons) des corps en interaction [1]. Des forces d’attraction faibles et des force répulsives
fortes agissent lorsque la distance de séparation des particules est respectivement grande ou faible.
En général, les forces d’attraction sont négligeables et seul le potentiel dû aux forces répulsives est
considéré. En reprenant les notations de Sharipov [64], le potentiel intermoléculaire U(r) se définit
comme le potentiel d’énergie de deux particules séparées d’une distance r. Quand le potentiel est
connu, la force F d’interaction entre ces particules est alors donnée par la relation :

F (r) = −dU(r)
dr

. (2.14)

En pratique, il est difficile d’accéder à une expression exacte du potentiel U(r) c’est pourquoi des
simplifiés des potentiels interatomiques, aussi appelés modèles d’interaction, sont utilisés. Les deux
potentiels les plus simples sont les potentiels Hard Sphere et Inverse Power Law.

• Le potentiel Hard Sphere (HS) est le plus élémentaire. Comme son nom l’indique, il
propose de considérer les particules comme des sphères dures de diamètre d et s’écrit :

U(r) =
{
∞ si r < d
0 sinon ,

et possède l’interprétation physique suivante. Deux particules ne peuvent être distantes d’une
longueur inférieure à leur diamètre, et lorsque leur distance de séparation r > d, alors la force
d’interaction est nulle. Ce modèle doit en grande partie son succès à sa simplicité puisqu’il
ne dépend que du diamètre d facilement accessible à partir d’une mesure de viscosité ou
d’une conductivité thermique [64]. Toutefois, ce modèle présente un inconvénient majeur :
il est incapable de capturer une dépendance réaliste de la viscosité à la température, ce qui
est particulièrement problématique lorsque la température varie de façon significative [65].
Comme on le verra par la suite, ce modèle de potentiel est à l’origine du modèle de collision
du même nom avec lequel il est généralement confondu.

• Le potentiel Inverse Power Law (IPL) propose une expression plus réaliste du potentiel
interatomique :

U(r) = a

(η − 1)rη−1 , (2.15)
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1. La théorie cinétique des gaz : rappel général

et de la force d’interaction associée :

F (r) = a

rη
.

Là aussi, l’expression des paramètres a et η peut être obtenue à partir de mesures de viscosité
puisque le paramètre η peut être relié à la loi de puissance µ ∝ Tω selon la relation :

1
2 + 2

η
= ω. (2.16)

Un tel potentiel présente une pente de croissance finie du niveau énergétique en fonction de
la distance entre les particules. Ainsi, contrairement au modèle HS, ce potentiel est capable
de restituer la loi de puissance entre la viscosité et la température. Comme l’expliquent
Gimelshein et Wysong [65], ce modèle de potentiel a été peu utilisé en DSMC à cause de
son coût de calcul jugé trop important.

Comme on le verra dans le chapitre 3, aujourd’hui la DSMC s’appuie principalement sur des mo-
dèles de collision (en anglais cross section collision models) qui constituent une simplification des
modèles d’interaction interatomique.

Afin d’introduire les autres paramètres de collision, considérons maintenant deux particules
de vitesses et masses respectives (~c,m1) et (~z,m2) subissant une collision binaire qui induit les
nouvelles vitesses ~c′, ~z′. On peut alors introduire les vitesses relatives :

~g = ~c− ~z,
~g′ = ~c′ − ~z′. (2.17)

Le centre de masse de masse réduite mr est :

m1m2
m1 +m2

, (2.18)

et l’écriture des équations de conservation de l’énergie cinétique et de la quantité de mouvement
permet d’obtenir la relation :

g = g′. (2.19)

où g et g′ dénotent respectivement || ~g || et || ~g′ ||. La dynamique d’une collision binaire peut être
vue de trois manières. Elle peut être considérée dans le référentiel du laboratoire (Figure 2.1a),
dans le référentiel du centre de masse (Figure 2.1b) ou dans le référentiel de vitesse relative (Figure
2.1c). Pour analyser les collisions, on se place généralement dans le référentiel de vitesse relative
où la particule se déplace avec la vitesse ~g dans un champ stationnaire de particules de vitesse ~Z.
On peut ensuite introduire les paramètres de collision représentés sur la Figure 2.1d. Ainsi, en se
plaçant dans le plan normal à ~g contenant l’origine O, la section efficace différentielle σ dΩ pour
une collision définie par les paramètres d’impact b et ε s’écrit :

σ dΩ = b db dε, (2.20)

où dΩ est l’angle solide unitaire selon le vecteur ~g′, b est la distance d’approche maximale de
trajectoire non perturbée et ε est l’angle entre le plan de collision et le plan de référence. La section
efficace différentielle représente la probabilité qu’une particule impliquée dans une collision soit
déviée selon l’élément dΩ. Toujours d’après la Figure 2.1d, l’angle solide dΩ vérifie la relation :

dΩ = sinχdχdε. (2.21)

Il en vient :
σ = b

sinχ
db

dχ
. (2.22)
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(a) Collision dans le référentiel du laboratoire (b) Collision dans le référentiel du centre de masse

(c) Collision dans le référentiel de vitesse relative (d) Paramètres de collision

Figure 2.1 – Représentation d’une collision binaire dans différents référentiels (reproduit d’après
[1]).

Finalement, on peut introduire la section efficace totale σT par l’équation :

σT =
∫ 4π

0
σ dΩ = 2π

∫ 4π

0
σ sinχdχ. (2.23)

On notera par ailleurs que la quantité g σ dΩ s’interprète comme le volume balayé en espace par
unité de temps par chaque collision.

Pour le cas particulier du modèle HS, la Figure 2.2 permet de décrire une collision binaire pour
une sphère dure. En remarquant que χ = π − 2θA, on peut établir la relation suivante :

b

d
= sin θA = cos(χ/2). (2.24)

L’équation (2.22) donne alors :

σ = d2

4 . (2.25)

Cette équation montre que σ est indépendant de l’angle de diffusion χ ce qui signifie que la diffusion
d’une sphère dure est isotrope dans le référentiel du centre de masse. Finalement, la section efficace
totale s’écrit :

σT = π d2, (2.26)

47



2. Vers l’équation de Boltzmann

et correspond simplement à la surface de la sphère d’influence d’une sphère dure. Si les deux
particules en collision possèdent des diamètres différents, il suffit de remplacer d par le diamètre
moyen d12 = 1/2(d1 + d2).

Figure 2.2 – Schéma de collision binaire et sphère d’influence d’une sphère dure de diamètre d.

2 Vers l’équation de Boltzmann

Dans la section précédente, les bases de la théorie cinétique ont été vues. Dans cette section,
la théorie mathématique sous-jacente permettant d’aboutir à l’équation de Boltzmann et les diffé-
rentes formes sous lesquelles cette équation peut s’écrire sont aussi présentées. Enfin, l’analyse de
Chapman-Enskog, qui permet d’obtenir les équations de Navier-Stokes à partir de l’équation de
Boltzmann, est abordée.

2.1 Distribution de vitesse

Compte tenu de la densité de particules dans des conditions normales de pression et de tempé-
rature au niveau de la mer, il est impossible de décrire l’évolution d’un système gazeux de manière
déterministe. L’alternative proposée par la théorie cinétique est une approche statistique faisant
appel à des fonctions de distribution de vitesse [43]. Considérons un échantillon de gaz homogène
de l’espace physique contenant N molécules identiques. Une molécule possède une vitesse ~c de
composantes (u, v, w) dans les directions de l’espace cartésien. De la même manière que le triplet
(x, y, z) définit un espace physique, (u, v, w) définit un espace de vitesse et chaque molécule peut
être représentée dans cet espace par le point défini par son vecteur vitesse. On définit alors la
fonction de distribution de vitesse f(~c) par la relation :

dN = Nf(~c) d~c = Nf(~c) du dv dw, (2.27)

où dN est le nombre de particules dans l’échantillon de composantes de vitesse dans l’élément
[u;u+du]× [v; v+dv]× [w;w+dw] et le volume du dv dw désigne le volume élémentaire de l’espace
de vitesse d~c. Par convention, on remplace souvent f(~c) par f .

Comme de plus, N et dN se réfèrent aux particules du même volume d’espace physique, on
peut écrire :

dN

N
= f(~c) d~c, (2.28)

la fraction de molécules dans l’élément d’espace de vitesse d~c. Chaque molécule peut être représentée
par un point dans cet espace de vitesse, l’intégration de cette dernière relation donne donc :∫ +∞

−∞

∫ +∞

−∞

∫ +∞

−∞
f du dv dw =

∫ ∞
−∞

f d~c = N/N = 1. (2.29)

La fonction de distribution est donc une fonction normée.
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Les moyennes macroscopiques définies dans la section 1.1 peuvent être considérées comme des
moyennes de particules constitutives d’un échantillon de gaz homogène décrit par la fonction de
distribution de vitesse de l’espace de vitesse. Le lien entre une propriété macroscopique Q et cette
fonction de distribution se fait par la relation suivante :

〈Q〉 = 1
N

∫
N
QdN. (2.30)

D’après (2.27), on peut alors écrire :

〈Q〉 = 1
N

∫ +∞

−∞
Qf(~c)N d~c, (2.31)

ce qui devient finalement :

〈Q〉 =
∫ +∞

−∞
Qf d~c. (2.32)

Avec cette écriture, on appelle 〈Q〉 un moment de la fonction de distribution de vitesse, et la vitesse
moyenne est donnée par la relation :

〈~c〉 =
∫ +∞

−∞
~c f d~c. (2.33)

Lorsque Q est une puissance entière de la vitesse, on parle de moment d’ordre i :

Q = (~c)i, i ∈ N. (2.34)

Plus généralement, les propriétés macroscopiques sont des fonctions de la position et du temps et
il peut être souhaitable d’exprimer explicitement cette dépendance dans la fonction de distribution
de vitesse. Comme indiqué par Bird [43], en considérant la position ~r tel que d~r définisse un volume
élémentaire de l’espace physique, alors d~c d~r désigne un volume élémentaire de l’espace des phases
qui est la combinaison de l’espace physique et l’espace de vitesse. Dans cet espace, la fonction de
distribution s’écrit F(~r,~c, t) et est donnée par l’expression :

dN = F(~r,~c, t) d~c d~r, (2.35)

où dN représente désormais le nombre de molécules dans l’élément d~c d~r de l’espace des phases.
Contrairement à f , F définit le nombre de molécules plutôt que la fraction moléculaire dans l’espace
des phases. Cette fonction de distribution n’est pas normée et son intégration sur l’espace des phases
entier donne le nombre N de molécules contenues dans le système considéré.

En appliquant la fonction f à l’espace physique élémentaire d~r, le nombre N dans l’équation
(2.27) représente le nombre de molécules dans d~r tandis que dN représente le nombre de molécules
dans l’élément d~c d~r de l’espace des phases. On peut donc écrire la relation suivante :

dN = Nf(~c) d~c = F(~r,~c, t) d~c d~r, (2.36)

et comme la densité numérique n dans l’élément de l’espace des phases vaut N/d~r, on a :

nf(~c) = F(~r,~c, t). (2.37)

Ainsi, lorsque f est employée dans un contexte qui dépend aussi de ~r et t, on a :

nf ≡ F . (2.38)

On tire ici profit de cette identité et seule f sera employée dans les sections suivantes.
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2. Vers l’équation de Boltzmann

2.2 Equation de Boltzmann et théorème-H

Les équations (2.36) et (2.37) montrent que le nombre de particules dN dans un élément de
l’espace des phases vaut :

dN = nf(~c) d~c d~r. (2.39)

Par conséquent, la variation temporelle du nombre de particules dans cet élément vaut :

∂N

∂t
= ∂

∂t
(nf(~c) d~c d~r) . (2.40)

On dénombre ensuite trois phénomènes à l’origine de la variation du nombre de particules dans un
élément de l’espace des phases [43, 1].
(i) La convection à travers d~r due au mouvement des particules de vitesse ~c :(

∂N

∂t

)
1

= −~c∂N
∂~r

= −~c∂nf
∂~r

d~c d~r. (2.41)

(ii) La convection à travers d~c due aux forces extérieures à l’origine d’une accélération
~a des particules : (

∂N

∂t

)
2

= −~a∂N
∂~c

= −~a∂nf
∂~c

d~c d~r. (2.42)

(iii) Les collisions intermoléculaires qui dispersent les particules de vitesse ~c hors de l’élément
d~c d~r.

Le nombre de particules dispersées hors de l’élément d~c d~r s’obtient à partir de l’analyse suivante
[43, 1]. Pour obtenir une expression représentative des particules déviées hors de l’élément, il faut
considérer à la fois les vitesses pré et post-collision des particules impliquées dans les collisions. En
particulier, on s’intéresse aux collisions d’une particule de vitesse ~c avec une particule de vitesse
~z de sorte que leurs vitesses post-collision respectives valent ~c′ et ~z′. On appelle cela une collision
de classe (~c, ~z) → (~c′, ~z′) et l’on cherche à calculer le taux de diffusion des molécules de vitesse
~c hors de l’élément d~c d~r suite à une collision de cette classe. On prend une particule de vitesse
~c comme particule test qui se déplace à la vitesse g dans le champ stationnaire de particules de
vitesse ~z. Comme on l’a vu dans la sous-section 1.2, le volume balayé en espace physique par la
section efficace de cette classe de collision vaut g σ dΩ et le nombre de particules de vitesse ~z par
unité de volume dans l’espace physique vaut :

nf(~z) d~z. (2.43)

Ainsi, le nombre de collisions de cette classe subies par la particule test par unité de temps vaut :

nf(~z) g σ dΩ d~z. (2.44)

Le nombre de particules de vitesse ~c dans l’élément d’espace des phases d~r d~c est :

nf(~c) d~r d~c. (2.45)

Ainsi, le nombre total de collisions par unité de temps vaut :

n2f(~c)f(~z)g σ dΩ d~z d~c d~r. (2.46)

De façon similaire, on peut exprimer le nombre de collisions inverses de classe (~c′, ~z′) → (~c, ~z) par
unité de temps :

n2f(~c′)f(~z′) g′(σ dΩ)′ d~z′ d~c′ d~r. (2.47)

Par symétrie entre les collisions directes et inverses, la Jacobienne de la transformation entre les
états pré et post-collision est unitaire. On en déduit la relation :

|σ dΩ d~c d~z| = |(σ dΩ)′ d~c′ d~z′|. (2.48)
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Comme de plus, g = g′, le terme (2.47) devient :

n2f(~c′)f(~z′) gσ dΩ d~z d~c d~r. (2.49)

L’intégration du bilan de flux de particules sur la totalité de l’angle solide dΩ et sur l’ensemble des
N particules de l’espace de vitesse d~z donne :(

∂N

∂t

)
3

=
∫∫∫ ∞

−∞

∫ 4π

0
n2
[
f(~c′)f(~z′)− f(~c)f(~z)

]
g σ dΩ d~z d~c d~r. (2.50)

Pour alléger les notations, l’intégrale triple sur les dimensions de l’espace de vitesse est simplement
représentée par une intégrale simple. La combinaison des équations (2.40), (2.41), (2.42) et (2.50)
permet d’écrire l’équation de Boltzmann :

∂nf

∂t
+ ~c

∂nf

∂~r
+ ~a

∂nf

∂~c
=
∫ ∞
−∞

∫ 4π

0
n2
[
f(~c′)f(~z′)− f(~c)f(~z)

]
g σ dΩ d~z. (2.51)

Par ailleurs, on dit qu’un gaz est à l’équilibre lorsque la fonction de distribution de vitesse est
invariante en temps et en espace. Cette propriété est compatible avec le membre de droite de
l’équation (2.51) si :

f(~c′)f(~z′) = f(~c)f(~z). (2.52)

C’est le principe de detailed balance qui stipule qu’à l’équilibre, une collision de classe (~c, ~z)→ (~c′, ~z′)
est compensée par une collision inverse de classe (~c′, ~z′)→ (~c, ~z). Cette relation est en fait nécessaire
comme nous le montrons ci-dessous.

En introduisant la fonction H de Boltzmann :

H = 〈ln(f)〉 =
∫ +∞

−∞
f(~c) ln(f(~c)) d~c, (2.53)

les calculs de Boyd [1] montrent que :

∂H

∂t
= n

4

∫ +∞

−∞

∫ +∞

−∞

∫ 4π

0
ln
[
f(~c)f(~z)
f(~c′)f(~z′)

] [
f(~c′)f(~z′)− f(~c)f(~z)

]
g σ dΩ d~z d~c. (2.54)

Il en vient donc ∂H
∂t ≤ 0 (H est décroissante) et à l’équilibre ∂H

∂t = 0 implique :

ln
[
f(~c)f(~z)
f(~c′)f(~z′)

]
= 0. (2.55)

Ce résultat constitue le théorème H. La décroissance de H a pour interprétation que les effets
des collisions tendent à amener le système vers un état d’équilibre. Une autre conséquence de ce
théorème est l’égalité suivante à l’équilibre :

ln(f(~c)) + ln(f(~z)) = ln(f(~c′)) + ln(f(~z′)). (2.56)

D’après [66], toute fonction de la vitesse vérifiant la relation (2.56) peut s’écrire comme une com-
binaison linéaire de la masse, de la quantité de mouvement et de l’énergie cinétique (aussi appelés
invariants collisionnels). Pour ~c = (c1, c2, c3), on obtient donc la relation :

ln(f(~c)) = a1m+m(a2c1 + a3c2 + a4c3) + a5
m

2
(
c2

1 + c2
2 + c2

3

)
, (2.57)

où (ai)i=1,5 sont des constantes réelles. L’exploitation de la symétrie de f et l’utilisation des mo-
ments d’ordre 0 et 2 permettent de lever les inconnues jusqu’à l’obtention de l’expression de la
fonction de distribution de vitesse à l’équilibre appelée maxwellienne. Dans le cas général d’un gaz
en mouvement à la vitesse moyenne ~u = (u1, u2, u3), la maxwelienne s’écrit :

f(~c) =
(

m

2πk T

)3/2
exp

[
− m

2k T
(
(c1 − u1)2 + (c2 − u2)2 + (c3 − u3)2

)]
, (2.58)

51



2. Vers l’équation de Boltzmann

dont l’unité (m.s−1)−3 est bien en accord avec le fait que f(~c) dc1 dc2 dc3 est une probabilité (i.e. sans
dimension). Il convient ici de souligner que ~c est un vecteur vitesse et cette distribution représente
la densité de probabilité de trouver une particule de vitesse ~c = (c1, c2, c3) dans [~c,~c+d~c]. La densité
de probabilité de la norme de vitesse c =|| ~c || est obtenue par passage en coordonnées sphériques
de l’équation (2.58) pour un gaz au repos :

f(c, φ, θ) dc dφ dθ =
(

m

2πk T

)3/2
c2 sin(φ) exp

(
−mc

2

2k T

)
dc dφ dθ. (2.59)

En intégrant sur φ et θ, on obtient la densité de probabilité de c :

G(c) dc = 4π
(

m

2πk T

)3/2
c2 exp

(
−mc

2

2k T

)
dc. (2.60)

A partir de cette distribution on peut calculer la vitesse la plus probable cmp en norme, en résolvant
G′(c) = 0 :

cmp =

√
2k T
m

. (2.61)

On peut également calculer la vitesse moyenne 〈c〉 :

〈c〉 =
∫ ∞

0
cG(c) dc =

√
8k T
πm

, (2.62)

et la vitesse carrée moyenne 〈c2〉 :

〈c2〉 =
∫ ∞

0
c2G(c) dc =

√
3k T
m

. (2.63)

En suivant les calculs de Boyd [1], le modèle HS et la maxwellienne de vitesse permettent de
calculer analytiquement la fréquence de collision νcoll des particules du gaz :

νcoll =

√
8k T
π

nσT

√
2
m
. (2.64)

En divisant la vitesse moyenne 〈c〉 donnée par l’équation (2.62) par la fréquence de collision νcoll,
on obtient le libre parcours moyen λ :

λ = 1√
2nσT

. (2.65)

En utilisant l’expression du modèle HS pour exprimer σT , on trouve finalement :

λHS = 1√
2π n d2 . (2.66)

En utilisant le diamètre d’une espèce donnée (cf. Annexe A de [43]), cette dernière expression four-
nit un moyen très simple d’estimer le nombre de Knudsen d’un écoulement.

Si l’on revient à l’équation de Boltzmann (2.51), on peut prendre les moments de cette équation
et introduire l’équation de changement suivante :

∂

∂t
(n 〈Q〉) + ∂

∂r
(n 〈v Q〉) = [Q̇], (2.67)

où Q est une propriété particulaire et [Q̇] la variation de propriété due aux collisions intermolécu-
laires. Cette dernière formulation permettant de relier l’équation de Boltzmann aux équations de
Navier-Stokes, est l’objet du paragraphe suivant.
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2.3 Analyse de Chapman-Enskog et conséquences

Bien que la théorie cinétique de Boltzmann ait été introduite en 1872, il a fallu attendre les
années 1916-1917 pour que l’analyse de Chapman-Enskog [67, 68] permette de faire le lien entre
l’équation de Boltzmann et les équations de Navier-Stokes et de fixer un domaine de validité à ces
équations. En reprenant les calculs de Boyd et Schwartzentruber [1] pour un gaz monoatomique
qui ne subit pas de force extérieure, l’équation de changement (2.67) s’écrit :

∂

∂t
(n 〈Q〉) + ∂

∂xj
(n 〈vj Q〉) = [Q̇], (2.68)

où Q = Q(vi) est indépendant de xj et t. En utilisant la notation v′i = vi − 〈vi〉 et en reprenant
l’équation (2.68) pour Q, celui-ci prenant successivement les valeurs des invariants collisionnels m,
m~vi et 1

2mv
2
i , on obtient le système d’équations suivant :

∂ρ

∂t
+ ∂

∂xj
(ρ 〈vj〉) = 0, (2.69)

∂

∂t
(ρ 〈vi〉) + ∂

∂xj
(ρ 〈vi〉 〈vj〉) = − ∂

∂xj
(ρ 〈v′i v′j〉), (2.70)

∂

∂t

(1
2ρ 〈~v〉

2 + 1
2ρ 〈v

′2〉
)

+ ∂

∂xj

[
〈vj〉

(1
2ρ 〈~v〉

2 + 1
2ρ 〈v

′2〉
)]

= − ∂

∂xj

(1
2ρ 〈v

′
j v
′2〉+ ρ 〈v′j v′k〉 〈vk〉

)
, (2.71)

où les indices i, j et k prennent les valeurs x, y, z, en adoptant la convention d’Einstein sur les
indices répétés. En outre, nous utilisons les notations complémentaires :

〈~v〉2 = 〈vx〉2 + 〈vy〉2 + 〈vz〉2 ,

〈v′2〉 = 〈v′2x 〉+ 〈v′2y 〉+ 〈v′2z 〉 .

Comme cela a été vu dans la section 1.1, à partir du tenseur de pression :

p̄ij = ρ 〈v′i v′j〉 , (2.72)

on peut définir la pression scalaire à partir de la partie isotrope du tenseur :

p = 1
3ρ
(
〈v′2x 〉+ 〈v′2y 〉+ 〈v′2z 〉

)
, (2.73)

et le tenseur de cisaillement visqueux à partir de la partie non-isotrope :

τ̄ij = −
(
ρ 〈v′i v′j〉 − δij p

)
. (2.74)

On définit finalement le vecteur flux de chaleur ~q de composantes :

qi = 1
2ρ 〈v

′
i

(
v′2x + v′2y + v′2z

)
〉 . (2.75)

A ce stade, on note que, par définition, l’énergie spécifique de translation (Section 1.1) s’écrit :

etr = 1
2 〈v

′2〉 . (2.76)

Finalement, en introduisant l’enthalpie spécifique h :

h = etr + p

ρ
, (2.77)
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on peut réécrire le système (2.69)-(2.71) sous la forme suivante :

∂ρ

∂t
+ ∂

∂xj
(ρ 〈vj〉) = 0, (2.78)

∂

∂t
(ρ 〈vi〉) + ∂

∂xj
(ρ 〈vi〉 〈vj〉) = − ∂p

∂xi
+ ∂τ̄ij
∂xj

, (2.79)

∂

∂t

(
ρetr + 1

2ρ 〈~v〉
2
)

+ ∂

∂xj

(
ρ 〈vj〉

[
h+ 1

2 〈~v〉
2
])

= ∂

∂xj
(τ̄jk 〈vk〉 − qj) . (2.80)

Ces équations ont la même forme que les équations de Navier-Stokes mais ne sont à ce stade,
pas fermées. En effet, τ̄ et q̄ ne s’expriment pas en fonction de ρ, ~v et etr. Après fermeture par
l’analyse de Chapman-Enskog, on retrouve la formulation usuelle des équations de Navier-Stokes
où les expressions du tenseur τ̄ et du vecteur ~q sont données par :

τ̄ij = µ

(
〈∂vi〉
∂xj

+ 〈∂vj〉
∂xi

− 2
3
∂ 〈vk〉
∂xk

δij

)
, (2.81)

qi = −κ∂Ttr
∂xi

, (2.82)

où µ et κ désignent respectivement le coefficient de viscosité et de conductivité thermique.
Comme indiqué dans le chapitre 1, l’analyse de Chapman-Enskog permet de fermer ces équa-

tions en déterminant le forme de la fonction de distribution qui réduit l’équation de Boltzmann
aux équations de Navier-Stokes. En particulier, l’analyse résumée par Boyd [1] montre que cette
distribution correspond à la fonction de distribution de vitesse à l’équilibre faiblement perturbée
(perturbation d’ordre 1) et que cette perturbation est proportionnelle à des Knudsen de longueur
de gradient KnGLL−Q. Par conséquent, la fermeture des équations de conservation est conditionnée
par l’hypothèse d’une perturbation d’ordre 1 qui n’est plus valable lorsque ces termes ne sont pas
suffisamment faibles. Cette condition est à l’origine du critère garantissant la précision des équations
de Navier-Stokes : |KnGLL−Q| < 0.05. Une autre interprétation possible de l’analyse de Chapman-
Enskog est de voir les expressions de τ̄ et ~q comme des termes d’ordre O(Kn) ce qui implique que
l’équation de Navier-Stokes est une approximation de l’équation de Boltzmann à O(Kn2) près (i.e.
une approximation d’ordre 2). Lorsque le nombre de Knudsen n’est pas suffisamment faible, les
limites des équations de Navier-Stokes sont donc évidentes.

Un autre aspect de l’analyse de Chapman-Enskog est qu’elle permet de relier les paramètres de
collision aux propriétés de transport. En effet, l’analyse de Chapman-Enskog appliquée à l’équation
de Boltzmann pour le cas d’un gaz simple monoatomique permet d’obtenir les expressions de la
viscosité µ et de la conductivité thermique κ suivantes [1] :

µ = 6
8
√
πmk Ttr

[(
m

4k Ttr

)4 ∫ ∞
0

∫ 4π

0
g7 exp

(
− mg2

4k Ttr

)
sin2(χ)σ dΩ dg

]−1

, (2.83)

κ = 15
4

(
k

m

)
µ. (2.84)

2.4 Généralisation aux mélanges polyatomiques

L’ensemble des résultats présentés jusqu’ici se généralise pour le cas des mélanges polyatomiques
et l’analyse de Chapman-Enskog permet de calculer les coefficients de transport binaires de chaque
paire d’espèces (i, j) du mélange selon les relations ci-dessous [1] :

µij = 5
8
k T

Ω(2,2) , (2.85)
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Di,j = 3
16

k T

nmrΩ(1,1) , (2.86)

où µi,j et Di,j correspondent respectivement aux coefficients binaires de viscosité et de diffusion.
L’intégrale de collision Ω(l,s) s’écrit :

Ω(l,s) =
√

k T

2πmr

∫ +∞

0
e−a

2
a2s+3Q(l)da, (2.87)

avec a2 = 1
2mrg

2/k T et mr la masse réduite de la paire de particules. En tenant compte de la
définition de la section efficace différentielle (équation 2.20), la section efficace de collision Q(l)

s’écrit :
Q(l) =

∫ 4π

0

(
1− cosl(χ)

)
σ dΩ = 2π

∫ ∞
0

(
1− cosl(χ)

)
b db. (2.88)

Avec les équations (2.85)-(2.88) on peut introduire les sections efficaces de viscosité σµ et de quantité
de mouvement σM :

σµ = Q(2) = 2π
∫ +∞

0
sin2(χ)b db, (2.89)

σM = Q(1) = 2π
∫ +∞

0
(1− cos(χ))χ b db. (2.90)

Les équations (2.85)-(2.86) deviennent alors :

µij =
5
8
√

2πmrk T( mr
2k T

)4 ∫+∞
0 g7σµe−mrg

2/2k Tdg
, (2.91)

Dij =
3
16
√

2πmrk T( mr
2k T

)3
n
∫+∞

0 g5σMe−mrg
2/2k Tdg

. (2.92)

On notera par ailleurs que dans le cas particulier d’un gaz simple monoatomique où T = Ttr et
mr = m

2 , l’équation (2.91) se réduit à l’équation (2.83).
Finalement, les modèles d’interaction ou de collision fournissent une expression analytique de

l’angle de diffusion χ(g, b) dont dépendent les sections efficaces σµ et σM et a fortiori les coefficients
de transport µ et D. Ainsi, pour le modèle de la sphère dure HS, l’équation (2.24) permet d’exprimer
directement l’angle de diffusion χ comme suit :

χ = 2 cos−1(b/d). (2.93)

Comme il ne dépend pas de la vitesse relative g, les sections efficaces de viscosité (2.89) et de
quantité de mouvement (2.90) s’écrivent :

σHSµ = 2
3σ

HS
T = 2

3πd
2, (2.94)

σHSM = σHST = πd2. (2.95)

En injectant le résultat (2.94) dans (2.91) le calcul donne :

µHS = 5
16

1
π d2

√
2πmr k T , (2.96)

et l’on note alors que la viscosité du modèle HS varie en
√
T . Comme indiqué au début du chapitre,

cette relation entre la viscosité et la température n’est pas réaliste. Une analyse similaire peut être
conduite avec des modèles d’interactions moléculaires plus complexes comme le modèle IPL ou les
modèles de collision Variable Hard Sphere (VHS) et Variable Soft Sphere (VSS) présentés dans le
chapitre 3. Toutefois, la simplicité du modèle HS facilite grandement les calculs analytiques ainsi
que la mise en évidence du lien entre le choix du modèle moléculaire et les propriétés de transport
du gaz simulé.
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3 Réactions chimiques et transferts d’énergie
Dans la section précédente, plusieurs aspects fondamentaux de la théorie cinétique ont été

abordés : l’équation de Boltzmann, la notion de distribution de vitesse et l’analyse de Chapman-
Enskog permettant de tisser un lien mathématique rigoureux entre l’équation de Boltzmann et
l’équation de Navier-Stokes. Toutefois, la théorie cinétique de Boltzmann étudie les interactions des
particules en faisant abstraction de leur structure interne. Dans cette section, les aspects chimiques
et énergétiques des particules à l’échelle microscopique sont discutés. Cette étude comprend à la fois
les réactions de dissociation, recombinaison et d’échange qui peuvent avoir lieu au sein du gaz ainsi
que la manière dont l’énergie d’un écoulement est stockée dans les modes internes des particules.

3.1 Modes d’énergie internes et distributions de Boltzmann

La théorie quantique constitue le cadre physique dans lequel est étudiée la structure énergé-
tique interne des particules. L’équation de Schrödinger est l’équation fondamentale de la physique
quantique. Son expression ne sera pas donnée ici mais la résolution de cette équation se réduit à
la résolution d’un problème aux valeurs propres qui met en évidence le résultat suivant : les so-
lutions physiques de l’équation de Schrödinger sont des valeurs d’énergie discrètes ou quantifiées
qui correspondent aux valeurs propres de l’opérateur de l’équation. Ce constat a pour conséquence
que le niveau d’énergie (en Joule) des particules est tel qu’il ne peut prendre que certaines valeurs
discrètes. On appelle état d’énergie l’ensemble des nombres quantiques nécessaires à la description
du système, et l’on appelle dégénérescence le nombre d’états d’énergie distincts qui mène au même
niveau d’énergie.

Le niveau d’énergie se définit comme la somme des contributions des différents modes d’énergie.
On en dénombre 4 [1] :
(i) L’énergie de translation εtr est le mode d’énergie dû au mouvement de translation des parti-

cules. L’énergie de translation d’une particule de masse mi dans un cube de longueur L est
donnée par la formule :

εtr = ~2π2

2miL
(n2

1 + n2
2 + n2

3), (2.97)

où les nombres (n1, n2, n3) sont les nombres quantiques de mouvement de translation dans
les directions (~x, ~y, ~z) et ~ est la constante de Planck réduite (~ = 1.054× 10−34 J.s). Comme
cela a été vu dans la section précédente, la moyenne de l’énergie de translation 〈εtr〉 est reliée
à l’énergie cinétique spécifique etr par la relation :

〈εtr〉 = metr = 3
2k Ttr. (2.98)

Pour ce mode d’énergie, l’espacement quantique des niveaux d’énergie est très faible au point
que le mode est considéré continu.

(ii) Le mode d’énergie de rotation εrot est le fruit du moment d’inertie interne des particules
diatomiques de type N2, O2 ou NO. Sous l’hypothèse du rotor rigide 3, l’énergie de rotation
d’une particule diatomique s’écrit :

εrot = l(l + 1)~2

4π2I
, (2.99)

où I est le moment d’inertie de la molécule et l’entier l est le nombre quantique de rotation.
Pour la majorité des particules, à l’exception du dihydrogène H2, l’espacement des niveaux
quantifiés d’énergie de rotation est assez faible pour que sa nature quantique soit négligeable.

3. L’hypothèse du rotor rigide considère les particules diatomiques comme un système de deux atomes séparés
d’une distance r fixe.
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(iii) L’énergie de vibration εvib est un mode dû aux vibrations des deux atomes le long de la liaison
chimique qui les relie. Sous l’hypothèse de l’oscillateur harmonique 4, l’énergie de vibration
d’une particule polyatomique s’écrit :

εvib = 2π
(
lvib + 1

2

)
~νo, (2.100)

où lvib est le nombre quantique de vibration et νo la fréquence d’oscillation. L’espacement des
niveaux d’énergie de vibration est en général assez large pour que sa nature quantifiée ne soit
pas négligeable.

(iv) L’énergie électronique εel est le dernier mode d’énergie. Ce mode est déterminé par la position
des électrons de la particule sur les différentes orbites disponibles. En général l’état fonda-
mental 5 de ce mode d’énergie est le plus stable et le transfert d’électron vers une orbite plus
haute représente un état électronique excité. Pour des écoulements hypersoniques raréfiés,
l’activation du mode d’énergie électronique correspond à des conditions extrêmes de rentrée
interplanétaire où la vitesse de rentrée est supérieure à 10 km/s. Conformément aux limites
de l’étude mentionnées à la fin du chapitre 1, ce mode n’a pas été considéré.

L’énergie totale d’une particule i notée εi vaut donc :

εi = εtr + εrot + εvib + εel, (2.101)

et l’énergie interne εint :
εint = εrot + εvib + εel. (2.102)

Selon les cas, certaines contributions sont négligeables par rapport à d’autres. En soufflerie basse
densité par exemple où les conditions permettent difficilement d’atteindre 1000 K, seuls les modes
de translation et de rotation sont actifs. La contribution du mode d’énergie de vibration ne de-
vient significative que pour des températures supérieures à sa température d’activation θv. A titre
d’exemple, les températures d’activation du mode de vibration de l’azote N2, du dioxygène O2 et
du monoxyde d’azote NO valent respectivement 3400, 2270 et 2740 K. Pour la rotation, elles sont
comprises entre 2 et 3 K.

Pour un gaz à l’équilibre, la distribution d’énergie interne parmi les différents modes est une
distribution de Maxwell-Boltzmann [51] d’expression :

ni
N

= gi
Qmode

exp
(
−εi,mode

k T

)
, (2.103)

où N est le nombre total de particules, ni désigne le nombre de particules dans le iième état d’énergie
interne, gi est la dégénérescence du iième état d’énergie interne et Qmode est la fonction de partition
définie comme la somme sur les niveaux d’énergie pondérée par la dégénérescence des états :

Qmode =
∑
i

gi exp
(
−εi,mode

k T

)
. (2.104)

En fait, la relation (2.103) s’interprète comme la probabilité de trouver une particule dans l’état
d’énergie i.

Le théorème d’équipartition de l’énergie stipule que chaque degré de liberté ζmode des modes
d’énergie contribue à l’énergie totale à hauteur de 1

2 k Tmode, c’est-à-dire :

〈εmode〉 = 1
2ζmode k Tmode =

∑
i gi εi,mode e

(−εi,mode/k Tmode)

Qmode
, (2.105)

4. L’hypothèse de l’oscillateur harmonique considère l’interaction des deux atomes de masse réduite mr comme le
potentiel d’un oscillateur harmonique V (r) = ko(r−re)2

2 où ko = 4πmrν
2
o est la constante de raideur et νo la fréquence

d’oscillation.
5. L’état fondamental d’un mode d’énergie est le niveau d’énergie quantifié le plus bas.
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et la température globale Tov vaut alors :

Tov =
∑

mode ζmode Tmode∑
mode ζmode

. (2.106)

En pratique le nombre de degrés de liberté est connu et la relation (2.105) permet de calculer Tmode
et la fonction de distribution d’énergie f des différents modes selon la relation d’Hinshelwood :

f(εmode, Tmode) = 1
Γ(ζmode/2)k Tmode

(
εmode
k Tmode

)ζmode/2−1
e−εmode/k Tmode , (2.107)

où la fonction Γ est définie par :
Γ(t) =

∫ ∞
0

xt−1e−x dx. (2.108)

On notera toutefois que la relation d’Hinshelwood n’est valable que pour les modes continus. De
ce fait, lorsque la nature quantique des modes de vibration et électronique est prise en compte,
il convient d’utiliser des distributions d’énergie différentes. En DSMC, les distributions d’énergie
servent à déterminer l’énergie des particules lors de l’initialisation et de la redistribution résultant
des collisions.

Lorsque le temps de relaxation de la distribution d’énergie est lent comparé au temps inter-
collision, on parle de déséquilibre. Cette notion introduite dans le chapitre 1 est discutée de manière
plus approfondie dans le paragraphe suivant.

3.2 Déséquilibre thermochimique et phénomènes de relaxation

Pour rappel, pour les écoulements hypersoniques, les origines du déséquilibre thermochimique
proviennent principalement de quatre facteurs : la faiblesse du temps de résidence, l’importance
du temps de relaxation, la raideur des gradients et l’importance du libre parcours moyen [36].
D’un point de vue thermique, ces conditions correspondent à des niveaux de température par-
ticulièrement élevés à l’origine de l’activation des modes d’énergie. D’un point de vue chimique,
l’importance des températures entraîne l’activation des processus chimiques. Dans les deux cas,
le niveau de raréfaction se traduit par l’augmentation des temps caractéristiques de relaxation et
ralentit l’équilibrage des processus.

Les collisions subies par les particules se divisent en deux catégories selon les conséquences
qu’elles ont sur les propriétés des particules :
(i) Les collisions élastiques lors desquelles seul un changement de vitesse est induit.
(ii) Les collisions inélastiques qui donnent lieu aux transferts d’énergie entre les différents

modes et aux réactions chimiques potentielles.
On désigne par processus en temps fini les différents phénomènes qui peuvent résulter des collisions
inélastiques entre deux particules et on associe à chaque processus un temps caractéristique ou de
relaxation τ . Ce nombre caractérise la durée nécessaire pour qu’un nombre suffisant de collisions
ait lieu pour que le processus s’équilibre. Il existe deux types de processus en temps fini :
(i) Les échanges d’énergie entre les modes d’énergie des molécules qui s’effectuent avec les

temps de relaxation τtr pour la translation, τrot pour la rotation et τvib pour la vibration.
(ii) Les réactions chimiques qui ont lieu selon les temps de relaxation τch.

On peut alors exprimer le temps caractéristique d’un processus τpro par la relation suivante :

τpro = Zpro × τcoll, (2.109)

où Zpro est le nombre de collisions nécessaire à l’équilibrage dudit processus et τcoll est le temps
inter-collision moyen. En général, on observe les relations d’ordre suivantes [1] :

Ztr ' 1 < Zrot ' 10 < Zvib ' 1000 < Zch, (2.110)
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τtr < τrot < τvib < τch. (2.111)

La comparaison du temps de relaxation associé à un processus τproc au temps caractéristique de
l’écoulement τf , permet d’évaluer un état de déséquilibre (τproc ' τf ), d’équilibre (τproc � τf ) ou
figé (τproc � τf ).

3.2.1 Relaxation des modes d’énergie

La relaxation des modes d’énergie interne se produit via des interactions entre les différents
modes. Pour une molécule diatomique, la modification des états d’énergie se fait via des transi-
tions Vibration-Translation (V-T), Vibration-Vibration (V-V) ou Rotation-Translation (R-T) par
exemple. En DSMC on considère généralement les particules comme des oscillateurs harmoniques
simples et l’on privilégie l’utilisation de procédures d’échange d’énergie phénoménologiques qui ne
prennent pas en compte les échanges V-V ni les niveaux quantiques de vibration anharmonique. Il
convient toutefois de noter que l’attribution des valeurs d’énergie est propre à chaque particule ce
qui permet de simuler efficacement et précisément des écoulements dont les distributions d’énergie
sont déséquilibrées, c’est-à-dire qui ne suivent pas des distributions de type Maxwell-Boltzmann
[51].

Les données expérimentales de relaxation sont essentiellement composées de températures de
vibration et de rotation obtenues par des expériences en tubes à choc et se traduisent analytique-
ment par l’équation de Landau-Teller pour décrire la relaxation du mode de vibration et de Jeans
pour le mode de rotation :

dEvib
dt

= E∗vib(T )− Evib(t)
τvib

, (2.112)

dErot
dt

= E∗rot(T )− Erot(t)
τrot

, (2.113)

où E∗mode(T ) et Emode(t) sont respectivement l’énergie du mode à l’équilibre à température T et
l’énergie du système pour le mode associé à l’instant t [5]. Comme on le verra dans le chapitre
3, la méthode Larsen-Borgnakke [69] est un algorithme simple permettant de simuler ce type de
relaxation cinétique.

3.2.2 Relaxation chimique

En présence d’un déséquilibre chimique (τchim ' τf ), les processus chimiques en temps fini sont
importants et induisent un changement de la composition chimique du gaz. Les réactions chimiques
se produisent principalement pour des températures élevées et se divisent en trois catégories :

(i) Les réactions de dissociation de type :

N2 + N2 −→ N + N + N2, (2.114)

N2 + N −→ N + N + N, (2.115)

au cours desquelles la liaison entre les atomes d’une particule diatomique est brisée lors d’une
collision avec une autre particule. Afin de briser une liaison, de la chaleur est absorbée ; la
dissociation est donc une réaction endothermique.

(ii) Les réactions d’échanges :
AB + C −⇀↽− AC + B, (2.116)

qui peuvent avoir lieu dans le sens direct (de gauche à droite) comme inverse (de droite à
gauche). La convention est de considérer que le sens direct est celui de la réaction endother-
mique tandis que le sens inverse correspond à la réaction exothermique [70].
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(iii) Les réactions de recombinaison à trois corps de type :

N + N + M −→ N2 + M, (2.117)

où M est le catalyseur de réaction. La création d’une liaison entre deux atomes est un phéno-
mène exothermique qui nécessite plus d’énergie que pour la briser. C’est pourquoi les équations
de recombinaison nécessitent l’implication d’un troisième corps.

Considérons maintenant une équation chimique de forme générale :

A + B
kf−−⇀↽−
kb

C + D, (2.118)

où l’on note kf et kb les constantes de réaction directe et inverse définies ci-après. En utilisant la
densité numérique comme mesure de la concentration des espèces, l’évolution de la concentration
de l’espèce A est donnée par la relation :

− dnA
dt

= kf (T )nA nB︸ ︷︷ ︸
sens direct

− kb(T )nc nD︸ ︷︷ ︸
sens inverse

. (2.119)

Les constantes de réactions dépendent de la température seulement et s’expriment généralement à
partir des relations empiriques d’Arrhenius d’équation :

k(T ) = AT η exp
(
− εa
k T

)
, (2.120)

avec A et η des constantes propres à la réaction considérée et εa l’énergie d’activation (J). On
notera que cette formulation macroscopique fait l’hypothèse d’un degré de déséquilibre thermique
faible justifiant l’utilisation d’une unique température T .

D’après la théorie collisionnelle rappelée par Bird [43], la notion de section efficace totale σT
ne peut pas s’étendre directement aux collisions chimiques. A la place, il convient d’introduire la
section efficace de réaction σR telle que le ratio σR/σT s’interprète comme la probabilité qu’une
collision donne lieu à une réaction chimique. On appelle ce ratio le facteur stérique. Ainsi, pour
une collision entre deux particules d’espèces A et B, on peut supposer que la réaction (2.121) a
lieu dans le sens direct uniquement si l’énergie de collision est supérieure à l’énergie d’activation
associée.

Une illustration simple de cette théorie est donnée par le modèle HS sous l’hypothèse que la
section efficace σR est positive lorsque l’énergie de translation de la collision est supérieure à εa, et
nulle sinon. Pour un gaz en conditions proches de l’équilibre thermique, la variation de concentration
de l’espèce A peut alors s’exprimer par la relation [43] :

dnA
dt

= − σR nA nB1 + δAB

√
8k T
πmr︸ ︷︷ ︸

(1)

exp
(
− εa
k T

)
︸ ︷︷ ︸

(2)

. (2.121)

Le terme (1) correspond à la fréquence de collision binaire (nombre de collisions par unité de temps
et par unité de volume) entre les particules d’espèces A et B. Le terme (2) désigne quant à lui la
probabilité que l’énergie de translation de la paire soit supérieure à εa et s’obtient par intégration
d’une distribution d’énergie de forme donnée par l’équation (2.107) puis par simplification pour le
cas d’une sphère dure.

Comme indiqué par Bird, l’équation (2.121) est bien cohérente avec la forme de l’équation
(2.120) et la forme du terme de sens direct de l’équation (2.119). Comme on le verra dans le prochain
chapitre, la généralisation de la théorie collisionnelle aux modèles de collision plus réalistes est à
l’origine du modèle Total Collision Energy (TCE) pour la simulation des réactions chimiques par
DSMC.

60



Chapitre 2. Dynamique des gaz hors équilibre

4 Résumé
En partant des bases de la théorie cinétique, la première partie de ce chapitre a montré le lien

entre les propriétés moléculaires et les grandeurs macroscopiques de température et de pression
d’un gaz. Ensuite, l’introduction de modèles d’interaction simples et en particulier du modèle HS a
permis de simplifier les équations de dynamique moléculaire et d’exprimer analytiquement certains
paramètres de collision intervenant dans l’analyse d’un système collisionnel binaire. Cette analyse
a également servi à établir l’équation de Boltzmann utilisée pour décrire l’évolution d’un système
particulaire hors et à l’équilibre. Le théorème H qui en résulte apporte la preuve que les collisions
intermoléculaires conduisent le système vers un état d’équilibre.

La fonction de distribution de vitesse et son utilisation pour décrire la répartition statistique
des vitesses des particules d’un gaz ont également été abordées. Cette fonction constitue l’élément
de base de l’équation de Boltzmann. L’analyse de Chapman-Enskog montre que l’équation de
Boltzmann se réduit aux équations de Navier-Stokes en proche équilibre, c’est-à-dire lorsque la
fonction de distribution de vitesse du gaz est une Maxwellienne faiblement perturbée (perturbation
du premier ordre). Dans les régions de fort déséquilibre, la déviation par rapport à la Maxwellienne
d’équilibre est trop importante et compromet la précision des équations de Navier-Stokes [51].
Un critère basé sur le Knudsen de longueur de gradient KnGLL−Q permet d’identifier de telles
régions dans l’écoulement. L’analyse de Chapman-Enskog permet finalement d’établir l’expression
des termes de transport en fonction des intégrales de collision. Des modèles moléculaires peuvent
alors être utilisés pour calculer les section efficaces de collision dont les intégrales dépendent et ainsi
relier les propriétés de transport aux paramètres d’interaction moléculaires.

Dans la dernière partie, la structure énergétique des particules et ses différents modes ont été
décrits à l’aide de la mécanique quantique. La mécanique statistique constitue, quant à elle, le
cadre de définition des notions de fonctions de partition et de distribution d’énergie nécessaires à
la description de la structure énergétique d’un écoulement raréfié. Lorsque le temps caractéristique
des transferts d’énergie ou des réactions chimiques devient comparable au temps caractéristique de
l’écoulement, des phénomènes de déséquilibre apparaissent et les transferts d’énergie intermolécu-
laires doivent être pris en compte. Les processus collisionnels qui conduisent le système vers son
état d’équilibre sont appelés processus de relaxation.

Le chapitre suivant montre comment la théorie cinétique des gaz est utilisée pour construire la
méthode DSMC et comment cette méthode permet de calculer les propriétés macroscopiques d’un
écoulement hypersonique raréfié en simulant les interactions des particules du gaz.
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Introduction : Ce chapitre propose un état de l’art des modèles utilisés par la méthode Direct
Simulation Monte Carlo (DSMC) pour la simulation d’écoulements hypersoniques raréfiés. Son
objectif est de donner un aperçu des modèles physiques principaux qu’elle utilise et de ses voies de
développement. Ainsi, les hypothèses de base de la méthode, les critères numériques de cohérence
physique et l’algorithme de la méthode sont d’abord introduits. Ensuite, les modèles de collision
les plus utilisés et les raisons de leur popularité sont discutés. Dans la continuité du chapitre
précédent, les liens entre les modèles de collision et les propriétés de transport sont établis. La
méthode de Borgnakke-Larsen, les procédures employées pour la simulation des phénomènes de
relaxation thermochimique et les nouveaux modèles à l’étude sont abordés dans les sections 3,
4 et 5 du chapitre. Pour finir, plusieurs modèles d’interactions gaz-surface sont présentés et leur
influence sur le calcul des grandeurs aérodynamiques et aérothermodynamiques est discutée.
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1. Principes fondamentaux et métriques usuelles

1 Principes fondamentaux et métriques usuelles

La méthode DSMC a été introduite en 1963 par G. Bird [4], professeur d’ingénierie aéronautique
à l’université de Sydney. Initialement présentée comme une alternative aux méthodes de dynamique
moléculaire classiques, la DSMC s’est rapidement imposée comme une méthode puissante de simu-
lation de gaz en déséquilibre. Bien que la DSMC soit applicable à tout type d’écoulement dilué, les
méthodes de Computational Fluid Dynamic (CFD) traditionnelles restent plus efficaces et moins
coûteuses pour la simulation d’écoulements continus. Son application se limite donc le plus souvent
aux écoulements raréfiés pour lesquels cette méthode combine précision, simplicité d’utilisation et
stabilité numérique inconditionnelle [51].

La DSMC se construit selon 4 hypothèses fondamentales qui s’appliquent au cas des gaz dilués
[1] :
(i) Les collisions sont principalement binaires et considérées comme instantanées.
(ii) Les particules se déplacent en ligne droite sans interaction sur des échelles de temps inférieures

à τcoll.
(iii) Les paramètres de collision et l’orientation initiale des molécules sont aléatoires.
(iv) Un volume cubique λ× λ× λ contient une quantité très importante de particules dont seule

une fraction doit être simulée pour décrire l’écoulement avec précision.
Les deux premières hypothèses se justifient simplement par l’espacement des particules dans le
gaz. La troisième est observable par l’intermédiaire de simulations déterministes de dynamique
moléculaire. Pour comprendre la dernière, il suffit de voir le gaz comme un ensemble de particules
divisible en sous-ensembles de particules aux propriétés (vitesse, énergie, etc.) très proches. L’idée
est donc simplement de définir autant de particules « numériques » que de ces sous-ensembles. Une
façon de réduire le coût de calcul de la méthode est alors de minimiser le nombre de particules
numériques par cellule tout en veillant à conserver la précision des résultats. Empiriquement il
a été montré que la précision de la méthode DSMC varie en 1/Np/c, où Np/c désigne le nombre
de particules numériques par cellule [71]. Bien qu’il n’y ait pas de valeur minimale universelle, la
littérature préconise généralement de garder un nombre de particules par cellule de l’ordre de la
dizaine. Selon les auteurs et les conditions, ce nombre peut valoir 20 [71], 15 [72] ou 5 [73].

L’interaction entre les particules numériques est simulée de manière stochastique. A chaque pas
de temps ∆t et dans chaque maille, les particules sont appariées de manière aléatoire puis testées
pour une collision. Pour garantir la sélection d’un partenaire pertinent, cette procédure requiert
donc que la taille des cellules ∆x soit inférieure au libre parcours moyen local de l’écoulement.
Ensuite, les particules sont déplacées en ligne droite le long de leur vecteur vitesse. Afin d’assurer
que les déplacements se fassent sur des distances physiquement réalistes, il faut donc que le pas
de temps soit inférieur au temps inter-collision moyen [74]. En général, on veille à ce que la taille
des cellules et le pas de temps soient respectivement égaux à une fraction du libre parcours moyen
et à une fraction du temps inter-collision moyen [71]. Ces précautions permettent d’assurer que le
transfert de propriété se fasse sur des durées au plus égales au temps inter-collision moyen et que
le déplacement en ligne droite se fasse sur des distances au plus égales au libre parcours moyen.

Le nombre de particules numériques par cellule Np/c et les rapports ∆t/τcoll, ∆x/λ constituent
les métriques ou critères de précision de base de la méthode DSMC. On notera également que même
si, en pratique, les écoulements sont stationnaires et les propriétés sont moyennées sur plusieurs
pas de temps, le choix d’un pas de temps ∆t < τcoll rend possible la simulation d’écoulements
instationnaires pour lesquels les propriétés sont échantillonnées à chaque pas de temps. Finalement,
on peut représenter l’algorithme fonctionnel d’un code DSMC par le schéma présenté en Figure
3.1.

La DSMC est donc une méthode itérative qui conduit l’écoulement vers un état stationnaire. En
général, l’implémentation peut légèrement varier d’un code à l’autre mais les étapes de la Figure 3.1
restent les mêmes. D’abord un flux de particules est imposé à l’entrée du domaine puis les particules
sont déplacées en ligne droite. Au niveau des conditions aux limites, les particules qui sortent du
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Figure 3.1 – Algorithme central de la méthode DSMC (adapté de [1]).

domaine sont supprimées tandis que les particules qui impactent la paroi sont réfléchies selon les lois
d’interactions gaz-surface utilisées. Lors de l’étape de collision, les particules de chaque cellule sont
appariées aléatoirement et testées pour une collision intermoléculaire. Les particules sélectionnées
subissent soit une collision élastique où seul un changement de vitesse est induit, soit une collision
inélastique avec transfert d’énergie et potentiellement une réaction chimique. Finalement, lorsqu’un
état stationnaire est atteint, les propriétés macroscopiques d’intérêt sont moyennées dans chaque
cellule sur plusieurs pas de temps.

2 Collisions élastiques : modèles et phénomènes de transport

Dans cette section on s’intéresse à la procédure stochastique de simulation des processus colli-
sionnels de la DSMC. Elle permet notamment de répondre aux questions : comment sélectionne-t-on
les particules pour une collision et avec quelle probabilité ? A cette occasion, la procédure No Time
Counter (NTC) est d’abord présentée puis, sont introduits les modèles de collision avancés avec
lesquels elle se combine. Plus de détails sont disponibles dans les ouvrages [43, 1] ou dans les
manuscrits de thèse [75, 76].

2.1 Probabilité de collision

En DSMC, les propriétés locales de transport sont directement liées au nombre de collisions
ayant lieu à chaque pas de temps dans chaque cellule considérée. Si, en proche équilibre, le taux
de collisions est connu à partir des mesures de viscosité réelle par exemple, il est plus difficile de le
quantifier pour des écoulements hors équilibre. Dans ce cas, le calcul du taux de collisions nécessite
des informations issues de la théorie atomistique [1]. Pour les gaz dilués, la DSMC exploite le lien
entre les potentiels interatomiques, les sections efficaces et les propriétés de transport en proche
équilibre.

L’algorithme NTC introduit par Bird [43] est aujourd’hui encore la méthode la plus courante
pour déterminer le nombre de collisions susceptible de se produire dans chaque cellule, à chaque pas
de temps et avec quelle probabilité. Considérons un volume de gaz V contenant des particules mono-
espèces interagissant selon le modèle Hard Sphere (HS). Alors la probabilité que deux particules de
ce volume entrent en collision pendant une durée ∆t est égale au volume balayé par leurs sections
efficaces sur cette durée divisé par le volume considéré. Par intégration en temps et en espace du
volume balayé g σ dΩ (voir chapitre 2), cette probabilité vérifie donc :

P = π d2 g∆t/V, (3.1)
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où g représente la vitesse relative du centre de masse des particules et d leur diamètre. Si ce volume
contient N particules, cette probabilité s’applique donc aux N(N−1)/2 potentielles paires. Compte
tenu de la discussion en section 1, en DSMC, chaque particule numérique représente Wp particules
réelles identiques. Dans une maille de volume Vc du domaine, cette probabilité s’applique donc aux
Np/c(Np/c − 1)/2 particules numériques et (3.1) devient :

P = π d2Wp g∆t/Vc. (3.2)

Dans le cas plus général où la section efficace n’est pas celle d’une sphère dure (i.e. σ = σ(d, g))
comme pour les modèles Variable Hard Sphere (VHS) et Variable Soft Sphere (VSS), la probabilité
(3.2) prend la forme :

P = σ(d, g)gWp ∆t/Vc. (3.3)

Cette probabilité étant généralement faible, l’efficacité de l’algorithme peut alors être accrue en
estimant la valeur de (σ(d, g)g)max telle que la probabilité maximale s’écrive :

Pmax = (σ(d, g)g)maxWp ∆t/Vc. (3.4)

La probabilité numérique est alors donnée par le ratio des deux probabilités :

PDSMC = σ(d, g)g
(σ(d, g)g)max

. (3.5)

En raison des fluctuations de Np/c, Bird préconise de tester un nombre Ncoll de collisions potentielles
à partir de l’équation :

Ncoll = 1
2Np/c 〈Np/c〉Wp(σ(d, g)g)∆t/Vc, (3.6)

où 〈Np/c〉 est une moyenne en temps de la valeur instantanée Np/c. La procédure NTC définie par
les formules (3.5)-(3.6) se généralise ensuite très facilement au cas d’un gaz multi-espèces [43, 1].

Depuis l’apparition de l’algorithme NTC, d’autres procédures ont vu le jour. Parmi elles, on
peut citer le schéma nearest neighbour [77] ou les algorithmes de type simple Bernoulli trial [78].
Par rapport à la procédure NTC, ces algorithmes permettent de relaxer le critère sur le nombre de
particules par cellule mais, dans des conditions nominales d’utilisation, ces méthodes offrent toutes
un niveau de précision équivalent.

2.2 Potentiel interatomique IPL et modèle de collision HS

On désigne ici par modèle moléculaire une approximation des interactions moléculaires à l’ori-
gine des propriétés de transport macroscopiques du gaz. Comme indiqué dans le chapitre 2, ces
modèles se divisent en deux catégories : les modèles d’interaction et les modèles de collision. Ainsi,
les modèles d’interaction fournissent une approximation mathématique du potentiel U(r) et de la
force F (r) d’interaction intermoléculaire. Ces modèles simplifiés permettent d’exprimer analytique-
ment certain paramètres de collision tel que l’angle de diffusion χ :

χ(g, b) = π − 2b
∫ ∞
rm

dr/r2√
1−

(
b
r

)2
− U(r)

1/2mr g2

, (3.7)

où g est la vitesse relative d’une collision binaire, rm est la valeur qui maximise le dénominateur
de l’intégrale, r est la distance séparant les particules, mr leur masse réduite et b est la distance
d’approche maximale non perturbée (voir chapitre 2). Pour les modèles Inverse Power Law (IPL)
et HS par exemple, l’équation (3.7) se simplifie et permet de calculer les intégrales de collision puis
les sections efficaces de viscosité σµ et de quantité de mouvement σM . Le détail des calculs est
disponible dans [1].

En DSMC, la simulation des processus collisionnels repose sur l’angle de diffusion χ pour les
calculs de vitesse post-collision et la section efficace totale σT pour le calcul du nombre et de

66



Chapitre 3. Modélisation DSMC des écoulements hypersoniques raréfiés

la probabilité de collision. Comme l’explique Bird [43], le potentiel IPL ne permet pas d’exprimer
simplement la section efficace totale σT . En revanche, pour le potentiel HS qui est un cas particulier
du potentiel IPL avec η → ∞, la section efficace totale vaut simplement σT = π d2. Comme on
l’a vu plus tôt, pour ce modèle, la viscosité µ est proportionnelle à

√
T ; ce qui est une mauvaise

approximation. Pour garantir une loi de puissance satisfaisante, la mise en évidence par les potentiels
intermoléculaires complexes d’une dépendance des intégrales de collision à la vitesse relative g a
conduit à la construction des modèles de collision avancés comme alternative au modèle HS.

2.3 Modèle de collision VHS

Lorsque des données de viscosité et de diffusion sont disponibles, il est possible de paramétrer
un modèle de collision pour qu’il s’ajuste au mieux à ces données. Par ce biais, des modèles plus
évolués permettant de prendre en compte des dépendances plus ou moins complexes peuvent être
développés.

Le modèle VHS est un modèle de collision initialement proposé par Bird [43]. Comme pour le
modèle HS, l’angle de déviation χ du modèle s’écrit :

χ = 2 cos−1
(
b

d

)
, (3.8)

où b est la distance d’approche maximale non perturbée introduite dans le chapitre 2 et d est le
diamètre de la section efficace. Contrairement au modèle HS, pour le modèle VHS, la section efficace
d’une paire donnée est une sphère rigide de diamètre variable :

d = dref

(
gref
g

)ν
, (3.9)

où dref et gref sont des valeurs de référence et ν est l’exposant de la loi de puissance. La section
efficace totale du modèle s’écrit alors :

σVHST = πd2
ref

(
gref
g

)2ν
, (3.10)

et ν = ω − 1/2 est choisi de façon à ce que la dépendance en température T de la viscosité µVHS
du modèle suive une loi de puissance :

µVHS ∝ Tω. (3.11)
Pour les espèces les plus connues, le paramètre ω est donné dans la littérature pour certaines
conditions de pression et de température (e.g. en Annexe A de [43]). Comme expliqué dans [43, 1],
en prenant pour vitesse relative de référence gref, la valeur moyenne des vitesses relatives des
collisions se produisant dans un gaz à l’équilibre à la température de référence Tref, définie par :

g2ν
ref =

(2kTref
mr

)ν 1
Γ(2− ν) , (3.12)

alors les paramètres du modèle se réduisent à (d, T )ref et ν. Comme on le verra plus tard, ces
paramètres peuvent se déterminer à partir de données expérimentales ou numériques de viscosité
ou de diffusion.

Le calcul des propriétés de collision à l’équilibre détaillé par Bird [43] permet d’exprimer le libre
parcours moyen du modèle par la relation :

λVHS = 1√
2πd2

refn

(
T

Tref

)ω−1/2
, (3.13)

où n est la densité numérique du gaz. Comme pour le modèle HS, σVHST ne dépend pas de l’angle
de déviation χ et l’expression des sections efficaces de viscosité (équation 2.89) et de quantité de
mouvement (équation 2.90) deviennent respectivement :

σVHSµ = 2
3σ

VHS
T , (3.14)
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σVHSM = σVHST . (3.15)

Le coefficient de viscosité (équation 2.91) simulé par le modèle vaut finalement :

µVHS = µVHSref

(
T

Tref

)ω
, (3.16)

avec :
µVHSref = 15

√
2πmrkTref

2(5− 2ω)(7− 2ω)πd2
ref
, (3.17)

et :
ω = ν + 1/2. (3.18)

Le coefficient de diffusion (équation 2.92) s’écrit quant à lui :

DVHS = DVHS
ref

(
T

Tref

)ω
, (3.19)

où :
DVHS
ref = 3

√
2πkTref/mr

4(5− 2ω)nπd2
ref
. (3.20)

En pratique, pour une espèce donnée, le modèle de collision VHS se définit avec trois paramètres :
le diamètre de référence d’une collision dref, le paramètre de puissance ω, et la température de
référence Tref. Toutefois, il faut garder à l’esprit que si ce modèle permet d’obtenir des viscosités
correctes à l’équilibre, il n’est basé sur aucune donnée hors équilibre et n’est donc pas strictement
validé dans de telles conditions [1]. De plus, comme le montrent les équations (3.16)-(3.19), un
inconvénient majeur de ce modèle est qu’il ne permet pas d’ajuster indépendamment la viscosité
et la diffusion.

2.4 Le modèle de collision VSS

Le modèle VSS est un modèle de collision proposé par Koura et Matsumoto [79] comme une
alternative au modèle VHS. Ce modèle utilise le même diamètre variable et par conséquent la même
section efficace totale que le modèle VHS :

σVSST = σVHST . (3.21)

Contrairement au modèle VHS qui suppose la déviation comme étant isotrope, le modèle VSS
introduit le paramètre α et définit l’angle de déviation χ suivant la relation :

χ = 2 cos−1
[(

b

d

)1/α]
. (3.22)

Comme ω, le paramètre α est supposé constant et sa valeur est basée sur des données de viscosité
et de diffusion. En effet, ce modèle permet d’ajuster quasi-indépendamment les sections efficaces
de viscosité et de quantité de mouvement. Des valeurs de α et ω pour l’air en conditions standards
sont par exemple données dans l’Annexe A de [43]. Les sections efficaces des équations (2.89)-(2.90)
s’écrivent :

σVSSµ = 4α
(α+ 1)(α+ 2)σ

VHS
T , (3.23)

σVSSM = 2
(α+ 1)σ

VHS
T . (3.24)

La relation (3.12) pour gref est toujours valable et les coefficients µVSS, DVSS sont toujours donnés
par les équations (3.16)-(3.19) avec cette fois :

µVSSref = (α+ 1)(α+ 2)
6α µVHSref , (3.25)

68



Chapitre 3. Modélisation DSMC des écoulements hypersoniques raréfiés

DVSS
ref = (α+ 1)

2 DVHS
ref . (3.26)

En pratique, α ∈]1; 2[. Dans cet intervalle, la Figure 3.2 montre que la section efficace de viscosité
σµ dépend faiblement du coefficient α contrairement à la section efficace de quantité de mouvement
σM . D’après les équations (3.25)-(3.26), pour α = 1 on retrouve les expressions du modèle VHS.
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Figure 3.2 – Comparaison des sections efficaces de viscosité σµ et de quantité de mouvement σM
des modèle VHS et VSS en fonction de α (reproduit d’après [1]).

Si en plus ω = 1/2, on retrouve le modèle HS. Pour déterminer le modèle VSS d’une espèce il faut
donc déterminer les trois mêmes paramètres que pour le modèle VHS auxquels s’ajoute α.

D’après Boyd [1], bien que le modèle VSS soit plus flexible, on peut tout de même lui reprocher
l’hypothèse α constant alors qu’une dépendance en température n’est pas exclue. De même, les
modèles VHS et VSS supposent le paramètre ω constant ce qui restreint l’intervalle de température
de validité du modèle. D’autres modèles plus évolués permettent d’inclure la partie attractive de
la surface d’énergie potentielle grâce à l’utilisation d’un paramètre ω non constant. C’est le cas
des modèles generalized hard-sphere (GHS), generalized soft-sphere (GSS) et Lennard-Jones (LJ)
présentés dans [1]. Toutefois ces modèles restent peu utilisés en pratique et Boyd précise que dans
la majorité des applications de la DSMC, les modèles d’angle de diffusion et de forces d’attraction
n’ont en fait qu’une influence minime sur la précision des résultats. Si cette affirmation est vraie
pour un régime très raréfié où les interactions sont dominées par les interactions gaz-surface, on
verra qu’elle est toutefois à nuancer pour les propriétés surfaciques en régime proche équilibre (cf.
Chapitre 6).

Lorsque qu’une paire de particules est sélectionnée pour une collision, avec la procédure NTC
par exemple, il faut déterminer si cette collision donne lieu à un transfert d’énergie et, dans ce cas,
comment simuler le transfert d’énergie et avec quelle probabilité. Ces considérations font l’objet
des sections suivantes.

3 Collisions inélastiques : le modèle de Brognakke-Larsen

On considère qu’un système est en déséquilibre thermique lorsque l’énergie ne respecte pas
le principe d’équipartition et que les distributions d’énergie (Section 3.1 du chapitre 2) ne sont
pas de type Boltzmann. Au cours des collisions successives, l’énergie des particules ainsi que les
fonctions de distribution doivent toutefois relaxer vers un état d’équilibre qui satisfait l’équipartition
d’énergie. Pour simuler de tels processus collisionnels inélastiques, il faut donc une méthode capable
de redistribuer convenablement l’énergie d’une collision parmi les modes d’énergie disponibles, ce
qui est le but du modèle Borgnakke-Larsen.
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3.1 Le modèle Borgnakke-Larsen pour les transferts R-T

Le modèle proposé par Borgnakke et Larsen consiste à redistribuer l’énergie d’une collision
inélastique εcoll (i.e. la somme des énergies des particules impliquées dans la collision) entre le
mode de translation et les modes d’énergie internes par tirage à partir des fonctions de distribution
à l’équilibre [43]. Ce modèle permet ainsi de faire tendre progressivement le système vers un état
d’équilibre. Comme expliqué par Chabut [75], le modèle Borgnakke-Larsen fut développé à l’origine
pour une approche continue des énergies internes considérées découplées les unes des autres. Ce
découplage permet alors de considérer que la probabilité d’obtenir une combinaison particulière de
deux états énergétiques de modes différents, est le produit des probabilités d’obtenir chacun de ces
deux états, indépendamment l’un de l’autre. Par la suite, une version du modèle adaptée à une
approche discrète des énergies internes fut proposée, tout en conservant l’hypothèse de découplage
entre les modes internes [43].

On s’intéresse ici au modèle classique de Borgnakke-Larsen dans sa formulation générale et
appliquée aux échanges rotation-translation. Pour ce faire, on considère un mélange gazeux et la
collision de deux particules numérotées 1 et 2 pour lesquelles l’énergie interne se réduit au mode
de rotation. On définit alors Ξ comme étant la somme des degrés de liberté moyens contribuant à
la redistribution d’énergie :

Ξ =
(5

2 − ω
)

+ ζrot,1
2 + ζrot,2

2 , (3.27)

où ζrot,1 et ζrot,2 sont les degrés de liberté du mode de rotation des particules 1 et 2, et le premier
terme

(
5
2 − ω

)
correspond à la contribution du mode de translation pour le modèle VHS/VSS.

Si l’on décompose Ξ en deux groupes d’énergie ΞA et ΞB associés aux énergies respectives εA et
εB, la méthode Borgnakke-Larsen exprime la distribution d’énergie entre ces deux groupes par la
relation :

f

(
εA
εcoll

)
= f

(
εB
εcoll

)
= Γ(ΞA + ΞB)

Γ(ΞA)Γ(ΞB)

(
εA
εcoll

)ΞA−1 ( εB
εcoll

)ΞB−1
, (3.28)

où la fonction Γ(·) est définie par l’équation (2.108) du chapitre précédent. Les rapports εrot,i
εcoll

et
εtr
εcoll

peuvent ainsi être extraits de la distribution (3.28). En prenant par exemple :{
εA = εrot,1
ΞA = ζrot,1

2
et
{
εB = εcoll − εrot,1
ΞB =

(
5
2 − ω

)
+ ζrot,2

2
, (3.29)

la distribution (3.28) s’écrit :

f

(
εrot,1
εcoll

)
= Γ(ΞA + ΞB)

Γ(ΞA)Γ(ΞB)

(
εrot,1
εcoll

)ΞA−1 (εcoll − εrot,1
εcoll

)ΞB−1
. (3.30)

L’énergie de rotation post-collision de la particule 1 notée ε′rot,1 doit ensuite être tirée de cette
distribution.

Dans le cas particulier où ΞA = 1, l’expression de la distribution (3.30) se simplifie sous la
forme :

f

(
εrot,1
εcoll

)
= ΞB

(
1− εrot,1

εcoll

)ΞB−1
. (3.31)

En supposant εcoll constante et en posant x = ε′rot,1, la fonction de répartition F de la distribution
f s’obtient alors par intégration entre 0 et x :

F (x) =
∫ x

0
f

(
x

εcoll

)
dx =

(
1− x

εcoll

)ΞB
. (3.32)

Sachant que la fonction de répartition est inversible et uniformément distribuée sur [0; 1], on intro-
duit le nombre aléatoire R uniformément distribué sur ce même intervalle, et on peut écrire :

ε′rot,1 = εcoll
(
1−R1/ΞB

)
. (3.33)
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De la même manière, on peut aisément calculer ε′rot,2, l’énergie de rotation post-collision de la
particule 2 puis l’énergie de translation post-collision s’obtient par soustraction ε′tr = εcoll− (ε′rot,1 +
ε′rot,2).

Pour les particules diatomiques de l’air, ζrot,i = 2 et donc ΞA = 1. Toutefois, selon la procédure
de sélection (i.e. le nombre et l’ordre des modes d’énergie mis à jour), il est possible de vouloir
accéder directement au mode de rotation post-collision ε′rot puis de redistribuer cette énergie parmi
les modes de chaque particule. Dans ce cas, il est possible que ΞA 6= 1 et que la fonction de
répartition (3.32) ne soit pas inversible. En posant ζ̄ = ζrot,1/2 + ζrot,2/2, Bird [43] donne le ratio
de probabilité d’une valeur particulière d’énergie de translation par l’expression :

P

Pmax
=
[
ζ̄ + 1/2− ω

3/2− ω

(
εtr
εcoll

)]3/2−ω [
ζ̄ + 1/2− ω

ζ̄ − 1

(
1− εtr

εcoll

)]ζ̄−1

. (3.34)

Une valeur de l’énergie de translation post-collision ε′tr s’obtient alors par une procédure d’acceptation-
rejet. Un premier nombre aléatoire R1 est tiré uniformément entre 0 et εcoll, puis un deuxième
nombre aléatoire R2 uniformément distribué sur [0; 1] est comparé au ratio P/Pmax. Si R2 ≤ P/Pmax
alors ε′tr = R1. Sinon, une nouvelle valeur de R1 est tirée et le processus est réitéré jusqu’à ce qu’une
valeur de ε′tr soit acceptée.

Lorsque ε′tr est connue, on peut déduire l’énergie de rotation post-collision ε′rot = εcoll − ε′tr.
Cette énergie peut ensuite être redistribuée parmi les énergies ε′rot,1 et ε′rot,2. Le ratio de probabilité
d’une valeur particulière d’énergie post-collision ε′rot,1 s’écrit :

P

Pmax
= (ζ̄ − 2)ζ̄−2

(ζrot,1/2− 1)ζrot,1/2−1(ζrot,2/2− 1)ζrot,2/2−1

(
ε′rot,1
ε′rot

)ζrot,1/2−1(
1−

ε′rot,1
ε′rot

)ζrot,2/2−1

.

(3.35)
On peut donc calculer l’énergie ε′rot,1 avec une procédure d’acceptation-rejet puis l’énergie ε′rot,2 est
simplement obtenue par soustraction.

Si l’on considère à nouveau l’ensemble des modes d’énergie interne, la méthode de distribution
en série de l’énergie de Bird [43] présentée par Chabut [75] utilise une distribution spécifique pour
calculer la redistribution d’énergie vers le mode interne i d’une particule j d’énergie εi,j . Reprenons
la distribution (3.28) sous la forme :

f

(
εi,j
εcoll

)
=

Γ(5
2 − ω + Σζ

2 + ζi,j
2 )

Γ(5
2 − ω + Σζ

2 )Γ( ζi,j2 )

(
εi,j
εcoll

)ζi,j/2−1 (
1− εi,j

εcoll

)3/2−ω+ Σζ
2
, (3.36)

où Σζ représente les modes internes restants et vérifie Ξ =
(

5
2 − ω

)
+ Σζ

2 + ζi,j
2 . Comme indiqué par

Bird [43], la fonction de distribution cumulative associée à (3.36) est indépendante du terme Σζ
2 . Par

conséquent, cette distribution peut être utilisée pour une redistribution ne faisant intervenir que le
mode de translation et un mode d’énergie interne. Bird propose donc de redistribuer l’énergie en
série c’est-à-dire en considérant successivement les échanges entre l’énergie de translation et chaque
mode interne en utilisant la fonction de distribution :

f

(
εi,j
εcoll

)
=

Γ(5
2 − ω + ζi,j

2 )
Γ(5

2 − ω)Γ( ζi,j2 )

(
εi,j
εcoll

)ζi,j/2−1 (
1− εi,j

εcoll

)3/2−ω
. (3.37)

Pour ce type de redistribution, l’énergie de collision εcoll est l’énergie de collision réduite donnée
par la somme entre l’énergie de translation εtr et l’énergie εi,j du mode interne de la molécule mis à
jour. A chaque fois qu’un mode d’énergie interne d’une particule est modifié, l’énergie de collision
est mise à jour selon la relation :

εcoll = εtr + (εi,j − ε′i,j), (3.38)
et le processus est réitéré pour chaque mode d’énergie interne. Cette version en série du modèle
de Borgnakke-Larsen possède l’avantage d’être adaptée au traitement de l’énergie de vibration
considérée comme un mode discret.
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3.2 Le modèle Borgnakke-Larsen pour les transferts V-T

Dans le cadre des écoulements hypersoniques raréfiés, il est courant de modéliser le mode d’éner-
gie de rotation par un spectre continu et de traiter les modes de vibration et électroniques comme
des modes d’énergie discrets. D’après Bird [43], la méthode Borgnakke-Larsen peut s’appliquer au
mode d’énergie de vibration, qu’il soit considéré comme continu ou discret. Dans le premier cas,
une procédure similaire à celle présentée dans la section précédente est employée. Si le mode de
vibration est considéré discret, la redistribution d’énergie entre les particules se fait en série et
l’énergie de vibration εvib,j d’une particule j est donnée par le modèle de l’oscillateur harmonique :

εvib,j = ikθv, (3.39)
où i est le niveau quantique du mode d’énergie et θv est la température caractéristique du mode
de vibration 1. La distribution d’énergie discrète de ce mode au niveau i vérifie la relation de
proportionnalité :

f(εvib) ∝ exp
(
−εvib
kT

)
δ(εvib − ikθv), (3.40)

où la fonction dirac δ est définie par :∫ b

a
f(x)δ(x− x0)dx =

{
f(x0) si a < x0 < b
0 sinon , (3.41)

et sert à transformer l’intégration sur une distribution d’énergie continue en une somme sur les
niveaux discrets. Finalement, le ratio de probabilité sous forme discrète donné par Bird [43] s’écrit :

P

Pmax
=
(

1− i′kθv
εcoll

)ζtr/2−1
, (3.42)

où i′ est le niveau d’énergie post-collision qui vérifie :

i′max =
⌊
εcoll
kθv

⌋
, (3.43)

et εcoll est l’énergie de collision réduite εcoll = εtr + εvib,j. Finalement, un tirage aléatoire du ni-
veau d’énergie post-collision est effectué de manière uniforme entre 0 et i′max puis une procédure
d’acceptation-rejet appliquée à la relation (3.42) permet de déterminer l’énergie de vibration post-
collision de la particule.

3.3 Remarques sur le modèle Borgnakke-Larsen

Le modèle de Borgnakke-Larsen peut être vu comme un modèle phénoménologique qui tire le
système vers un état d’équilibre au fil des collisions inélastiques successives. De plus, comme le mo-
dèle respecte le principe de micro-réversibilité, il maintient l’équilibre, une fois celui-ci atteint [75].
Toutefois, comme l’explique Chabut [75], le modèle de redistribution d’énergie Borgnakke-Larsen
est souvent critiqué car il utilise des fonctions de distribution d’énergie à l’équilibre pour redistri-
buer l’énergie dans un gaz supposé hors équilibre. Si cette approche peut paraître surprenante à
première vue, ces deux aspects ne sont en fait pas contradictoires car l’utilisation d’une fonction
de distribution à l’équilibre n’implique pas la simulation d’un écoulement à l’équilibre. Pour bien
comprendre cette assertion, il faut revenir aux calculs de Bird [43] qui conduisent à l’utilisation des
fonctions de distribution présentées dans les sections 3.1 et 3.2. La température T utilisée par Bird
est en fait la température de collision Tcoll propre à chaque collision i.e. celle calculée à partir de
l’énergie de collision εcoll :

Tcoll = εcoll
kΞ , (3.44)

où Ξ est la somme des degrés de liberté moyens contribuant à la redistribution d’énergie. Par
conséquent, l’échantillonnage de cette méthode n’est pas équivalent à un échantillonnage à partir
d’une fonction de distribution à l’équilibre local. En d’autres termes, l’utilisation des fonctions de
distribution d’énergie à l’équilibre ne fait pas d’hypothèse sur l’état d’équilibre du gaz.

1. La température θv caractérise l’espacement des niveaux d’énergie de vibration ∆εvib = kθv.
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4 Collisions inélastiques : procédure de sélection et modèles de
relaxation thermique

Comme cela a été discuté à la section 3.2 du chapitre 2, les données expérimentales des phé-
nomènes de relaxation sont principalement composées de résultats en tubes à choc et se réduisent
aux équations de Jeans et Landau-Teller :

dErot
dt

= E∗rot(T )− Erot(t)
τrot

, (3.45)

dEvib
dt

= E∗vib(T )− Evib(t)
τvib

. (3.46)

La redistribution d’énergie doit donc se faire de façon à respecter les vitesses de relaxation expé-
rimentales. Le modèle d’échange de Borgnakke-Larsen doit donc être complété par une procédure
de sélection et un choix particulier des probabilités de collision inélastique décrits ci-dessous.

4.1 Procédure de sélection

Comme l’explique Boyd [1], lors d’une collision réelle entre deux particules, l’énergie des deux
molécules est généralement altérée. La méthode DSMC étant stochastique, l’objectif est de mo-
déliser précisément l’évolution des fonctions de distribution moléculaires mais pas chaque atome
du système en détail. Par conséquent, il est parfaitement acceptable de modifier l’énergie d’une
seule particule lors d’une collision. On appelle procédure de sélection l’algorithme qui ordonne et
sélectionne les particules et les modes d’énergie modifiés lors d’une collision. Afin que le modèle
physique simulé soit pertinent, la procédure de sélection est cruciale. Elle peut être réalisée de trois
manières 2.
(i) La sélection par paire : une paire est testée pour une collision inélastique avec une certaine

probabilité. Lorsqu’elle est sélectionnée, l’énergie de collision (εcoll = εtr + εrot,1 + εrot,2) des
deux particules est redistribuée par le modèle de Borgnakke-Larsen, entre les énergies post-
collision de rotation (ε′rot) et de translation (ε′tr). L’énergie post-collision de rotation est ensuite
redistribuée par le modèle Borgnakke-Larsen, entre les modes de rotation des deux particules.
Une telle procédure emploie le modèle classique de Borgnakke-Larsen via les relations (3.34)-
(3.35).

(ii) La sélection par particule avec double relaxation autorisée : pour une paire de par-
ticules sélectionnée, chaque particule est testée individuellement. Si la première est sélec-
tionnée, la procédure Borgnakke-Larsen est utilisée pour redistribuer l’énergie de collision
(εcoll = εtr + εrot,1) entre les énergies post-collision de translation (ε′tr) et de rotation de la
particule (ε′rot,1). Ensuite, la deuxième particule est testée. Si elle est sélectionnée, la nouvelle
énergie de collision (ε′coll = ε′tr + εrot,2) est redistribuée avec la procédure Borgnakke-Larsen
entre l’énergie de translation post-collision finale (εtr”) et l’énergie de rotation de la seconde
particule (ε′rot,2). Cette procédure utilise la redistribution en série de la méthode Borgnakke-
Larsen appliquée successivement à chaque mode de chaque particule de la paire.

(iii) La sélection par particule interdisant la double relaxation : chaque particule est testée
individuellement. L’énergie de collision de la particule i considérée (εcoll = εtr + εrot,i) est
redistribuée par la procédure Borgnakke-Larsen entre l’énergie de translation de la paire (ε′tr)
et l’énergie de rotation de la particule (ε′rot,i). Lorsque la première particule est sélectionnée
pour un transfert d’énergie, la deuxième n’est pas testée et le processus de relaxation de la
paire prend fin. Cette procédure utilise également la redistribution en série de la méthode
Borgnakke-Larsen mais elle est appliquée au plus une fois pour chaque collision.

2. On notera que pour simplifier les explications, on applique ces procédures au cas du transfert rotation-translation
uniquement mais elles sont identiques dans le cas du transfert vibration-translation.
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On peut noter que la première procédure couple les probabilités de relaxation ainsi que le processus
de redistribution d’énergie, ce qui implique forcément un couplage du processus de relaxation.
De manière moins directe, la deuxième procédure induit également un couplage du processus de
relaxation lorsque les deux particules sont sélectionnées pour une collision inélastique. Même si un
tel couplage semble physiquement réaliste, il convient de rappeler que la DSMC est une méthode
phénoménologique construite pour reproduire des taux de relaxation voulus [1]. La procédure de
sélection est donc fortement liée au choix des probabilités de collisions inélastiques.

4.2 Nombre de collisions et probabilité de collision inélastique

D’un point de vue microscopique, le retour à l’équilibre d’un système hors équilibre s’effectue par
les collisions intermoléculaires. La vitesse de relaxation des modes internes d’énergie se traduit par
la fraction des collisions inélastiques reproduisant macroscopiquement les temps de relaxation des
équations de Jeans et Landau-Teller [75]. Comme indiqué dans [1], certaines procédures avancées
de sélection permettent de respecter les vitesses de relaxation empiriques avec une procédure de
sélection par particule interdisant la double relaxation et des probabilités de collision particulières.
La dernière en date est celle de Zhang et Scwhartzentruber [80]. Le plus souvent, la probabilité
d’une collision inélastique à l’origine d’un transfert d’énergie du mode de translation vers un mode
interne vérifie simplement une relation du type [43, 76, 11] :

pmode ∝
1

Zmode
, (3.47)

où pour rappel, le nombre de collisions Zmode vaut τmode/τcoll avec τmode le temps de relaxation du
mode d’énergie associé et τcoll le temps intercollision moyen. La vitesse de relaxation du processus est
donc le résultat d’un nombre de collisions Zmode dont la formulation définit le modèle de relaxation
associé au mode d’énergie considéré.

4.3 Modèles de relaxation thermique

Jusqu’ici on s’est intéressé à la procédure de sélection et à l’expression des probabilités de
collision assurant la consistance avec les taux de relaxation donnés par les équations de Jeans et
Landau-Teller. On se pose maintenant la question de la nature du nombre de collisions Zmode.

D’après Boyd [1], il existe deux approches pour calculer les probabilités de collision. La première
approche est la plus simple ; elle propose de considérer Zmode comme un nombre constant dans tout
l’écoulement. A titre d’exemple, pour un écoulement d’air à 5 espèces, on considère généralement
que Zrot = 5 et Zvib = 200 pour les espèces diatomiques. Lorsque la topologie de l’écoulement
est suffisamment simple et que la plage de variation de température est suffisamment faible, cette
approximation peut suffire.

L’expérience a cependant montré que le nombre de collisions dépend de la température du
gaz [81, 82]. La deuxième approche propose donc de considérer Zmode comme une fonction de la
température, classiquement celle de la cellule considérée. Pour la rotation, le modèle de ce type le
plus connu est le modèle de Parker [83] où Zrot s’écrit :

ZParker
rot (T ) = Z∞rot

1 + π3/2

2

(
T ∗

T

)1/2
+
(
π2

4 + π
) (

T ∗

T

) . (3.48)

Dans ce cas, T peut être la température de translation [1] ou la température de collision définie par
l’équation (3.44) [43]. T ∗ est la température caractéristique du potentiel intermoléculaire et Z∞rot
une valeur limitante.

De même pour la vibration, Millikan et White [84] ont montré que les données expérimentales
peuvent être approchées par une relation de la forme :

p τvib = C exp(C2 T
−1/3), (3.49)
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où C et C2 sont des constantes et p désigne la pression dans le gaz. En utilisant la loi des gaz parfaits,
cette relation prend la forme du modèle de Millikan-White qui tient compte de la dépendance en
température du nombre collisionnel de vibration Zvib via l’expression :

ZMW
vib = (C1/T

ω)exp(C2T
−1/3), (3.50)

où T peut être la température de translation [1] ou la température de collision définie par l’équation
(3.44) [75]. C1, C2 et ω sont des constantes propres aux espèces considérées. Pour plusieurs espèces,
des valeurs de ces paramètres sont disponibles en Annexe A de [43].

Pour le mode de rotation, d’autres modèles de relaxation dépendants de l’énergie de collision
sont décrits par Boyd [1]. Pour la vibration, une correction de la formule de Millikan-White pour
le cas des températures élevées (T > 10 000 K) est également présentée dans [1]. Néanmoins, les
modèles de Parker et de Millikan-White tels que définis par les équations (3.48) et (3.50) sont les
plus utilisés. En général, on considère simplement que Zrot est constant égal à 5.

Les modèles de relaxation influencent directement la vitesse de relaxation des modes auxquels
ils se rapportent. Par conservation de l’énergie, une différence de modèle se traduit donc majoritai-
rement par une modification de la répartition de l’énergie au sein des différents modes. Pour des
applications de rentrée atmosphérique, cette modification de la répartition d’énergie se manifeste
principalement par une modification du champ de température à travers le choc. En proche paroi,
le champ de température est en revanche faiblement perturbé et l’influence du modèle de relaxation
sur les propriétés surfaciques est donc relativement faible.

5 Modèles de relaxation chimique
Comme cela a été vu dans la section 3.2, les réactions chimiques susceptibles de se produire dans

un écoulement hypersonique raréfié sont des réactions de dissociation, d’échange et de recombinaison
à trois corps. Toutefois, dans les conditions de vol auxquelles on s’intéresse (i.e. U∞ < 10 km/s),
les conditions de pression sur la portion raréfiée ne permettent pas la réalisation des processus de
recombinaison. Ces types de réactions abordés dans [43, 1] ne sont donc pas traités ici. Dans cette
section, les modèles de simulation des réactions chimiques les plus répandues, à savoir les modèles
Total Collision Energy (TCE) [43] et Quantum Kinetic (Q-K) [85], sont présentés.

5.1 Modèles de relaxation chimique : Le modèle TCE

5.1.1 Réactions de dissociation

En DSMC, les collisions d’énergie assez importante pour briser les liaisons chimiques des par-
ticules peuvent aboutir à des réactions de dissociation. Le modèle TCE propose de définir la pro-
babilité d’une réaction chimique comme une fonction de l’énergie de collision εcoll et de l’énergie
d’activation εa de la réaction considérée :

Preact =
{

0 si εcoll < εa
C1(εcoll − εa)C2(1− εa/εcoll)C3 si εcoll > εa

, (3.51)

où C1, C2, C3 sont des paramètres liés aux paramètres de collision et au taux de réaction kf .
Considérons deux espèces A et B susceptibles d’entrer en collision. D’après Boyd [1], à la limite
de l’équilibre thermique on peut relier la probabilité de réaction Preact aux taux de réaction de la
façon suivante. Considérons l’expression de la vitesse de réaction de l’espèce A due aux réactions
avec des particules d’espèce B. En DSMC, cette vitesse vaut :

dnA
dt

= −nAνA,B
∫ ∞

0
Preact(εcoll)f(εcoll)d(εcoll), (3.52)

où nA est la densité numérique d’espèce A et νA,B est la fréquence de collision qui pour un modèle
VHS vaut :

νA,B = nB(d2
ref)A,B

(1 + δA,B)

√
8πk(Tref)A,B

mr

(
T

(Tref)A,B

)1−ωA,B

. (3.53)
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Enfin, la distribution d’énergie est donnée par la relation d’Hinshelwood :

f(εcoll) = 1
Γ(ζT /2)

1
kT

(
εcoll
kT

)Ξ−1
exp

(
−εcoll
kT

)
, (3.54)

où Ξ est la somme des degrés de liberté moyens disponibles pour la collision. Comme l’énergie de
collision vaut :

εcoll = εtr +
∑
i

(εi,1 + εi,2), (3.55)

le nombre total de degrés de liberté disponible vaut quant à lui :

Ξ = ζtr
2 + 1

2
∑
i

(ζi,1 + ζi,2). (3.56)

Ainsi le paramètre C3 peut directement être relié aux degrés de liberté :

C3 = Ξ− 1 = ζtr
2 + ζ̄ − 1, (3.57)

où ζ̄ est la moyenne des degrés de liberté internes. En combinant ce dernier résultat et les équations
(3.52)-(3.53) pour le modèle VHS (ζtr = 5− 2ω), on peut écrire :

dnA
dt

= − nAnBd
2
ref

(1 + δA,B)

√
8πkTref
mr

C1
Γ(C2 + ζT /2)

Γ(Ξ) (k)C2 T
C2+1−ω

t1−ωref
exp

(
− εa
kT

)
. (3.58)

Comme à la limite de l’équilibre on a aussi :

dnA
dt

= −kf (T )nAnB, (3.59)

où pour rappel :
kf (T ) = AT ηexp

(
− εa
kT

)
, (3.60)

alors on peut identifier les paramètres restants :

C2 = η − 1 + ω, (3.61)

C1 = A

[
d2
ref

(1 + δA,B)
Γ(C2 + ζT /2)

Γ(ζT /2)

√
8πkTref
mr

kC2

T 1−ω
ref

]−1

. (3.62)

Par conséquent, lorsque les paramètres A, η et εa du modèle d’Arrhenius sont connus à partir
d’un modèle de cinétique quelconque, la probabilité de réaction du modèle TCE est entièrement
déterminée. A la limite de l’équilibre thermique, la cohérence entre la dissociation simulée et la loi
de réaction est assurée.

5.1.2 Procédure de redistribution d’énergie post-dissociation

Dans le cas d’une réaction de dissociation par exemple, l’énergie d’activation εa est égale à
l’énergie de dissociation εd. La redistribution d’énergie entre l’énergie de collision εcoll et les modes
d’énergie des particules expliquée par Boyd [1] se résume de la manière suivante. Soit une réaction
de dissociation quelconque :

AB + M = A + B + M, (3.63)

où AB est la molécule qui se dissocie par collision avec le catalyseur M. Le nombre total de degrés
de liberté de translation pour cette réaction vaut : ζtr-ABM + ζtr-AB, où le premier terme correspond
aux degrés de liberté du système AB + M et le deuxième au système A + B. Comme la réaction
est endothermique, la procédure consiste à redistribuer l’énergie εcoll = εcoll − εa parmi les degrés
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de liberté des produits. Si l’un des produits de la réaction est une molécule, on redistribue εcoll
parmi les dégrés de liberté ζvib et les degrés de liberté des produits ζprod = ζrot + ζtr-ABM + ζtr-AB.
L’énergie de collision devient εcoll = εcoll − εvib qui est alors redistribuée entre les degrés de liberté
ζrot d’une part et les degrés de liberté ζtr-ABM + ζtr-AB d’autre part. De la même manière, l’énergie
de collision devient εcoll = εcoll − εrot que l’on peut redistribuer parmi les modes de translation
ζtr-ABM et ζtr-AB. Cette étape permet de déterminer les propriétés post-collision de la particule
M. Finalement, l’énergie εcoll = εcoll − εtr-ABM est l’énergie restante disponible pour les degrés de
liberté des particules dissociées. Pour les deux dernières étapes, la redistribution de l’énergie parmi
les degrés de liberté des modes de translation revient à utiliser l’énergie disponible pour calculer les
vitesses post-collision du système associé. Les subtilités d’implémentation de ce genre d’algorithme
sont présentées en détails en Annexe C de [1].

La procédure de redistribution d’énergie à l’issue d’une réaction de dissociation exposée ici
s’applique de la même manière aux réactions d’échange à la différence près que pour les réac-
tions d’échange inverses (i.e. exothermiques), c’est l’énergie de collision εcoll = εcoll + εf qui est
redistribuée, avec εf l’énergie d’activation de la réaction directe.

5.1.3 Réactions d’échange

Considérons maintenant les réactions d’échange de formulation générale :

AB + C
kf−−⇀↽−
kb

AC + B (3.64)

Dans le sens direct, l’application du modèle TCE permet de définir la probabilité d’occurrence de
cette réaction grâce à la loi d’Arrhenius correspondante. Cela se fait de la même manière que pour
les réactions de dissociation, avec l’énergie d’activation égale à l’énergie d’activation de la réaction
directe εf .

Si l’on s’intéresse désormais au sens indirect, l’approche du modèle TCE consiste à exprimer kb
par une loi d’Arrhenius de paramètres Ab, ηb, εb :

kb(T ) = AbT
ηbexp

(
− εb
kT

)
, (3.65)

où εb est l’énergie d’activation de la réaction inverse. Comme la réaction est exothermique, on
considère que cette énergie est nulle et la probabilité de réaction inverse s’écrit alors :

Pinv = C1(εcoll)C2 , (3.66)

où les paramètres C1 et C2 sont calculés à partir de Ab, ηb et εb.
Dans les deux sens, la redistribution d’énergie se fait de la même manière que celle présentée

dans le paragraphe 5.1.2 à la différence près que dans le sens inverse (réaction exothermique), c’est
l’énergie d’activation de la réaction directe qui est ajoutée à l’énergie de collision redistribuée.

Le modèle TCE est un modèle phénoménologique dont l’implémentation dans un code DSMC
vise à reproduire fidèlement les taux de réaction à l’équilibre. Bird [43] précise que lors du calcul des
probabilités de réaction, la contribution des modes internes à l’énergie de collision est un paramètre
arbitraire et que les taux de réaction peuvent être approchés fidèlement pour différentes valeurs du
nombre de degrés de liberté internes ζ̄. Par conséquent, il est tout à fait possible de rencontrer des
versions du modèle TCE qui diffèrent sensiblement d’un code à un autre.

5.2 Modèles de relaxation chimique : Le modèle Q-K

La modèle Q-K est un modèle proposé par Bird [85] en réponse au caractère phénoménologique
du modèle TCE. En effet, l’expérience montre qu’un niveau de vibration élevé favorise les réactions
de dissociation. Cet aspect n’étant pas pris en compte par le modèle TCE, l’objectif de ce modèle
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est de lier la probabilité de réaction au niveau d’énergie de vibration des particules sans supposer
que le gaz se trouve dans un état d’équilibre. On s’intéresse ici à la version améliorée du modèle
introduite par Bird dans [86].

Pour les réactions de dissociation de type :

AB + M −→ A + B + M, (3.67)

on commence par calculer l’énergie de collision :

εcoll = εtr + εvib. (3.68)

Le niveau quantique de vibration maximal autorisé est donné par :

imax = bεcoll/(kθv)c, (3.69)

où θv est la température caractéristique de vibration du modèle de l’oscillateur harmonique. Alors
la dissociation a lieu si :

imax >
θd
θv
, (3.70)

où θd est la température caractéristique de dissociation. On peut alors calculer l’énergie de collision
par soustraction de l’énergie d’activation εa. Puis sa redistribution se fait de façon analogue à la
procédure détaillée dans le paragraphe 5.1.2.

Pour une réaction d’échange (inverse ou directe) d’énergie d’activation εa, on calcule εcoll selon
la relation (3.68) puis l’on définit la probabilité de réaction :

Preact = (1− εa/εcoll)3/2−ω∑imax
i=0 (1− ikθv/εcoll)3/2−ω

. (3.71)

Ensuite, l’énergie de collision est redistribuée de façon identique au cas d’une réaction de dissociation
par soustraction ou addition de l’énergie d’activation selon le sens de réaction.

Dans [87], Bird compare les résultats obtenus avec les modèles Q-K et TCE sur un calcul 1D
de rentrée atmosphérique d’un corps émoussé avec une vitesse de 7.5 km/s et à une altitude de 85
km. La comparaison des températures (Ttr, Trot, Tvib), de la densité numérique et des compositions
chimiques (O2, N2, O, N et NO) montre des comportements très similaires pour les deux modèles.
La comparaison de la pression et des coefficients de transfert de chaleur au point d’arrêt s’accordent
à 1% près. Bird [87] conclut donc que les modèles TCE et Q-K fournissent des résultats de qualité
similaire lorsque des données fiables sont disponibles pour les taux de réaction sur les intervalles
de température considérés (dans son cas jusqu’à Ttr = 25 000 K). Par contre, lorsque l’on sort de
ce cas de figure, les avantages du modèle Q-K sont censés surpasser de loin le modèle TCE.

5.2.1 Procédure générale de redistribution d’énergie post-reaction

Les différentes probabilités de réaction relatives au modèle TCE et Q-K ont été vues dans
les paragraphes précédents. On se propose ici de donner la procédure générale de redistribution
d’énergie faisant suite à une réaction chimique. Cette procédure expliquée par Boyd [1] met en
application les étapes suivantes :

1. On commence par appliquer la procédure NTC pour former les paires de particules aléatoires
de la cellule. Ces paires sont testées pour une collision avec la probabilité PDSMC donnée par
l’équation (3.5).

2. Pour une paire de particules d’espèces i et j, on détermine la liste des réactions possibles pour
lesquelles ces espèces sont les premiers réactifs. Si cette liste contient plus d’une réaction alors
on spécifie un ordre arbitraire dans lequel les réactions sont considérées.
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3. Pour chaque réaction de la liste, la paire de particules est testée. Selon le modèle et le
type de réaction, on calcule la probabilité Preact ou Pinv qui est utilisée dans une procé-
dure d’acceptation-rejet. Si la réaction est acceptée on passe à l’étape 4 ; sinon on teste la
paire pour la réaction suivante.
Si la paire est rejetée pour l’ensemble des réactions de la liste, alors aucune réaction ne se
produit et la paire est testée pour une collision inélastique impliquant un transfert d’énergie.

4. On calcule l’énergie de collision εcoll disponible pour la redistribution d’énergie.
4a. Pour les réactions qui sont exothermiques (échange inverse), εcoll = εreactifscoll + εf , où εf

est l’énergie d’activation de la réaction directe.
4b. Pour les réactions endothermiques (dissociation ou échange direct), εcoll = εreactifscoll − εf ,

où εf est l’activation d’énergie de la réaction directe.
5. L’énergie disponible est redistribuée parmi les modes d’énergie des produits en suivant la

même procédure que celle présentée dans le paragraphe 5.1.2. Dans le cas où il y a deux
molécules dans les produits, une façon de faire est de redistribuer d’abord l’énergie parmi les
modes εvib,1, εrot,1 puis l’énergie restante parmi les modes εvib,2, εrot,2. La dernière portion
d’énergie disponible est ensuite distribuée dans les modes de translation des produits.

6. Les propriétés ont été mises à jour, le processus de réaction pour la paire sélectionnée s’arrête
et une autre paire est sélectionnée.

5.3 Modèles en voie de développement

Comme l’explique Gallis [88], la validation des modèles de chimie en conditions de déséquilibre
est une tâche très complexe du fait des incertitudes élevées sur ce type de données expérimentales.
Le plus souvent, la validation se fait donc dans des conditions proches de l’équilibre thermique
pour lesquelles des mesures relativement précises des vitesses de réaction sont disponibles. Depuis
les années 80, le modèle bi-température de Park [89] est l’approche standard pour traiter le cas des
écoulements en déséquilibre thermique avec les équations de Navier-Stokes. L’article de Gallis [88]
porte donc sur la comparaison des vitesses de réactions obtenues par DSMC avec le modèle Q-K
et les données expérimentales de Park en conditions proches et hors-équilibre. Dans l’ensemble, les
résultats s’accordent bien et les différences restent de l’ordre de grandeur des incertitudes du modèle
de Park. Quelques différences restent toutefois notables pour les taux de réaction hors équilibre pour
des cas où la température de vibration est faible. Gallis [88] rappelle, par ailleurs, qu’en l’absence
d’informations sur les états spécifiques, la validation complète des modèles de chimie en déséquilibre
est impossible. C’est pourquoi le développement d’autres modèles de relaxation thermochimiques
d’états spécifiques sont à l’étude.

Comme le souligne Schwartzentruber [90], outre le développement de modèles phénoménolo-
giques avancés, un axe de développement de la méthode DSMC consiste en l’incorporation de
modèles de collision ab initio (i.e. basés sur la chimie quantique) dans le but d’améliorer la com-
préhension des écoulements hypersoniques jusqu’aux niveaux fondamentaux. La méthode Quasi
Classical Trajectory (QCT) par exemple, propose d’utiliser les résultats de la dynamique molé-
culaire pour calculer les surfaces d’énergie potentielle pour chaque réaction considérée et en déduire
la probabilité de réaction correspondante. Cette méthode, introduite par Fujita [91], est employée
par Ozawa [92] pour la simulation de réactions H + O2 −→ OH+O et O + H2 −→ OH+H. Dans le
cadre d’une application à la modélisation d’un écoulement hypersonique (U∞ = 5.1 km/s) autour
d’une sphère de 0.2 m de diamètre à 80 et 100 km d’altitude, les résultats montrent notamment des
différences importantes dans le calcul de la température de vibration d’OH le long de la ligne d’ar-
rêt (écart supérieur à 1000 K à 100 km d’altitude). Toutefois, l’impact sur les grandeurs pariétales
n’est pas évalué.

Les modèles d’état spécifique ou niveau par niveau (SST) permettent de s’affranchir
de l’aspect phénoménologique propre aux transitions énergétiques en spécifiant les probabilités de
transition niveau par niveau quantiques. Kim et Boyd [93] présentent une analyse résolue de ce type
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pour des collisions N + N2 en utilisant la méthode DSMC. Cette méthode est construite à partir
d’une section efficace totale d’état spécifique (SST) et d’une base de données de sections efficaces
de transitions rovibrationnelles niveau par niveau et de réactions chimiques. Ce modèle permet
de redéfinir la section efficace totale σT pour prendre en compte l’état d’excitation rotationnel
et vibrationnel des particules. Les détails de cette méthode sont présentés dans [93] et résumés
dans [90]. Le modèle est ensuite comparé à deux combinaisons de modèles phénoménologiques. Ces
combinaisons emploient un modèle de collision VSS, la procédure de Borgnakke-Larsen pour les
transferts d’énergie et le modèle TCE pour la première tandis que la deuxième utilise le modèle
Q-K. Les résultats montrent que la méthode SST mise en œuvre par Kim et Boyd décrit plus
précisément les transferts Rotation-Translation (R-T), Vibration-Translation (V-T) et Rotation-
Vibration (R-V) ainsi que l’état quasi-stationnaire des énergies de rotation et de vibration des
réactions chimiques hors équilibre. Néanmoins, là non plus aucune évaluation sur les grandeurs
pariétales n’est proposée.

Deux autres cas de comparaison entre le modèle TCE et des modèles avancés sont présentés
dans [5]. Le premier cas, représenté sur la Figure 3.3a, correspond à la simulation d’un écoulement
2D de N2 sur un coin de 62.5◦ à M∞ = 7.7 pour un nombre de Knudsen Kn∞ = 6.5 × 10−4. La
température déterminée par trois modèles est tracée : en rouge, un cas non réactif, en bleu, un
modèle TCE et en noir, un modèle niveau par niveau. La Figure 3.3b correspond à la distribution
du flux de chaleur pariétal obtenu par simulation 2D axi-symétrique d’un point de vol (80 km, 5
km/s) de la rentrée du véhicule EXPERT avec un modèle niveau par niveau en rouge et un modèle
TCE en noir.
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Figure 3.3 – Influence de différents modèles de réaction sur la température de translation le long
de la ligne d’arrêt et la distribution de flux de chaleur pariétale (reproduits d’après [5]).

Bien que ces résultats montrent une différence significative entre les modèles phénoménologiques
et les modèles d’état à état, ces derniers nécessitent une quantité de données très importante
pour chaque type de collision. A titre d’exemple, pour l’azote, il existe 9390 états rotationnels et
vibrationnels dans l’état électronique fondamental. La surface d’énergie potentielle construite par
les scientifiques de la NASA pour la collision N+N2 fait intervenir 23 millions de sections efficaces
de réaction différentes.

Les principaux défis résident donc dans la création de bases de données de trajectoire ab initio,
de modèles réduits de modèles d’état à état et dans la génération de données expérimentales de
haute qualité [90]. Récemment, la rentrée de la capsule Stardust a été étudiée par Mankodi et al.
[6]. Dans leurs travaux, des points de vol situés à 68, 80 et 100 km ont été simulés par DSMC
avec deux modèles de chimie. La comparaison des résultats obtenus avec le modèle TCE et ceux
obtenus avec un modèle ab initio montre des différences comprises entre 75 et 17% pour le flux de
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chaleur au point d’arrêt. Des exemples de résultats sont représentés en Figure 3.4. Bien que très
prometteur, on notera toutefois que ce type de modèle avancé n’est pas encore disponible dans les
codes DSMC les plus connus, comme SPARTA ou dsmcFoam.

Figure 3.4 – Comparaison du flux de chaleur obtenu par DSMC à la surface de la capsule stardust
à 80 (c)-(d) et 100 (e)-(f) km à des vitesses de 12.8 (c)-(e) et 6.4 (d)-(f) km/s (extrait de [6]).

6 Interactions gaz-surface

De manière générale, les phénomènes d’interactions gaz-surface désignent l’ensemble des méca-
nismes mis en jeu lorsque les particules de gaz impactent une paroi. Ces phénomènes comprennent
donc aussi bien les réactions chimiques d’ablation, de catalycité ou de pyrolyse que les phénomènes
d’altération des états d’énergie et de vitesse des particules. Comme indiqué à la fin du chapitre
1, dans notre cas on s’intéresse uniquement aux modèles d’interactions gaz-surface qui décrivent
comment les particules sont réfléchies, sans prendre en compte les phénomènes chimiques.

6.1 Généralités

Lorsque le niveau de raréfaction est suffisamment élevé, les interactions inter-moléculaires s’ame-
nuisent et les grandeurs pariétales deviennent fortement dépendantes des modèles d’interactions
gaz-surface. Comme indiqué par Livadiotti et al. dans leur revue des modèles d’interactions gaz-
surface dans le cadre d’une application aérodynamique orbitale [49], il existe deux familles de
modèles d’interaction :

(i) Les modèles physiques qui se basent sur des hypothèses propres aux potentiels d’interaction
de surface, à la structure morphologique ou encore à la rigidité de surface pour décrire la façon
dont la surface influence la réflexion d’un faisceau de particules incident.
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(ii) Les modèles statistiques qui se construisent à partir de la théorie des noyaux de diffusion
pour relier la distribution de particules incidentes à la distribution de particules réfléchies.

Pour une application telle que la DSMC, les modèles statistiques sont privilégiés. Une description
mathématique complète de la théorie des noyaux de réflexion et des conditions qu’ils doivent satis-
faire est proposée dans les références [49, 94, 95] et sort du cadre de ce travail. Ici, la présentation
des modèles d’interactions gaz-surface se restreint à la notion de coefficient d’accommodation et
aux modèles les plus populaires en DSMC : les modèles de Maxwell et de Cercignani, Lampis et
Lord (CLL).

6.2 Coefficient d’accommodation et modèle de Maxwell

Les paramètres d’interaction ou coefficients d’accommodation sont les paramètres utilisés dans
les modèles d’interaction. Considérons une propriété moléculaire Q, alors on peut écrire le coefficient
d’accommodation aQ selon la relation :

aQ = φQi − φQr
φQi − φ

Q
w

, (3.72)

où φQi et φQr désignent respectivement les flux incidents et réfléchis de la propriété Q et φQw le flux
de Q réfléchi avec accommodation complète (i.e. à l’équilibre thermique avec la paroi). L’expression
de ces flux est donnée par les relations :

φQi =
∫

(~v.~n)−Qf(~v)d~v, (3.73)

φQr =
∫

(~v.~n)+Qf(~v)d~v, (3.74)

φQw =
∫

(~v.~n)+QfM (~v)d~v, (3.75)

où f(~v) est la fonction de distribution de vitesse telle que définie dans le chapitre 2 section 2 et
fM (~v) est la Maxwellienne de paroi :

fM (~v, ~uw, Tw) =
(

m

2πk Tw

)3/2
exp

[
m|~v − ~uw|2

2k Tw

]
, (3.76)

avec ~uw et Tw la vitesse et la température de paroi respectivement.
Le condition limite de Maxwell 3 consiste à exprimer la distribution f(~v) des équations (3.73)-

(3.75) par la relation :

f(~v) = wfM (~v, ~uw, Tw) + (1− w)f( ~Rv), w ∈ [0; 1], (3.77)

où ~Rv est le symétrique de ~v par rapport à la surface. Ainsi, l’introduction de l’équation (3.77)
dans l’équation (3.72) donne :

aQ = w, ∀Q; (3.78)

ce qui explique pourquoi le coefficient w du modèle de Maxwell est communément confondu avec
le coefficient d’accommodation aQ.

D’après Padilla [35], une réflexion est dite spéculaire (Figure 3.5a) lorsque la molécule
percute la structure moléculaire d’une surface solide de façon à ce que le rebond soit élastique (i.e.
comme si la particule impactait une surface plane sans transfert d’énergie). Ce type de collision se
produit lorsque la molécule de gaz entre en collision avec un pic de la structure moléculaire de la
surface solide. Cette réflexion résulte en une inversion de la composante normale à la surface de la
vitesse de la particule incidente et sans changement de la composante tangentielle. Une réflexion

3. Le premier modèle d’interactions gaz-surface développé par Maxwell fut publié en 1879.
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est dite diffuse (Figure 3.5a) lorsque la particule incidente interagit avec la structure moléculaire
de la surface de telle sorte que l’équilibre thermique soit atteint avec la surface. Les particules
sont ainsi réfléchies avec des vitesses distribuées selon une loi normale f centrée sur la vitesse
de paroi et d’écart-type défini par la température de paroi. Dans l’équation (3.77), le premier
terme correspond à la fraction de particules réfléchie de façon diffuse et le deuxième à la fraction
spéculaire. En d’autres termes, un coefficient w de 1 correspond à une réflexion totalement diffuse,
tandis qu’un coefficient w nul correspond à une réflexion totalement spéculaire. Entre les deux, la
réflexion est partiellement diffuse et le coefficient d’accommodation w donne la probabilité qu’une
collision soit diffuse.

(a) Illustration du modèle de réflexion de Maxwell (b) Illustration du modèle de réflexion CLL

Figure 3.5 – Comparaison des modèles de réflexion (reproduit d’après [7]).

D’un point de vue énergétique, la notion de réflexion diffuse du modèle de Maxwell peut facile-
ment être étendue au traitement de l’énergie interne. En effet, par définition d’une réflexion diffuse,
la particule est réfléchie à l’équilibre thermique c’est-à-dire que l’ensemble de ses modes d’énergie
interne se met à l’équilibre avec la paroi. De la même manière, la généralisation d’une réflexion
spéculaire se traduit simplement par la conservation des modes d’énergie interne.

6.3 Modèle Cercignani, Lampis et Lord

Comme le modèle de Maxwell donnait des résultats en accord avec les expériences à basse vi-
tesse, le développement de modèles d’interactions gaz-surface n’a reçu que peu d’attention jusqu’au
lancement des premiers satellites et à l’apparition du phénomène de traînée moléculaire libre. Des
faiblesses du modèle de Maxwell ont notamment été mises en évidence par des expériences utilisant
des faisceaux moléculaires à haute vitesse [35]. En 1971, Cercignani et Lampis ont proposé un mo-
dèle faisant intervenir des coefficients d’accommodation pour la quantité de mouvement tangentielle
σt = aQ avec Q = m~v.~t, et l’énergie cinétique normale αn = aQ avec Q = 1

2m(~v.~n)2. Vingt ans plus
tard, ce modèle est repris par Lord [96] donnant ainsi naissance au modèle CLL (Figure 3.5b).

La manipulation proposée par Lord consiste à considérer les coefficients d’accommodation dé-
rivés αn = aQ avec Q = 1

2m(~v.~n)2 et αt = aQ avec Q = 1
2m(~v.~t)2. Cette transformation permet

alors d’échantillonner facilement les composantes de vitesse post-collision. L’algorithme de calcul
des composantes de vitesse réfléchie de ce modèle implémenté dans le code MONACO de Boyd est
donné dans [35] et reproduit dans le tableau 3.1.

D’un point de vue énergétique, le modèle de Cercignani-Lampis était initialement incapable
de prendre en compte les modes d’énergie interne des particules polyatomiques. Les extensions
de Lord [97, 98] ont permis de pallier ce manquement pour des modes continus d’énergie interne
puis pour des modes discrets de vibration sous l’hypothèse de l’oscillateur harmonique. Dans cette
version CLL, quatre coefficients d’accommodation αn, αt, αrot, αvib contrôlent respectivement le
flux réfléchi d’énergie cinétique normale, cinétique tangentielle, de rotation et de vibration.

6.4 Comparaison et influence des modèles

Dans le cadre de sa thèse, Padilla [95] s’est intéressé à la comparaison des modèles d’interac-
tions gaz-surface de type Maxwell et CLL pour des écoulements hypersoniques raréfiés. Parmi ses
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Comp. normale Comp. tangentielle 1 Comp. tangentielle 2

r1 =
√
−αnln(x1) r3 =

√
−αtln(x3)

φ2 = 2πx2 φ4 = 2πx4 r5 =
√
−αtln(x5)

vn,m = |vn,i/v′mp,w|
√

1− αn vt,m = |vt1,i/v′mp,w|
√

1− αt φ6 = 2πx6

vn,r = v′mp,w

√
r2

1 + v2
n,m + 2r1vn,m cosφ2 vt1,r = v′mp,w(vt,m + r3 cosφ4) vt2,r = v′mp,wr5 cosφ6

a Les xi désignent des nombres aléatoires uniformément distribués entre 0 et 1, v′mp,w =
√

2k Tw/m et αt = σt(2− σt)

Tableau 3.1 – Algorithme du modèle CLL (reproduit d’après [35]).

travaux, il s’est intéressé à la reproduction par DSMC d’une expérience en soufflerie basse densité.
A cette occasion, plusieurs simulations d’un écoulement hypersonique raréfié froid sur une plaque
plane (Kn ' 5 × 10−3) ont été réalisées en faisant varier les paramètres des deux modèles de
collision. Dans l’ensemble, les deux modèles parviennent à reproduire les champs de vitesse expéri-
mentaux et fournissent des résultats similaires au niveau des grandeurs aérodynamiques pour des
coefficients d’accommodation supérieurs à 50%. D’autre part, dans le calcul du flux de chaleur,
l’énergie cinétique normale induit des différences notables entre les deux modèles pour des coeffi-
cients d’accommodation faibles. Bien que Padilla préconise une étude approfondie pour déterminer
les paramètres garantissant l’adéquation entre le flux de chaleur calculé par les deux modèles et
les résultats expérimentaux [35], les résultats actuels montrent tout de même une bonne cohérence
pour des coefficients d’accommodation supérieurs à 75%.

Plus récemment, Zuppardi et al. [99] se sont intéressés à la modélisation des grandeurs pariétales
aérodynamiques et aérothermodynamiques d’un avion hypersonique à 120 km d’altitude (Kn ∈
[0.06; 0.15]) dans différentes configurations de vol. Les résultats confirment la conclusion de Padilla
quant à la similarité des résultats obtenus avec les deux modèles. En dépit de la simplicité du
modèle de Maxwell, les résultats discutés ne permettent donc pas de le rejeter au profit du modèle
CLL.

En pratique, le problème principal concernant les modèles d’interaction ne se situe pas au ni-
veau du choix d’un modèle en particulier mais plutôt au niveau de son paramétrage. En effet, bien
que l’étude des interactions gaz-surface soit un champ de recherche actif pour des applications
d’aérodynamique satellite, ce n’est pas le cas pour les véhicules de rentrée. L’accommodation étant
rarement quantifiée pour les matériaux de protection thermique, les paramètres se déduisent prin-
cipalement d’analyse aérodynamique de trajectoires de satellites. Dans ce contexte, Moe [100] et
plus récemment Crisp [101] se sont penchés sur le cas des interactions gaz-surface à des altitudes
VLEO (h ≤ 200 km) et ont mis en évidence qu’en raison des phénomènes d’adsorption et de conta-
mination, les coefficients d’accommodation se situent entre 0.8 et 1. Etant donnée la rugosité d’un
système de protection thermique, les mêmes valeurs sont donc attendues.

7 Résumé

Ce chapitre a permis de dresser le portrait général de la méthode DSMC. En partant des
hypothèses fondamentales sur lesquelles elle se construit, son algorithme principal et ses métriques
de base ont été présentées. Ensuite, les différents éléments permettant de simuler les processus
collisionnels ont été décrits successivement. A partir des paramètres de collision vus dans le chapitre
2, l’algorithme NTC a été présenté. Toujours dans un souci de souligner le lien entre les interactions
moléculaires et les propriétés de transport, différents modèles de collision ont été analysés. Ainsi,
le modèle le plus simple est le modèle HS basé sur un angle de déviation χ supposé isotrope et une
section efficace de collision σT indépendante de la vitesse relative de la paire collisionnelle. Malgré
sa facilité d’implémentation et son efficacité, ce modèle induit une relation de proportionnalité
physiquement incorrecte (µHS ∝

√
T ). Le modèle VHS utilise le même angle χ mais permet quant
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à lui de restituer la loi de puissance adéquate (µVHS ∝ Tω) grâce à une section efficace de collision
de la forme σT = σT (d, g). Enfin le modèle VSS emploie la même section efficace mais un angle de
déviation χ non-isotrope dépendant d’un paramètre supplémentaire α. Pour la viscosité, il donne
la même relation de proportionnalité (µVSS ∝ Tω) mais permet, contrairement au modèle VHS,
de reproduire simultanément des données de viscosité et de diffusion. D’autres modèles de collision
plus complexes existent mais les efforts sont actuellement tournés vers l’acquisition de données de
transport fiables sur des gammes de températures suffisamment larges pour ajuster les paramètres
des modèles de collision les plus utilisés (i.e. les modèles VHS et VSS).

Pour simuler les phénomènes de relaxation thermochimiques, la méthode DSMC doit également
modéliser les collisions inélastiques durant lesquelles des transferts d’énergie et des réactions chi-
miques peuvent se produire. Les mécanismes de transfert d’énergie à l’échelle moléculaire peuvent
être simulés avec le modèle de Borgnakke-Larsen. Ce modèle repose sur un algorithme phénoméno-
logique qui utilise des distributions d’énergie pour redistribuer l’énergie entre les modes d’énergie de
translation et les modes internes des particules impliquées dans une collision. Afin de reproduire les
taux de relaxation expérimentaux de Jeans et Landau-Teller, le modèle de Borgnakke-Larsen doit
être utilisé avec des probabilités de transfert d’énergie particulières. Ces probabilités s’expriment
généralement à partir des degrés de liberté et des nombres de collisions des modes contribuant aux
transferts d’énergie. A ce titre, les différents modèles de relaxation proposent des probabilités et
des nombres de collisions plus ou moins complexes afin de prendre en compte la dépendance en
température ou en énergie du nombre de collisions. Bien que ces modèles permettent une modéli-
sation plus ou moins précise des différentes températures actives, leur influence sur les propriétés
surfaciques reste marginale.

Pour des écoulements hypersoniques raréfiés, une représentation fidèle de la composition chi-
mique de l’écoulement est primordiale pour une restitution précise du flux de chaleur à la paroi.
Pour simuler les réactions chimiques, la DSMC dispose de plusieurs modèles présentés dans ce
chapitre. Ainsi, le modèle TCE de Bird est un modèle de chimie qui utilise les coefficients de la
loi d’Arrhenius des réactions chimiques considérées pour calculer les probabilités de réaction. Afin
de réduire l’aspect phénoménologique du modèle TCE, Bird a développé le modèle Q-K. Ce mo-
dèle tient notamment compte du lien entre l’état d’excitation du mode vibrationnel d’une molécule
et sa probabilité de dissociation. Malgré sa nature physiquement plus aboutie, les deux modèles
fournissent des résultats assez similaires dans les conditions de rentrée atmosphérique orbitale.

Pour la simulation des transferts d’énergie comme pour la simulation des réactions chimiques, les
développements des modèles DSMC sont désormais orientés vers des modèles ab initio permettant
de s’affranchir des aspects phénoménologiques des modèles actuels. Toutefois, la faible quantité de
données expérimentales rend difficile leur validation, que ce soit au niveau de la détermination des
taux de réactions hors équilibre ou des propriétés de l’écoulement.

Les interactions gaz-surface sont la dernière forme d’interaction abordée dans ce chapitre. Elles
sont particulièrement importantes pour un degré de raréfaction élevé puisque les collisions gaz-
surface sont alors majoritaires par rapport aux collisions intermoléculaires. Pour la simulation
d’écoulements hypersoniques raréfiés, les modèles les plus utilisés sont ceux de Maxwell et de
Cercicgnani-Lampis et Lord (CLL). Bien que le modèle CLL soit plus complexe et précis à l’échelle
particulaire, les résultats discutés dans ce chapitre laissent penser qu’un ajustement approprié
de leurs paramètres permet de simuler, avec les deux modèles, des écoulements hypersoniques
complexes avec la même qualité.

Dans les chapitres suivants, les modèles discutés ici sont mis en œuvre dans le cadre de la
simulation d’écoulements non-réactifs (Chapitre 4) puis réactifs (Chapitres 5 et 6). La comparaison
des résultats numériques aux données expérimentales disponibles permettra d’évaluer l’influence
des différents modèles sur la topologie de l’écoulement et les grandeurs pariétales mais aussi de
déterminer leur capacités à reproduire les données mesurées en vol.
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Simulation d’écoulements
hypersoniques raréfiés par DSMC
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Chapitre 4. Simulation d’écoulements hypersoniques raréfiés non-réactifs
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Introduction : Depuis le développement de la méthode Direct Simulation Monte Carlo (DSMC)
par Bird, plusieurs laboratoires, universités et entreprises ont développé leurs propres codes DSMC
parmi lesquels on peut citer : DS2V/3V [102], DAC [103], SMILE [104], MONACO [105],
dsmcFoam [11], IEMC [76], HAP [106], PicLas [107] et SPARTA [58]. Le code de calcul utilisé
dans le cadre de cette thèse est le code DSMC SPARTA. Dans ce chapitre, les modèles présents
dans SPARTA et les fonctionnalités du code sont d’abord brièvement décrits. Ensuite, les résultats
de deux calculs de Lofthouse sont considérés pour une étude de convergence sur les grandeurs
pariétales. Dans le reste du chapitre, deux cas expérimentaux d’écoulements hypersoniques raréfiés
non-réactifs sont simulés avec SPARTA et comparés aux mesures obtenues dans des souffleries à
basse densité et aux résultats d’autres codes DSMC.

1 SPARTA : modèles et fonctionnalités
SPARTA (Stochastic PArallel Rarefied-gas Time-accurate Analyzer) est un code DSMC déve-

loppé en C++ par le laboratoire Sandia. Il est open source 1, massivement parallèle et capable de
simuler des écoulements axi-symétriques, 2D et 3D. Il emploie une méthode de frontière immergée
avec maillage cartésien et peut être combiné à une procédure de modification automatique pour
ajuster la taille des mailles volumiques du domaine de calcul en fonction de critères spécifiques. A
chaque niveau de raffinement, la procédure permet de diviser une maille en quatre (2D) ou huit
(3D) mailles filles de taille égale selon un critère qui peut être basé sur la valeur du libre parcours
moyen par rapport à la taille de maille ou sur le nombre de particules dans la cellule, par exemple.
L’avantage de ce type de procédure est de pouvoir raffiner le maillage en cours de simulation afin
de garantir le respect des métriques dans les zones de faible libre parcours moyen (voir section 1 du
chapitre 3) ou au contraire de fusionner les mailles dans les zones moins denses. Cette procédure
est illustrée dans [58] et dans le chapitre 6. L’équilibrage de charge dynamique permet de conserver
une parallélisation optimale à mesure que certaines zones du domaine sont modifiées.

Le code SPARTA permet de choisir le modèle de collision parmi les modèles Hard Sphere (HS),
Variable Hard Sphere (VHS) ou encore Variable Soft Sphere (VSS). De plus, une base de données
des propriétés est disponible entre autres pour les espèces de l’air et de l’atmosphère martienne.

1. Disponible au lien https://sparta.github.io/.
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SPARTA permet la simulation des modes d’énergie de rotation et de vibration pour les espèces
polyatomiques. Le mode de rotation est considéré continu tandis que le mode de vibration peut
être considéré continu ou discret. Pour la relaxation des modes, le nombre de collisions Zmode
peut être pris constant ou variable avec respectivement le modèle de Parker pour la rotation et de
Millikan-White pour la vibration. Pour les espèces dont le nombre de degrés de liberté du mode
de vibration est supérieur à 2 (ζvib ∈ {4, 6, 8} par exemple), il est possible de définir plusieurs
niveaux d’énergie avec pour chacun une température caractéristique, un nombre de collisions pour
l’équilibrage et la dégénérescence du niveau. Les transferts d’énergie sont assurés grâce à la méthode
Borgnakke-Larsen.

SPARTA dispose de plusieurs modèles de chimie. L’implémentation du modèle Total Collision
Energy (TCE) est équivalente à celle de Bird dans les codes DS2V/3V. Ce modèle permet de
simuler des réactions de dissociation, échange et recombinaison. La validation du modèle pour les
réactions de dissociations et d’échanges directs a été réalisée par Reji [108]. Le modèle Quantum
Kinetic (Q-K) a d’abord été implémenté dans sa forme originale [87], puis validé avant d’être modifié
par Gallis [109, 88]. Cette version ne permet pas la simulation des réactions de recombinaison mais
le code dispose d’un modèle hybride permettant de combiner les modèles TCE et Q-K en spécifiant
pour chaque réaction le modèle à utiliser.

Les écoulements ionisés peuvent également être modélisés avec SPARTA grâce à l’approxima-
tion de diffusion ambipolaire et le modèle TCE permet de simuler les réactions d’ionisation. Le
modèle électronique n’est pas implémenté. Comme indiqué dans le chapitre 1, ces aspects sortent
du cadre de cette thèse et ne sont donc pas décrits ici.

En complément du modèle standard de Maxwell, les dernières versions de SPARTA incorporent
une grande variété de modèles d’interactions gaz-surface. Pour les applications aérospatiales, on no-
tera par exemple l’implémentation du modèle Cercignani, Lampis et Lord (CLL) avec un coefficient
d’accommodation pour les énergies cinétiques normale et tangentielle ainsi que pour les deux modes
d’énergie interne. Pour les interactions gaz-surface chimiques, il est également possible de définir
des réactions de surface en spécifiant les réactions possibles et les paramètres correspondants (pro-
babilité de réaction, de création ou de suppression d’espèces à la paroi). Un travail récent réalisé
par Swaminathan-Gopalan et al. [110] présente une stratégie pour la modélisation des réactions de
catalycité et décrit une procédure d’implémentation pour le code SPARTA. Toutefois, ce dévelop-
pement n’est pas encore inclus dans la version de SPARTA actuellement disponible.

Une présentation complète du code est disponible dans l’article de référence [58]. Cet article dé-
crit notamment les dernières fonctionnalités du code comme la représentation par surface implicite
pour la description de structures complexes à l’échelle microscopique. L’objectif de cette représen-
tation est de permettre la modélisation de matériaux poreux à partir de données expérimentales
type images et de simuler les phénomènes d’ablation par la méthode de corner-point values. Un
autre aspect du code mis en avant dans cet article est sa grande modularité qui lui confère l’avan-
tage d’être facilement modifiable par un utilisateur pour l’ajout de nouveaux modèles physiques de
relaxation ou d’interactions gaz-surface par exemple. Les possibilités d’accélération du code avec
la librairie Kokkos ainsi que différents benchmark de performance sont également présentés dans
cet article et sur le site web de SPARTA. Dans la dernière partie de l’article, plusieurs cas de
validation sont présentés et notamment l’étude d’interactions choc-choc pour un bi-cône 25◦-55◦
avec comparaison à des mesures expérimentales du flux de chaleur.

2 Etude de convergence relative aux métriques de la DSMC

Compte tenu des métriques introduites dans la section 1 du chapitre 3, on s’intéresse ici aux
critères de convergence des simulations DSMC pour des écoulements hypersoniques raréfiés. A ce
titre, la section commence par un bref état de l’art des études de convergence identifiées dans la
littérature puis notre étude de convergence réalisée avec le code SPARTA est présentée.
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Chapitre 4. Simulation d’écoulements hypersoniques raréfiés non-réactifs

2.1 Analyse bibliographique d’études de convergence en DSMC

L’estimation de l’erreur pour un calcul DSMC est un problème particulièrement complexe pour
plusieurs raisons. Tout d’abord, comme pour toute méthode numérique, une partie de l’erreur est
due à la précision machine et une autre est due aux erreurs dites de décomposition liées à la discré-
tisation en espace et en temps. Pour la DSMC, cette erreur comprend aussi l’erreur de discrétisation
due au nombre de particules par cellule. Contrairement à une méthode CFD, la DSMC possède
également une part d’erreur résultant de sa nature stochastique et plus particulièrement aux fluc-
tuations aléatoires et à l’incertitude statistique. Cette erreur provient de la procédure d’échantillon-
nage des propriétés qui peut démarrer trop tôt (mauvaise détection de l’état stationnaire) et être
conduite sur une durée trop courte (arrêt d’échantillonnage prématuré) [111]. Pour les écoulements
hypersoniques raréfiés, il existe plusieurs techniques facilitant la détection de l’état stationnaire.
C’est pourquoi, dans le cadre de cette étude de convergence, on se concentre plus particulièrement
sur l’erreur de décomposition et à son évaluation par comparaison à une solution de référence.

Aujourd’hui encore, il n’y a pas de réel consensus concernant les critères numériques propres
à la finesse du maillage, au pas de temps ou au nombre de particules par cellule pour garantir le
caractère convergé d’un calcul. Cela s’explique principalement par le fait que selon les conditions de
raréfaction et les grandeurs d’intérêt, ces critères ne sont pas les mêmes. Pour illustrer cet aspect,
on peut considérer deux études de convergence sur les métriques de la méthode DSMC. La première
a été réalisée par Banyai et al. dans le cadre de la simulation des coefficients aérodynamiques de
l’Intermediate eXperimental Vehicle (IXV) en conditions raréfiées [8]. Leurs travaux commencent
par une étude de convergence préliminaire sur le coefficient de force axiale CA de la capsule Apollo
dont les résultats sont représentés sur la Figure 4.1. Le coefficient CA est calculé en trois points de
vol avec différents nombres de particules par cellule et pour différents niveaux de raffinement.

Figure 4.1 – Etude de sensibilité du coefficient de force axiale CA au raffinement du maillage et
au nombre de particules par cellule (1 ≡ 5, 2 ≡ 10, 3 ≡ 15) à trois altitudes (extrait de [8]).

Les résultats de cette étude montrent que pour le coefficient considéré, la convergence dépend
principalement du niveau de raffinement en espace et que le nombre de particules par cellule joue
un rôle important surtout pour les maillages grossiers. Une autre conclusion est que la pente de
convergence varie en fonction du niveau de raréfaction.

La seconde étude de convergence en maillage a été publiée par Ren et al. [9]. Cette fois, plusieurs
critères sur la taille des mailles sont proposés pour déterminer un maillage assurant la convergence
en espace. Ici, ce ne sont pas tant les critères qui nous intéressent puisqu’ils se rapportent à un
maillage body-fitted et non pas cartésien avec frontières immergées comme pour SPARTA. C’est
plutôt la comparaison des distributions du coefficient de pression Cp et du flux de chaleur Ch
obtenus par simulation d’un écoulement hypersonique raréfié d’argon autour d’un cylindre infini
(Kn ' 0.01).

La Figure 4.2 montre que, contrairement à la pression, le flux de chaleur est fortement dépendant
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2. Etude de convergence relative aux métriques de la DSMC

Figure 4.2 – Etude de sensibilité des distributions des coefficients de pression Cp (a) et de flux de
chaleur Ch (b) en fonction du raffinement du maillage, pour un solveur DSMC et un solveur CFD
(extrait de [9]).

du niveau de raffinement. Ce comportement s’explique par le fait que, lorsque le maillage est trop
grossier, les particules plus éloignées de la paroi ont une probabilité plus grande de l’atteindre avec
une quantité d’énergie plus importante, ce qui conduit à une surestimation du flux de chaleur. On
notera par ailleurs que le comportement est inverse pour le calcul CFD qui sous-estime le flux de
chaleur lorsque le maillage n’est pas suffisamment fin. Dans ce cas, un tel comportement s’explique
par la diminution du gradient de température lorsque le maillage est trop grossier.

Malgré les éléments présentés ici, l’étude de convergence DSMC la plus populaire est celle de
Sun et al. [73]. Cette étude, à la différence de celles discutées précédemment, porte sur la simulation
d’un écoulement de Poiseuille 2D et 3D en régimes de glissement et de transition. La particularité
de cette étude est que, pour un tel écoulement, le profil de vitesse dans l’écoulement est connu. Par
contre, le type d’écoulement, bien que raréfié, ne présente pas de gradients de densité comparables
à ceux d’un écoulement hypersonique autour d’un objet. Par conséquent, les valeurs préconisées
par les auteurs : Np/c ≥ 5, ∆x ≤ λ/3 dans les zones de fort gradient et ∆x ≤ λ/2 dans les
autres régions, ne sont pas directement généralisables aux écoulements étudiés dans le cadre de
cette thèse. Dans l’étude de convergence qui suit, on se propose donc de mettre à l’épreuve ces
conclusions en considérant les grandeurs pariétales d’un cylindre infini soumis à un écoulement
hypersonique d’argon.

2.2 Etude d’un cylindre infini

Les cas tests de Lofthouse [36] font partie des cas d’étude les plus connus du domaine de la
DSMC. Ici, on s’intéresse à la reproduction de deux écoulements hypersoniques d’argon autour d’un
cylindre dans les conditions indiquées dans le Tableau 4.1.

Cas Gaz U∞ (m/s) T∞ (K) M∞ n∞ (·/m3) Kn Tw (K)
1 Ar 2624 200 10 1.699× 1019 0.23 500
2 Ar 6585 200 25 2.124× 1021 0.0018 1500

Le nombre de Knudsen est calculé à partir de λVHS
∞,Ar et Lref = d.

Tableau 4.1 – Conditions aux limites des deux cas considérés [36].

Ces deux cas sont simulés avec le code SPARTA. Le modèle VHS de Bird est utilisé avec les
paramètres dref = 3.595 × 10−10 m, Tref = 1000 K et ω = 0.734. La paroi est supposée totalement
diffuse avec une température constante donnée dans le Tableau 4.1.
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La géométrie considérée est un cylindre infini de diamètre d = 30.48 cm. Le nombre d’éléments
surfaciques est ajusté de sorte à minimiser le bruit statistique, c’est-à-dire en vérifiant que la
taille des mailles volumiques soit du même ordre ou plus faible que celle des mailles surfaciques.
Pour chaque jeu de conditions, huit simulations sont réalisées avec des paramètres numériques
spécifiques. Dans l’ensemble des cas, l’état stationnaire est contrôlé à partir des variations du
nombre total de particules dans le domaine. Lorsque ce nombre atteint un plateau, on considère
que l’état stationnaire est atteint et que l’échantillonnage peut être effectué [112]. La sensibilité au
maillage (run 1 à 3), au pas de temps (run 4 et 5) et au nombre de particules par cellule (run 6 et
7) est évaluée et la convergence est observés sur les grandeurs pariétales suivantes :

Cp = p− p∞
1
2ρ∞U

2
∞
,

Ch = q
1
2ρ∞U

3
∞
,

Cf = τ
1
2ρ∞U

2
∞
.

(4.1)

Pour la première série de simulations associée au cas 1 (Kn = 0.23), les paramètres numériques
des différentes simulations sont renseignés dans le Tableau 4.2. Les paramètres du raffinement
adaptatif n et s correspondent respectivement au niveau maximal de raffinement et au seuil de
déclenchement de la procédure. Ainsi, pour un nombre de niveaux n une maille de taille ∆x peut
être subdivisée jusqu’à une taille ∆x/2n−1. Le seuil s indique, quant à lui, en-dessous de quel ratio
local λ/∆x la procédure de raffinement se déclenche. La solution de référence correspond au run 0.

run λ∞/∆x aRaffinement (n, s) bNp/c τcoll/∆t Effet
0 5 (5, 5) 80 5 -
1 3 (5, 3) 80 5 maillage
2 1 (5, 1) 80 5 maillage
3 0.5 (5, 0.5) 80 5 maillage
4 5 (5, 5) 80 1 pas de temps
5 5 (5, 5) 80 0.5 pas de temps
6 5 (5, 5) 20 5 particules par cellule
7 5 (5, 5) 5 5 particules par cellule

aLe raffinement adaptatif est paramétré par un niveau n et un seuil s.
bLe nombre de particules par cellule est au moins égal à Np/c.

Tableau 4.2 – Paramètres numériques des différentes simulations pour le cas 1 (Kn = 0.23).

Les résultats de l’étude de sensibilité au maillage sont représentées sur la Figure 4.3. La différence
majeure entre les diverses solutions et celle de référence est observée avec le maillage le plus grossier
(∆x = 2λ, run 3) et pour les grandeurs Ch et Cf seulement. Pour le coefficient de pression, les
écarts sont très faibles.

Les résultats de l’étude de sensibilité au pas de temps sont représentés sur la Figure 4.4. Cette
fois encore, on constate que pour le frottement et le flux de chaleur, le cas ∆t = 2τcoll (run 5) est
le seul à produire un niveau de sollicitation très légèrement supérieur à la solution de référence.

L’étude de sensibilité au nombre de particules par cellule est représenté en Figure 4.5. Cette fois,
le paramètre numérique influence majoritairement l’amplitude du bruit statistique. La précision de
la solution est légèrement altérée mais l’allure moyenne reste centrée sur la solution de référence.

Pour les conditions du cas 2 (Kn = 0.0018), les paramètres numériques de l’étude sont donnés
dans le Tableau 4.3. Cette fois, le niveau de raréfaction est celui d’un écoulement proche du régime
continu. Par conséquent, les temps de calcul (heures par CPU) deviennent importants et sont donc
discutés dans l’analyse. Du fait du bruit statistique élevé pour les résultats de Lofthouse, la solution
de référence correspond au run 0.
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2. Etude de convergence relative aux métriques de la DSMC

Pour l’étude de sensibilité au maillage dont les résultats sont donnés en Figure 4.6, cette fois
encore, seul le maillage grossier ∆x = 2λ (run 3) se distingue nettement de la solution de référence
pour le frottement et le flux de chaleur. Pour le niveau de raffinement ∆x = λ (run 2), l’écart
relatif de flux de chaleur avec la solution la plus convergée est de 2% au point d’arrêt. De plus,
les temps CPU valent respectivement 3681, 16 600, 1533 et 284 heures pour les run 0, 1, 2 et 3.
L’augmentation de la charge de calcul est liée à l’augmentation du nombre de particules total
nécessaire pour respecter le critère en Np/c lorsque le maillage est raffiné.

run λ∞/∆x aRaffinement (n, s) bNp/c τcoll/∆t Effet
0 5 (5, 5) 15 1 -
1 3 (5, 3) 15 1 maillage
2 1 (5, 1) 15 1 maillage
3 0.5 (5, 0.5) 15 1 maillage
4 5 (5, 1.5) 15 2 pas de temps
5 5 (5, 1.5) 15 0.5 pas de temps
6 5 (5, 1.5) 8 1 particules par cellule
7 5 (5, 1.5) 4 1 particules par cellule

aLe raffinement adaptatif est paramétré par un niveau n et un seuil s.
bLe nombre de particules par cellule est au moins égal à Np/c.

Tableau 4.3 – Paramètres numériques des différentes simulations pour le cas 2 (Kn = 0.0018).

Les résultats de l’étude de sensibilité au pas de temps sont représentés sur la Figure 4.7. On
constate cette fois encore une différence relative de l’ordre de 2% seulement pour le flux de chaleur
au point d’arrêt obtenu avec la condition ∆t = 2τcoll (run 5). Par rapport au run 0, le temps
CPU du run 4 passe de 3681 à 5858 heures. L’augmentation du temps de calcul provient du fait
qu’en diminuant le pas de temps, l’état stationnaire est atteint moins rapidement ce qui augmente
grandement le coût de calcul.

Les résultats de l’étude de sensibilité au nombre de particules par cellule sont présentés sur la
Figure 4.8. La différence la plus significative est observée pour le cas Np/c = 4 (run 7) avec un
écart relatif de l’ordre de 5% pour le flux de chaleur au point d’arrêt tandis qu’avec Np/c = 8 (run
6), un niveau de précision équivalent au cas Np/c = 15 est obtenu. Pour les run 6 et 7, les temps
CPU valent respectivement 2414 et 1726 heures. Là aussi, le coût de calcul varie en fonction du
nombre de particules total et minimiser Np/c permet de réduire considérablement le temps de calcul.

Cette étude de convergence nous a permis de tirer les conclusions suivantes. Tout d’abord, dans
le cas des écoulements hypersoniques raréfiés autour d’objets, le maintien d’un nombre de particules
par cellule homogène dans tout le domaine est très difficile à garantir. De même, pour les solveurs
utilisant un maillage cartésien à frontières immergées, en conditions proches continu, le critère
de raffinement de maillage basé sur le libre parcours moyen n’est généralement pas strictement
vérifié notamment dans les dernières mailles en proche paroi. De plus, pour ce type de raffinement
adaptatif, on observe que le nombre Np/c chute d’environ un ordre de grandeur à chaque niveau de
raffinement. Cela signifie donc qu’en pratique, les critères numériques ne sont pas scrupuleusement
respectés et en particulier dans les mailles proches de la paroi, au niveau de la zone d’arrêt. Mais
cela n’empêche pas d’obtenir une solution convergée.

Concernant les critères de convergence, ces résultats confirment bien qu’ils dépendent du niveau
de raréfaction et de la variable étudiée. Les valeurs préconisées par Sun et al. [73] ne sont donc pas
absolues et un niveau de précision satisfaisant peut être obtenu à moindre coût. C’est pourquoi,
lorsqu’une solution de référence n’est pas disponible pour assurer la précision des résultats, une
étude DSMC commence le plus souvent par une étude de convergence propre aux grandeurs et aux
conditions considérées.
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Figure 4.3 – Sensibilité des coefficients Cp (a), Ch (b), Cf (c) au raffinement du maillage pour le
cas 1 (Kn = 0.23).
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Figure 4.4 – Sensibilité des coefficients Cp (a), Ch (b), Cf (c) au pas de temps pour le cas 1
(Kn = 0.23).
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Figure 4.5 – Sensibilité des coefficients Cp (a), Ch (b), Cf (c) au nombre minimal de particules
par cellule pour le cas 1 (Kn = 0.23).
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Figure 4.6 – Sensibilité des coefficients Cp (a), Ch (b), Cf (c) au raffinement du maillage pour le
cas 2 (Kn = 0.0018).

96



Chapitre 4. Simulation d’écoulements hypersoniques raréfiés non-réactifs

 0

 0.2

 0.4

 0.6

 0.8

 1

 1.2

 1.4

 1.6

 1.8

 0  20  40  60  80  100  120  140  160  180

C
p

θ (deg.)

Lofthouse

run 0

run 4 (∆t=τcoll/2)

run 5  (∆t=2τcoll)

 0

 0.01

 0.02

 0.03

 0.04

 0.05

 0.06

 0.07

 0.08

 0.09

 0  20  40  60  80  100  120  140  160  180

C
h

θ (deg.)

Lofthouse

run 0

run 4 (∆t=τcoll/2)

run 5 (∆t=2τcoll)

 0

 0.01

 0.02

 0.03

 0.04

 0.05

 0.06

-20  0  20  40  60  80  100  120  140  160  180

C
f

θ (deg.)

Lofthouse

run 0

run 4 (∆t=τcoll/2)

run 5 (∆t=2τcoll)

Figure 4.7 – Sensibilité des coefficients Cp (a), Ch (b), Cf (c) au pas de temps pour le cas 2
(Kn = 0.0018).
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Figure 4.8 – Sensibilité des coefficients Cp (a), Ch (b), Cf (c) au nombre minimal de particules
par cellule pour le cas 2 (Kn = 0.0018).
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3 Simulation d’écoulements hypersoniques raréfiés non-réactifs
En raison des difficultés à recréer des écoulements hypersoniques raréfiés hyper-enthalpiques

(i.e. réactifs) dans des installations expérimentales, une grande partie de la validation de la mé-
thode DSMC se fait en conditions froides, c’est-à-dire sans activation du mode de vibration ni des
processus chimiques. Parmi les expériences réalisées en soufflerie basse densité, on peut citer les
études d’interaction choc-choc sur des systèmes bi-coniques ou des cylindre creux [113, 114]. Ici, on
s’intéresse à deux expériences réalisées avec une plaque plane et un sphère-cône de 70◦.

3.1 Cas d’une plaque plane

3.1.1 Présentation du cas test

L’étude d’écoulements hypersoniques raréfiés autour d’une plaque plane est un cas très docu-
menté dans la littérature aussi bien numériquement qu’expérimentalement. Deux types de plaques
planes sont généralement étudiés : la plaque plane avec bord d’attaque incliné [106], [11] et la
plaque plane tronquée avec bord droit [115], [11], [105]. On s’intéresse ici à la simulation du cas
de la plaque plane avec bord d’attaque dit droit et à la comparaison avec les résultats numériques
(obtenus avec DAC et MONACO) et expérimentaux présentés par Padilla [105].

La plaque considérée a une épaisseur de 5 mm, une longueur de 100 mm et est plongée dans
un domaine 2D de dimensions [−60; 120] × [−102.5; 102.5] en mm. Elle est soumise à un écoule-
ment d’azote non réactif de vitesse U∞ = 1503 m/s, de température T∞ = 13.32 K et de densité
numérique n∞ = 3.716× 1020 m−3. Le modèle de collision utilisé est le modèle VHS de paramètres
dref = 4.17 × 10−10 m, ω = 0.74 et Tref = 273 K. Dans ces conditions, le nombre de Mach vaut
M∞ = 20, le libre parcours moyen vaut λVHS∞ = 1.60×10−3 m et le nombre de KnudsenKn = 0.016.
Le mélange est constitué intégralement de particules diatomiques N2. Le nombre de degrés de li-
berté du mode de rotation vaut ζrot = 2 et le nombre de collision Zrot est pris constant égal à
5 avec SPARTA et DAC. Ce nombre est pris variable avec le modèle de Parker de paramètres
Z∞ = 18.1 et T ∗rot = 91.5 K pour le calcul MONACO. La paroi est supposée totalement diffuse
et sa température est maintenue constante Tw = 290 K.

Le maillage et le pas de temps utilisés sont ceux préconisés par Padilla à savoir un maillage
uniforme 360×410 et un pas de temps ∆t = 3.102×10−7 s. Le poids numérique fnum = 4.645×1012

conduit à un total de 3.2 millions de particules numériques dans le domaine au bout des 16000
itérations. Les propriétés sont moyennées sur les dernières 8000 itérations avec 4000 échantillons
espacés de 2. Dans ces conditions, les métriques usuelles λ/∆x,y > 1, min(τcoll)/∆t > 1 et Np/cell >
10 sont vérifiées presque partout dans le domaine. La convergence des propriétés est suffisante pour
les objectifs de l’étude et ces conditions numériques sont donc jugées satisfaisantes [105].

3.1.2 Analyse des résultats

Les champs de vitesse et de température de rotation obtenus avec les codes SPARTA, DAC
et MONACO sont comparés sur les Figures 4.9a et 4.9b respectivement.

Les contours de norme de vitesse montrent la présence d’une couche limite hypersonique et d’un
choc oblique diffus à quelques centimètres en amont du bord d’attaque.

L’analyse des résultats montre une asymétrie des champs de vitesse et de température obtenus
avec MONACO contrairement au profil attendu et aux résultats de DAC et SPARTA. Cette
anomalie est particulièrement visible sur le contour U = 1500 m/s. Les raisons de cette asymétrie ne
sont pas détaillées par l’auteur [105]. Les contours de température sont quant à eux très similaires
et les faibles déviations s’expliquent probablement par la différence entre les modèles de relaxation
du mode d’énergie de rotation utilisés. Plus généralement, les contours calculés avec SPARTA
sont en excellent accord avec ceux calculés avec les deux autres codes et tout particulièrement avec
DAC.

Les comparaisons entre les résultats numériques et les mesures expérimentales des distributions
surfaciques de pression, de cisaillement et de flux de chaleur sont présentées respectivement sur les
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Figures 4.10a, 4.10b et 4.10c. Elles montrent une bonne correspondance entre les trois codes. Les
faibles différences entre MONACO et les deux autres codes peuvent être imputées à l’utilisation
d’un modèle de relaxation variable pour le mode de rotation. Les faibles oscillations proviennent
du bruit statistique qui résulte du choix des paramètres d’échantillonnage.

Pour la pression et le flux de chaleur, les codes sont confrontés aux résultats expérimentaux
d’Allegre et al. [116]. D’après lui, la position des capteurs de pression est connue avec une pré-
cision de ±1 mm et les valeurs sont mesurées avec une précision de ±0.1 Pa. Pour les mesures
du flux de chaleur, l’incertitude est estimée à ±10%. Avec le modèle de Maxwell et un coefficient
d’accommodation w = 1, les trois codes surestiment la pression et le flux de chaleur. On constate
cependant que lorsque le coefficient est pris w = 0.8, les résultats SPARTA s’accordent avec les
résultats expérimentaux. Ce constat est aussi vrai lorsque la plaque est mise en incidence avec un
angle α = 10◦ [116]. La plaque étant en acier, un coefficient d’accommodation de 0.8 est cohérent
avec les valeurs données dans la littérature pour un écoulement d’azote sur une plaque d’acier et
pour des températures de l’ordre de 300 K [117, 118].

(a) Contours de vitesse (b) Contours de Trot

Figure 4.9 – Comparaison des contours de vitesse et de température de rotation (SPARTA en
noir, MONACO en bleu et DAC en orange).

Bien que l’étude de la plaque plane soit principalement utilisée à des fins de validation fonda-
mentale, on notera que ces expériences ont un champ d’application plus large. En effet, l’étude des
modèles d’interactions gaz-surface de Padilla [35, 119] repose sur une expérience similaire réalisée
par Cecil and McDaniel [120]. Dans ces travaux, les profils de couche limite et les distributions des
grandeurs surfaciques ont été mesurés expérimentalement et comparés à des calculs DSMC réalisés
avec les modèles de Maxwell et de Cercignani, Lampis et Lord. Comme évoqué dans la section 6
du chapitre 3, les résultats ont montré que les deux modèles conduisent à des résultats similaires
au niveau des profils de couche limite et des grandeurs aérodynamiques pour des coefficients d’ac-
commodation compris entre 50 et 100%. De plus, une accommodation de 90% a fourni le meilleur
accord entre les mesures et les résultats DSMC pour le champ de vitesse. Toutefois, comme indiqué
par Padilla, une étude approfondie est nécessaire pour conclure quant à la capacité des modèles à
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Figure 4.10 – Comparaison des propriétés de surfaces obtenues avec les codes SPARTA, DAC
et MONACO.

reproduire les mesures de flux de chaleur.

3.2 Cas d’un sphère-cône de 70 degrés

3.2.1 Présentation du cas

Le groupe de travail AGARD et plus particulièrement Moss et Lengrand [121] ont passé en revue
les études expérimentales et numériques menées dans le cadre de la mission Mars Pathfinder dont
la géométrie correspond à un sphère-cône de 70◦. Leur rapport rassemble les résultats d’expériences
réalisées dans cinq installations : la soufflerie SR3 de Meudon, les souffleries V2G-V3G-HEG du
DLR-Göttingen et la soufflerie LENS de l’université de Buffalo. Parmi toutes ces expériences, on
s’intéresse ici aux expériences d’Allegre et al. conduites dans la soufflerie SR3 [122, 10, 123]. Les
conditions expérimentales sont données dans le Tableau 4.4. Trois jeux de conditions ont été générés
afin de produire différents niveaux de raréfaction autour de la maquette représentée sur la Figure
4.11.

Cas T0 (K) P0 (bar) M∞ Re∞/cm ρ∞ (kg/m3) U∞ (m/s) T∞ (K) λ∞ (mm) Gas
1 1100 3.5 20.2 284 1.73× 10−5 1503 13.3 0.671 N2
2 1100 10 20 835 5.19× 10−5 1502 13.6 0.226 N2
3 1300 120 20.5 7235 46.62× 10−5 1634 15.3 0.027 N2

Tableau 4.4 – Conditions expérimentales pour les essais réalisés dans la soufflerie SR3.

100



Chapitre 4. Simulation d’écoulements hypersoniques raréfiés non-réactifs

Figure 4.11 – Géometrie et instrumentation (Thermocouples) le long de l’abscisse curviligne S
normalisée par le rayon de nez Rn (adapté de [10]). Dimensions en mm.

De façon analogue aux expériences de la plaque plane discutées précédemment, des mesures de
masse volumique sont réalisées avec des faisceaux d’électrons pour une température de paroi main-
tenue autour de 290 K. Pour les mesures de forces aérodynamiques, une géométrie en aluminium
est utilisée avec une température de paroi d’environ 350 K. Les transferts de chaleur sont quant
à eux mesurés avec une technique de peau mince sur une géométrie en acier et une température
pariétale maintenue à 300 K.

Nos résultats obtenus avec le code SPARTA pour les conditions du cas 1 (Tableau 4.11) sont
comparés aux résultats expérimentaux et numériques présentés par Palharini [11] et obtenus avec
les codes dsmcFoam, DAC et MGDS. En prenant pour longueur de référence le diamètre de
la base du cône, le nombre de Knudsen correspondant au cas 1 vaut Kn = 0.013. Encore une
fois, l’écoulement considéré ici n’est pas suffisamment énergétique pour que le mode d’énergie de
vibration soit activé. D’autre part, les échanges d’énergie entre les modes de translation et de
rotation sont contrôlés par l’algorithme de Borgnakke-Larsen [69]. Le modèle de collision VHS est
utilisé avec un nombre de relaxation collisionnel constant Zrot = 5. Enfin, deux séries de simulations
ont été réalisées avec, pour chacune, un angle d’attaque variant entre 0 et 30◦.

Pour la première série, les contours de masse volumique et les coefficients de transfert de chaleur
sont calculés avec une température de paroi Tw = 290 K. Le cas sans incidence est modélisé à
partir d’une simulation 2D axi-symétrique dans un domaine de taille [xmin;xmax] × [ymin; ymax] =
[−25; 125]×[0; 90] (en mm) avec un maillage cartésien 750×450 conformément aux calculs SPARTA
de Klothakis et Nikolos [124]. Pour les cas avec incidence, un domaine de dimensions [xmin;xmax]×
[ymin; ymax] × [zmin; zmax] = [−20; 80] × [−80; 80] × [0; 80] (en mm) est utilisé avec une condition
limite symétrique dans le plan (x, y). Un maillage de fond cartésien uniforme 250 × 250 × 100 est
utilisé et l’algorithme de raffinement adaptatif de SPARTA est employé pour assurer une taille de
cellule au moins deux fois plus petite que le libre parcours moyen dans le domaine.

Pour la deuxième série de simulations, les forces aérodynamiques sont calculées avec une tempé-
rature de paroi de 350 K. Pour tous les calculs, le même domaine 3D de dimensions [xmin;xmax]×
[ymin; ymax] × [zmin; zmax] = [−20; 125] × [−80; 80] × [0; 80] (en mm) est utilisé. Le maillage initial
est un maillage cartésien 360 × 250 × 100 couplé avec l’algorithme de raffinement adaptatif. Les
forces aérodynamiques sont ensuite calculées à partir des éléments surfaciques allant du centre de la
sphère du sphère-cône jusqu’à une distance de 75 mm le long du dard conformément aux conditions
expérimentales (Figure 4.11).

Quelle que soit la série de simulations, pour le cas axi-symétrique, le nombre de particules nu-
mériques est d’environ 800 millions tandis qu’il est pris équivalent à un milliard pour les simulations
avec incidence afin d’assurer un nombre suffisant de particules par maille partout dans le domaine.
Pour toutes les simulations, le pas de temps ∆t = 1.3 × 10−7 s suggéré par Klothakis et Nikolos
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[124] est utilisé.

3.2.2 Analyse des résultats

Les contours des champs de masse volumique adimensionnée (rho/ρ∞), de température globale
Tov et de nombre de Mach sont représentés respectivement sur les Figures 4.12a, 4.12b et 4.12c.
Pour rappel (cf. chapitre 2), la température globale est définie par la relation :

Tov = ζtrTtr + ζrotTrot
ζtr + ζrot

. (4.2)

La superposition des contours des codes SPARTA, DAC et dsmcFoam montre un bon accord
global entre les trois codes. Une plus faible déviation est observée pour les contours de masse
volumique (contour ρ/ρ∞ = 1.01) et de nombre de Mach entre les codes SPARTA et dsmcFoam
par rapport à DAC. Cette discordance peut s’expliquer par la différence entre le domaine, le type
de maillage et le nombre de particules simulées.

De plus, les contours illustrent les différents phénomènes physiques mis en jeu. Ainsi, on observe
la présence d’un choc diffus en amont de la géométrie (Figure 4.12a) et le point d’attache de la ligne
sonique au niveau de l’épaulement (Figure 4.12c). A l’approche de l’épaulement, la diminution de
l’épaisseur de la couche limite induit une augmentation du niveau de la température en proche paroi
(Figure 4.12b). Le pic de température a lieu un peu avant le point d’attache de la ligne sonique.
Par ailleurs, le détachement de la couche limite au niveau de l’épaulement (en raison de la rupture
de pente) forme une zone de mélange. La couche limite s’épaissit et s’infléchit progressivement vers
l’aval. Au niveau du mât se produit le recollement solide (Figure 4.12c) où l’écoulement reprend
sa direction initiale tandis que la quantité de mouvement d’une partie de l’écoulement n’est pas
suffisante pour passer la recompression. Au point de recollement, le fluide est donc repoussé et forme
ainsi une zone de recirculation. La structure d’un tel écoulement est schématisée sur la Figure 4.13.

La comparaison des coefficients aérodynamiques de force axiale (CA), de force normale (CN ) et
du moment de tangage (Cm) calculé au point de référence des moments situé au nez de la capsule
sont respectivement représentés sur les Figures 4.14a, 4.14b et 4.14c.

D’après Allegre [123], l’incertitude sur les mesures aérodynamiques est inférieure à ±3%. Glo-
balement, un excellent accord est visible entre les résultats DSMC et les résultats expérimentaux
pour le coefficient de force axiale (CA) avec des valeurs numériques comprises dans l’intervalle d’in-
certitude. Pour le coefficient de force normale (CN ), un bon accord est constaté entre les résultats
expérimentaux et numériques avec une différence maximale de 13% pour SPARTA et 8% pour
dsmcFoam atteinte pour α = 30◦. Dans les deux cas, la différence augmente avec l’angle d’at-
taque ce qui impacte le coefficient du moment de tangage dont les valeurs numériques s’écartent
également à mesure que l’angle d’attaque croît.

La Figure 4.15 montre la distribution du coefficient de transfert de chaleur (Ch) ainsi que du
coefficient de pression (Cp) pour différents angles d’attaque. Ainsi, les Figures 4.15a, 4.15c, 4.15e
et 4.15g illustrent l’évolution du coefficient de pression à mesure que l’incidence augmente. Le
déplacement du point d’arrêt entraîne une chute des coefficients de pression et de flux de chaleur
au niveau du nez qui s’accentue avec l’augmentation de l’angle α. Bien que, pour le coefficient de
pression, les tendances correspondent à l’aspect attendu, l’absence de résultats expérimentaux ne
permet pas de conclure quant à la précision de ces courbes.

Une autre conséquence du déplacement du point d’arrêt avec l’augmentation de l’incidence est
visible au niveau du flux de chaleur. En effet, comme illustré sur la Figure 4.13, en se déplaçant,
le point d’arrêt se rapproche du point d’attache des lignes soniques près de l’épaulement, ce qui
entraîne une augmentation du pic de flux de chaleur dans cette région. Au niveau du bord de fuite,
l’absence de capteurs ne permet pas de retrouver expérimentalement ce pic de flux de chaleur.
Néanmoins, les différences entre les résultats DSMC et les résultats expérimentaux sont assez si-
gnificatifs pour le capteur le plus proche du bord de fuite avec des différences allant de 6 à 24%
selon l’angle d’attaque. Sur la face avant, les résultats DSMC sont en bon accord avec les résul-
tats expérimentaux pour les angles de 0 et 10◦ puisque la différence est comprise dans l’intervalle
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(a) Contours de masse volumique adimensionnée (b) Contours de température globale

(c) Contours de nombre de Mach

Figure 4.12 – Comparaison des contours de masse volumique adimensionnée (ρ/ρ∞), de tempé-
rature globale et de nombre de Mach obtenus avec les codes SPARTA, DAC et dsmcFoam.

d’incertitude de ±10% [123]. Toutefois, pour les angles de 20 et 30◦, des écarts relatifs de respec-
tivement 20 et 30% sont constatés dans la même région. La raison exacte de ces différences n’est
pas connue et pourrait être due aux simulations, aux expériences ou aux deux. D’autre part, en
DSMC, assurer un nombre de particules numériques suffisant pour réduire le bruit statistique dans
la zone de recirculation derrière le cône (Figure 4.13) nécessite de simuler un grand nombre de
particules ce qui peut s’avérer extrêmement coûteux. De la même manière, d’un point de vue ex-
périmental, l’instrumentation risque d’atteindre ses limites de sensibilité dans de telles conditions.
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Figure 4.13 – Illustration de la structure de l’écoulement autour du sphère-cône (adapté de [11]).
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Figure 4.14 – Comparaison de mesures expérimentales et de résultats DSMC de coefficients
aérodynamiques pour différents angles d’incidence.

C’est pourquoi, dans cette zone, non seulement l’incertitude associée aux mesures expérimentales
est plus importante qu’ailleurs mais c’est également le cas de l’incertitude liée aux résultats numé-
riques. Enfin, les différences entre les résultats DSMC peuvent s’expliquer par des différences de
raffinement et de nombre de particules. Toutefois, les résultats SPARTA montrent la capacité de
ce code, et plus généralement de la DSMC, à retrouver les mesures expérimentales dans la zone de
recollement lorsqu’un nombre suffisant de particules est simulé.
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Figure 4.15 – Comparaison des grandeurs surfaciques (coefficients de pression et de flux de cha-
leur) obtenues avec les codes SPARTA, MGDS et dsmcFoam pour différents angles d’incidence.
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4 Résumé
Ce chapitre a permis d’introduire le code DSMC SPARTA et d’en présenter les modèles et

fonctionnalités. A cette occasion, sa modularité, sa mise à jour régulière et ses performances de
calcul ont été soulignées.

Dans un second temps, une étude bibliographique de convergence de la méthode a été réalisée.
En complément, une analyse de convergence a été faite par simulation de deux cas tests de référence
issus des travaux de Lofthouse. Cette étude a permis de mettre en avant la relativité des critères
propres au raffinement de maillage, au pas de temps et au nombre de particules par cellule. En
effet, pour la simulation d’écoulements hypersoniques raréfiés, on a pu voir que la sensibilité aux
différents paramètres numériques dépendait fortement du niveau de raréfaction et des grandeurs
étudiées.

Finalement dans la dernière partie du chapitre, deux expériences en soufflerie basse densité ont
servi à évaluer la capacité de la méthode DSMC à simuler précisément les grandeurs pariétales
aérodynamiques et aérothermodynamiques pour des écoulements non-réactifs. Pour le cas de la
plaque plane (Kn = 0.016), les résultats ont montré un très bon accord entre les mesures et
des solutions DSMC pour la pression et le flux de chaleur. Pour le cas du sphère-cône de 70◦
(Kn = 0.013) en incidence comprise entre 0 et 30◦, les résultats ont mis en évidence des écarts
relatifs de l’ordre de 10% pour les coefficients de forces axiale et normale. Pour le flux de chaleur,
les écarts relatifs peuvent aller jusqu’à 30% dans certaines zones de la géométrie lorsque l’angle
d’attaque est supérieur à 10◦. Ces résultats indiquent que même en l’absence d’effets chimiques et
vibrationnels, la simulation des grandeurs surfaciques peut s’avérer difficile. Le cas du sphère-cône
est un cas d’étude en apparence simple qui témoigne des limites des modèles élémentaires de la
méthode tels que les modèles d’interactions gaz-surface, de transfert d’énergie translation-rotation
ou de collision.

Dans les sections suivantes, la DSMC est étudiée dans le cadre des écoulements de rentrée et
sa précision est évaluée par comparaison à des mesures expérimentales obtenues en vol.
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Introduction : La recherche portant sur les écoulements hypersoniques rencontrés lors d’une
rentrée atmosphérique est cruciale notamment pour assurer le succès des missions d’exploration ou
des actions de défense. Ceci implique d’être capable de simuler correctement ce type d’écoulement,
et d’obtenir une bonne estimation des grandeurs pariétales d’intérêt (pression, flux de chaleur), en
utilisant des codes CFD/DSMC. A ce titre, l’obtention de données expérimentales est capitale pour
l’étude de la physique des écoulements et pour la validation des modèles numériques permettant la
simulation des écoulements autour d’engins. Dans cet objectif, un grand nombre de moyens d’essais
ont été développés depuis la fin des années 50. Ces installations (souffleries à choc réfléchi, souffleries
à détente, tubes à choc, souffleries « chaudes », etc.) peuvent être classées en trois catégories selon
les régimes d’écoulements qu’elles sont capables de reproduire. Ces catégories dépendent de la valeur
de l’enthalpie totale qui peut être faible, importante et très importante [125]. Chaque moyen d’essais
présente des avantages et des inconvénients (temps d’essais, échelle de la maquette, incertitudes sur
les conditions de l’écoulement amont généré, limitation des moyens de mesure utilisables, etc.). De
plus, quel que soit le moyen d’essais considéré, il est souvent impossible de recréer les conditions
exactes rencontrées en tout point de la trajectoire. Ceci est d’autant plus vrai dans la partie raréfié
de la trajectoire de rentrée, puisque les moyens d’essais sol à basses densités ne permettent que
de simuler un gaz froid, non représentatif des conditions réelles de déséquilibre thermochimique.
Aussi, les mesures réalisées en vol sont essentielles pour valider les modèles DSMC. Ici, l’intérêt se
porte sur quatre programmes ayant permis de rassembler des données exploitables pour ce régime
d’écoulement. Ainsi, les vols d’essais Mercury et Apollo permettent d’exploiter des mesures de
flux de chaleur d’arrière-corps pour des altitudes comprises entre 110 km et 85 km, tandis que les
différentes missions de la navette spatiale américaine et la rentrée de la capsule Orbital Re-entry
Experiment (OREX) permettent d’accéder à un certain nombre de données aérothermodynamiques
enregistrées pour des altitudes supérieures à 90 km. Dans ce chapitre, les modèles DSMC disponibles
dans le code SPARTA seront évalués par comparaison avec l’ensemble de ces données de vol.
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1. Le programme Mercury

1 Le programme Mercury

1.1 Présentation du programme et des vols d’essai Mercury-Atlas

Le projet Mercury lancé en 1958 a duré jusqu’en 1963 avec pour objectif d’envoyer un homme
en orbite terrestre avant de le faire revenir sur Terre sain et sauf. A cette époque, la priorité était
d’aboutir à une version du module capable de garantir le maintien de son intégrité et la survivabilité
de son équipage, ce qui a donné lieu à quantité d’expériences au sol et à une campagne de vols
d’essai.

Comme l’explique Wright [12], au début du programme, un prototype de capsule Mercury
protégé par un bouclier thermique ablatif composé de fibres de verre et de résine phénolique fut
lancé en 1959. Pour ce vol surnommé Big-Joe, la face avant du module était équipée de Thermo-
Couples (TC) et capteurs de taux de récession tandis que la face arrière était instrumentée avec des
TC et des capteurs de pression. Malheureusement, en raison des fortes oscillations d’angle d’attaque
subies par l’objet, les données recueillies pour ce vol ne sont pas exploitables. Suite à cette première
expérience, quatre modules Mercury-Atlas (MA), dont la géométrie est représentée sur la Figure 5.1,
ont été lancés dans les conditions résumées dans le Tableau 5.1. Sur ces modules, le même bouclier
thermique que Big-Joe fut utilisé en face avant. La partie conique du véhicule était protégée par
une couche de 4 mm de Rene 41 et la portion cylindrique était recouverte d’une couche de 55 mm
de béryllium. Enfin, en face arrière, les couches extérieures de protection thermique étaient séparées
de la structure interne du module par un épais revêtement en fibre de verre [13].

En février 1961, le module MA-2 a effectué une rentrée avec une apogée à 185 km et une
amplitude de 1257 km. Celle-ci sera suivie en novembre 1961 par la rentrée du vol MA-5, puis en
mai 1962 par celle du vol MA-7. Finalement, en octobre 1961, le vol habité MA-8 a réalisé une
mission avec six orbites avant d’effectuer une rentrée identique en vitesse et altitude à celle du vol
MA-5 [13].

Figure 5.1 – Schéma de la capsule Mercury (adapté de [12]). Dimensions en cm.

Id. vol Date d’entrée Nombre de TC U∞ (km/s) α (deg.) γ (deg.)
MA-2 21 Feb. 1961 17 5.5 12.5 -
MA-5 29 Nov. 1961 9 7.4 0 -1
MA-7 24 May 1962 12 7.4 0 -1
MA-8 3 Oct. 1962 16 7.4 0 -1

Tableau 5.1 – Informations sur les conditions initiales de rentrée et l’instrumentation des 4 cap-
sules Mercury Atlas (MA) (adapté de [12], [13]).

Comme le montre le Tableau 5.1, les quatre modules ont effectué des vols suborbitaux avec des
vitesses comprises entre 5.5 et 7.4 km/s. Pour chacun des vols, la trajectoire est donnée dans [13].
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1.2 Mercury MA-5 et MA-8 : calcul du flux de chaleur d’arrière corps

L’arrière-corps des quatre capsules était équipé de TC en chromel/alumel situés à l’intérieur
de la couche protectrice externe du véhicule. Les modules MA-2, MA-5, MA-7 et MA-8 étaient
équipés de respectivement 17, 9, 12 et 16 TC. Les températures pariétales mesurées par chaque
TC durant les rentrées ont été post-traitées afin de reconstruire l’historique des flux de chaleur
surfaciques associés. La position précise des TC de chaque vol ainsi que la procédure de post-
traitement des données de vol sont présentées par Murphy dans [13]. Dans le même document,
l’analyse d’incertitude sur les valeurs reconstruites du flux de chaleur montre que si l’ensemble des
sources d’incertitude devait agir dans le même sens, l’erreur maximale serait inférieure à 50% pour
la période de vol la plus fiable. Pour le vol MA-5, cette période correspond à l’intervalle de temps
entre 150 et 420 s.

Le rapport de Murphy donne l’évolution temporelle des températures et des flux de chaleur
sous forme graphique et tabulée. Cette dernière forme permet d’extraire les données sur la portion
de trajectoire qui nous intéresse, à savoir, celle qui correspond à la partie raréfiée. Pour chaque vol,
les valeurs du flux de chaleur ont donc été extraites pour des altitudes comprises entre 120 et 80
km. Une partie de ces données est représentée sur les Figures 5.2 et 5.3 où t désigne le temps écoulé
depuis le point d’entrée situé à environ 122 km (i.e. 400× 103 ft).
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Figure 5.2 – Flux de chaleur en régime raréfié enregistrés lors des vols MA-2 et MA-7 (extrait de
[13]).

Pour ces vols d’essai, aucun véhicule n’était équipé d’une Unité de Mesure Inertielle (UMI),
c’est pourquoi aucun historique précis de l’incidence ou du dérapage n’est disponible. Toutefois,
d’après Murphy, le vol MA-2 a effectué la majeure partie de sa rentrée avec un angle d’attaque élevé
α = 12.5◦ selon une trajectoire balistique. Cette tendance est visible au niveau des flux de chaleur
représentés sur la Figure 5.2a puisque les flux de chaleur enregistrés par le TC 40 sont plus élévés
que ceux mesurés par le TC 39. Par contre, le fait que les valeurs mesurées par les TC 41 et 42
soient identiques suggère que la rentrée du module MA-2 s’est faite sans dérapage. Toujours d’après
Murphy, à l’exception du vol MA-2, la rentrée des autres modules s’est effectuée essentiellement à
incidence nulle tout au long de la trajectoire. Cependant, pour le vol MA-7, la Figure 5.2b ainsi
que les données complémentaires présentées dans [13] montrent d’importantes différences entre les
valeurs enregistrées par les TC situés à la même distance du nez du module. Ces résultats suggèrent
que le véhicule a volé dans des conditions non nominales sur une partie importante de la trajectoire.
Comme indiqué dans la section précédente, les vols MA-5 et MA-8 ont été réalisés suivant des
trajectoires quasi-identiques. Dans le cas du vol MA-8 (Figure 5.3b), les valeurs mesurées par les
trois TC 3, 7 et 8 situés dans le plan (x, z) sont identiques entre t = 0 s et 134 s environ. Au-delà les
données enregistrées par le TC 3 diffèrent des deux autres. Deux explications peuvent être avancées
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Figure 5.3 – Flux de chaleur en régime raréfié enregistrés lors des vols MA-5 et MA-8 (extrait de
[13]). Comparaison avec les résultats DSMC obtenus avec SPARTA.

pour expliquer ces écarts. La première serait un dysfonctionnement du TC 3, apparu pendant la
rentrée et non visible initialement du fait des faibles valeurs enregistrées. La seconde explication
serait une soudaine mise en incidence et dérapage du module. Les valeurs prises seraient telles que
le point d’arrêt se situerait à la même distance des TC 7 et 8 mais plus éloigné du TC 3. Ceci serait
rendu possible grâce à la forme symétrique du module. Les valeurs enregistrées par les autres TC
répartis sur tout l’arrière corps du véhicule laissent à penser que la première hypothèse avancée est
la bonne. Enfin, dans le cas du vol MA-5 (Figure 5.3a), les TC 39, 40 et 41 enregistrent les mêmes
valeurs de température tout au long de la rentrée, ce qui confirme le fait que le module est rentré
sans incidence ni dérapage ou avec des valeurs très faibles de ces deux angles.

Ainsi, cinq simulations DSMC ont été réalisées pour les conditions d’atmosphère et les para-
mètres numériques respectivement donnés dans les Tableaux 5.2 et 5.3. Pour ces simulations, une
procédure de raffinement adaptatif a été utilisée pour chaque point de vol et les mêmes modèles que
ceux décrits en détails dans la section 2.2.1 ont été employés. Les résultats DSMC sont superposés
aux données de vol sur les Figures 5.3 et 5.4. Sur la Figure 5.3a, la courbe de Chapman en noir
extraite de [13] correspond au flux d’arrière-corps calculé à partir de la théorie de Chapman pour
un écoulement laminaire détaché [126].

t (s) Altitude (km) U∞ (km/s) T∞ (K) n∞ (m−3) XN2 XO2 XO Kn

80 110 7.47 244.7 2.1305× 1018 0.7700 0.1232 0.1068 0.39
107 106 7.47 214.8 4.1894× 1018 0.7796 0.1475 0.0729 0.20
134 102 7.47 198.5 8.3982× 1018 0.7849 0.1678 0.0473 0.10
170 96 7.47 188.5 2.4283× 1019 0.7865 0.19351 0.0200 0.035
194 92 7.47 188.1 4.9646× 1019 0.7873 0.2056 0.0071 0.017

Tableau 5.2 – Conditions atmosphériques des vols MA-5 et MA-8 [37].

Les résultats montrent que les calculs DSMC sous-estiment les flux de chaleur reconstruits sur
la portion conique de l’arrière-corps du module. Par ailleurs, les résultats DSMC suivent l’allure
des données de vol et restent globalement dans l’intervalle d’incertitude de 50% pour t > 150 s
(i.e. altitudes inférieures à 100 km). Sur la portion cylindrique, un bon accord est observé entre
les résultats numériques et les données de vol reconstruites. Les résultats DSMC sont donc assez
encourageants et plusieurs raisons sont susceptibles d’expliquer les différences avec les mesures.

Tout d’abord, SPARTA ne permet pas de calculer dynamiquement (i.e. au cours de la simula-
tion) une température de paroi locale en établissant un bilan thermique au niveau de chaque maille
surfacique. Ainsi, seule une température de paroi uniforme peut être imposée. Or, les sollicita-
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Altitude (km) λHS∞ /∆x,y Nombre de particules τcoll/∆t Tw (K)
110 10 90×106 7.3 807
106 6 90×106 6 961
102 4 100×106 5.7 1148
96 3 180×106 3.7 1384
92 2.5 470×106 2.7 1515
92 2.5 470×106 1.7 390

Tableau 5.3 – Paramètres numériques pour les simulations SPARTA des missions MA-5 et MA-
8.
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Figure 5.4 – Comparaison des résultats DSMC et des mesures expérimentales en régime raréfié
lors des vols MA-5 et MA-8 (extrait de [13]).

tions thermiques subies par les différentes sections du module étant très in-homogènes, l’utilisation
d’une température de paroi constante sur tout l’engin et calculée à partir du bilan thermique
(qconv − εσ(T 4

w − T 4
∞) = 0) réalisé au point d’arrêt peut s’avérer inapproprié. Afin d’évaluer l’in-

fluence de la température de paroi, deux simulations avec des températures de paroi différentes ont
été réalisées pour le point de vol le plus bas (altitude de 92 km atteinte à t = 194 s) qui se trouve
dans un régime de glissement. Dans le premier cas, une température de paroi uniforme Tw = 1515
K est imposée sur toute la surface du module. Celle-ci est obtenue en établissant le bilan thermique
au point d’arrêt et pour lequel le flux convectif est calculé à l’aide de la formule de Sutton (voir
section 2). Pour la deuxième simulation, la température de paroi est obtenue en effectuant une
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moyenne des mesures de températures sur la section cylindrique de la capsule lors des vols MA-5 et
MA-8. La température de paroi correspondante vaut Tw = 390 K. Comme le montre la Figure 5.3a,
le flux de chaleur calculé près de l’épaulement du module est sensible au choix de la température
de paroi. L’influence de cette sensibilité semble décroître à mesure que la distance au point d’arrêt
augmente (cf. Figures 5.3a et 5.4a à t = 194 s). En effet, l’écart relatif entre le flux de chaleur
pariétal obtenu avec les deux températures est d’environ 17% près de l’épaulement et de 5% au
milieu de la section conique. La condition de paroi idéale serait d’utiliser :
(i) Pour la face avant : une température de paroi calculée à partir d’un équilibre radiatif établi

au point d’arrêt
(ii) Pour l’arrière-corps : une distribution de température interpolée à partir des mesures reportées

par Murphy
Cependant, bien que l’utilisation d’une distribution de température donnerait des résultats locale-
ment plus proches de l’expérience, les résultats présentés ici suggèrent que les différences entre la
DSMC et les résultats expérimentaux à t = 194 s resteraient importants et que la température de
paroi ne peut pas être considérée comme la source majeure de ces différences.

Une autre source potentielle de divergence des résultats serait liée aux incertitudes sur les condi-
tions atmosphériques. Comme les simulations sont toutes basées sur le modèle de Jacchia77 [37]
qui est un modèle d’atmosphère moyenné, les fluctuations des conditions atmosphériques (notam-
ment la masse volumique) en fonction de la date et du point de rentrée ne peuvent être prises en
compte dans nos calculs.

De la même manière, le fait qu’aucun des véhicules ne soit équipé d’UMI implique que seules les
trajectoires théoriques sont connues. Il est donc possible que d’importantes déviations par rapport
à la trajectoire nominale aient eu lieu sans qu’elles n’aient été remarquées. Cette dernière hypothèse
implique l’existence d’une incertitude significative sur les points de vol et donc sur les conditions
d’atmosphère utilisées pour les calculs.

Enfin, une dernière limitation provient du post-traitement des données mesurées qui suppose
que l’épaisseur de la couche de protection externe (située entre le TC et la surface du module)
soit suffisamment fine pour être négligée. Cette hypothèse permet de calculer les flux surfaciques
directement à partir des mesures de températures. La prise en compte de l’épaisseur de la couche
externe de protection thermique nécessite l’utilisation d’une méthode inverse qui pourrait améliorer
la précision des flux de chaleur reconstruits. Contrairement à Mercury, le module Apollo AS-202
étant équipé d’une UMI et de calorimètres, ses données de vol sont donc exempts de ce type
d’incertitudes.

2 Le programme Apollo

2.1 Présentation du programme et du module de commande

Le contexte de la guerre froide et la rivalité entre les puissances russe et américaine marque le
début d’une course à la conquête spatiale dès la fin des années 50. Le 25 mai 1961, le Président
Kennedy annonce, lors d’un discours devant le congrès des États-Unis, le lancement d’un programme
ayant pour objectif d’envoyer le premier homme sur la Lune avant la fin de la décennie. Cet objectif
a donné naissance aux programmes Gemini (1963-1966) et Apollo (1961-1975). Le 21 juillet 1969,
les astronautes Neil Armstrong et Buzz Aldrin deviennent les premiers hommes à poser les pieds
sur la Lune lors de la mission Apollo 11. Au total six missions se poseront sur la Lune avant la fin
du programme en 1975.

L’expérience capitalisée au cours du programme Mercury (1958-1963) et les programmes de
recherche Flight Investigation of Re-Entry (FIRE) I et II (avril 1964 et mai 1965) ont conduit à
la conception du module de commande Apollo tel que représenté sur la Figure 5.5. Afin d’évaluer
la résistance du bouclier thermique de ce module, une série de vols tests fut effectuée entre 1966
et 1968 (Tableau 5.4). Pour ces vols d’essai, les objectifs étaient de vérifier la capacité des modèles
analytiques, développés à partir des essais en soufflerie et des modèles théoriques, de prévoir les
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sollicitations thermiques subies par le module de commande mais aussi d’analyser l’état de dé-
gradation des protections thermiques après le vol. Les trajectoires des différents vols d’essai sont
illustrées sur la Figure 5.6.

Vol (date) Vitesse (km/s) α (◦) γ (◦) Décél. max. (g) qthmax (W/cm2)
AS-201 (26/02/1966) 7.67 20 -8.6 14.3 186
AS-202 (25/08/1966) 8.29 18 -3.5 2.4 91
Apollo 4 (09/11/1967) 10.73 25 -5.9 4.6 237
Apollo 6 (04/04/1968) 9.6 25 -6.9 7.3 488

a α, γ et qth
max désignent respectivement l’angle d’attaque, la pente et le flux de chaleur théorique maximal prévu.

Tableau 5.4 – Paramètres de vols des différents vol d’essais des modules de commande Apollo
[12]

(a) Module de commande AS-202 avant sa renrée (b) Module de commande Apollo 6 après sa rentrée
(Fernbank Science Center, Atlanta)

Figure 5.5 – Photographies de deux modules de commande Apollo utilisés lors des vols d’essais,
crédit : NASA

Les innovations informatiques et l’essor du calcul scientifique à la fin du 20ème siècle ont rendu
possible l’exploitation des données de vol pour la validation des modèles numériques. Du fait de
la grande richesse des données collectées (pression, flux de chaleur convecto-diffusifs et radiatifs,
etc.) lors des vols d’essai, ces données de vol ont été utilisées à la fois pour la validation de codes
Computational Fluid Dynamic (CFD) [12, 127] mais aussi DSMC [128, 129, 94]. Parmi les quatre
vols d’essai, le vol AS-201 ne comprenait pas d’UMI contrairement aux trois autres vols. La présence
d’un système de bord de ce type permet une reconstruction précise de la trajectoire de vol ainsi que
de l’orientation du module tout au long de la rentrée [12]. En outre, l’incomplétude des données pour
certains vols (indisponibilité d’une partie des données de trajectographie ou dysfonctionnement de
l’instrumentation) ne permet pas la simulation précise de tous ces vols en régime raréfié. Ici, le choix
a été fait de travailler sur le vol Apollo 6, pour lequel un grand nombre de simulations numériques
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Figure 5.6 – Trajectoires des vols d’essais [14]

est disponible [15, 130] puis sur le vol AS-202, pour lequel des données de vol sont disponibles et
exploitables.

2.2 Apollo 6

Comme l’explique Moss dans [15], la NASA a présenté en 2005 sa nouvelle vision de l’explora-
tion spatiale habitée autour d’une nouvelle génération de Crew Exploration Vehicle (CEV). Cette
nouvelle génération comprend différentes versions permettant de relier la Terre et l’International
Space Station (ISS), pour l’exploration lunaire et pour l’exploration martienne. Les récentes re-
cherches en matière d’Architecture de Système d’Exploration (AES) recommandent de concevoir
les nouveaux CEV en s’inspirant de la forme géométrique du module de commande Apollo. Dans
l’objectif de construire de nouvelles bases de données Aerothermodynamiques (ATD) expérimen-
tales et numériques pour ce type de géométrie, Moss s’est penché dans [15] et [130] sur la simulation
des coefficients aérodynamiques de la capsule Apollo, dans les conditions de rentrée de la mission
Apollo 6.

Dans l’article [8], les auteurs cherchent à évaluer le comportement de l’Intermediate eXperimen-
tal Vehicle (IXV) dans les couches supérieures de l’atmosphère en effectuant une série de calculs
DSMC. Afin de valider leur outil et pour appréhender la simulation des coefficients aérodynamiques
de l’IXV, Banyai et al. ont commencé par simuler la rentrée du module Apollo 6 puis ont comparé
leurs résultats à ceux de Moss. Afin d’appréhender au mieux la simulation d’écoulements réactifs
en régime hypersonique raréfié, la même procédure a été adoptée ici et un ensemble de simulations
a été réalisé puis confronté aux résultats numériques de Moss.

2.2.1 Conditions initiales et aux limites et paramètres numériques des simulations
DSMC

Pour les simulations, les conditions atmosphériques considérées sont résumées dans le tableau
5.5. Pour les altitudes h ≥ 90 km, le modèle Jacchia77 [37] est utilisé tandis que pour les altitudes
h < 90 km, les valeurs proviennent du modèle U.S Standard de 1962 [131]. La colonne Kn est
calculée avec comme longueur caractéristique le diamètre Db = 3.9116 m (Figure 5.7) et un libre
parcours moyen calculé à partir de la formule du modèle Hard Sphere (HS) et un diamètre dref =
3.78× 10−10 m.

Les calculs SPARTA ont été réalisés dans les mêmes conditions que celles décrites dans l’article
[15] et résumées ci-après. Dans ce papier, Moss simule la rentrée du module Apollo entre 200 et 65
kilomètres d’altitude.
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En régime raréfié (entre 200 et 85 km), les calculs sont effectués avec le code DSMC DS3V. Le
modèle de collision est le modèle Variable Hard Sphere (VHS). Le nombre collisionnel de rotation
est pris constant Zrot = 5 et celui de vibration est calculé à partir du modèle de Millikan-White
(cf. chapitre 3, section 3, sous-section 4.3). Un modèle d’air à 5 espèces est utilisé et les réactions
chimiques sont modélisées avec le modèle Total Collision Energy (TCE) de Bird et les coefficients
du modèle de cinétique chimique de Park [89]. La paroi du module est supposée non-catalytique
et les interactions gaz-surface sont supposées totalement diffuses avec accommodation complète à
la paroi. Dans [15], une température de paroi constante Tw est calculée pour chaque altitude de la
façon suivante : Tw est choisie comme la valeur minimale entre la valeur obtenue en effectuant le
bilan thermique au point d’arrêt en régime continu et en régime moléculaire libre. Dans le premier
cas, le flux convectif est donné par la formule de Sutton [132] pour un écoulement continu non-
enthalpique :

qc = 1.76× 10−4
√
Rn

√
ρ∞U

3
∞, (5.1)

où Rn = 4.6939 m est le rayon de nez du module. Dans le second, le flux convectif pour un
écoulement en régime moléculaire libre donné par Bird [43] s’écrit :

qc = 1
2ρ∞ U

3
∞ cosα, (5.2)

où α est l’angle d’incidence. Ensuite, le bilan thermique s’écrit :

σ εw
(
T 4
w − T 4

∞

)
= qc, (5.3)

où σ = 5.67×10−8 W.m−2.K−4 est la constante de Stefan-Botlzmann et εw l’émissivité du matériau
prise ici égale à 0.85.

En régime continu (entre 85 et 65 km), les simulations sont effectuées avec le code CFD LAURA
[133, 134]. Un solveur Thin Layer Navier-Stokes (TLNS) et un solveur Full Navier-Stokes (FNS)
sont utilisés avec un modèle d’air réactif à 5, 7 et 11 espèces pour montrer l’indépendance de la
solution au choix du solveur CFD et aux effets d’ionisation. La paroi est considérée comme étant
non-catalytique avec une température Tw constante. Les conditions aux limites de glissement et de
saut de température ne sont pas utilisées.

Deux séries de simulations ont été réalisées avec le code SPARTA et le maillage surfacique
représenté sur la Figure 5.8. La première a pour objectif de générer des résultats pour l’analyse des
effets de raréfaction (i.e. d’altitude) sur les valeurs des coefficients aérodynamiques. Pour ce faire,
plusieurs simulations sont réalisées en maintenant la vitesse constante U∞ = 9.6 km/s, l’angle
d’incidence constant α = −25◦ et en faisant varier l’altitude entre 200 et 85 km (lignes grisées
dans le tableau 5.5). La seconde série de simulations a pour objectif d’étudier l’effet de l’angle
d’incidence sur les coefficients aérodynamiques en faisant varier α entre 0 et 180◦. Une troisième
série de simulations présentée dans [15] mais non reproduite avec SPARTA, illustre la dépendance
linéaire à la vitesse des coefficients CA et CN .

Pour l’ensemble des calculs, le pas de temps a été pris inférieur à la valeur minimale du temps
intercollision moyen τcoll dans le domaine et le nombre de particules numériques est choisi de sorte
à garantir la présence d’au moins 10 particules dans l’écoulement libre. De la même manière, les
maillages sont construits de manière à garantir une taille de maille inférieure à une fraction du
libre parcours moyen. Pour cela, une procédure de raffinement automatique est utilisée, assurant le
respect de ce critère en proche paroi, là où le libre parcours moyen local est considérablement plus
faible que λ∞. Pour les altitudes de 95 et 85 km, la simulation d’un domaine contenant la géométrie
complète devient extrêmement coûteux. Ces deux points ont donc été sous-résolus en espace. Les
paramètres numériques sont résumés dans le tableau 5.6. Pour chaque simulation, la longueur des
mailles est identique dans chaque direction et notée ∆x,y,z. Pour les points de vol entre 150 et 95
km, la procédure de raffinement adaptatif est appliquée sur tout le domaine de calcul, tandis qu’à
85 km, le raffinement est limité à une région rectangulaire en amont de la face avant du module.
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Figure 5.7 – Schéma du module de commande Apollo et système de coordonnées aérodynamiques
(adapté de [15]). Dimensions en m.

Dans tous les cas, le raffinement s’active automatiquement lorsque le ratio entre la taille des mailles
et le libre parcours moyen local dépasse un seuil fixé. Pour les altitudes supérieures à 105 km, le
nombre de particules numériques Np est pris identique aux valeurs mentionnées par Moss et un
nombre de particules largement supérieur est simulé pour les altitudes de 95 et 85 km. Si le nombre
de particules ne permet pas toujours de respecter scrupuleusement le critère de stabilité statistique
dans la totalité du domaine (à l’intrados et sur l’arrière-coprs), l’étude de convergence en maillage
présentée par Banyai et al. dans [8] montre que l’influence du nombre de particules par cellule sur
le coefficient CA diminue brusquement à mesure que ∆x,y,z/λ∞ tend vers 0.

2.2.2 Résultats et discussion

Cette section présente les résultats obtenus avec SPARTA. Les coefficients aérodynamiques de
force axiale CA, de force normale CN , de moment de tangage calculé au centre de gravité de la
capsule Cm,cg et la position du centre de pression Xcp dans le repère représenté sur la Figure 5.7,
sont analysés et comparés aux données de la littérature. Les courbes de la Figure 5.9a montrent
l’évolution des coefficients CA et CN en fonction de l’altitude. Les courbes de la Figure 5.9b montrent
l’évolution du coefficient de moment Cm,cg et de la position du centre de pression Xcp en fonction
de l’altitude. On remarque qu’un excellent accord est atteint entre SPARTA et DS3V sur presque
toute la trajectoire avec des différences inférieures à 5%. En régime proche continu, les écarts entre
les résultats obtenus avec les différents codes DSMC augmentent en raison du caractère séquentiel
du code DS3V qui atteint ses limites informatiques à un état de convergence spatial plus éloigné de
la solution CFD que le code SPARTA. Les coefficients CA, CN et Cm,cg obtenus avec SPARTA
(DSMC) et LAURA (CFD) à 95 et 85 km sont en bon accord. Par contre, la différence entre les
Xcp calculés par ces deux codes est importante.

Afin de déterminer l’origine de ces écarts, une simulation a été faite avec un maillage de fond
plus fin (λ∞/∆x,y,z = 0.6) mais sans raffinement automatique. Les résultats indiqués dans le tableau
5.7 montrent que l’utilisation d’un maillage de fond plus fin a un effet très faible sur les valeurs des
coefficients aérodynamiques calculés. L’utilisation du raffinement automatique permet d’assurer
l’obtention de résultats corrects, même à basse altitude. Enfin, cette étude de convergence en
espace ne permet pas d’expliquer les écarts observés entres les résultats CFD et DSMC sur le Xcp.
Finalement, comme l’illustre la Figure 5.10, les résultats montrent une excellente correspondance
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Alt. (km) n∞ (m−3) ρ∞ (kg/m3) XO2 XN2 XO T∞ (K) Tw (K) Kn

200 9.00× 1015 3.28× 10−10 0.0315 0.4548 0.5138 1026 234 44.74
170 2.27× 1016 8.78× 10−10 0.0435 0.5482 0.4083 892 300 17.74
150 5.31× 1016 2.14× 10−9 0.0546 0.6156 0.3298 733 373 7.59
140 9.35× 1016 3.85× 10−9 0.0618 0.6517 0.2865 625 434 4.31
135 1.31× 1017 5.49× 10−9 0.0659 0.6716 0.2625 564 474 3.06
130 1.94× 1017 8.21× 10−9 0.0709 0.6911 0.238 500 524 2.07
125 3.06× 1017 1.31× 10−8 0.0768 0.7117 0.2115 433 589 1.32
120 5.21× 1017 2.26× 10−8 0.0845 0.7327 0.1828 368 675 0.773
115 9.86× 1017 4.36× 10−8 0.0978 0.7539 0.1484 304 795 0.408
110 2.12× 1018 9.61× 10−8 0.1232 0.7704 0.1064 247 920 0.190
105 5.09× 1018 2.36× 10−7 0.1581 0.7832 0.0587 208 1029 0.081
100 1.19× 1019 5.58× 10−7 0.1768 0.7844 0.0388 194 1146 0.0338
95 3.12× 1019 1.48× 10−6 0.2004 0.7869 0.0127 189 1295 0.0139
90 7.08× 1019 3.38× 10−6 0.2091 0.7875 0.0035 188 1436 0.0057
85 1.65× 1020 7.96× 10−6 0.2372 0.763 0.0 181 1598 0.0024
75 9.01× 1020 4.34× 10−5 0.2372 0.7628 0.0 200 - 0.00045
65 3.47× 1021 1.67× 10−4 0.2372 0.7628 0.0 293 - 0.00012

Tableau 5.5 – Conditions atmosphériques pour le module Apollo 6 simulées par Moss [15]. Les
conditions grisées sont celles simulées avec SPARTA.

Altitude (km) λ∞/∆x,y,z Np × 10−6 τcoll/∆t
200 87.5 2 9
170 41.6 2.6 16
150 29.7 3.1 5.6
130 16.2 4.3 5.1
115 7.9 6.6 4.2
105 3.2 21.5 3.9
95 1.65 200 2.0
85 0.4 1000 1.7

Tableau 5.6 – Paramètres numériques des simulations

entre les codes DS3V et SPARTA quel que soit l’angle d’incidence, pour une altitude de 105 km.
D’un point de vue aérodynamique, pour stabiliser la position de l’objet pendant la rentrée, il est
commun de chercher pour quelle(s) valeur(s) d’angle d’attaque le Cm,cg s’annule. Ici, la Figure 5.10b
montre que cette stabilité est atteinte pour α ' 83◦. Toutefois, compte tenu de la position du centre
de gravité (Xcg = 1.1455 m, Ycg = 0.16 m, Zcg = 0 m), il est nécessaire de calculer et d’analyser
le Cm,cg sur toute la plage d’angle d’attaque, i.e. entre −180◦ et +180◦, pour pouvoir déterminer
autour de quel angle l’engin devrait se stabiliser. Les résultats de Moss montrent qu’il existe un
deuxième angle d’attaque (α = −164◦), pour lequel l’engin est aérodynamiquement stable. Cette
valeur étant très loin de la valeur nominale de −25◦ de la rentrée d’Apollo 6, il y a de fortes chances
pour que l’objet ait été statiquement instable sur la portion raréfiée de sa trajectoire.

Bien que des données de vol soient disponibles pour la rentrée du module Apollo 6 [135], ces
données ne sont pas exploitables pour la partie raréfiée. En effet, en raison de l’importante vitesse
d’entrée du module, le régime continu est atteint trop rapidement et le peu de résultats de pression
ou de flux mesurés pour des altitudes supérieures à 80 km ne sont pas disponibles ou extractibles
des graphes. La rentrée du module AS-202 étant moins sévère, une partie des mesures en vol du
flux de chaleur est disponible pour le régime raréfié. Leur comparaison avec les résultats SPARTA
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(a) Vue frontale du maillage surfacique (b) Vue latérale du maillage surfacique

Figure 5.8 – Maillage surfacique de 21970 mailles utilisé pour les calculs SPARTA.

Simulation λ∞/∆x,y,z Raffinement CA CN Cm,cg Xcp (m)
1 0.4 Oui 1.323 -0.181 -0.0132 2.111
2 0.6 Non 1.313 -0.173 -0.0109 2.027

Tableau 5.7 – Influence du maillage sur les coefficients aérodynamiques à 85 km

et leur analyse est l’objet de la prochaine section.

2.3 Apollo AS202

2.3.1 Structure du module et instrumentation

Dans cette section, les flux de chaleurs mesurés sur l’arrière corps de la capsule Apollo AS202
sont analysés et comparés aux résultats SPARTA afin de déterminer la capacité du code à cal-
culer cette grandeur pariétale. Le module AS-202 fut le premier module d’essai équipé d’une UMI
permettant d’accéder aux paramètres de vol tels que l’angle d’attaque, de dérapage, etc.

La géométrie originale du module est représentée sur la Figure 5.5a. En comparaison, la géo-
métrie simplifiée (Figure 5.7), utilisée pour les simulations SPARTA, ne prend pas en compte les
éléments structurels tels que les antennes cimeterres, le logement ombilical ou les systèmes de pro-
pulsion situés sur l’extrados du véhicule (Fig. 5.11). De même, l’épaisseur variable du Système de
Protection Thermique (TPS) induisant une légère asymétrie du module et les variations de rayon
à l’épaulement n’ont pas été reproduites sur la géométrie simplifiée [12].

Le module est fait d’une structure en acier inoxydable sur laquelle est fixée une protection ther-
mique Avcoat 5026/39G, composée d’une résine epoxy renforcée par des fibres de quartz et injectée
dans une matrice phénolique en nid d’abeille [12]. Le choix d’une émissivité εw = 0.85 est donc
pertinent puisqu’il s’agit de la valeur habituellement utilisée pour les matériaux ablatifs carbonés.
Comme l’analyse du bouclier thermique après le vol a témoigné de faibles niveaux de dégradation
des protections thermiques [136] et en raison des conditions de vol (vitesse et masse volumique) peu
critiques rencontrées dans la portion transitionnelle de la trajectoire, tous les phénomènes ablatifs
sont supposés négligeables.

Sur la face avant, le module était équipé de 12 capteurs de pression et de 12 calorimètres.
Parmi les 12 capteurs de pression, 10 ont fourni des données mais aucune n’était exploitable dans
le régime raréfié. De plus, aucun calorimètre n’a fourni de données utilisables [135]. La face arrière
était instrumentée de 24 capteurs de pression et 23 calorimètres. Seuls 2 capteurs de pression
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Figure 5.9 – Sensibilité des coefficients aérodynamiques à l’altitude
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Figure 5.10 – Sensibilité des coefficients aérodynamiques à l’angle d’incidence

ont mesuré une augmentation mesurable de pression juste avant l’ouverture des parachutes, ce qui
correspond à une altitude trop basse par rapport au domaine d’intérêt de cette étude. D’autre part,
les mesures de forces de traînée et de portance dans la partie « low deceleration level », qui englobe
la partie de trajectoire entre 120 et 80 km, présentent une incertitude trop importante pour une
exploitation pertinente des résultats [137]. Parmi les 23 calorimètres, 19 (représentés en noir sur
la Figure 5.11) ont fonctionné correctement pendant la mission. Les coordonnées des calorimètres
indiquant leur position exacte sur le module, en tenant compte de l’épaisseur du TPS, sont données
dans [12].

Les calorimètres utilisés sont des jauges Gardon [138] conçues pour mesurer des flux inférieurs à
58 W/m2. D’après les explications de Wright [12], lorsque ces jauges sont utilisées en condition de
vol avec des écoulements cisaillés, l’incertitude des jauges est d’environ ±20%. Comme le rapport
technique de la NASA [139] d’où proviennent les mesures ne donne pas d’estimation de l’incertitude
de mesure, l’hypothèse d’une incertitude de 20% proposée par Wright est appliquée à l’ensemble
des capteurs dans le cadre de notre étude.

119
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Figure 5.11 – Position des calorimètres sur l’arrière-corps du module AS-202. Les symboles blancs
indiquent les 4 calorimètres défectueux (adapté de [12]).

2.3.2 Conditions initiales et aux limites et paramètres numériques des simulations
DSMC

La trajectoire [12, 127], i.e. l’évolution temporelle de la vitesse et de l’altitude, et l’attitude
(angles d’incidence α et de dérapage β) [137] de la capsule en chaque point de cette trajectoire
sont représentées sur la Figure 5.12b. Six points de vol espacés de 5 km ont été sélectionnés dans
le régime raréfié, entre 120 et 80 km (t=4500 s). Les paramètres de vol associés à chacun de ces
points sont résumés dans le Tableau 5.8. A ces altitudes, l’angle d’attaque varie entre 19 et 25◦
tandis que l’angle de dérapage oscille entre −1.5 et 3.5◦ avec des valeurs maximales pour 105 et 85
km. La prise en compte du dérapage empêcherait l’utilisation d’un plan de symétrie induisant une
multiplication par deux des ressources informatiques nécessaires pour garder la même précision de
calcul. De plus, à 85 km (Kn = 2.4× 10−3), en régime proche continu, une multiplication par deux
des ressources nécessaires à un calcul déjà très coûteux n’est pas envisageable. Par conséquent,
pour les 6 points, le choix a été fait de ne pas prendre en compte l’angle de dérapage. Toutefois,
l’influence d’une telle hypothèse sur les résultats obtenus est discutée dans la section 2.3.4.

Temps (s) Altitude (km) U∞ (m/s) α (◦) β (◦) Tw (K)
4373 110 8261 24.85 1.2 739
4384 105 8276 25.18 3.5 826
4396 100 8291 24.58 0.4 921
4408 95 8302 19.44 -1.5 1041
4420 90 8307 19.9 -0.1 1155
4432 85 8291 18.81 2.3 1283

Tableau 5.8 – Points de trajectoire du module AS-202 sélectionnés pour les simulations SPARTA

Pour ces simulations, les conditions atmosphériques à l’infini amont sont les mêmes que celles
utilisées dans l’étude d’Apollo 6 (Tableau 5.5). La température de paroi est supposée constante
et homogène, calculée à partir d’une bridging function (voir chapitre 7) entre la valeur calculée à
l’équilibre radiatif en régime moléculaire libre et en régime continu. Bien que l’hypothèse d’une
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Figure 5.12 – Données de trajectographie du module AS-202

température constante homogène soit assez commune en DSMC, elle est peut-être inappropriée
en raison de la forte inhomogénéité du champ de température entre la face avant et les parties
à l’ombre. L’influence de la température de paroi est donc elle aussi discutée dans l’analyse des
résultats. Contrairement à l’hypothèse de Wright [12] pour l’étude du régime continu, la paroi est
ici supposée non catalytique. En effet, en régime transitionnel, au niveau de l’arrière-corps de la
capsule, les espèces diatomiques sont très peu dissociées. Aussi, le pouvoir catalytique de la paroi
a localement peu, voire pas d’influence sur les flux de chaleurs pariétaux calculés dans cette zone.

Pour les calculs, la même géométrie simplifiée et le même maillage (Figure 5.8) que ceux utilisés
dans le cadre de l’étude d’Apollo 6 ont été employés. En effet, le logement ombilical est situé sur
le côté opposé à celui où se trouve la grande majorité des capteurs. De plus, le petit profil des
antennes est tel que leur effet est jugé négligeable.

2.3.3 Paramètres numériques des simulations

Les simulations DSMC ont été réalisées avec les mêmes modèles que ceux utilisés pour l’étude
du module Apollo 6. Les conditions numériques sont données dans le tableau 5.9. Le domaine
de calcul est pris suffisamment grand pour que les valeurs aux conditions aux limites externes
coïncident avec les conditions d’atmosphère. De plus, une attention particulière a été portée au
respect des métriques DSMC jusqu’à 95 km. Pour les points de vol à 90 et 85 km, bien que les
capacités du supercalculateur aient été poussées jusqu’à leurs limites, le critère de validité en espace
ne fut pas atteint. Contrairement aux calculs de la section précédente, on remarque qu’ici le nombre
de particules est supérieur ou égal à 500 millions même pour les altitudes supérieures à 100 km. Si ce
choix peut paraître surprenant à priori, il vient du fait que le flux de chaleur est une grandeur locale
statistiquement plus sensible que les grandeurs globales telles que les coefficients aérodynamiques.
Afin de minimiser le bruit statistique, il est donc nécessaire d’utiliser un nombre de particules
numériques assez grand pour que suffisamment de particules soient présentes dans l’ensemble des
cellules du domaine y compris dans les zones les plus raréfiées (i.e. dans les cellules adjacentes à
l’arrière corps). Un autre moyen mis en œuvre pour réduire le bruit est d’effectuer l’échantillonnage
des propriétés surfaciques sur un grand nombre d’itérations.

2.3.4 Analyse des résultats

L’observation des lignes de courant sur la Figure 5.13 montre que l’écoulement reste attaché
jusqu’à 95 km (Figure 5.13b) et se détache entre les altitudes de 95 et 90 km (Figure 5.13c).
Toutefois, pour les altitudes considérées, le nombre de Reynolds le plus élevé vaut environ 19 000
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Altitude (km) λ∞/∆x,y,z Raffinement Np × 10−6 τcoll/∆t
110 3.7 Oui 500 9.3
105 3.2 Oui 500 4.7
100 2 Oui 500 3.3
95 2 Oui 990 2.2
90 1 Non 1000 2.4
85 0.6 Non 1000 1.5

Tableau 5.9 – Paramètres numériques des simulations.

ce qui est inférieur à la valeur critique de 30 000 donnée par Wright [12] au delà de laquelle des
effets de turbulences sont attendus.

Le module AS202 n’étant pas équipé de radiomètres, la part du flux de chaleur mesuré due
au rayonnement de la couche de choc est indéterminée. Bien que les mesures des radiomètres des
modules Apollo 4 et 6 aient indiqué que le flux de chaleur radiatif était négligeable [136], Johnston
et Brandis [140] ont montré qu’en raison de la sensibilité des calorimètres et de la plage réduite de
spectre mesurable, des flux radiatifs significatifs ont tout de même pu être reçus par la paroi de
l’arrière-corps des modules Apollo 4 et 6. Toutefois, les conclusions de ce papier sont valables pour
des vitesses de rentrée supérieures à 10 km/s. La vitesse d’entrée du module AS202 étant plus faible
(environ 8.3 km/s), il semble raisonnable de considérer les effets radiatifs et d’ionisation comme
négligeables. La pertinence de cette hypothèse a été confirmée numériquement grâce aux densités
numériques d’oxygène O et d’azote N dans la couche de choc du module Apollo AS-202. En effet,
pour la simulation à 85 km, les densités [nN , nO] = [2 × 1014, 1 × 1014] sont bien plus faibles que
les valeurs caractéristiques [nN , nO] = [7.50 × 1015, 2.11 × 1015] données par Johnston et Brandis
à Ttr = 5231 K [140].

Les flux mesurés par les capteurs sont comparés aux flux de chaleur convecto-diffusifs obtenus
avec SPARTA sur la Figure 5.14. L’analyse des courbes montre que pour les capteurs situés sur
l’intrados du module, c’est-à-dire là où les flux de chaleur sur l’arrière-corps sont les plus sévères, un
bon accord est observé entre les résultats numériques et les données de vol. Plus précisément, pour
14 des 19 capteurs, les résultats numériques sont dans l’intervalle d’incertitude de ±20% associé aux
mesures en vol. Les capteurs qui présentent les différences les plus marquées sont les capteurs e, s,
m, n et i. Le colorimètre e est situé au niveau de l’apex ce qui signifie qu’une partie des différences
observées peut être due aux différences géométriques entre la version simplifiée de l’apex et la
géométrie réelle. Le calorimètre s est situé sur l’extrados de la capsule et est le symétrique du
capteur d situé sur l’intrados. Cependant, les deux capteurs ont enregistré des flux du même ordre
de grandeur. Cette observation est aussi valable pour le calorimètre n, symétrique du calorimètre
f. De plus, les flux mesurés par le capteur m est significativement plus grand que ceux mesurés par
les capteurs voisins o et p mais sont particulièrement proches des valeurs mesurées par le capteur
j situé sur l’intrados. Cependant, en raison des forts angles d’attaque (18.81 ≤ α ≤ 25.18) pour
les points de vol considérés, le champ de température et la topologie de l’écoulement autour de la
capsule sont très différents entre l’intrados et l’extrados de l’arrière-corps (Figure 5.13). Il est donc
difficile de comprendre pourquoi les flux de chaleur enregistrés par certains capteurs de l’intrados
et de l’extrados sont équivalents. De telles anomalies pourraient indiquer que pour ces capteurs,
l’incertitude de mesure dépasse la valeur estimée de 20%, qu’ils aient dysfonctionné pendant la
partie raréfiée de la rentrée ou encore que leur limite de sensibilité ait été atteinte.

Pour le calorimètre i, les résultats numériques sous-estiment grandement les mesures. Cette
différence peut s’expliquer par la position critique du capteur qui se situe au niveau de l’épaulement
du module. A cet endroit, le flux de chaleur numérique varie fortement d’un élément du maillage
surfacique à l’autre. A 85 km, le flux peut varier de 0.7 W/cm2 jusqu’à 1.3 W/cm2 pour deux
éléments du maillage surfacique adjacents ce qui permet de relativiser le désaccord observé avec les
mesures (Figure 5.14i).
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Chapitre 5. Simulation d’écoulements hypersoniques raréfiés réactifs - de Mercury à OREX

(a) 100 km, Kn = 3.4× 10−2, M∞ = 29.3,
Re∞ = 1278

(b) 95 km, Kn = 1.4× 10−2, M∞ = 30,
Re∞ = 3178

(c) 90 km, Kn = 5.7× 10−3, M∞ = 30.1,
Re∞ = 7831

(d) 85 km, Kn = 2.4× 10−3, M∞ = 30.7,
Re∞ = 18969

Figure 5.13 – Champs de température, flux de chaleur et lignes de courant calculés par DSMC
pour quatre points de vol de la rentrée du module Apollo AS-202

Pour certains capteurs, le flux de chaleur calculé diminue fortement à 85 km, induisant un flux
de chaleur bien inférieur à celui qui est mesuré par les calorimètres à cette altitude. Cette tendance
s’explique probablement par la convergence en espace qui n’est pas atteinte pour les raisons men-
tionnées précédemment. De plus, pour les altitudes les plus basses (à 90 et 85 km), l’écoulement est
détaché et une zone de recirculation apparaît à l’extrados du module. Cette partie de l’écoulement
est susceptible d’être instationnaire et la pertinence des résultats numériques à ces altitudes pour-
rait être confortée en utilisant une procédure d’échantillonnage plus longue que celle prise ici ou
en procédant à des moyennes d’ensemble, c’est-à-dire en réalisant un grand nombre de simulations
identiques et en moyennant les résultats.
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Puisque les écarts observés entre les mesures et les calculs ne sont pas propres aux points de
vol à 105 et 85 km d’altitude, où l’angle de dérapage est maximal, mais qu’ils sont aussi observés
pour d’autres altitudes où l’angle de dérapage est très faible, il en est conclu que ce paramètre n’a
qu’un faible impact sur les résultats.

Comme mentionné plus tôt, la température de paroi a été considérée constante et homogène.
Toutefois, même en régime raréfié, la température de paroi est fortement inhomogène. Ainsi, pour
l’altitude de 85 km, la formule de Sutton modifiée (avec un facteur correctif d’enthalpie) donne
une température de paroi au point d’arrêt de Tw = 713 K. Cette valeur est inférieure de 44% à
la valeur utilisée pour les simulations DSMC. Ainsi, une nouvelle simulation a été faite avec cette
température de paroi et des variations de flux de chaleur on été observées : environ 2% pour les
capteurs a, d, j, r et jusqu’à 28% pour le capteur e situé à l’apex. Notons que de faibles variations
de l’ordre de 50 W/m2 peuvent représenter des variations relatives de 10% pour certains capteurs.
Pour des simulations complexes 3D, de tels écarts peuvent être le résultat du bruit statistique, il est
donc difficile d’évaluer précisément l’influence qu’ont certains paramètres (la position du capteur
et la sensibilité à la température de paroi) sur les résultats. Cependant, les écarts entre les deux
simulations confirment que la température de paroi possède une influence non négligeable sur les
flux de chaleur d’arrière-corps calculés. Le calcul de la température pariétale en faisant le bilan
thermique à la paroi permettrait probablement d’obtenir de meilleurs résultats. Dans SPARTA,
l’implémentation de cette fonctionnalité nécessite de synchroniser l’évolution de la température des
éléments à travers les différents processeurs qui se partagent parfois certains éléments. L’ajout de
cette fonction n’est donc pas triviale et est actuellement à l’étude au sein du laboratoire Sandia qui
développe le code SPARTA.
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Figure 5.14 – Comparaison entre les résultats DSMC et les données de vol du module AS-202
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Figure 5.14 – Comparaison entre les résultats DSMC et les données de vol du module AS-202
(suite)
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Figure 5.14 – Comparaison entre les résultats DSMC et les données de vol du module AS-202
(fin)
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3 La navette spatiale américaine

3.1 Structure et instrumentation de la navette

La navette spatiale américaine aussi connue en anglais sous le nom de Space Shuttle ou encore
de Space Transportation System (STS) fut le premier véhicule spatial partiellement réutilisable
en service entre 1981 et 2011. La flotte était composée de cinq systèmes de navettes : Columbia,
Challenger, Discovery, Atlantis et Endeavour. Au total, près de 135 missions ont été réalisées par
cette flotte que ce soit pour la construction de l’ISS, l’acheminement de spationautes et de matériels
vers l’ISS, la réalisation d’expériences en orbite ou encore pour la mise en orbite de satellites. Le
système de lancement de la navette se composait du véhicule, d’un réservoir et de propulseurs
solides externes (Figure 5.15a) et permettait de transporter des charges utiles vers ainsi qu’en
provenance d’une orbite terrestre basse. La navette était donc capable de réaliser des opérations
orbitales complexes telles que des manoeuvres de rendez-vous ou de docking avant de quitter son
orbite et d’effectuer un atterrissage à un endroit précis sur Terre [141] (Figure 5.15b).

(a) Lacement du vol STS-1 le 12 avril 1981
(crédit : NASA).

(b) Phases de mission nominales de la navette (extrait de
[142]).

Figure 5.15 – Lancement et phases opérationnelles de la navette STS.

A l’origine, la navette fut pensée comme un système se comportant comme un véhicule spatial
pendant la première partie de sa rentrée puis comme un avion sur la phase finale. Par conséquent,
le développement de ce véhicule fut un challenge sans précédent, notamment du point de vue
aérothermodynamique. En effet, le véhicule envisagé était statiquement instable pendant une partie
de sa phase opérationnelle et la précision nécessaire pour être piloté en vol impliquait l’accès à des
données aérodynamiques pre-flight précises [143]. La conception du système de protection thermique
de la navette fut donc basée principalement sur des données obtenues en soufflerie complétées
ensuite par des mesures obtenues lors de vols d’essai [144]. Finalement, le système de protection
thermique de la navette fut composé d’une couche isolante réutilisable en un matériau carbone-
carbone renforcé choisi pour sa capacité à supporter des fortes températures et sa faible masse
volumique [145].

Lors de la rentrée de la navette, de nombreux phénomènes physiques complexes ont lieu dans
l’écoulement (dissociation des molécules de l’air) ainsi qu’à la paroi (réactions chimiques de recom-
binaison liées au pouvoir catalytique de la paroi). Beaucoup d’efforts ont donc été menés dans le but
de simuler ces différents phénomènes physiques et ainsi évaluer les flux de chaleur pariétaux reçus
par la navette [24]. Pour valider l’approche numérique, les résultats CFD ont été comparés aux
données de vol mesurées lors du Development Flight Investigation (DFI) [146]. La DFI consistait
en une série de 200 thermocouples situés à l’intérieur du système de protection thermique. A partir
de la température mesurée par chaque TC durant la rentrée, le flux de chaleur convecto-diffusif
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reçu par la paroi est calculé par méthode inverse 1D [24]. Par ailleurs, la navette était également
équipée d’une série d’accéléromètres linéaires utilisés pour l’expérience High Resolution Accelero-
meter Package (HiRAP) qui avait pour objectif de mesurer de manière précise les accélérations
de faible amplitude ayant lieu le long des axes principaux de la navette lorsqu’elle se trouvait en
régime raréfié [147, 148, 149].

3.2 Calculs DSMC et données de vol

La navette spatiale est un cas d’étude particulièrement riche puisque, pour ce véhicule, des don-
nées aérodynamiques et aérothermodynamiques sont disponibles. Malheureusement, la géométrie
exacte de la navette n’est pas facilement accessible. De plus, en raison de la complexité de cette
géométrie par rapport aux autres formes abordées jusqu’ici, il n’a pas été possible de la recréer de
façon fiable pour la réalisation de calculs. Dans le cadre de travaux impliquant la NASA, plusieurs
auteurs ont réalisé des calculs DSMC sur la navette spatiale pour reconstruire des mesures en vol
et la DSMC a même été utilisée en support de l’enquête sur l’accident de la navette STS-107 [150].

Ainsi, Moss et Bird [38] se sont intéressés à la reconstruction DSMC des flux de chaleur mesurés
au niveau du nez de la navette, pour des altitudes entre 92 et 150 km, dans les conditions données
dans le Tableau 5.10. Pour ces calculs, seul le nez de la navette a été représenté. Sa forme a été

Altitude (km) ρ∞ (kg/m3) U∞ (km/s) T∞ (K) XO2 XN2 XO Kn

92.35 2.184× 10−6 7.50 180 0.217 0.783 0 0.028
99.49 5.906× 10−7 7.50 190 0.217 0.783 0 0.098
104.93 2.457× 10−7 7.47 223 0.153 0.782 0.065 0.23
109.75 1.146× 10−7 7.47 249 0.123 0.771 0.106 0.48
115 4.380× 10−8 7.50 304 0.098 0.754 0.148 1.22
122.5 1.790× 10−8 7.50 401 0.080 0.723 0.197 2.91
130 8.230× 10−9 7.50 500 0.071 0.691 0.238 6.20
150 2.140× 10−9 7.50 733 0.055 0.615 0.330 22.7

Tableau 5.10 – Conditions de vol de la navette STS (adapté de [38]).

approximée par un corps axi-symétrique équivalent constitué d’une hyperboloïde de rayon de nez
Rn et de demi-angle θ. Comme expliqué par Shinn [24], le concept de corps équivalent fut introduit
par Adams et al. [151] qui ont obtenu un bon accord entre les flux de chaleur calculés et mesurés le
long de la ligne centrale de la navette en incidence de 30◦. Le même concept a ensuite été étendu
par Zoby [152] pour un angle d’attaque variant entre 25 et 45◦. Des informations complémentaires
sur cette simplification géométrique, dont les valeurs des paramètres θ et Rn, sont données dans
[38].

Pour les simulations DSMC [38], le modèle VHS a été utilisé avec le modèle phénoménologique
de Borgnakke-Larsen [69] pour les échanges d’énergie entre le mode de translation et les modes
internes. Pour la simulation des réactions chimiques, le modèle TCE de Bird est utilisé avec un
modèle d’air à 5 espèces et un total de 34 réactions.

Les résultats DSMC sont comparés aux données de vol et aux résultats numériques obtenus
en régime continu [153]. La sensibilité au modèle d’interactions gaz-surface (accommodation ther-
mique) ainsi qu’au pouvoir catalytique de la paroi est également étudiée dans [38] et discutée
ci-dessous.

Sur la Figure 5.16a, le coefficient de transfert de chaleur Ch est tracé en fonction du nombre
de Knudsen. Les résultats correspondent à la position x/L = 0.025 où x est la distance depuis
le nez et L = 32.9 m est la longueur entre le nez et le début des gouvernes. Dans le repère de
l’hyperboloïde (i.e. la géométrie équivalente simplifiée), cette position correspond à x = 0.2 m. Les
résultats DSMC et les données de vol sont en bon accord pour des altitudes inférieures ou égales
à 92.35 km. Toutefois, les différences entre les résultats augmentent avec l’altitude. Ces disparités
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sont aussi visibles sur la Figure 5.16b qui compare les données de vol et les résultats DSMC le long
de la ligne centrale suivant la position x sur l’hyperboloïde à 110 km. Bien que l’écart s’atténue à
mesure que x augmente, il reste significatif. Une explication possible avancée par les auteurs est
que la réduction du flux de chaleur serait due à la modification de la composition chimique de
l’écoulement résultant de l’injection d’un gaz en provenance de la paroi de la navette. Compte tenu
de la nature du TPS [47, 154] et des faibles températures de paroi à 110 km, ce phénomène n’est
probablement pas dû à la dégradation des protections thermiques mais pourrait être le résultat
d’une décharge de carburant en provenance du nez lors de l’amorce de la rentrée [38]. Une autre
explication serait que le coefficient d’accommodation thermique à la paroi choisi pour les simulations
ne corresponde pas au coefficient réel. Contrairement à la première hypothèse, la deuxième a été
étudiée et une simulation avec un coefficient d’accommodation de 50% a été faite. La diminution
de la valeur du coefficient d’accommodation induit une réduction des différences entre les flux de
chaleur calculés et mesurés, mais pas une annulation de ces écarts. Comme le précisent les auteurs,
la correspondance des résultats n’a pas pu être atteinte pour des valeurs physiquement réalistes du
coefficient d’accommodation. De plus, au-dessus de 100 km, la courbe expérimentale représentée
sur la Figure 5.16a converge rapidement vers un plateau dont la valeur ne correspond pas à la valeur
asymptotique du régime moléculaire libre. Il est donc possible que les écarts entre les mesures et
les résultats numériques soient simplement dus à l’incapacité des thermocouples à mesurer des
températures aussi faibles que celles de la paroi de la navette au-dessus de 100 km. Comme on le
verra dans le chapitre 6, ces écarts pourraient également provenir d’une mauvaise connaissance des
conditions atmosphériques.

Plus tard, Bird [16] et Rault [17] ont réalisé des simulations DSMC de l’écoulement autour
de la forme 3D complexe de la navette. L’aérodynamique de la navette et les caractéristiques des
écoulements mis en jeu ont été étudiés entre 170 et 120 km pour Bird et entre 170 et 100 km
pour Rault. Bien que Bird ne donne pas de détails explicites sur les modèles DSMC utilisés, les
simulations ont été réalisées par Bird et Rault avec le code DSMC F3-code dont les modèles sont
explicités dans [17].

Sur la Figure 5.17, la finesse (L/D) calculée par Bird entre 170 et 120 km est comparée aux
résultats de l’expérience HiRAP de Blanchard. Entre 100 et 170 km, les résultats DSMC obtenus
par les deux auteurs sont en bon accord avec les mesures en vol (incluant la plage d’incertitude).
De plus, entre 150 et 130 km, un bon accord est observé entre les résultats numériques. Toutefois, à
120 km, une dispersion des données DSMC est relevée. Celle-ci est due au fait que les simulations de
Bird ont été réalisées à une époque où les capacités de calcul étaient réduites. Ainsi le maillage et/ou
les paramètres numériques utilisés ne sont sans doute pas suffisants pour garantir le respect des
métriques de la DSMC. Les simulations de Rault étant plus récentes, les paramètres numériques
choisis et décrits dans [17] lui ont permis de conserver un bon accord entre ses résultats et les
données de vol jusqu’à une altitude de 100 km. Finalement, les différences entre les données en
soufflerie et les données illustrées sur la Figure 5.17 montrent que les expériences en soufflerie n’ont
pas réussi à recréer totalement les conditions rencontrées en vol par la navette. Cette incapacité
des souffleries gaz-parfait à capturer l’aérodynamique de vol est un phénomène bien connu, établi
au début des années 90 [155, 156].

Les simulations présentées dans ce paragraphe montrent comment l’évolution des ressources
informatiques en à peine 4 ans (entre 1990 et 1994) a permis de réaliser des simulations plus
complexes et plus précises. Depuis, les ressources informatiques n’ont cessé de croître permettant
désormais d’envisager des simulations DSMC jusqu’à des altitudes inférieures à 100 km.
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Figure 5.16 – Résultats ATD numériques et expérimentaux pour la navette spatiale américaine.

 0

 0.2

 0.4

 0.6

 0.8

 1

 1.2

 60  80  100  120  140  160  180

L
/D

 

Altitude (km)

données de vol
soufflerie

Rault
Bird

Figure 5.17 – Comparaison de résultats DSMC [16], [17] avec des résultats expérimentaux [18] et
des données de vol [19] pour la navette spatiale américaine.

4 L’Orbital Reentry Experiment - OREX

4.1 Structure et instrumentation de la capsule

Le véhicule japonais OREX fut lancé le 4 février 1994 par une fusée H-II avant d’effectuer
une manœuvre de désorbitation puis une rentrée balistique quelques heures plus tard [157]. Cette
expérience constitue le premier vol d’une série de trois dans le cadre de la préparation du programme
spatial japonais HOPE dont les deux objectifs étaient de rassembler des données de vol et de tester
le système de protection thermique pour le véhicule HOPE [158]. La capsule OREX consiste en
un sphère-cône de demi-angle de 50◦ dont le diamètre de base vaut 3.4 m et le rayon de nez
1.35 m (Figure 5.18). Le système de protection thermique se compose principalement d’une couche
protectrice en carbone-carbone, d’une couche d’aluminium en nid d’abeille et de tuiles en céramique.

Les données aérothermiques du vol ont été enregistrées entre 120 et 40 km grâce à des capteurs
situés sur l’avant de la capsule [158]. Parmi l’ensemble des données récoltées, les comparaisons
avec les résultats DSMC se concentrent plus particulièrement sur les flux de chaleur reconstruits
à partir des mesures de température au niveau du point d’arrêt, sur les pressions mesurées par
les capteurs en hautes et moyennes altitudes ainsi que sur les accélérations enregistrées à l’aide de
l’accéléromètre micro-g monté le long de l’axe de symétrie d’OREX.
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Figure 5.18 – Schéma de la configuration OREX (adapté de [20]). Dimensions en mm.

4.2 Calculs DSMC et données de vol

Gupta, Moss et Price ont publié leurs travaux sur la rentrée d’OREX dans deux papiers. Le
premier [158], présente l’analyse des résultats obtenus avec un code de couche limite visqueuse
Viscous Shock Layer (VSL) entre 105 et 48.4 km. Les résultats sont comparés aux données de vol
sur toute la trajectoire ainsi qu’aux résultats de simulations DSMC pour des altitudes supérieures
à 80 km. Ces derniers font l’objet du deuxième papier [20]. Dans cet article, des calculs entre
80 et 200 km sont présentés et comparés aux valeurs mesurées d’accélération axiale, de pression
surfacique et de flux convecto-diffusif au point d’arrêt. Les simulations DSMC 2D axi-symétriques
ont été réalisées avec un modèle de collision VHS et un modèle d’air à 5 espèces. Les modes internes
de vibration et de rotation ont été activés et les échanges d’énergie sont effectués avec le modèle
Borgnakke-Larsen [69]. Des nombres de collision Zrot et Zvib constants de respectivement 5 et 50
ont été utilisés. Pour les calculs, le modèle d’interactions gaz-surface est le modèle de Maxwell avec
accommodation thermique complète et la paroi est supposée catalytique. De plus, pour les altitudes
supérieures à 105 km, la température de paroi est supposée constante Tw = 331.8 K tandis que pour
les altitudes inférieures, le calcul du bilan thermique à la paroi permet d’obtenir une distribution de
température pariétale [20]. Les conditions atmosphériques utilisées et les résultats DSMC obtenus
sont tabulés dans [20].

Les résultats du flux de chaleur au point d’arrêt sont donnés sur les Figures 5.19a et 5.19b.
L’évolution du coefficient de flux de chaleur (Ch) en fonction de l’altitude est en bon accord avec
celui mesuré en vol. Toutefois, des écarts importants entre les Ch calculés et mesurés sont relevés
pour des altitudes supérieures à 95 km. En particulier, un écart relatif maximal de 35% est observé à
100 km entre le résultat DSMC et la donnée de vol. Les auteurs précisent que le pouvoir catalytique
de la paroi n’a que très peu d’influence sur les résultats entre 105 et 79.9 km. L’hypothèse de paroi
totalement catalytique prise pour les simulations n’est donc pas responsable des écarts observés
avec les mesures.

Afin d’étudier l’écart entre les résultats numériques et expérimentaux, trois altitudes critiques
ont été sélectionnées (Tableau 5.11) et des calculs 3D ont été réalisés avec SPARTA. Pour chaque
point de vol, une procédure de raffinement adaptatif est utilisée et les paramètres numériques sont
résumés dans le Tableau 5.12. Pour ces calculs, la température de paroi est supposée constante,
le nombre collisionnel de vibration est calculé à partir de la formule de Millikan-White et deux
coefficients d’accommodation de respectivement 0.8 et 1 ont été testés. Les autres paramètres ont
été pris égaux à ceux de Moss. Ces nouveaux résultats DSMC sont présentés sur la Figure 5.19b
où ils peuvent être comparés à ceux de Moss et aux données de vol. En supposant la paroi diffuse
avec accommodation complète (i.e. w = 1), des résultats quasi-identiques à ceux de Moss ont été
obtenus. Avec un coefficient d’accommodation w = 0.8, la différence avec les données de vol diminue
d’environ 10% pour les altitudes de 105 et 101 km. Toutefois, pour l’altitude de 96.8 km, l’influence
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de ce paramètre est trop faible pour être visible sur la Figure 5.19b. Ces résultats montrent donc que
le coefficient d’accommodation joue un rôle significatif au-dessus d’un certain niveau de raréfaction
seulement ; ici en l’occurrence pour des altitudes supérieures à 100 km (i.e. Kn > 3× 10−2).

Alt. (km) U∞ (m/s) n∞ (m−3) T∞ (K) Tw
a(K) Kn XO2 XN2 XO

105 7451 5.0515× 1018 211 331.8 0.0718 0.1528 0.7815 0.0657
101.1 7454.6 1.0326× 1019 196.9 401.5 0.0346 0.1726 0.7839 0.0435
96.8 7456.3 1.9812× 1019 190.3 485.2 0.0179 0.1884 0.7863 0.0253

a Température au point d’arrêt obtenue par simulations CFD pour les altitudes inférieures ou égales à 105 km.

Tableau 5.11 – Conditions atmosphériques pour les simulations OREX (adapté de [20]).

Altitude (km) λ∞/∆x,y,z Nombre de particules τcoll/∆t
105 4.8 450× 106 3.6
101.1 3.4 530× 106 3
96.8 3 590× 106 2.6

Tableau 5.12 – Paramètres numériques des simulations SPARTA pour trois points de vols de la
trajectoire d’OREX.
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Figure 5.19 – Comparaison des mesures ATD et des résultats DSMC au point d’arrêt de la capsule
OREX (Figure (a) extraite de [20]).

Pendant la rentrée d’OREX, deux types de mesures de pression ont été effectuées [20]. Pour les
altitudes inférieures à 95 km, les pressions de surface calculées par DSMC s’accordent bien avec les
mesures. Pour des altitudes supérieures à 95 km, l’écart entre les pressions mesurées et calculées
augmente avec l’altitude (Figure 5.20a). D’après Moss et Bird, ce comportement s’explique par
l’état de déséquilibre thermochimique élevé au niveau de l’orifice d’entrée et le long du tube de
connexion vers le transducteur de pression. En effet, les travaux présentés dans l’article [159] des
mêmes auteurs montrent que pour un tel système de mesure, les effets de raréfaction se traduisent
par la mesure d’une pression plus faible à l’intérieur du tube que celle effective au niveau de la
surface extérieure du véhicule. Finalement, l’accélération calculée numériquement à partir du coef-
ficient de traînée pour une capsule de masse supposée constante m = 761 kg et pour une surface
de référence Sref = 9.0792 m2 est en excellent accord avec les données de vol (Figure 5.20b).
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(a) Comparaison de la pression numérique et expéri-
mentale à l’avant de la capsule (extrait de [20]).

(b) Comparaison de l’accélération numérique et ex-
périmentale (extrait de [20]).

Figure 5.20 – Comparaison des mesures de pression et d’accélération avec les résultats DSMC
pour la capsule OREX (extrait de [20]).

En conclusion, la correspondance entre les résultats des calculs DSMC et les données de vol
d’OREX est bonne dans l’ensemble. De plus, pour une grande partie du régime transitionnel,
les flux de chaleur mesurés lors de la rentrée d’OREX ne sont pas modifiés par les phénomènes
associés à l’ablation de la paroi, ce qui facilite grandement l’exploitation des données. Moss et al.
[20] concluent leur papier dans l’expectative de données aérothermodynamiques complémentaires
mais aucune donnée ni résultat calcul supplémentaire en régime raréfié n’ont été publiés pour OREX
depuis.

5 Résumé
Bien que l’obtention de données ATD en régime raréfié ne soit pas l’objectif premier des véhicules

de rentrée instrumentés, certaines mesures effectuées peu après le franchissement du point d’entrée
permettent tout de même d’accéder à des données en haute altitude. Ainsi, des flux d’arrière-corps
mesurés sur les modules Mercury et Apollo ont été extraits et confrontés à des résultats de cal-
culs DSMC. Les vols OREX et STS ont également permis de mesurer expérimentalement certaines
grandeurs aérodynamiques. Dans l’ensemble, un bon accord a été obtenu au niveau des grandeurs
aérodynamiques mais la faible quantité de données aérothermodynamiques et les tendances contra-
dictoires ne permettent pas de conclure quant aux capacités de la DSMC à reproduire fidèlement
les flux de chaleur mesurés. Par ailleurs, comme l’ont montré les calculs sur la navette spatiale,
l’amélioration des moyens informatiques au cours du temps a permis d’accroître les capacités de la
DSMC et les simulations SPARTA ont montré qu’une meilleure compréhension et modélisation
des interactions gaz-surface pourraient conduire à l’obtention de résultats plus proches des mesures
pour les altitudes les plus hautes, notamment grâce au coefficient d’accommodation et à l’utilisation
d’une température de paroi non uniforme. Les simulations DSMC ont également montré les limites
de la méthode dans des conditions trop proches du régime continu.

Parmi les résultats discutés dans ce chapitre, le flux de chaleur s’est imposé comme la grandeur
la plus difficile à reproduire de manière entièrement satisfaisante. Plusieurs pistes d’amélioration
ont été envisagées et bon nombre d’interrogations subsistent aussi bien sur les données que sur les
modèles DSMC qui peinent à les reproduire. Afin d’essayer d’éclairer les zones d’ombre restantes,
le prochain chapitre porte sur la confrontation de la DSMC aux données obtenues lors de la rentrée
récente (2015) de l’IXV.
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1. Présentation de la mission et du véhicule

Introduction : Suite à la rentrée de l’IXV en 2015, les travaux d’exploitation des données de
vol réalisés à l’Office National d’Etudes et de Recherches Aérospatiales (ONERA) ont permis de
reconstruire les flux de chaleur subis par l’IXV depuis le point d’entrée situé à environ 120 km
d’altitude, jusqu’à son amerrissage. Ces données de vol constituent donc une source de confrontation
unique des méthodes numériques pour la simulation d’écoulement de rentrée. Afin de poursuivre
l’évaluation de la méthode DSMC, on s’intéresse dans ce chapitre à la reconstruction numérique
des flux de chaleur subis par l’IXV entre 120 et 90 km. Ainsi, le véhicule et sa mission sont d’abord
décrits puis le processus de reconstruction des flux de chaleur par méthode inverse est présenté.
En raison de l’importance des données atmosphériques pour la reconstruction des données de vol,
une discussion sur les problématiques d’incertitude et de sensibilité des modèles d’atmosphère
est également menée. Ensuite, l’influence de plusieurs modèles numériques de la DSMC et de
l’incertitude sur la masse volumique est analysée de manière approfondie à la lumière d’un calcul
CFD réalisé à 90 km et des mesures expérimentales. Finalement, suite à la récente publication
d’une nouvelle version du modèle d’atmosphère MSIS utilisé pour estimer la masse volumique
et compte tenu de son importance pour la reconstruction du flux de chaleur, une série de calculs
complémentaires a été réalisée en utilisant avec la version MSIS 2.0.

1 Présentation de la mission et du véhicule
Le projet Intermediate eXperimental Vehicle (IXV) est né dans les années 2000 de la volonté de

l’Europe d’affirmer sa position et ses ambitions en terme de transport spatial [22]. Après un appel
à projets portant sur la forme du véhicule et lancé par l’Agence Spatiale Européenne (ESA), c’est
finalement la forme du Pre-X [160] proposée par Dassault Aviation qui est retenue en 2007 (Figure
6.1). Suite à une réorganisation industrielle du projet, l’entreprise Thales Alenia Space Italy (TASI)
est nommée maître d’œuvre du projet en 2010. La progression des activités industrielles a ensuite
permis d’avancer dans les différentes phases du projet jusqu’à l’accomplissement des dernières
activités d’intégration et de qualification du véhicule en 2014. Suite à la suspension temporaire
du projet pour consolider certains aspects de sécurité du lanceur, le lancement prévu initialement
courant novembre 2014 fut reporté au mois de février 2015.

1.1 Trajectoire et paramètres de vol

L’IXV a finalement été lancé le 11 février 2015 par un lanceur VEGA depuis le pas de tir
de Kourou en Guyane française (Figure 6.2). Le véhicule a ensuite effectué un vol d’un peu plus
de 30 000 km, dont environ 7000 km en atmosphère chaude et en pilotage automatique, de façon
nominale jusqu’à son amerrissage dans l’Océan Pacifique. Les paramètres comme la position au
point d’entrée prévus et effectifs sont résumés dans [161] tandis que les paramètres de vol pour la
partie raréfiée sont donnés dans le tableau 6.1.

Figure 6.1 – Configuration de l’IXV [21] Figure 6.2 – Résumé de la mission IXV [22]

De plus, comme l’explique Van Ghele [47], la trajectoire de l’IXV est particulièrement proche
de certaines missions de la navette spatiale américaine. Ces similarités entre les trajectoires sont
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illustrées sur la Figure 6.3 et justifient d’analyser les données de vol de l’IXV à la lumière des
mesures obtenues pour la navette spatiale américaine et ce malgré la différence de taille entre les
deux véhicules.

t (s) Alt. (km) U∞ (km/s) AoA (◦) AoS (◦) AoF (◦)
3933 115 7.44 46.96 0.31 15
3968 110 7.45 45.45 -0.98 15
4005 105 7.46 44.51 0.34 15
4045 100 7.46 46.12 0.59 15
4087 95 7.46 46 -0.09 15
4134 90 7.46 46.94 -0.46 15

AoA, AoS et AoF désignent respectivement l’angle d’attaque, l’angle de dérapage
and l’inclinaison des gouvernes.

Tableau 6.1 – Paramètres de vol communiqués par Thales Alenia Space Italy
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Figure 6.3 – Comparaison des trajectoires de rentrée de l’IXV [23], STS-2 [24] et STS-17 [25].

1.2 Objectifs de la mission

Comme son nom l’indique, l’Intermediate eXperimental Vehicle a été conçu comme l’élément
intermédiaire capable d’effectuer un pas en avant par rapport à l’Atmospheric Reentry Demonstra-
tor (ARD) lancé en 1998. L’IXV vise à tester la manœuvrabilité du système tout en vérifiant les
performances des technologies embarquées pour un couloir de rentrée plus large que celui de l’ARD.
Les objectifs de la mission sont donc multiples : la conception, le développement, la fabrication,
l’assemblage et la vérification au sol et en vol d’un système de rentrée autonome européen portant
et aérodynamiquement contrôlé qui intègre des technologies critiques de rentrée [22].

Pour cela, plusieurs expériences en vol ont été choisies parmi une variété de propositions eu-
ropéennes. Le plan d’expériences se divise en deux parties. La première a pour but d’étudier les
phénomènes aérothermiques grâce à un ensemble d’expériences aérodynamiques et aérothermodyna-
miques. Parmi elles, on peut mentionner les expériences visant à évaluer les phénomènes physiques
suivants [26] :

• Efficacité et aérothermodynamique des gouvernes,
• Interactions choc-choc,
• Interaction choc-couche limite (SWBLI),
• Transition laminaire-turbulent (LTT),
• Aérodynamique des régimes continu et raréfié,
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• Comportement des matériaux catalytiques (CATE),
• Effets de gaz réel.

La deuxième partie du plan d’expériences porte sur l’étude du système de protection thermique
et plus particulièrement sur la validation de ses capacités isolantes ainsi que de ses performances
mécaniques pendant la rentrée.

Pour ce vol expérimental, l’objectif sous-jacent était d’obtenir une réduction mesurable des
incertitudes actuelles pour la conception de systèmes de rentrée atmosphérique futurs comme le
Space Rider [162].

1.3 Le système de protection thermique

Les parties constitutives du Système de Protection Thermique (TPS) sont représentées sur
la Figure 6.4a. La partie supérieure (« leeward »), les panneaux latéraux et la base sont faits de
matériaux ablatifs dont les étapes de conception, de qualification et d’intégration sont présentées
dans [163]. Les parties à l’intrados qui comprennent le nez et le ventre (« windward ») sont faites
respectivement d’une unique pièce et d’un assemblage de 30 tuiles (Figure 6.4b). Pour ces deux
parties, la structure du TPS se divise en trois composants de fonctions distinctes. A l’extérieur,
une fine coque en Carbon-Silicium Carbide (C-SiC) qui est un matériau Composite à Matrice
Céramique (CMC) résistant aux importantes sollicitations mécaniques permet de maintenir la forme
aérodynamique du véhicule. En-dessous, des couches de matériaux isolants permettent de protéger
les parties froides des fortes températures rencontrées durant la rentrée. Sous ces isolants, un
système de fixation assure la cohésion de l’ensemble et son attachement à la structure interne du
véhicule [164]. Le développement ainsi que la qualification thermique et dynamique des protections
thermiques en C-SiC sont présentés par Buffenoir dans les articles [165] et [166]. La charnière
(« hinge ») est également recouverte d’une couche de C-SiC et les gouvernes (« flaps ») sont faites
entièrement en un matériau Keraman C-SiC [23].

(a) Assemblage du système de protection thermique de
l’IXV [164]

(b) Système de protection thermique
du ventre de l’IXV [164]

Figure 6.4 – Système de protection thermique de l’IXV

1.4 L’instrumentation du véhicule

Pour atteindre les objectifs de la mission, les expériences en vol ont nécessité la mise en place
d’une instrumentation complexe. Ainsi, le véhicule a été équipé de 37 ports de pression, de 194
Thermo-Couples (TC), de 12 capteurs de déplacement, de 48 jauges d’effort et d’une caméra Infra-
Rouge (IR) [26]. Parmi ces capteurs, 34 TC et 6 jauges de déplacement servent à observer les zones
de transition laminaire-turbulent (Figure 6.5a). Deux patchs catalytiques et 30 TC ont pour but
d’analyser le comportement catalytique des matériaux céramique (Figure 6.5b). Pour l’expérience
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sur les phénomènes d’interactions entre la couche limite et la couche de choc, 21 TC et 4 capteurs
de pression ont été placés à l’intrados, sur la partie arrière du ventre et sur les gouvernes du véhicule
(Figure 6.5c).

La répartition globale des TC sur l’intrados du véhicule est illustrée sur la Figure 6.5d. Afin
d’avoir accès à une distribution précise de température en temps réel au niveau des gouvernes,
une caméra infra-rouge a été montée (Figure 6.6a) en complément de TC (Figure 6.6b). Tous les
thermocouples positionnés sur l’intrados du véhicule sont des TC de type S, capables de mesurer
des températures comprises entre 273.15 et 1823.15 K avec une précision de 0.5%. Le système de
mesure de pression a été conçu pour supporter de fortes températures et pour être sensible à des
pressions inférieures à 10 hPa. Le système est constitué de transducteurs de pression Kulite conçus
sur mesure, d’une ligne pneumatique et de ports de pression [26].

(a) Répartition des capteurs pour l’expérience
LTT. TC en rouge, jauges de déplacement en
bleu.

(b) Répartition des capteurs pour l’expérience
CATE. TC en rouge, patchs catalytiques en gris.

(c) Répartition des capteurs pour l’expérience
SWBLI. TC en rouge, capteurs de pression en
bleu. (d) Répartition générale des thermocouples.

Figure 6.5 – Instrumentation de l’IXV pour les expériences LTT, CATE et SWBLI (extrait de
[26]).

(a) Montage caméra IR au niveau de la base (ex-
trait de [26]).

(b) Répartition des TC sur les gouvernes (extrait
de [23]).

Figure 6.6 – Instrumentation de la base et des gouvernes de l’IXV.

Les capteurs de pression n’ayant pas été conçus pour mesurer des pressions aussi faibles que celles
rencontrées en régime raréfié, les mesures se sont avérées inexploitables et n’ont pas été considérées
dans cette analyse. Ainsi, l’étude numérique présentée ici se concentre sur les 20 thermocouples
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représentés sur la Figure 6.7.

Figure 6.7 – Thermocouples considérés pour l’analyse des résultats et la comparaison entre les
résultats numériques et expérimentaux.

En plus de l’instrumentation expérimentale, l’IXV était équipé d’un ensemble de systèmes
de navigation dont une Unité de Mesure Inertielle (UMI), un récepteur GPS et un système de
Guidage Navigation et Contrôle (GNC) [22]. Afin de garantir l’obtention des données des capteurs
et de la trajectoire, un réseau de communication a été mis en place pour assurer la transmission
par télémétrie des données collectées par l’unité d’acquisition [23]. L’architecture du système In
Flight Experiments (IFE) permettant l’enregistrement et la transmission des données est détaillée
dans [26] et le bon fonctionnement des systèmes de vol (communications, GNC, TPS, parachutes,
flotteurs, etc.) a été confirmé lors de l’analyse post-flight préliminaire [167].

2 Exploitation des données de vol par méthode inverse

L’ensemble des thermocouples répartis dans les protections thermiques de l’intrados de l’IXV a
permis d’enregistrer, localement, l’historique de température lors de la rentrée. De la même manière,
la caméra située sur la base du véhicule a mesuré, par thermographie infra-rouge, l’historique du
champ de température sur l’extrados d’un des deux flaps. A partir de ces historiques, la résolution
du problème inverse de conduction de la chaleur permet de remonter jusqu’au flux convecto-diffusif
à la surface extérieure pour servir d’élément de comparaison des calculs DSMC.

2.1 Principe de la méthode inverse

La résolution du problème inverse de conduction de la chaleur pour l’exploitation des données
de vol de l’IXV a fait l’objet de la thèse de Loïc Van Ghele [47]. Ses travaux portent sur les données
locales (thermocouples) et surfaciques (images IR). Dans le présent manuscrit, seule l’application
de la méthode aux données mesurées par les TC du nez et du ventre est présentée.

En reprenant les explications de [27] et en notant T (x, y, z, t) le champ de température au sein
d’un solide orthotrope Ω, le problème non linéaire de l’équation de la chaleur s’écrit : c(T ) ρ(T ) dTdt = ∇ · (K∇T )

T (x, y, z, t0) = T0
(6.1)
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où T0 est la température (K) du solide à l’instant t0 (s), c et ρ sont respectivement la capacité
thermique spécifique (J.kg−1.K−1) et la masse volumique du matériau (kg/m3). K est la matrice
de conductivité. Pour un matériau orthotrope, elle prend la forme :

K =

kx(T ) 0 0
0 ky(T ) 0
0 0 kz(T )

 , (6.2)

où les coefficients kx, ky, kz sont les conductivités thermiques (W.m−1.K−1) dans les trois directions
de l’espace. Pour fermer le problème, la condition limite au bord ∂Ω de type Neumann s’écrit :

(K∇T ) · ~n = qcond(x, y, z, t), (6.3)

où ~n est le vecteur unitaire normal dirigé vers l’extérieur de ∂Ω, et qcond est le flux de chaleur
conductif connu (W/m2). La résolution du problème direct vise alors à calculer la variation spatio-
temporelle de la température T (K) en réponse au flux imposé qcond.

Dans notre cas, le problème est inversé, la variation temporelle de température est connue et
l’objectif est de retrouver le flux conductif qcond correspondant. Ce problème inverse est mal posé
puisqu’il n’y a pas unicité de la solution et parce qu’il est très sensible aux erreurs dans les données
mesurées [27]. De plus, dans le cas présent, les propriétés du matériau dépendent de la température
ce qui rend le problème non linéaire. Une manière de le résoudre est de le reformuler sous la forme
d’un problème aux moindres carrés [27], [168] et d’utiliser la méthode de régularisation de Beck
[169]. Une description succincte de la résolution de ce problème est proposée dans la référence [27]
tandis qu’une description exhaustive est disponible dans le manuscrit de thèse [47].

2.2 Application à la rentrée de l’IXV

Pour chaque thermocouple, la température a été enregistrée à partir de 3914 s après le lancement
(altitude d’environ 118 km) et jusqu’à 5114 s (altitude d’environ 25 km). Au début des mesures,
le système de protection thermique est supposé à l’équilibre thermique. Par ailleurs, du fait de la
couche protectrice en C-SiC, le système de protection thermique de l’intrados est supposé non-
ablatif. La surface de contact entre le système de protection thermique et les parties froides du
véhicule est supposée adiabatique. Le calcul du nombre de Fourier dans les directions parallèles
et la direction perpendiculaire à la surface du véhicule a montré que le premier était négligeable
devant le second. Ce dernier aspect a finalement permis de justifier l’utilisation d’une approche 1D
et de traiter les thermocouples indépendamment les uns des autres [47]. Le problème 1D pour un
thermocouple du nez est illustré sur la Figure 6.8.

Figure 6.8 – Schéma du problème 1D de conduction pour un thermocouple du nez de l’IXV
(adapté de [27]).

L’utilisation de la méthode inverse permet donc de reconstruire pour chaque TC, le flux conduc-
tif qcond de l’équation (6.3) ainsi que la température pariétale Tw. Or, dans le cadre de la rentrée
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atmosphérique de l’IXV, les phénomènes de transfert de chaleur prédominants sont la convection-
diffusion et le refroidissement radiatif. Le bilan thermique à la paroi s’écrit donc :

qcond = qconv-diff − qrad. (6.4)

En utilisant la loi de Stefan-Boltzmann, le flux radiatif qrad s’écrit :

qrad = εw σ
(
T 4
w − T 4

∞

)
, (6.5)

avec εw l’émissivité de paroi et σ la constante de Stefan-Boltzmann. En connaissant la température
de l’atmosphère T∞ et la température de paroi Tw par méthode inverse, le flux radiatif peut être
calculé. Finalement, le flux convecto-diffusif qconv-diff peut être déduit de l’équation (6.4) [27].

2.3 Sensibilité et incertitude de la méthode inverse

Afin d’estimer la sensibilité de la méthode inverse aux incertitudes sur les propriétés des ma-
tériaux (conductivité thermique, capacité thermique spécifique, masse volumique, émissivité et
épaisseur des couches) ainsi que l’erreur associée aux thermocouples, une étude de sensibilité a
été effectuée avec une méthode Monte-Carlo [27]. Son principe consiste à tirer aléatoirement pour
chaque paramètre, une incertitude dans un intervalle de trois écart-types autour de la valeur nomi-
nale et de l’ajouter à la valeur nominale du paramètre associé. En répétant ce processus un grand
nombre de fois, l’observation de l’influence de ces incertitudes sur le flux de chaleur reconstruit
permet de déterminer l’intervalle de confiance correspondant. L’étude de corrélation entre le flux
de chaleur estimé et l’incertitude sur les paramètres d’entrée a mis en évidence plusieurs aspects
fondamentaux. Tout d’abord, l’étude montre que pendant les phases de vol dites transitoires (au-
dessus de 85 km et en-dessous de 60 km - Figure 6.3a), c’est l’incertitude sur l’épaisseur de la
couche de C-SiC qui a la plus forte influence sur la précision des résultats. Pendant la phase de vol
dite permanente (entre 85 et 60 km - Figure 6.3a), ce sont l’émissivité du C-SiC et l’incertitude
sur la température de surface due à l’incertitude de calibration des thermocouples qui ont la plus
grande influence sur la valeur du flux de chaleur convecto-diffusif reconstruit. Plus généralement,
la faible épaisseur de l’intervalle de confiance par rapport aux estimations nominales a montré la
robustesse de la méthode inverse pour l’ensemble des capteurs avec une incertitude maximale sur
la valeur nominale du flux de chaleur inférieure à ±8% [47].

3 Les modèles d’atmosphère : sensibilité et incertitude
Lorsque l’on cherche à reconstruire numériquement les grandeurs Aerothermodynamiques (ATD)

pariétales d’une trajectoire de rentrée, plusieurs données d’entrée sont nécessaires : les données de
trajectographie (vitesse du véhicule, angle d’incidence, angle de dérapage) et les conditions at-
mosphériques (température, masse volumique, composition chimique). Si les données de trajecto-
graphie sont généralement disponibles grâce aux enregistrements des systèmes embarqués et de
signaux GPS [167], les données d’atmosphère ne sont pas mesurées pendant la rentrée. Elles sont
généralement obtenues a posteriori grâce à l’utilisation de modèles d’atmosphère. De tels modèles
se définissent comme des outils capables de décrire les propriétés physiques et parfois chimiques de
l’atmosphère en fonction, a minima, de l’altitude [170]. Comme indiqué dans le rapport descriptif
du modèle US62 [131], les premiers modèles d’atmosphère ont été développés dans les années 50 et
se sont vite révélés obsolètes suite aux premières révolutions orbitales du satellite Spoutnik. Depuis
lors, beaucoup d’autres modèles ont été conçus avec une précision croissante et pour des altitudes
allant jusqu’à 2500 km [171].

3.1 Les modèles d’atmosphère principaux

Les modèles d’atmosphère peuvent être utilisés pour une large gamme d’applications telles que
la reconstruction numérique d’une rentrée véhiculaire, l’estimation d’usure d’orbite et de la durée
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de vie d’un satellite et parfois même la prédiction de la trajectoire de désorbitation d’un objet.
Les modèles les plus connus se divisent en trois catégories : les modèles standards ou globaux qui
sont moyennés en temps et en espace, les modèles de référence ou locaux qui, contrairement aux
modèles globaux, dépendent du temps (généralement le temps universel) et de la position (altitude,
longitude, latitude). La troisième catégorie correspond aux modèles intermédiaires tel que le Global
Reference Atmospheric Model (GRAM) qui est local en espace mais mensuellement moyenné en
temps. Etant donné que le comportement de ce genre de modèle est probablement compris entre
les deux comportements limites, il n’a pas été considéré dans cette étude.

Dans le contexte d’une simulation de rentrée, les modèles standards les plus utilisés sont les
modèles US62, US76 et le modèle Jacchia77. Pour les modèles de référence, le plus connu est le
modèle US Naval Research Laboratory Mass Spectrometer and Incoherent Scatter radar Extended
(NRLMSISE) de l’année 2000 souvent abrégé MSISE-00. Ces modèles ont les caractéristiques
suivantes :

• Le modèleUS62 est un modèle empirique basé sur des mesures de température obtenues par
sondes (fusée, satellite, etc.). Il fournit une grande quantité de profils dont la température, la
pression, la masse volumique, la vitesse du son ou encore la viscosité en fonction de l’altitude
[131]. Son altitude varie entre -5 et 700 km et ses estimations correspondent à un modèle
idéalisé pour une latitude moyenne de 45◦, une moyenne annuelle en temps et une activité
solaire comprise entre sunspot minima et maxima [170]. Entre 32 et 90 km, les estimations
sont considérées modérément incertaines et peu fiables au-dessus de 90 km [170].

• Le modèle US76 est lui aussi un modèle semi-empirique basé sur des mesures de tempéra-
ture. Son altitude va jusqu’à 1000 km et ce modèle a été conçu de sorte à ce que les profils
de pression verticale, de masse volumique et de composition obtenus à partir d’équations 1D
approchent au mieux les données expérimentales. Bien que les conditions standards d’obten-
tion de cette version soient les mêmes que celles du modèle US62, le modèle US76 donne la
composition chimique de l’air pour les altitudes supérieures ou égales à 86 km. La discussion
à propos des variations saisonnières, latitudinales et longitudinales du rapport [50] permet
d’estimer les éventuelles déviations par rapport aux conditions standards [170].

• Le modèle Jacchia77 est une version révisée et mise à jour du modèle Jacchia71. Pour
une température exosphérique donnée, il fournit les profils moyens de masse volumique, de
température et de compositions chimiques entre 90 et 2500 km [37]. Le modèle est construit
à partir de données obtenues par traînée-satellite, par spectrométrie de masse et par des
données d’absorption [170]. Ses limitations sont inhérentes aux données satellites, mais la
masse volumique totale moyenne s’accorde bien avec les valeurs observées [170]. Quelques
versions plus récentes du modèle ont été proposées depuis 1977, la dernière étant le modèle
JB2008 (modèle Jacchia-Browman de 2008). Cependant, d’après [171], ce modèle n’est
valide que pour des altitudes comprises entre 120 et 2500 km ce qui ne correspond pas aux
altitudes auxquelles on s’intéresse ici.

• Le modèle MSISE-00 [172] est la version de l’année 2000 de la famille des modèles MSIS.
Il comprend la masse volumique totale obtenue à partir d’accéléromètres de satellites, la
température issue de mesures radar et la densité numérique d’O2 provenant d’une mission
maximum solaire [170]. Sa particularité principale est qu’il prend en compte les dépendances
au jour, à l’heure, à l’altitude, à la latitude, à la longitude, au temps solaire local, à l’indice
magnétique et à l’indice de flux de radiation solaire 10.7 cm. Enfin, la confrontation de ce
modèle aux modèles Jacchia77 et MSISE-90 a montré que le modèle MSISE-00 était
plus satisfaisant puisqu’il incorpore les avantages des modèles Jacchia77 et MSISE-90
[170].

En résumé, comme le modèle US62 ne donne pas la composition chimique de l’air, il est
principalement utilisé pour des altitudes inférieures à 90 km tandis que le modèle Jacchia77 lui
est préféré au-dessus. Ainsi, Moss a étudié les missions Apollo 6 [15, 130] et AFE [173] avec ces
deux modèles. Le modèle Jacchia77 a également servi à l’analyse post-flight de la capsule OREX
[20]. Le modèle US76 pour lequel d’importantes déviations (de plus de 50%) ont été observées par
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rapport aux mesures effectuées dans le cadre du programe de la navette spatiale américaine [146], a
été utilisé par Banyai et al. pour l’analyse aérodynamique pre-flight de l’IXV [8]. Pour la présente
étude de l’IXV, le choix s’est donc porté sur le modèle MSISE-00 dont les sources sont disponibles
en ligne 1.

3.2 Sensibilité et incertitude du modèle MSISE-00

Comme expliqué en introduction, l’objectif de ce chapitre est de confronter les flux de chaleur
extraits des données de vol aux flux calculés par Direct Simulation Monte Carlo (DSMC). Dans
ce contexte, l’utilisation d’un modèle local semble naturelle puisque quand les données de vol sont
disponibles, un tel modèle est capable de prendre en compte plus d’informations, et de fournir
des données atmosphériques, a priori, plus précises. Pour la rentrée de l’IXV, les paramètres de
vol ont été enregistrés pendant la rentrée et communiqués à l’ONERA par TASI. Les données
atmosphériques du Tableau 6.2 ont ainsi été obtenues.

Alt. (km) n∞ (·/m3) ρ∞ (kg/m3) T∞ (K) XO2 XN2 XO Kn

115 6.97× 1017 3.08× 10−8 306 0.1066 0.7309 0.1625 0.43
110 1.58× 1018 7.17× 10−8 235 0.1266 0.7517 0.1218 0.18
105 4.29× 1018 1.99× 10−7 183 0.149 0.7704 0.0807 0.061
100 1.25× 1019 5.91× 10−7 159 0.1703 0.7847 0.045 0.021
95 3.37× 1019 1.62× 10−6 161 0.1865 0.7949 0.0186 0.0077
90 8.12× 1019 3.92× 10−6 175 0.1966 0.7991 0.0043 0.0033

Le nombre de Knudsen Kn est basé sur le λVHS
∞ du N2 et la longueur du véhicule Lref = 4.4 m.

Tableau 6.2 – Conditions atmosphériques obtenues avec le modèle MSISE-00.

Compte tenu des relations entre le flux de chaleur et la masse volumique dans les régimes
moléculaire libre (qfm ∝ ρ∞) et continu (qcont ∝

√
ρ∞), la masse volumique est déterminante dans

le contexte d’une étude aérothermodynamique. En considérant les conditions de référence suivantes
équivalentes aux conditions de vol de l’IXV au point d’entrée [161] :

{jour, heure, longitude, latitude} = {42, 15, 175◦,−5◦}, (6.6)

les Figures 6.9 et 6.10 montrent la sensibilité du modèle MSISE-00 au jour de l’année et à l’heure
du jour pour l’estimation de la masse volumique. On constate les larges variations illustrées par la
valeur absolue des différences relatives par rapport aux conditions de référence. En effet, entre 85
et 120 km, les différences relatives en fonction du jour de l’année varient entre 15 et 30% tandis
qu’elles restent en-dessous de 10% à 65 km. Par rapport à l’heure du jour, les différences relatives
sont encore plus grandes et comprises entre 20 et 140% pour les altitudes entre 85 et 120 km. Là
encore, pour l’altitude de 65 km, la différence relative est beaucoup plus faible (inférieure à 5%).

La Figure 6.11 montre l’influence de la longitude et de la masse volumique pour plusieurs
latitudes autour de la valeur au point d’entrée 2 à 65, 90, 100 et 120 km. A 65 km, les variations
de longitude par rapport au point d’entrée à 175◦ induisent des changements inférieurs à 2% et
peuvent aller jusqu’à 15, 27 et 25% à 90, 100 et 120 km.

Ces résultats montrent dans quelle mesure la connaissance de l’historique des conditions de vol
est nécessaire pour une estimation fiable de la masse volumique et tout particulièrement pour les
plus hautes altitudes. Les résultats de la Figure 6.12 montrent que pour les conditions de vol de
l’IXV (Tableau 6.2), le modèle MISE-00 estime des masses volumiques très différentes de celles
obtenues avec les modèles standards. En effet, les résultats montrent des différences relatives allant
jusqu’à 40% pour le modèle US62 et jusqu’à 30% pour les modèles US76 et Jacchia77.

1. Sur le site : https://ccmc.gsfc.nasa.gov
2. La trajectoire de l’IXV a principalement suivi l’équateur terrestre. Par conséquent, entre 120 et 85 km, la

latitude varie seulement entre -5 et -3◦.
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Figure 6.9 – Sensibilité de la masse volumique prédite par le modèle MSISE-00 en fonction du
jour de l’année à différentes altitudes.
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Figure 6.10 – Sensibilité de la masse volumique prédite par le modèle MSISE-00 en fonction de
l’heure du jour à différentes altitudes.

Bien que la structure du modèle suggère que les estimations du modèleMSISE-00 sont plus pré-
cises que celles obtenues sans connaissance des conditions de vol, ce modèle n’en demeure pas moins
semi-empirique et ses estimations restent sujettes à un niveau d’incertitude significatif. D’après Sa-
gnières et Sharf [174], l’évaluation de l’incertitude sur la masse volumique pour différents modèles
incluant le modèle MSISE-00 indique qu’une incertitude minimale de 10 à 15% doit être suppo-
sée. Dans le cas de variations locales spontanées, elle peut même être plus grande. Dans le rapport
CIRA [171], la même valeur de 15% d’incertitude est donnée et une valeur de 100% est suggérée
en cas de variations locales.
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Figure 6.11 – Sensibilité de la masse volumique prédite par le modèle MSISE-00 en fonction de
la longitude à 65 (a), 90 (b), 100 (c) et 120 (d) km et pour différentes latitudes.
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Figure 6.12 – Comparaison de la masse volumique estimée avec le modèle MSISE-00 et les
modèles US62 (a), US76 (b), Jacchia77 (c).
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Chapitre 6. Simulation et analyse post-flight de la portion raréfiée de la rentrée de l’IXV

4 Paramètres numériques pour la simulation de la rentrée de
l’IXV en régime raréfié

Les points de vol du Tableau 6.2 ont été simulés avec le code DSMC SPARTA. De plus, afin
de mieux comprendre les différences entre les résultats DSMC et les mesures, un calcul CFD a été
réalisé avec le code CEDRE développé à l’ONERA pour le point de vol à 90 km. Cette section
présente les méthodes et les paramètres utilisés pour ces simulations.

4.1 Simulations DSMC

4.1.1 Paramètres numériques des simulations

Comme évoqué dans les chapitres 3 et 4, la fiablité des simulations DSMC nécessite le respect
de certaines métriques. Les simulations ont donc été construites de la manière suivante :

• Le pas de temps ∆t est pris inférieur à la valeur minimale du temps intercollision moyen
(τcoll) dans le plan de symétrie du domaine de calcul.

• La taille initiale ∆x,y,z du maillage cartésien est prise inférieure au libre parcours moyen
(λVHS∞,N2

) de l’azote N2. En complément, une procédure de raffinement adaptatif est définie
afin de raffiner, au cours de la simulation, les mailles dont la taille devient supérieure au
libre parcours moyen local (λx,y,z). Cette procédure est illustrée dans la section suivante.

• Le nombre total de particules Np est choisi de manière à ce que les cellules contiennent
au moins 10 particules numériques dans les mailles à l’entrée du domaine. En pratique, le
nombre toal de particules n’est pas lié directement à la précision mais il donne une idée de
la charge de calcul. Le critère critique est le nombre de particules par cellule Np/c qui est
discuté dans la prochaine section.

• Pour définir le temps de stationnarisation et la durée d’échantillonnage, une approche simi-
laire à celle de Banyai et al. a été utilisée [175, 8]. Un temps caractéristique τf est défini
comme la durée que prend une particule voyageant à la vitesse moyenne U∞ pour traverser
le domaine. Ensuite, la procédure d’échantillonnage est appliquée après cinq à dix τf et pen-
dant cinq à dix τf . Afin de réduire au mieux le bruit stochastique, le même échantillonnage
que celui utilisé pour l’altitude de 100 km a été appliqué aux altitudes supérieures.

Finalement, le domaine de calcul est pris suffisamment grand pour garantir que les conditions
infinies amont soient retrouvées aux entrées du domaine et que l’écoulement soit supersonique en
sortie. Le maillage surfacique utilisé pour les calculs est représenté sur la Figure 6.13. Lors d’une
simulation de rentrée sur une vaste plage d’altitudes, la finesse du maillage surfacique peut-être
problématique car elle accentue le bruit statistique des grandeurs pariétales lorsque la taille des
mailles volumiques est telle qu’elles englobent un trop grand nombre d’éléments surfaciques. Ici,
le choix été fait d’utiliser le même maillage très fin pour tous les points de vol ce qui explique
l’importance des oscillations parfois visibles le long de la ligne centrale. Néanmoins, ces oscillations
sont en réalité un artéfact numérique dont l’amplitude peut être facilement réduite en utilisant
un maillage plus grossier ou en filtrant la distribution pariétale (i.e. en moyennant la valeur d’un
élément avec celles de ses voisins). La vérification des critères de convergence est abordée dans la
section suivante.

Compte tenu de la vitesse suborbitale du véhicule (environ 7.5 km/s) ainsi que de la faible
masse volumique aux altitudes considérées, un modèle d’air de 5 espèces a été choisi et les effets
d’ionisation et de rayonnement du gaz ont été négligés. Parmi les modèles physiques disponibles dans
SPARTA, le modèle Variable Hard Sphere (VHS) a été utilisé avec les paramètres de Bird (Annexe
A de [43]) comme modèle standard pour l’étude et les effets du modèle de collision ont été analysés
en profondeur avec des simulations complémentaires. L’algorithme No Time Counter (NTC) a
été employé comme procédure de sélection (voir chapitre 3). Les modes internes de rotation et de
vibration ont été considérés comme suit. Le mode de rotation est supposé continu avec Zrot = 5 et le
modèle de vibration est considéré discret avec le modèle de Millikan-White de nombre de collisions
Zvib(T ) variable. Les transferts d’énergie sont simulés avec la procédure de Borgnakke-Larsen et
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4. Paramètres numériques pour la simulation de la rentrée de l’IXV en régime raréfié

Figure 6.13 – Maillage surfacique de l’IXV composé de 82726 éléments.

le modèle de chimie utilisé par défaut est le modèle TCE de Bird associé aux taux de réaction de
Park [89]. Seules les réactions de dissociation et d’échange ont été considérées pour un total de 19
réactions possibles (15 réactions de dissociation et 2 réactions d’échange directes et inverses). De
plus, comme les thermocouples considérés ne sont pas situés sur les patchs catalytiques, la paroi
est supposée non-catalytique. Finalement, le modèle d’interactions gaz-surface utilisé par défaut
est celui de Maxwell en supposant la paroi partiellement diffuse avec une température de paroi
obtenue pour chaque altitude comme une moyenne des valeurs reconstruites sur la partie intrados
du véhicule. Pour chaque altitude, l’effet du coefficient d’accommodation a été évalué. Par ailleurs,
plusieurs modèles de chimie ont été analysés à 90 km. L’influence de ces paramètres est discutée
dans la section 5.

4.1.2 Respect des critères de convergence

Les paramètres de simulation utilisés pour chaque point de vol sont résumés dans le tableau
6.3.

ta(s) Alt. (km) λVHS∞,N2
/∆x,y,z τcoll/∆t Np × 10−6 Tw (K)

3933 115 11 10 550 315
3968 110 6 5.7 570 350
4005 105 2.7 5.8 615 430
4045 100 2.3 5 660 550
4087 95 1.7 3.2 910 680
4134 90 1 1.6 1400 870

a t désigne le temps écoulé à partir du lancement depuis le pas de tir de Kourou.

Tableau 6.3 – Paramètres des simulations DSMC SPARTA.

Les variables λVHS∞,N2
/∆x,y,z et τcoll/∆t sont calculées le long de la ligne de contrôle (cf. Figure

6.14) et représentent respectivement le ratio du libre parcours moyen sur la taille de maille et le
ratio du temps inter collision minimal sur le pas de temps. Compte tenu de la discussion menée au
sujet du ratio τcoll/∆t dans la section 4.1.1, le tableau montre qu’il tombe parfois en-dessous de
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la valeur critique de 5. Par conséquent, des simulations complémentaires ont été réalisées avec des
pas de temps plus faibles pour les altitudes de 100, 95 et 90 km. Les résultats n’ont montré aucun
changement sur le flux de chaleur confirmant ainsi que les résultats présentés ici sont bien résolus
en temps. Par rapport à la convergence en espace, pour chaque altitude, un raffinement adaptatif
permettait de réduire la taille des mailles si nécessaire. Une procédure de niveau 3 est illustrée sur
la Figure 6.15. Cette procédure limite à 2 le nombre de raffinements binaires dans chaque direction
(le premier niveau correspond au maillage de fond). La taille des cellules peut donc être divisée par
2 dans chaque direction à chaque niveau jusqu’à une taille ∆x,y,z/4.

Afin d’évaluer la pertinence des paramètres numériques choisis, les valeurs d’intérêt sont ex-
traites le long d’une ligne de contrôle représentée sur la Figure 6.14. Les résultats le long de cette
ligne sont exprimés en fonction de la distance au capteur NT3. Pour les altitudes entre 115 et 95
km, le nombre de particules numériques est supérieur à 7 dans chaque cellule et le ratio λx,y,z/∆x,y,z

atteint une valeur inférieure à 1 à 95 et 100 km, dans les dernières mailles adjacentes à la surface
du véhicule. Entre 115 et 100 km, ce ratio est supérieur à 1 et le nombre de particules est largement
supérieur à 10 tout le long de la ligne de contrôle.

Figure 6.14 – Ligne de contrôle pour l’ob-
servation des grandeurs dans le champ.

Figure 6.15 – Représentation d’une procédure
SPARTA de raffinement à 3 niveaux à 90 km.

Figure 6.16 – Différents domaines de cal-
cul pour l’étude de convergence à 90 km.
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Figure 6.17 – Flux de chaleur au point d’arrêt
pour quatre niveaux de raffinement à 90 km.

Pour le point de vol à 90 km d’altitude, les critères de temps et d’espace sont atteignables mais
sont numériquement coûteux puisqu’ils nécessitent un grand nombre de particules numériques, un
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maillage très fin et un pas de temps très faible. Par conséquent, afin d’assurer la validité du choix
des paramètres, plusieurs configurations ont été testées avec différents niveaux de raffinement et
un pas de temps plus faible. Les trois domaines de calculs à l’étude sont représentés sur la Figure
6.16. Pour chacun de ces domaines, les paramètres de simulation ainsi que les valeurs maximales
de flux de chaleur le long de la ligne centrale sont donnés dans le Tableau 6.4. Les flux de chaleur
le long de la ligne centrale du véhicule sont représentés sur la Figure 6.17 et plusieurs variables
d’intérêt sont tracées le long de la ligne de contrôle sur la Figure 6.18. Sur la Figure 6.18a, on
observe l’augmentation du nombre de particules numériques par cellule (Np/c) suite à la création
de nouvelles particules par dissociation d’une part et conformément à l’augmentation de la densité
numérique d’autre part. Sur la Figure 6.18b, on constate également une augmentation de la grandeur
λx,y,z/∆x,y,z jusqu’à une valeur maximale d’environ 2 pour les simulations 1 et 2, et le double pour
la simulation 3 (maillage de fond deux fois plus fin). Pour comprendre la nature de l’augmentation
du ratio λx,y,z/∆x,y,z, il faut revenir à la définition du libre parcours moyen local λx,y,z utilisé dans
cette étude et donné par l’expression :

λx,y,z = 1√
2π d2

ref,N2
n︸ ︷︷ ︸

(1)

(
T

Tref,N2

)ωN2−1/2

︸ ︷︷ ︸
(2)

, (6.7)

où dref,N2 , Tref,N2 et ωN2 sont les paramètres du modèles VHS. L’analyse des termes (1) et (2)
permet d’isoler respectivement le membre décroissant d’un côté, et le membre croissant de l’autre.
Ainsi, la croissance de la température T à travers le choc est telle que l’augmentation du terme (2)
surpasse la diminution du terme (1). Par conséquent, le ratio λx,y,z/∆x,y,z augmente. Ensuite, en se
rapprochant du véhicule, l’augmentation exponentielle de la densité n et la diminution progressive
de la température T se traduisent par une chute du libre parcours moyen jusqu’à une valeur
critique λx,y,z ≤ ∆x,y,z qui déclenche le raffinement adaptatif. Sur la Figure 6.18b, entre x = 0 et
x = 0.1 m, on note une oscillation importante de λx,y,z/∆x,y,z avec l’apparition de 2 ou 3 minimas
locaux, correspondant aux différents niveaux de raffinement adaptatif. Comme la densité de mailles
augmente et que le nombre total de particules numériques reste à peu près constant, les zones de
raffinement correspondent également aux régions de décroissance forte de Np/c sur la Figure 6.18a.

Finalement, d’après la faible variation du flux de chaleur le long de la ligne centrale (différence
relative maximale inférieure à 3%), la configuration 1 est jugée acceptable et est utilisée pour le
reste de l’étude.

Simulation N.R.M λVHS∞,N2
/∆x,y,z τcoll/∆t Np × 10−6 Nc/Vnum qmax (kW/m2)

1 3 1 1.6 1400 0.2× 106 159
2 4 1 2.1 1000 1.9× 106 158
3 3 2 2.1 900 3.9× 106 156
4 3 2 8.5 900 3.9× 106 156

N.R.M désigne le niveau de raffinement maximal autorisé et Nc/Vnum est le ratio entre le nombre de mailles et le
volume du domaine de calcul.

Tableau 6.4 – Paramètres pour les différentes configurations numériques à 90 km.
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Figure 6.18 – Comparaison du nombre de particules par cellule (a) et du ratio λx,y,z/∆x,y,z (b) le
long de la ligne de contrôle pour trois configurations numériques à 90 km.

4.2 Simulations CFD

4.2.1 Description du maillage

Les calculs CFD ont été réalisés avec un maillage non structuré de 12.6 millions d’éléments
(prismes et tétraèdres) représenté sur la Figure 6.19. Afin d’assurer une comparaison immédiate
des grandeurs pariétales obtenues par simulations CFD et DSMC, le même maillage surfacique a
été utilisé pour les deux types de simulation. Ainsi, pour le calcul CEDRE, le maillage volumique
est construit à partir du maillage surfacique utilisé pour la simulation DSMC de la façon suivante.
La couche limite est d’abord maillée avec des prismes. La première couche a une épaisseur de 1
µm et un facteur de croissance de 1.2 est utilisé pour extraire un total de 50 couches partout
sauf au niveau des gouvernes. Pour ces dernières, seulement 45 couches sont extraites afin d’éviter
leur interpénétration. Ensuite, l’enveloppe de choc est extraite des contours de Mach de la solution
DSMC. De part et d’autre de l’enveloppe, des couches de prismes sont construites. Dans la direction
du véhicule, 15 couches sont créées avec une taille minimale de 0.5 mm, un taux de croissance de
1.2. Dans la direction opposée, 10 couches de prismes sont créées avec des tailles comprises entre
0.5 et 2.15 mm (facteur de croissance de 1.2) puis des couches de prismes de taille homogène de
2.15 mm sont ensuite extraites jusqu’à atteindre une hauteur finale totale de 50 mm. La dernière
étape consiste à remplir le domaine de calcul avec des tétraèdres selon une procédure de Delaunay.
Comme la position du choc calculée par DSMC n’est pas la même que celle obtenue par CFD, la
procédure est itérée plusieurs fois jusqu’à ce que le choc soit bien capturé à l’intérieur de la zone
la plus fine des couches de prismes.

4.2.2 Paramètres numériques du calcul

Les simulations CFD ont été faites avec le code multi-physique CEDRE [176] de l’ONERA qui
comporte un certain nombre de solveurs. Cette étude a été réalisée avec le solveur non-structuré
CHARME. Les équations de Navier-Stokes sont discrétisées par une méthode de type volumes finis
à l’ordre 2 en espace avec le schéma de flux AUSM+ associé à un limiteur Van Leer.

CHARME est un solveur mono-température qui suppose l’équilibre thermique. Conformément
aux hypothèses DSMC, l’écoulement est supposé en déséquilibre chimique et la cinétique chimique
de Park est utilisée avec un écoulement d’air à 5 espèces et 17 réactions. Par défaut, les simulations
directes et inverses sont considérées, ce qui donne un total de 34 réactions chimiques possibles.
Toutefois, l’état du gaz (parfait ou réel, à l’équilibre chimique ou pas) n’est pas fixé par l’utilisateur
mais est une conséquence des conditions locales de l’écoulement. De la même manière, utiliser
un modèle d’air à 5 espèces avec 17 réactions directes et inverses n’implique pas nécessairement
que toutes les espèces soient présentes dans l’écoulement ni que toutes les réactions se produisent.
L’influence des réactions chimiques est discutée dans la section 6. Par ailleurs, en raison du faible
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Figure 6.19 – Vue 3D du maillage 3D dans le plan de symétrie du domaine de calcul CFD.

nombre de Reynolds à 90 km (Re = 12 600), l’écoulement est supposé laminaire. Finalement, la
paroi est supposée non-catalytique et les propriétés de transport sont calculées comme suit. La
conductivité des espèces est calculée à partir d’un nombre de Prandtl constant et la viscosité des
espèces est obtenue avec le modèle de Blottner. Les viscosités et conductivités de mélange sont
quant à elles calculées par moyennes arithmétiques des fractions d’espèces.

5 Analyse des résultats DSMC
Dans cette section, les résultats numériques obtenus sont analysés et confrontés aux mesures en

vol. Par ailleurs, une étude d’influence de différents paramètres numériques, comme le coefficient
d’accommodation, le modèle de cinétique chimique ou encore le modèle de collision, est réalisée afin
d’identifier les sources potentielles d’écarts entre les mesures et les résultats numériques.

5.1 Analyse de l’écoulement

Lors d’une rentrée atmosphérique véhiculaire, l’écoulement passe d’un régime moléculaire libre
à un régime continu. Entre les deux, plusieurs régimes se succèdent et la nature de l’écoulement
amont perturbé change radicalement. L’étude de la rentrée raréfiée de l’IXV constitue donc une
illustration de la topologie des écoulements raréfiés dans ses différents sous-régimes décrits dans le
chapitre 1. Lorsque l’altitude décroît, les effets de raréfaction s’atténuent. La première conséquence
de ce phénomène est une réduction de l’épaisseur du choc qui passe d’un choc très faible épais à un
choc plus fort et plus fin. La deuxième conséquence est l’augmentation de la masse volumique ainsi
que de la température à travers ce dernier. Ce phénomène est clairement visible sur la Figure 6.20 où
l’utilisation d’une échelle similaire à celle employée par Banyai et al. [175, 8] facilite la comparaison
des contours DSMC avec ceux des auteurs. Les résultats DSMC obtenus avec SPARTA sont en bon
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accord avec ceux de Banyai. Pour des altitudes inférieures à 105 km, la différence principale observée
est une modification locale de la forme du choc due à une inclinaison différente des gouvernes 3 qui
brise la structure convexe de l’enveloppe de choc.

Figure 6.20 – Contours normalisés de la masse vo-
lumique (gauche) et de la température de translation
(droite) entre 115 et 95 km.

Figure 6.21 – Contours normalisés de
masse volumique (gauche) et de tempéra-
ture de translation (droite) pour plusieurs
coefficients d’accommodation w à 115 km.

Un autre aspect des écoulements à haute altitude concerne l’effet du coefficient d’accommo-
dation sur les propriétés de l’écoulement et sur les grandeurs surfaciques. Le code SPARTA a
récemment été pourvu de plusieurs modèles d’interactions gaz-surface comprenant entre autres les
modèles de Maxwell et de Cercignani, Lampis et Lord (CLL). Comme cela a été vu dans le cha-
pitre 3, section 6, ces modèles sont les plus couramment utilisés pour la simulation d’écoulements
hypersoniques raréfiés. Comme l’étude détaillée de ces deux modèles ne fait pas partie des objectifs
de ce travail de thèse, une étude d’influence du coefficient d’accommodation du modèle de Maxwell
seul a été réalisée.

Conformément à la discussion sur les modèles d’interactions gaz-surface présentée dans la section
6 du chapitre 3, pour le TPS d’un véhicule tel que l’IXV, une valeur du coefficient d’accommodation
proche de l’unité (w ' 0.8 − 1) serait attendue. Néanmoins, compte tenu de l’étude de la navette
spatiale américaine faite par Moss et Bird [38] (voir section 3 du chapitre 5) dans laquelle des
valeurs jusqu’à 0.5 ont été considérées physiquement réalistes, une étude d’influence similaire a été
conduite pour l’IXV.

Les contours représentés sur la Figure 6.21 illustrent l’influence du coefficient d’accommoda-
tion (w = 1, 0.65 et 0.5) sur la topologie de l’écoulement à 115 km d’altitude. Pour un tel ni-
veau de raréfaction, les interactions particulaires sont principalement dominées par les interactions
gaz-surface. En effet, lorsque le libre parcours moyen est suffisamment important, les particules
réfléchies peuvent voyager sur de larges distances avant d’interagir avec une particule incidente.
Ainsi, lorsqu’une particule i d’énergie εi est réfléchie de façon spéculaire, elle peut retourner dans
l’écoulement perturbé tout en conservant une grande quantité d’énergie qui est ensuite communi-
quée aux particules environnantes. En revanche, lorsque la même particule i est réfléchie de façon
diffuse, une partie de son énergie est transférée à la paroi et son énergie ε∗i est donc inférieure à
εi. Cette particule transmet donc moins d’énergie à la couche de choc, ce qui se traduit finalement

3. Dans leur étude, l’inclinaison des gouvernes est supposée nulle pour tous les points de vol considérés.
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par des amplitudes de température plus faibles à travers le choc. Lorsqu’en plus l’angle d’attaque
n’est pas nul, les particules réfléchies spéculairement sont renvoyées dans une région particulière ce
qui entraîne une modification des propriétés de l’écoulement (Figure 6.21). A mesure que le niveau
de raréfaction diminue avec l’altitude, le libre parcours moyen décroît fortement et les particules
incidentes arrivent à la paroi avec moins d’énergie. Ainsi, les particules s’y trouvent piégées suffi-
samment longtemps pour que l’équilibre thermique soit atteint. L’excès d’énergie est donc dissipé
proche de la paroi et la couche de choc est quasiment identique au cas d’une paroi totalement dif-
fuse. A 100 km par exemple, seule la zone proche du point d’arrêt est légèrement plus énergétique
que dans le cas d’une accommodation complète et cette tendance diminue encore avec l’altitude.
Dans l’écoulement situé au niveau de l’extrados, la masse volumique et la température sont beau-
coup plus faibles ce qui explique pourquoi ces effets sont moins visibles.

En DSMC, le modèle de collision joue un rôle important et peut influencer le résultat de façon
significative. En effet, les propriétés de transport ne sont pas calculées explicitement mais sont
plutôt une conséquence du modèle de collision qui est généralement ajusté de façon à reproduire
des données expérimentales de diffusion et de viscosité (voir chapitre 3, section 2.3).

Comme l’expliquent Gimelshein et Wysong [65], le potentiel intermoléculaire VHS fait partie des
trois améliorations majeures de la DSMC. Ce modèle offre plusieurs avantages dont l’introduction
d’une dépendance de la viscosité à la température, de manière similaire à un modèle Inverse Power
Law (IPL), tout en utilisant la diffusion (« scattering ») du modèle Hard Sphere (HS) qui garantit
une grande facilité d’implémentation et une bonne efficacité numérique. Pour une espèce donnée,
le modèle VHS se définit à partir de deux coefficients déterminés expérimentalement : le diamètre
de référence dVHSref et la loi de puissance ωVHS liée à la viscosité par la relation µ ∝ Tω. Comme
indiqué plus tôt, le modèle VHS configuré avec les paramètres de Bird est le modèle de collision
standard pour les calculs présentés ici. Cependant, comme indiqué dans [43], ces paramètres ont
été obtenus dans des conditions expérimentales spécifiques. En effet, la viscosité de référence µref
a été mesurée en conditions atmosphériques standards (Tref = 273 K et P = 101.325× 103 Pa), la
puissance ω a été estimée à partir de mesures de viscosité pour T ∈ [293; 373] K et dref a été obtenu
à partir de la relation entre µref et les paramètres VHS. Comme ces conditions de température ne
correspondent pas du tout à celles considérées ici, ces paramètres peuvent donc être légitimement
remis en question. De plus, comme discuté dans la section 2.4 du chapitre 3, le modèle VHS
ne permet pas de reproduire simultanément les données de viscosité et de diffusion. Le modèle
Variable Soft Sphere (VSS) est capable de pallier cette défaillance grâce à l’ajout d’un paramètre
supplémentaire. Il existe alors deux manières d’implémenter ces modèles de collision dans un code
DSMC. Soit les paramètres d’un modèle donné sont renseignés pour chaque espèce, auquel cas lors
d’une collision, impliquant deux espèces, les paramètres de collision de la paire sont obtenus par
une moyenne des paramètres des deux espèces. Soit, le modèle lit directement pour chaque paire
de collisions possible les paramètres associés. Dans le premier cas on parle de procédure collision-
moyennée, c’est celle de SPARTA, dans le deuxième cas, on parle de procédure collision-spécifique
comme pour le code MAP [177]. Cette dernière est plus précise et physiquement pertinente pour
les collisions entre des paires d’espèces distinctes.

Toujours d’après Gimelshein et Wysong [65], le modèle VSS doit être préféré lorsque des données
de diffusion sont disponibles. Ainsi, afin d’évaluer l’influence d’utiliser un jeu de paramètres optimal
et l’effet d’utiliser le modèle VSS plutôt que le modèle VHS, plusieurs simulations SPARTA ont été
réalisées avec les modèles VHS et VSS et les paramètres collision-moyennée obtenus par Stephani
(Tableau 1 dans [178]). Ces paramètres (dref, ω et α) ont été calculés par approximation de potentiels
intermoléculaires réalistes à température de référence constante Tref = 2880 K et en faisant varier
T entre 1000 et 5000 K. Les températures et vitesses obtenues à 90 km sont données sur la Figure
6.22.

D’après les profils de température de translation (Figure 6.22a) et de vitesse (Figure 6.22b), pour
le modèle VHS optimisé, une couche de choc légèrement moins épaisse est obtenue. Ce résultat est
cohérent avec le fait que la procédure d’ajustement décrite dans [178] vise à améliorer la cohérence
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entre les propriétés de transport de solveurs DSMC et CFD. En effet, en ajustant les paramètres du
modèle de collision pour approcher les propriétés de transport calculées par CFD, le comportement
du solveur DSMC devrait tendre vers celui d’un solveur CFD qui a une tendence à prédire des
chocs plus fins. On observe également que dans ces conditions, les modèles VHS et VSS optimisés
donnent des résultats presque identiques ce qui pourrait indiquer le rôle négligeable des phénomènes
de diffusion dans ces conditions.

 0

 5000

 10000

 15000

 20000

 25000

 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

(a)

T
 (

K
)

Distance depuis NT3 le long de la ligne de contrôle (m)

Ttr VHS (Bird)

Trot VHS (Bird)

Tvib VHS (Bird)

Ttr VHS (Stephani)

Trot VHS (Stephani)

Tvib VHS (Stephani)

Tmode VSS (Stephani)

 0

 1

 2

 3

 4

 5

 6

 7

 8

 0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4

(b)

U
 (

k
m

/s
)

Distance depuis NT3 le long de la ligne de contrôle (m)

VHS (Bird)
VHS (Stephani)
VSS (Stephani)

 0

 0.1

 0.2

 0.3

 0.4

 0.5

 0.6

 0 0.01 0.02 0.03 0.04

Figure 6.22 – Influence du modèle de collision sur les profils de température (a) et de vitesse (b)
le long de la ligne de contrôle à 90 km.

Les deux sections suivantes portent sur l’analyse des résultats aérodynamiques puis la compa-
raison des flux numériques aux données de vol.

5.2 Analyse des résultats aérodynamiques

Banyai et al. [175, 8] ont étudié en détails l’aérodynamique de l’IXV entre 120 et 85 km en
vue de la préparation de la mission. Dans cette partie, les résultats SPARTA sont comparés aux
résultats DSMC disponibles dans la littérature. En l’absence de mesures en vol, les performances
aérodynamiques théoriques du véhicule sont analysées pour les différentes conditions de vol ren-
contrées.

5.2.1 Analyse générale

Le système de coordonnées du véhicule est donné sur la Figure 6.23. La Figure 6.24 montre
quant à elle l’évolution des coefficients aérodynamiques en fonction de l’altitude et pour différents
coefficients d’accommodation. La Figure 6.25 montre finalement l’évolution des distributions des
coefficients de pression (Cp) et de frottement (Cf ) le long de la ligne centrale du véhicule à 115,
100 et 90 km.

Figure 6.23 – Système de coordonnées de l’IXV avec le centre de gravité (CG) de coordonnées
(x; y; z) = (2.575; 0;−0.079) m.
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La première conséquence de la densification de l’air est l’accroissement rapide de la pression
surfacique qui augmente d’un facteur supérieur à 2 tous les 5 km. La distribution du coefficient
de pression diminue progressivement et la valeur au point d’arrêt se situe dans l’intervalle prévu
par la formule analytique du régime hypersonique continu basée sur la formule de Pitot Rayleigh
(Cp,stag = 1.84 pour γ = 1.4 et Cp,stag = 1.9 pour γ = 1.1). La distribution du coefficient de
frottement chute d’une valeur moyenne autour de 0.7 à 115 km jusqu’à une valeur de 0.1 à 90 km
(Figure 6.25). Comme expliqué dans la section 5.1, la réduction du frottement pariétal s’explique
par la diminution des effets de viscosité à l’approche du régime continu.

En termes de forces et moments aérodynamiques, l’augmentation de la pression se traduit
par une augmentation des coefficients de force axiale (CA) et de moment (Cm,cg) ainsi qu’une
diminution du coefficient de force normale (CN ). Comme indiqué dans [8], les faibles valeurs de
Cm,cg (Figure 6.24b) montrent la stabilité du véhicule pendant la partie transitionnelle de sa rentrée
et l’augmentation progressive vers une valeur nulle à l’approche du régime continu assure une
transition stable vers les couches plus denses de l’atmosphère. Enfin, comme l’indiquent Banyiai
et al., pour les altitudes supérieures à 100 km, le moment résultant des forces aérodynamiques
pourrait être incapable de contrebalancer un éventuel mouvement inertiel dû à des perturbations
quelconques. Toutefois, la stabilité des données de vol et le comportement nominal du véhicule
montrent que de telles perturbations n’ont pas eu lieu pendant la portion transitionnelle de rentrée.

5.2.2 Analyse de sensibilité au coefficient d’accommodation

Concernant le coefficient d’accommodation, la Figure 6.24 montre que pour les altitudes les
plus hautes, la diminution du coefficient d’accommodation entraîne l’augmentation des coefficients
aérodynamiques. Comme l’explique Padilla [95], une diminution du coefficient d’accommodation
induit une augmentation de l’énergie du gaz autour du véhicule dont bénéficie la pression pariétale.
Ce comportement est illustré sur la Figure 6.25a où une augmentation significative de la pression
pariétale est observée à 115 km lorsque le coefficient d’accommodation est réduit. On notera que
le comportement est inverse pour le frottement pariétal (Figure 6.25b) mais avec une influence
moindre sur l’évolution des forces aérodynamiques. Conformément aux observations de la section
précédente, les Figures 6.24 et 6.25 montrent que la sensibilité au coefficient d’accommodation
décroît fortement avec l’altitude.

5.2.3 Analyse de sensibilité aux autres paramètres

En DSMC, les quantités surfaciques de pression se calculent à partir du bilan de quantité de
mouvement à la surface. Lorsqu’une particule i percute un élément de surface δs, le bilan de quantité

156



Chapitre 6. Simulation et analyse post-flight de la portion raréfiée de la rentrée de l’IXV

 0

 0.5

 1

 1.5

 2

 2.5

 3

 0  0.5  1  1.5  2  2.5  3  3.5  4

(a)

C
p

x (m)

w=1
w=0.65
w=0.50

(a) Cp à 115 km

 0

 0.1

 0.2

 0.3

 0.4

 0.5

 0.6

 0.7

 0.8

 0.9

 0  0.5  1  1.5  2  2.5  3  3.5  4

(b)

C
f

x (m)

w=1
w=0.65
w=0.50

(b) Cf à 115 km

 0

 0.5

 1

 1.5

 2

 0  0.5  1  1.5  2  2.5  3  3.5  4

(c)

C
p

x (m)

w=1
w=0.65

(c) Cp à 100 km

 0

 0.05

 0.1

 0.15

 0.2

 0.25

 0.3

 0.35

 0.4

 0.45

 0.5

 0  0.5  1  1.5  2  2.5  3  3.5  4

(d)

C
f

x (m)

w=1
w=0.65

(d) Cf à 100 km

 0

 0.5

 1

 1.5

 2

 0  0.5  1  1.5  2  2.5  3  3.5  4

(e)

C
p

x (m)

w=1
w=0.65

(e) Cp à 90 km

 0

 0.02

 0.04

 0.06

 0.08

 0.1

 0.12

 0.14

 0.16

 0.18

 0.2

 0  0.5  1  1.5  2  2.5  3  3.5  4

(f)

C
f

x (m)

w=1
w=0.65

(f) Cf à 90 km

Figure 6.25 – Influence du coefficient d’accommodation sur les distributions des coefficients de
pression (gauche) et de frottement (droite) le long de la ligne centrale à l’intrados à 115 (a-b), 100
(c-d) et 90 (e-f) km.
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de mouvement δ~pi s’écrit :
δ~pi = mi

(
~vi
′ − ~vi

)
, (6.8)

où mi est la masse de la particule et, ~vi′ et ~vi désignent respectivement les vitesses post et pré-
collision de la particule. A chaque pas de temps ∆t, les composantes de pression se calculent alors
à partir du changement cumulé de quantité de mouvement. Si l’on considère la pression normale
Ps appliquée à l’élément δs pour un pas de temps donné, sa valeur est donnée par l’expression
suivante :

Ps = −
nt∑
i

δ~pi · ~ns
δs∆t fnum

, (6.9)

avec nt le nombre de particules impactantes pendant le pas de temps, ~ns la normale sortante à
l’élément de surface et fnum le ratio entre le nombre de particules réelles et le nombre de particules
numériques.

La relation (6.8) montre que, puisque le changement de quantité de mouvement est proportionnel
à la différence de vitesses post et pré-collision, les composantes de pression qui en résultent sont
faiblement sensibles au modèle de collision intermoléculaire, à la composition chimique du gaz et
aux modes internes. Sur la Figure 6.26 sont tracées les distributions de Cp et Cf le long de la
ligne centrale à l’intrados du véhicule à 115 et 90 km avec une incertitude de 15% sur la masse
volumique. Cette figure montre que, comme la pression surfacique est proportionnelle à la masse
volumique, une incertitude sur cette dernière se traduit par une incertitude d’un niveau similaire
sur les coefficients de pression et de frottement.
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Figure 6.26 – Influence d’une incertitude de 15% sur la masse volumique sur les distributions des
coefficients de pression (gauche) et de frottement (droite) le long de la ligne centrale à l’intrados à
115 (a-b) et 90 (c-d) km.
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5.3 Analyse des résultats aérothermodynamiques

5.3.1 Analyse générale

Les données de vol et les flux de chaleur obtenus par DSMC pour différents points de vol et
avec différents coefficients d’accommodation sont visibles sur les Figures 6.27, 6.28, 6.29 et 6.30.
Conformément à la demande de TASI, les figures comportant des données de vol sont représentées
dans un format adimensionné (toutes les valeurs ont été divisées par le même flux de référence qref).
Toutefois, parmi les vingt thermocouples considérés ici, les flux de chaleur de onze d’entre eux sont
disponibles en Annexe E.3 (pages 268-271) du manuscrit de thèse [47].

Si l’on se concentre tout d’abord sur les données de vol uniquement, la Figure 6.27 montre
qu’entre 115 et 100 km, les thermocouples WT62, WT48 et WT12 situés sur l’intrados du
véhicule semblent se « réveiller » progressivement. En effet, pour ces TC, les flux de chaleur re-
construits à partir des mesures de température sont anormalement bas jusqu’à 110 km. Pour les
altitudes plus basses, les flux de chaleur s’alignent finalement avec les valeurs obtenues pour les
capteurs environnants. Cette tendance peut être due au fait que pour les altitudes les plus hautes,
la température pariétale sur l’intrados est trop proche de la valeur minimale mesurable par les
thermocouples. Quelles que soient les altitudes considérées, les valeurs des thermocouples WT12
et NT2 ne sont pas cohérentes avec les valeurs des thermocouples voisins ce qui indique qu’ils n’ont
vraisemblablement pas fonctionné correctement.

Sur les Figures 6.28, 6.29 et 6.30, on constate une tendance similaire. Pour les altitudes com-
prises entre 115 et 105 km, les flux de chaleur expérimentaux suivent l’allure attendue. Toutefois,
pour les altitudes inférieures à 105 km, les thermocouples WT41, WT66 et WT80 situés au
niveau de l’« épaulement latéral » (i.e. pour θ ∈ [30◦; 50◦] sur les Figures 6.28 à 6.30) captent le pic
de chaleur mais avec une amplitude considérablement plus faible que celle des résultats numériques.

L’analyse comparative des flux de chaleur numériques et expérimentaux montre que, quelle que
soit l’altitude, les résultats DSMC standards (i.e. obtenus avec w = 1) sont considérablement plus
élevés que les données de vol. Le Tableau 6.5 résume les différences relatives entre les résultats
expérimentaux et numériques obtenus au niveau de certains des capteurs visibles sur la Figure
6.27. La différence étonnamment grande pour les altitudes de 100 et 95 km par rapport à celles des
points de vol voisins suggère la présence d’anomalies atmosphériques qui auraient pu se produire
pour ces altitudes et impacter les conditions atmosphériques.

Par ailleurs, les résultats montrent, comme attendu, que la densification de l’atmosphère se
traduit par une forte augmentation du flux de chaleur. Afin d’évaluer les potentielles sources d’écarts
entre les résultats numériques et les données de vol, une étude de sensibilité à plusieurs paramètres
a été entreprise. Ces paramètres incluent le coefficient d’accommodation, le modèle de relaxation
chimique et le modèle de cinétique chimique, le modèle de collision et l’incertitude sur les données
atmosphériques.

(qnum − qexp)/qexp (%)
Altitude (km) WT62 WT36 WT14 NT1 NT3
115 207 109 109 95 92
110 104 47 40 46 43
105 75 60 45 47 42
100 130 86 70 106 96
95 107 83 82 104 96
90 47 29 27 50 43

Tableau 6.5 – Résumé des différences relatives entre les résultats DSMC et les données de vol
pour différents capteurs le long de la ligne centrale.
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Figure 6.27 – Comparaison des données de vol et de la distribution du flux de chaleur DSMC le
long de la ligne centrale à l’intrados pour plusieurs valeurs du coefficient d’accommodation à 115
(a), 110 (b), 105 (c), 100 (d), 95 (e) et 90 (f) km.
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Figure 6.28 – Comparaison des données de vol et de la distribution du flux de chaleur DSMC le
long de la ligne x = 2.06 m pour plusieurs valeurs du coefficient d’accommodation à 115 (a), 110
(b), 105 (c), 100 (d), 95 (e) et 90 (f) km.
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Figure 6.29 – Comparaison des données de vol et de la distribution du flux de chaleur DSMC le
long de la ligne x = 3.52 m pour plusieurs valeurs du coefficient d’accommodation à 115 (a), 110
(b), 105 (c), 100 (d), 95 (e) et 90 (f) km.
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Figure 6.30 – Comparaison des données de vol et de la distribution du flux de chaleur DSMC le
long de la ligne x = 3.99 m pour plusieurs valeurs du coefficient d’accommodation à 115 (a), 110
(b), 105 (c), 100 (d), 95 (e) et 90 (f) km.
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5.3.2 Analyse de sensibilité au coefficient d’accommodation

Afin d’étudier l’influence du coefficient d’accommodation sur le flux de chaleur calculé, les
simulations SPARTA ont été réalisées pour deux valeurs de coefficient différentes, w = 1 et
w = 0.65, pour l’ensemble des points de vol considérés.

Comme le montrent les Figures 6.27 à 6.30, entre 115 et 105 km, l’influence du coefficient
d’accommodation sur le flux de chaleur numérique est assez importante pour qu’un bon accord
soit atteint en faisant varier ce paramètre. Ainsi à 110 km, les résultats numériques obtenus avec
w = 0.65 sont en bon accord avec les données de vol, en particulier dans la région du nez. Cepen-
dant, cet aspect n’est pas entièrement satisfaisant puisque, pour approcher les données de vol, un
coefficient d’accommodation différent serait nécessaire par point de vol mais également par zone
du véhicule (nez et ventre). De plus, la densification de l’atmosphère se traduit par une diminution
de la sensibilité au coefficient d’accommodation. Ainsi, en dessous de 100 km, l’effet du coefficient
d’accommodation sur le flux de chaleur est négligeable et limité à la région du nez.

Comme cela a été vu dans la section 5.1, les réflexions spéculaires privent la paroi d’une certaine
partie de l’énergie des particules impactantes. Pour une altitude donnée où le niveau de raréfaction
est suffisamment élevé, il en résulte un flux de chaleur considérablement plus faible que pour
une paroi supposée totalement accommodante. Cette diminution du flux de chaleur est quasiment
proportionnelle au coefficient d’accommodation 4 (Figures 6.27a-6.27c). Cela vient du fait que plus
le coefficient d’accommodation est faible, moins il y a d’énergie qui est transférée à la paroi pour
accommoder l’énergie thermique du gaz à celle de la paroi [95]. A mesure que l’altitude décroît, ici
en dessous de 100 km, l’influence du coefficient d’accommodation s’atténue jusqu’à ce que les effets
deviennent notables uniquement dans la région du nez du véhicule. Ce phénomène peut être expliqué
par le mouvement des particules guidé par les lignes de courant qui les éloignent du nez avant que
l’équilibre thermique ne soit atteint. Toutefois, comme les particules restent proches de la paroi, les
particules réfléchies se meuvent le long de la paroi et se mélangent avec les particules incidentes.
Ainsi, lorsque l’équilibre thermique n’est pas déjà atteint, les particules précédemment réfléchies
spéculairement continuent d’interagir avec la paroi parfois en transférant une quantité d’énergie
supplémentaire, supérieure à celle des particules venant de l’écoulement amont. Ce supplément
d’énergie permet alors de compenser la part de réflexion spéculaire. Au final, un flux identique
est obtenu en aval du nez (Figures 6.27d à 6.27f) et de part et d’autre de l’épaulement (i.e. pour
θ < 40◦ et θ > 50◦ - Figures 6.28d à 6.28f, 6.29d à 6.29f, 6.30d à 6.30f).

Compte tenu des similarités entre les vols STS et celui de l’IXV, ces résultats peuvent être
analysés en parallèle des travaux de Moss et Bird [38] (section 3 du chapitre précédent) dont les
résultats numériques ne sont pas parvenus à reproduire les mesures du vol STS-2 à 110 km même
avec un coefficient d’accommodation de 0.5. Cette inhabilité peut s’expliquer par une connaissance
approximative des conditions atmosphériques. En effet, la masse volumique utilisée pour les si-
mulations de l’IXV à 110 km est supérieure de 60% à celle utilisée par Moss et Bird empêchant
probablement la reproduction des données de vol, même avec un faible coefficient d’accommoda-
tion. Cependant, comme discuté dans la section 5.1, l’utilisation d’une telle condition de paroi n’est
a priori pas justifiée et la faible valeur des mesures STS à 110 km pourrait venir, comme dans le
cas de l’IXV, de l’utilisation d’une instrumentation inappropriée pour le régime raréfié.

En DSMC, le flux de chaleur pariétal se calcule à partir d’un bilan énergétique à la paroi. Pour
une particule i interagissant avec la paroi, l’énergie cinétique transférée δεk,i s’écrit :

δεk,i = 1
2mi

(
v′2i − v2

i

)
. (6.10)

La perte d’énergie δεmode,i associée à un mode interne quelconque est donnée par :

δεmode,i =
{
ε′mode,i − εmode,i si i est polyatomique,
0 sinon, (6.11)

4. L’expression du flux de chaleur en régime moléculaire libre obtenue à partir de la théorie cinétique des gaz
donne un flux de chaleur proportionnel au coefficient d’accommodation [1].
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où ε′mode,i et εmode,i désignent respectivement l’énergie post et pré-collision d’un mode d’énergie
interne donné. Finalement, le flux de chaleur total qs transmis à l’élément de surface δs pendant
un pas de temps donné s’écrit :

qs = −
nt∑
i

δεk,i + δεrot,i + δεvib,i
δs∆t fnum

. (6.12)

Cette fois, l’équation (6.10) montre que le flux de chaleur n’est pas fonction d’une simple différence
entre les vitesses post et pré-collision mais une différence à l’ordre 2. Par conséquent, on s’attend à
une dépendance plus forte du flux de chaleur à certains facteurs mentionnés précédemment (modèle
de collision intermoléculaire et composition chimique). L’évaluation de la sensibilité à ces paramètres
ainsi qu’à la masse volumique s’est effectuée en réalisant des simulations complémentaires présentées
ci-dessous.

5.3.3 Sensibilité aux modèles de relaxation et de cinétique chimique

Comme discuté dans la section 5 du chapitre 3, il existe plusieurs modèles de relaxation chimique
pour la DSMC. Bien que les modèles ab initio soient toujours en développement et ont récemment
été utilisés pour la simulation d’un écoulement d’air complexe à 5 espèces [6], ce type de modèle
n’est pas encore implémenté dans la majorité des codes DSMC. Les modèles les plus utilisés sont
les modèles Total Collision Energy (TCE) et Quantum Kinetic (Q-K) introduits respectivement
dans les parties 5.1 et 5.2 du chapitre 3. La Figure 6.31a montre les flux de chaleur obtenus avec
les modèles TCE et Q-K le long de la ligne centrale à 90 km avec la cinétique de Park et dans les
conditions de simulation standards.
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Figure 6.31 – Influence des modèles de relaxation chimique (a) et de cinétique chimique (b)
sur la distribution du flux de chaleur le long de la ligne centrale à l’intrados de l’IXV à 90 km.
Comparaison avec des données de vol.

Bien que les fichiers résultats de SPARTA indiquent des nombres d’occurrence des réactions
chimiques bien différents avec les deux modèles, aucune différence n’est visible entre les deux flux
de chaleur obtenus. Compte tenu des conditions thermiques de l’écoulement (Ttr < 25 000 K),
ce résultat s’accorde avec le commentaire de Bird sur la concordance des modèles lorsqu’ils sont
employés avec des données fiables [86]. Ce résultat atteste également de la précision du modèle
TCE près de 40 ans après son apparition [65].

En plus de sa simplicité et de son efficacité, le modèle TCE est capable de reproduire n’importe
quel taux de réaction à l’équilibre, tout en étant applicable à des écoulements en déséquilibre
chimique [65], à condition de connaître les coefficients de la loi d’Arrhenius des vitesses de réactions.
Comme il existe plusieurs jeux de coefficients de cinétique chimique, le modèle TCE peut fournir
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autant de solutions qu’il existe de modèles de cinétique chimique. Déterminer l’influence d’un
modèle de cinétique chimique, plus ou moins rapide, n’est pas chose aisée. A priori, plus la cinétique
chimique serait rapide, plus il devrait y avoir de dissociations et de recombinaisons. Toutefois, en
régime raréfié, les conditions de pression ne permettent pas d’apporter suffisamment d’énergie aux
réactions de recombinaison pour qu’elles se produisent. A contrario, les réactions endothermiques
de dissociation se produisent et consomment une partie de l’énergie de l’écoulement ce qui se
traduit finalement par une diminution du flux de chaleur. Pour un modèle de cinétique plus lente,
moins de dissociation entraînerait alors un flux de chaleur plus élevé. En pratique, des réactions
endothermiques sont en compétition avec des réactions d’échange inverse exothermiques et les
taux de réaction d’un modèle à l’autre ne varient pas nécessairement tous dans le même sens. Par
conséquent, les modèles cinétiques ne sont pas aussi facilement classifiables. En effet, Wang et al.
[179] ont étudié les performances de quatre modèles de cinétique chimique (Dunn & Kang, Park
de 1987, Park de 1991 et Gupta) pour la simulation du flux de chaleur appliqué à trois véhicules
hypersoniques (ELECTRE, Apollo, et la navette spatiale américaine). Leurs résultats montrent que
pour les véhicules étudiés, les modèles de cinétique chimique produisent des flux de chaleur similaires
et en bon accord avec les données de vol disponibles pour les géométries « simples » (i.e. ELECTRE
et la ligne centrale de la navette). Pour les régions plus complexes (i.e. au niveau de l’épaulement à
l’intrados d’Apollo et du bord d’attaque de l’aile de la navette) les modèles présentent des différences
plus marquées. Une autre conclusion des auteurs est qu’à l’heure actuelle, la cinétique chimique est
un processus complexe pour lequel tous les phénomènes ne sont pas encore bien compris [179].

La Figure 6.31b représente les flux de chaleur obtenus par DSMC avec les cinétiques de Park,
Gupta et Dunn & Kang. L’influence des modèles se situe principalement dans la région du nez où
les températures dans le gaz sont les plus sévères et donc où les différences de taux de réaction
ont les conséquences les plus marquées sur le flux de chaleur. Un très bon accord est observé entre
les modèles de Park et Dunn & Kang puisque la différence relative entre les deux flux de chaleur
obtenus est inférieure à 2%. Avec le modèle de Gupta, l’écart est plus important (environ 6% par
rapport au modèle de Park) mais il reste tout de même très faible.

En résumé, la comparaison des modèles de relaxation et de cinétique chimique a mis en évidence
des différences modérées qui ne permettent pas d’expliquer l’écart entre les résultats numériques et
les données de vol.

5.3.4 Sensibilité au modèle de collision

La partie 5.1 de ce chapitre a mis en évidence des différences entre le champ calculé à 90 km
avec le modèle VHS de Bird et les modèles VHS/VSS configurés avec les paramètres de Stephani
[178]. Par ailleurs, Moss et Bird [38] avaient déjà pointé l’importance du modèle de collision pour
la reconstruction du flux de chaleur. Leur article fait mention de différences pouvant aller jusqu’à
10% selon le paramétrage du modèle VHS.

Les résultats reportés sur la Figure 6.32b montrent qu’à 90 km, en comparaison au modèle VHS
standard, le modèle VHS optimisé induit une diminution du flux de chaleur comprise entre 10 et 20
kW/m2, respectivement dans les régions de l’intrados et du nez. En termes de différences relatives,
cela équivaut à une diminution du flux de chaleur de 20 et 13% respectivement. Conformément
aux observations concernant les champs de température et de vitesse, les deux modèles optimisés
donnent des résultats très similaires pour le flux de chaleur. A 115 km, l’ensemble des modèles
de collision donne des résultats équivalents (Figure 6.32a) ce qui indique que contrairement au
coefficient d’accommodation, l’influence du modèle de collision semble décroître lorsque l’altitude
augmente. Cette observation est cohérente avec le fait qu’à haute altitude, les collisions gaz-surface
sont prépondérantes par rapport aux collisions intermoléculaires.

Bien que le flux de chaleur obtenu à 90 km avec les paramètres de Stephani soit bien plus proche
des mesures que celui obtenu avec le modèle VHS standard, le modèle de collision ne permet pas
d’expliquer à lui seul les différences entre les résultats numériques et les données de vol. En effet, le
modèle de collision a peu d’influence à 115 km, et même à 90 km, les écarts relatifs aux mesures se
situent entre 15% (WT36) et 23% (NT3). De plus, la procédure de détermination des paramètres
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Figure 6.32 – Influence du modèle de collision sur la distribution du flux de chaleur le long de la
ligne centrale à l’intrados à 115 (ab) et 90 (c) km. Comparaison avec des données de vol.

présentée par Stephani [178] est effectuée entre 1000 et 5000 K à 2300 Pa ce qui ne correspond pas
exactement aux conditions considérées. Cet aspect suggère que l’obtention de meilleurs résultats
serait envisageable avec un jeu de paramètres plus approprié. L’approximation des paramètres de
collision sur une plage de température plus large pourrait toutefois s’avérer difficile puisque les
paramètres des modèles VHS et VSS ne dépendent pas de la température [1]. Higdon et al. [180]
ont proposé une autre méthode pour calculer les paramètres d’un modèle VHS pour un mélange
d’hydrogène H2 et d’helium He en utilisant les paramètres d’intégrales de collisions sur des plages
de température comprises entre 100 et 10 000 K. Une telle procédure présuppose néanmoins d’avoir
accès aux données nécessaires au calcul des intégrales de collision pour les espèces considérées.

5.3.5 Sensibilité aux conditions atmosphériques

Le dernier facteur de sensibilité étudié est la masse volumique de l’air au point de vol considéré.
Les résultats de ces calculs sont donnés sur la Figure 6.33.
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Figure 6.33 – Influence d’une incertitude de 15% sur la masse volumique sur la distribution du
flux de chaleur le long de la ligne centrale à l’intrados à 115 (ab) et 90 (c) km. Comparaison avec
des données de vol.

A haute altitude, le flux de chaleur prévu par la théorie moléculaire libre est directement propor-
tionnel à la masse volumique [43, 1]. Ainsi, à 115 km, le flux de chaleur obtenu avec une diminution
de 15% de la masse volumique est 13% plus faible. Pour l’altitude la plus basse, le flux de chaleur
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varie proportionnellement à la racine carrée de la masse volumique [181] (cf. section 2 du chapitre
5). A 90 km, une diminution de 15% de la masse volumique se traduit par un flux de chaleur 5%
plus faible. Ainsi, de façon similaire au coefficient d’accommodation, la masse volumique joue un
rôle prépondérant dans la prévision du flux de chaleur à haute altitude. Toutefois, bien que l’in-
fluence de la masse volumique et l’incertitude sur sa valeur diminuent toutes deux à mesure que
l’on descend en altitude, l’écart entre la masse volumique estimée et sa valeur réelle au-dessus de
85 km est probablement supérieure à 15%. Ceci pourrait induire une surestimation significative du
flux réel.

L’analyse des résultats DSMC a mis en évidence des différences importantes avec les données
de vol. Parmi les sources possibles d’écart, le coefficient d’accommodation et la masse volumique
se sont imposés comme les sources les plus influentes sur le flux de chaleur à haute altitude. Les
résultats DSMC ont également montré que les modèles de relaxation et de cinétique chimique ont
une influence plus faible et dans la région du nez uniquement. A basse altitude, l’utilisation de
modèles de collision avec des paramètres optimisés semble rapprocher le flux de chaleur numérique
des données de vol tandis qu’à 115 km, les différents modèles donnent des résultats équivalents.
Une incertitude supérieure à 15% sur la masse volumique combinée à l’utilisation d’un modèle
adéquatement paramétré pourrait conduire à une meilleure correspondance pour les altitudes les
plus basses.

6 Analyse des résultats CFD versus DSMC

Afin de mieux comprendre les différences entre les résultats DSMC et les mesures, une simulation
CFD a été réalisée à 90 km. A cette altitude, le nombre de Knudsen atteint une valeur de 3.3×10−3

qui semble suffisamment proche de la limite du régime continu pour que des résultats DSMC et
CFD puissent être comparés.

6.1 Comparaison des champs DSMC et CFD à 90km

Figure 6.34 – Contours normalisés de nombre de Mach (gauche), de la masse volumique (milieu)
et de la température (droite) obtenus par DSMC et CFD à 90 km.

La comparaison des contours CFD et DSMC à 90 km est donnée sur la Figure 6.34. A partir
de ces résultats, plusieurs points importants sont notés :

• La position du choc obtenue par le calcul CFD est plus proche de la paroi que celle prévue
par les calculs DSMC.

• L’épaisseur de choc prévue par le calcul CFD est considérablement plus faible que celle des
résultats DSMC.
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• Le pic de température dans le choc est plus faible pour la solution CFD que pour la solution
DSMC.

• A l’extrados du véhicule, les contours sont assez cohérents malgré le niveau de raréfaction
important de cette région de l’écoulement.

En raison de l’hypothèse d’équilibre thermique et de l’unique température T utilisée par CEDRE,
la pertinence de comparer cette température à la température de translation Ttr de la DSMC peut
être remise en question. En définissant pour la DSMC la température globale Tov comme suit :

Tov = 3Ttr + 2Trot + 2Tvib
7 , (6.13)

il est alors possible de comparer T à Tov. La comparaison de ces deux températures est illustrée
sur la Figure 6.35b qui met en évidence une différence relative d’environ 14% entre les valeurs
maximales des deux températures. Cette valeur semble assez satisfaisante mais la comparaison
des profils met également en évidence une différence relative de position et d’épaisseur de choc de
respectivement 30 et 50%.

Concernant la composition chimique de l’écoulement, la Figure 6.35c montre que, même si les
fractions massiques des espèces obtenues par CFD et DSMC sont relativement proches à proximité
de la paroi, des écarts significatifs sont visibles le long de la ligne de contrôle. Afin de s’assurer
que ce résultat n’est pas la conséquence du fait qu’un plus grand nombre de réactions chimiques
soit autorisé dans CEDRE, la même simulation a été faite en considérant les mêmes réactions
chimiques que dans le calcul SPARTA (i.e. sans les réactions de recombinaison). Exactement les
mêmes résultats ont été obtenus, confirmant l’hypothèse qu’aux conditions rencontrées à 90 km,
les réactions de recombinaison ne se produisent pas. Les différences dans la composition chimique
du gaz sont le résultat des différences du niveau de température dans la couche de choc, de la
position et de l’épaisseur du choc (Figures 6.35b et 6.35d). Enfin, Morsa et al. [182] ont également
observé des différences importantes entre les compositions chimiques obtenues par DSMC et CFD
en utilisant le même modèle de cinétique chimique. Cependant, les auteurs ont attribué ces écarts
aux méthodologies de gestion des processus chimiques qui sont très différentes d’une approche à
l’autre.

Finalement, la Figure 6.35a montre la présence d’un déséquilibre thermique fort au niveau des
résultats DSMC puisque les températures des modes internes (Tvib, Trot) restent faibles par rapport
à la température de translation à travers le choc. La simulation CFD ayant été réalisée à l’équilibre
thermique, il est important d’identifier les zones où cette hypothèse est mise en défaut. Les zones de
rupture du régime continu (continuum breakdown) sont identifiées sur la Figure 6.36, où le contour
CFD du nombre de Knudsen local KnGLL−ρ basé sur la masse volumique (cf. chapitres 1 et 2),
atteint dans trois régions des valeurs plus grandes que la limite de 0.05 : à travers le choc, près
de la paroi et dans la zone d’ombre du véhicule. Cette observation va à l’encontre de l’hypothèse
d’équilibre thermique et remet en question la fiabilité de la solution du solveur CFD. En effet, l’in-
capacité des méthodes CFD à simuler l’écoulement dans les zones de continuum breakdown pourrait
expliquer les différences importantes au niveau de l’épaisseur et de la position du choc.

Beaucoup d’auteurs ont étudié la consistance des solutions CFD et DSMC en présence de zone
de continuum breakdown. Plusieurs exemples de travaux de ce type sont donnés dans le Tableau 6.6.
La première référence [183] montre qu’avec des conditions aux limites de glissement appropriées et
dans le cas d’un écoulement non-réactif mono-espèce autour d’un objet simple (sphère ou cylindre
infini), un bon accord peut être obtenu entre les deux solutions pour une grande plage de nombres
de Knudsen. Dans la référence [177], les auteurs simulent un écoulement hypersonique autour d’un
cylindre 2D. Ils montrent que pour un nombre de Knudsen suffisamment faible et lorsque les para-
mètres du modèle de collision du code DSMC sont calibrés de manière consistante avec les modèles
de transport du code CFD, les solutions s’accordent relativement bien. De la même manière, pour
un nombre de Knudsen plus élevé, le travail de Casseau [72] montre que pour un écoulement réactif
simple autour d’un cylindre, les deux solutions s’accordent de manière satisfaisante. Toutefois, la
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considération d’un écoulement réactif à 5 espèces autour d’une géométrie plus complexe (capsule
axi-symétrique) [60] a mis en évidence des écarts beaucoup plus marqués entre les champs calculés
par les deux méthodes (au niveau de l’épaisseur de choc notamment) mais avec un bon accord dans
la région proche paroi.

Auteurs Solveur CFD Solveur DSMC Ecoulement M∞ Kn Ref.
Holman & Boyd LeMANS MONACO N2 non réactif 10 à 45 0.002 à 0.25 [183]

Votta et al. H3NS DS2V air à 5 espèces réactif 28 0.002 et 0.01 [60]
Casseau et al. hy2Foam dsmcFoam N2 réactif 20 0.002 [72]
Liechty et al. LAURA MAP air à 2, 5 et 11 espèces chimiquement figé 10-25 0.0005 [177]

Tableau 6.6 – Travaux dédiés à la comparaison DSMC-CFD.

En résumé, ces études montrent que la CFD et la DSMC peuvent fournir des solutions similaires
pour des nombres de Knudsen suffisamment faibles et pour des écoulements et des géométries
suffisamment simples (cylindre infini et sphère). Dans le cas d’un écoulement réactif avec plus
d’espèces et pour des géométries plus complexes (capsule axi-symétrique), la solution CFD converge
par essence vers une solution faussement continue avec une épaisseur de choc fine située près de la
paroi.
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vitesse (d) le long de la ligne de contrôle obtenus par DSMC et CFD à 90 km.
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Figure 6.36 – Contours de KnGLL obtenus pour la simulation CFD. Les zones en gris clair
correspondent à KnGLL < 0.05, en gris à 0.05 < KnGLL < 0.1 et en noir à KnGLL > 0.1.

6.2 Analyse des résultats aérodynamiques

Dans cette partie, les grandeurs aérodynamiques obtenues par simulation CFD et DSMC sont
comparées. Dans un second temps, l’influence du modèle de collision et du choix de ses paramètres
sont évalués sur les résultats DSMC.

Malgré les différences évoquées précédemment, la Figure 6.37 montre un excellent accord entre
les distributions du coefficient de pression le long de la ligne centrale. Pour le coefficient de frotte-
ment, une différence relative comprise entre 20 et 30% est observée le long de l’intrados mais un
très bon accord est constaté au niveau du nez.

Comme la contribution du frottement aux forces aérodynamiques axiale (CA) et normale (CN )
est faible par rapport à la pression, un très bon accord est tout de même obtenu. En effet, pour
les coefficients de forces normale et axiale, les différences relatives par rapport aux résultats DSMC
standards (modèle VHS de Bird) sont d’environ 2% seulement. Pour le coefficient de moment
(Cm,cg), une différence relative d’environ 10% est obtenue (Tableau 6.7). En plus du fait que le
coefficient de moment est une quantité plus sensible, cette différence peut aussi s’expliquer par
les écarts entre les distributions de pression sur la seconde moitié de l’intrados et au niveau des
gouvernes (Figure 6.38). Avec les modèles de collision basés sur les paramètres de Stephani, les
coefficients de moment et de force normale ont aussi été extraits. Par rapport aux résultats CFD,
le modèle VHS donne un meilleur accord pour le coefficient de force axiale que le modèle VSS.
Malheureusement, il n’est pas possible de conclure quant à la justesse des résultats CFD et DSMC
car aucune donnée expérimentale n’a été obtenue pour les quantités aérodynamiques.
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Figure 6.37 – Comparaison des distributions des coefficients de pression (a) et de frottement (b)
le long de la ligne centrale à l’intrados obtenues par simulations CFD et DSMC à 90 km.

Solver CA CN Cm,cg

SPARTA VHS (Bird) -0.296 0.882 -0.05
SPARTA VHS (Stephani) -0.284 0.877 -0.05
SPARTA VSS (Stephani) -0.309 0.877 -0.051
CEDRE -0.290 0.896 -0.055

Tableau 6.7 – Coefficients aérodynamiques obtenus par simulations CFD et DSMC à 90 km.

(a) SPARTA (b) CEDRE

Figure 6.38 – Comparaison des contours de pression sur l’intrados obtenus par simulations DSMC
(a) et CFD (b) à 90 km.

6.3 Analyse des résultats aérothermodynamiques

La Figure 6.39 montre la comparaison entre les données de vol et les résultats numériques
obtenus par DSMC et CFD à 90 km. Dans la région du nez (Figure 6.39a), la différence relative
entre les données de vol et les résultats CFD est de 10% tandis que la différence relative entre les
résultats CEDRE et SPARTA standards (modèle VHS de Bird) est d’environ 30%. Les résultats
DSMC obtenus avec les paramètres de Stephani sont en bien meilleur accord avec les résultats CFD
avec lesquels une différence d’environ 14% seulement est relevée au niveau du nez. En s’éloignant de
la ligne centrale (Figures 6.39b à 6.39d), l’écart entre les deux méthodes décroît de façon significative
et un bon accord est observé sur les côtés du véhicule (θ > 50◦).
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La confrontation des résultats CFD aux données de vol est étonnamment bonne compte tenu
des limitations évoquées dans la section 6.1. L’objet de cette partie est donc de comprendre l’ori-
gine des divergences entre les deux méthodes et de savoir si un tel comportement est attendu ou pas.
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Figure 6.39 – Comparaison des distributions du flux de chaleur le long de la ligne centrale à
l’intrados (a), en x = 2.06 m (b), x = 3.52 m (c) et x = 3.99 m (d) obtenues par simulations CFD
et DSMC à 90 km.

En termes de différences de modèles entre les deux solveurs, le défaut majeur de CEDRE
est qu’il suppose l’équilibre thermique. Il est assez difficile d’évaluer a priori comment l’ajout de
cette fonctionnalité affecterait les résultats CFD mais compte tenu du principe de conservation
de l’énergie, l’addition du mode de vibration devrait avoir une influence assez faible sur le flux
de chaleur. Cette hypothèse a été confirmée en réalisant une simulation DSMC sans considérer le
mode de vibration. A 90 km, cette simulation a mis en évidence une diminution de l’ordre de 3%
du flux de chaleur par rapport au flux obtenu dans les conditions standards. Ainsi, l’hypothèse
d’équilibre thermique du code CFD n’explique pas les différences entre les deux flux de chaleur
mais la modélisation du mode de vibration pourrait tout de même améliorer légèrement l’accord
entre les deux méthodes.

Par ailleurs, les solveurs CFD calculent le flux de chaleur convecto-diffusif à partir de la loi de
Fourier pour la partie conductive et la loi de Fick pour la partie diffusive. Mathématiquement, le
flux convecto-diffusif q s’écrit :

qconv-diff = (κmix ∂xT )w︸ ︷︷ ︸
partie conductive

+
(∑

i

ρDi hi ∂xCi

)
w︸ ︷︷ ︸

partie diffusive

, (6.14)
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où κmix désigne la conductivité de mélange, ∂xT est le gradient de température, Di correspond à
la ième composante du coefficient de diffusion moléculaire du mélange, hi est l’enthalpie de l’espèce
i et ∂xCi est le gradient de fraction massique de l’espèce i.

Pour une paroi non-catalytique, la partie diffusive s’annule et le flux convecto-diffusif est entiè-
rement déterminé par sa partie conductive. L’équation (6.14) suggère donc que pour un gradient
thermique donné, le flux conductif dépend de la conductivité de mélange qui dépend généralement
des conductivités et viscosités d’espèce ainsi que de la viscosité de mélange. Toutes ces propriétés
sont alors calculées à partir de différentes approximations.

Dans l’étude de Holman et Boyd [183], les auteurs ont modifié le solveur CFD selon les équations
suivantes :

µ = µref

(
T

Tref

)ω
, (6.15)

µref = 15
√
πmk Tref

2π d2
ref(5− 2ω)(7− 2ω)

, (6.16)

où ω, Tref et dref sont les paramètres du modèle VHS utilisés pour les calculs DSMC. Cette modi-
fication force le solveur CFD à utiliser une viscosité équivalente à celle des calculs DSMC ce qui
explique probablement l’excellent accord obtenu entre LeMans et MONACO en termes de flux
de chaleur pour des nombres de Knudsen allant de 0.002 à 0.05.

Dans l’article de Liechty et al. [177], la viscosité et la conductivité de mélange sont comparées
dans le cadre de la théorie de Chapman-Enskog. Ainsi, pour leurs calculs, les modèles de transport
des calculs CFD sont basés sur des données ab initio tandis que deux calculs DSMC basés respec-
tivement sur le modèle VHS et VSS sont réalisés. La comparaison des résultats met en évidence
un flux de chaleur plus important de 5% pour le modèle VSS et de 10% pour le modèle VHS, par
rapport au flux de chaleur obtenu par CFD pour le cas à Mach 25.

Pour les calculs de Casseau et al. [72], les viscosités et conductivités d’espèces sont respec-
tivement calculées avec les approximations de Blottner et d’Eucken tandis que les propriétés de
mélange sont obtenues avec le modèle d’Armally-Sutton. Avec ces modèles, les différents calculs
CFD produisent des flux de chaleur entre 20 et 30% plus faibles que le flux de chaleur obtenu par
DSMC.

Finalement, dans l’article de Votta et al. [60], la méthode CFD utilise les intégrales de collision
de Yun et Mason pour le calcul des viscosités d’espèce et la formule d’Eucken pour les conductivités
d’espèces tandis que les grandeurs de mélange sont obtenues avec la formule de Wilke. Pour leurs
calculs à 85 km en considérant la paroi non catalytique, le flux de chaleur calculé par leur solveur
CFD est 60% plus faible que celui obtenu par DSMC. Sous l’hypothèse d’une paroi totalement
catalytique, la différence relative entre les deux méthodes est de 10% seulement. Cependant, dans
deux cas, les auteurs constatent que la différence absolue de flux de chaleur est la même (entre 30
et 40 kW/m2) ce qui confirme que l’écart entre les deux méthodes provient de la partie conductive
du flux de chaleur.

En CFD, il existe une grande variété de modèles pour calculer les propriétés de transport
d’espèces et de mélange. Ces modèles supposent différents types de relations entre les grandeurs de
mélange et d’espèces qui jouent un rôle déterminant dans le calcul de la conductivité de mélange et
donc dans le calcul du flux de chaleur. Reddy et Sinha [184] se sont intéressés à l’influence du modèle
de viscosité d’espèce sur le flux de chaleur appliqué au véhicule Fire II à 35 km. Leurs résultats ont
mis en évidence une légère augmentation de la distance corps-choc et une augmentation de 10% du
flux de chaleur lorsqu’un modèle basé sur les intégrales de collision est utilisé à la place du modèle
de Blottner. De la même manière, Palmer et Wright [185] ont étudié plusieurs modèles de viscosité
de mélange à une pression fixe de 100 kPa et pour une température croissante. Pour certaines
températures, leurs résultats ont mis en évidence de larges variations entre les viscosités. En utilisant
la formule de Eucken par exemple, la conductivité de mélange est directement proportionnelle à la
viscosité de mélange. Dans ce cas, une fluctuation significative de la viscosité de mélange implique
la même fluctuation au niveau de la conductivité et donc au niveau du flux de chaleur. Par ailleurs,
Boyd et Schwartzentruber [1] expliquent dans leur ouvrage qu’à la limite proche équilibre, la formule
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d’Eucken gagne en précision. Dans les conditions de continuum breakdown qui correspondent au
point de vol à 90 km, l’applicabilité des différentes modèles mentionnés est donc discutable.

En conclusion, parmi les différentes méthodes d’approximation des propriétés de transport, leur
applicabilité à des simulations en régime raréfié constitue une interrogation de taille pour assurer la
consistance des flux de chaleur numériques obtenus par CFD et DSMC. De plus, un examen rapide
des ressources bibliographiques sur la question montre la sensibilité des propriétés de transport et
du flux de chaleur aux approximations choisies. Ce constat mène à penser que pour un point de
vol donné, un solveur CFD pourrait fournir une gamme de flux de chaleur relativement large selon
les modèles de calcul des propriétés de transport utilisés.

7 Influence du modèle d’atmosphère sur les grandeurs aérother-
modynamiques

L’influence de la masse volumique sur le calcul du flux de chaleur a largement été mise en
évidence dans les sections précédentes. Suite à la récente mise à disposition d’une nouvelle version du
modèleMSIS, on se propose ici d’évaluer l’impact des modifications des conditions atmosphériques
sur les résultats CFD et DSMC. Ceci permettra également d’évaluer l’importance d’approfondir
notre connaissance des conditions atmosphériques à haute altitude.

7.1 Le modèle MSIS 2.0

Le modèle MSIS 2.0 est disponible en ligne 5 depuis juin 2020 et est présenté en détails dans
l’article [186]. D’après cette référence, cette nouvelle version a été développée à partir d’une grande
quantité de nouvelles données collectées entre 1986 et 2005 pour les plus anciennes et entre 2007 et
2018 pour les plus récentes. Cette reformulation majeure se traduit principalement par des modi-
fications propres aux altitudes comprises entre le sol et 100 km. Relativement à son prédécesseur,
les changements principaux de cette nouvelle version sont les suivants :

• Le nouveau modèle est plus chaud dans la troposphère (jusqu’à 8-15 km), plus froid dans la
stratosphère (entre 10-12 et 50 km) et dans la mésosphère (de 50 à 90 km).

• Les masses volumiques d’oxygène monoatomique et d’azote sont plus faibles dans la ther-
mosphère (entre 90 et 400-600 km).

• La masse volumique d’oxygène monoatomique descend désormais jusqu’à 50 km.
• Une amélioration supplémentaire du modèle nécessite de nouvelles mesures entre 100 et 200
km.

En d’autres termes, le nouveau modèle permet d’estimer la masse volumique de façon plus précise
pour des altitudes inférieures à 100 km comme indiqué dans le Tableau 6.8. En effet, en compa-
rant ces nouvelles conditions atmosphériques avec celles du modèle MSISE-00, on constate une
importante diminution de la masse volumique estimée à certaines altitudes. Comme attendu, la
diminution est de seulement 3, 1 et 6% à 115, 110 et 105 km. Cependant, les diminutions valent
respectivement 22, 36 et 36% à 100, 95 et 90 km. En conséquence, l’effet de tels changements sur la
masse volumique a été évalué sur la reconstruction du flux de chaleur pour les points de vol situés
à 100, 95 et 90 km.

7.2 Simulation du flux de chaleur avec le modèle MSIS 2.0

Hormis la masse volumique, les sections 5 et 6 ont montré que le coefficient d’accommodation et
le paramétrage du modèle de collision sont les facteurs les plus importants pour la reconstruction
du flux de chaleur. L’analyse de la rentrée de la capsule OREX (chapitre 5) a toutefois montré
que pour un coefficient d’accommodation de 0.8, son effet sur le flux de chaleur est négligeable
en-dessous de 105 km. Cette valeur étant la plus probable pour l’IXV et comme les deux véhicules
ont un rayon de nez du même ordre de grandeur, la même conclusion a été anticipée et les effets

5. A l’adresse https://map.nrl.navy.mil/map/pub/nrl/NRLMSIS/NRLMSIS2.0/.
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Alt. (km) n∞ (·/m3) ρ∞ (kg/m3) T∞ (K) XO2 XN2 XO ∆E (%)
115 6.59× 1017 3.00× 10−8 303 0.1288 0.764 0.1071 -3
110 1.54× 1018 7.13× 10−8 234 0.1496 0.7723 0.0781 -1
105 3.98× 1018 1.87× 10−7 193 0.171 0.7731 0.056 -6
100 1.02× 1019 4.85× 10−7 180 0.1887 0.7677 0.044 -22
95 2.48× 1019 1.19× 10−6 181 0.2025 0.7753 0.0222 -36
90 5.95× 1019 2.88× 10−6 182 0.2095 0.7856 0.0049 -36

La dernière colonne indique la différence relative entre la masse volumique obtenue avec les deux modèles. Le
signe négatif indique une diminution de la masse volumique prédite par le modèle MSIS 2.0.

Tableau 6.8 – Conditions atmosphériques calculées avec le modèle MSIS 2.0.

d’accommodation n’ont pas été étudiés ici. En revanche, le modèle VHS de Stephani a été utilisé
pour l’ensemble des calculs considérés dans cette partie. Pour ce qui est des simulations CFD, seul
l’effet de masse volumique a été analysé.

7.2.1 Résultats DSMC

Les Figures 6.40 à 6.43 illustrent les résultats résumés dans le Tableau 6.9 qui compile les
différences relatives entre le flux de chaleur mesuré par plusieurs thermocouples et le flux de chaleur
simulé par DSMC en considérant différents jeux de paramètres numériques. A 100 et 95 km, bien
que les modifications de la masse volumique induisent une diminution significative du flux de chaleur
numérique, les résultats surestiment tout de même grandement les données de vol pour tous les
thermocouples et pour toutes les configurations numériques. A 90 km par contre, un très bon accord
est obtenu entre le flux de chaleur calculé avec les paramètres du modèle de Stephani et pour les
conditions atmosphériques fournies par le modèle MSIS 2.0.

En particulier, les résultats montrent qu’à 100 km, l’utilisation des paramètres de Stephani à
la place de ceux de Bird se traduit par une diminution d’environ 6% pour le flux de chaleur dans
la région du nez (TC NT3) et de 10% plus loin le long de la ligne centrale (TC WT48). Avec
les paramètres de Stephani, les nouvelles conditions atmosphériques conduisent à une diminution
de 14 et 10% respectivement dans la région du nez et plus loin le long de la ligne centrale. A 95
km, la modification du modèle VHS se traduit par une réduction de 11 et 6% dans la région du
nez et plus loin le long de la ligne centrale tandis que l’utilisation de la nouvelle version du modèle
MSIS entraîne une diminution du flux de chaleur de respectivement 15 et 14% pour ces mêmes
régions. A 90 km, la mise à jour du modèle VHS produit une diminution de 18 et 14 % tandis que
le changement de modèle d’atmosphère est responsable d’une diminution de 9 et 13%.

Globalement, on remarque que l’utilisation des paramètres de Stephani pour le modèle VHS
a un impact important pour les trois altitudes considérées et, comme attendu, plus l’altitude est
basse, plus l’influence est importante du fait de l’intensification des collisions inter-moléculaires. En
parallèle, la mise à jour du modèle d’atmosphère améliore considérablement les résultats mais le
changement pour le flux de chaleur est plus faible que celui suggéré par les relations de proportion-
nalité entre le flux de chaleur et la masse volumique en conditions proches continu (qstag ∝

√
ρ∞).

Cela peut s’expliquer par le fait que la diminution de la masse volumique réduit par la même
occasion l’effet du modèle de collision.

7.2.2 Résultats CFD et cohérence CFD/DSMC

Dans un premier temps, si l’on considère uniquement les simulations CFD, on peut constater
l’influence du modèle MSIS 2.0 sur les résultats obtenus (Figures 6.40d, 6.41d, 6.42d et 6.43d).
Un comportement surprenant est observé pour le flux de chaleur qui diminue de 5% seulement
dans la région du nez et de 10% plus loin le long de la ligne centrale (Figure 6.40d). Encore
une fois, la relation entre la masse volumique et le flux de chaleur suggère une diminution plus
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(qnum − qexp)/qexp (%)
Altitude (km) Paramètres numériques NT3 WT14 WT62
100 VHS (Bird) + MSISE-00 96 70 130

VHS (Stephani) + MSISE-00 85 55 111
VHS (Stephani) + MSIS 2.0 62 41 93

95 VHS (Bird) + MSISE-00 96 82 107
VHS (Stephani) + MSISE-00 76 82 83
VHS (Stephani) + MSIS 2.0 53 42 63

90 VHS (Bird) + MSISE-00 43 27 47
VHS (Stephani) + MSISE-00 21 9 28
VHS (Stephani) + MSIS 2.0 11 2 8

Tableau 6.9 – Résumé des différences relatives entre les calculs DSMC et les mesures du flux de
chaleur pour plusieurs thermocouples situés le long de la ligne centrale.

importante (de l’ordre de 15%) dans la région d’arrêt. Ce résultat peut s’expliquer par le fait que
la diminution de la masse volumique conduit à une augmentation du niveau de déséquilibre. En
effet, une diminution de 36% de la masse volumique est à l’origine d’une augmentation importante
du niveau de déséquilibre à travers la couche de choc et à travers la couche limite compromettant
ainsi la précision du flux de chaleur calculé. Cette explication est soutenue par la considération du
paramètre de non-equilibrium breakdown KnGLL−ρ basé sur la masse volumique (cf. chapitre 1). La
Figure 6.44 illustre la comparaison entre les profils de KnGLL−ρ obtenus avec les deux calculs CFD
le long de la ligne de contrôle représentée sur la Figure 6.45. Ce résultat montre une augmentation
de près de 33% du Knudsen local à proximité du thermocouple NT3 confirmant ainsi l’importante
augmentation du niveau de déséquilibre jusque dans la couche limite.

Étonnamment, l’accord entre les résultats CFD et DSMC (Figure 6.40c) se trouve amélioré avec
une différence relative comprise entre 5% (TC NT3) et 6% (TC WT48) contre respectivement 11
et 10% avec le modèle MSISE-00. L’utilisation de conditions aux limites de saut de température
et de vitesse de glissement pourrait être requise dans ces conditions et la littérature [36, 183, 60]
suggère qu’un flux de chaleur plus faible serait obtenu, augmentant par conséquent la différence
relative entre les deux solutions (CFD et DSMC).

Par rapport aux données de vol, les résultats CFD sont en très bon accord avec le flux de
chaleur expérimental. En effet, pour la plupart des thermocouples, les résultats CFD obtenus avec
la nouvelle version du modèle MSIS se situe dans l’incertitude de 8% des données de vol (différence
relative < 6% en NT3 et < 2% en WT48). On peut encore souligner le fait que ces calculs ont
été faits sous hypothèse de paroi non catalytique tandis qu’en conditions réelles, un faible niveau
de catalycité est attendu. Le bon accord entre les résultats CFD et les données de vol n’est donc
pas totalement satisfaisant puisqu’une légère sous-estimation des données de vol aurait été plus
cohérente.
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Figure 6.40 – Comparaison des données de vol et des distributions numériques du flux de chaleur
le long de la ligne centrale à l’intrados à 100 (a), 95 (b) et 90 (c-d) km.
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Figure 6.41 – Comparaison des données de vol et des distributions numériques du flux de chaleur
le long de la ligne x = 2.06 m à 100 (a), 95 (b) et 90 (c-d) km.
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Figure 6.42 – Comparaison des données de vol et des distributions numériques du flux de chaleur
le long de la ligne x = 3.52 m à 100 (a), 95 (b) et 90 (c-d) km.
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Figure 6.43 – Comparaison des données de vol et des distributions numériques du flux de chaleur
le long de la ligne x = 3.99 m à 100 (a), 95 (b) et 90 (c-d) km.
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Figure 6.44 – Profils deKnGLL−ρ le long de la
ligne de contrôle pour les deux résultats CFD.

Figure 6.45 – Ligne de contrôle pour l’obser-
vation du critère de déséquilibre.

8 Résumé

Pour la première fois, une reconstruction post-flight de la portion raréfiée de la rentrée de l’IXV
a été entreprise avec le code DSMC SPARTA entre 115 et 90 km. A 90 km, des calculs CFD ont
également été réalisés avec le code CEDRE afin de comparer les deux méthodes dans la limite
proche équilibre. Les mesures de l’IXV constituent un moyen unique de validation numérique en
considérant les données obtenues par 20 thermocouples sur le véhicule.

La première partie de ce chapitre, a donné un aperçu de la mission IXV comprenant la présenta-
tion du véhicule, de sa trajectoire, de son instrumentation et de la méthode inverse utilisée pour en
extraire l’historique du flux de chaleur à la paroi. Ensuite, les résultats obtenus avec deux approches
numériques ont été analysés et comparés aux flux de chaleur reconstruits. Dans ce cadre, l’impact
de plusieurs paramètres numériques a été évalué. Parmi eux, le coefficient d’accommodation, le
paramétrage des modèles de collision et différents modèles de relaxation et de cinétique chimique
ont été considérés. Pour finir, les effets de l’incertitude de la masse volumique infinie amont sur les
grandeurs pariétales ont été quantifiés et l’effet de la mise à jour récente du modèle d’atmosphère
utilisé a été observée.

L’étude du champ volumique autour de l’IXV a mis en évidence plusieurs aspects importants
comme les effets de raréfaction et d’accommodation sur la structure du choc à haute altitude.
Lorsque l’altitude décroît, une diminution de l’influence du coefficient d’accommodation a été
constatée. A 90 km, des différences significatives dans le champ ont été observées avec les ap-
proches CFD et DSMC (épaisseur et position du choc) mais des résultats cohérents ont été obtenus
en proche paroi. Les différences principales entre les deux méthodes sont probablement dues à
l’important niveau de continuum breakdown toujours présent à 90 km ainsi qu’aux différences de
conductivité et de diffusivité thermique.

Concernant les données de vol, certains thermocouples présentent des anomalies qui remettent
en question leur fiabilité. En effet, sur l’intrados, certains thermocouples (WT62 et WT48)
semblent s’activer progressivement, ce qui vient probablement du fait qu’à ces altitudes la tem-
pérature pariétale est trop proche de la limite des températures mesurables par les thermocouples.
Pour d’autres capteurs (NT2 et WT12), les flux reconstruits sont absurdes quelle que soit l’al-
titude considérée, ce qui indique un possible dysfonctionnement. De manière générale, la capacité
des capteurs à mesurer correctement les températures en régime raréfié n’est pas garantie.

D’un point de vue numérique, les résultats DSMCmontrent la capacité de la méthode à retrouver
une partie des mesures au-dessus de 105 km en utilisant une condition de paroi partiellement diffuse

180



Chapitre 6. Simulation et analyse post-flight de la portion raréfiée de la rentrée de l’IXV

mais avec des coefficients d’accommodation qui varient en fonction de l’altitude et de la zone du
véhicule considérées. Ce qui est difficilement explicable. De plus, l’influence de ce paramètre décroît
lorsque l’altitude diminue et ne peut expliquer la surestimation globale des données de vol par la
DSMC. A 115, 100 et 95 km, les différences relatives dans la région du nez sont de 90 et 110%
et entre 40 et 50% à 110, 105 et 90 km. Pour les altitudes les plus élevées, l’analyse de sensibilité
a montré qu’une partie de ces différences peut s’expliquer par une incertitude significative sur la
masse volumique infinie amont tandis que l’utilisation de paramètres adéquats pour le modèle de
collision a permis d’améliorer les résultats à 100, 95 et 90 km. Ainsi, la combinaison des paramètres
de Stephani pour le modèle VHS avec le modèle d’atmosphère MSIS 2.0 permet de réduire l’écart
relatif dans la région du nez à une valeur de 11% à 90 km. En revanche, les modèles de relaxation
et de cinétique chimique se sont avérés faiblement influents.

A 90 km, un très bon accord est observé entre la CFD et la DSMC pour les coefficients de force
et de moment aérodynamiques mais malheureusement, aucune donnée de vol n’est disponible pour
ces grandeurs. Concernant le flux de chaleur, des écarts relatifs respectivement de l’ordre de 30%
(VHS avec les paramètres de Bird) et de 15% (VHS/VSS avec les paramètres de Stephani) sont
observés entre les deux méthodes. Cette différence relative chute même à 5% avec le modèle MSIS
2.0. Un bon accord est également constaté entre CEDRE et les mesures. Néanmoins, comme en
réalité, la paroi du véhicule est à minima faiblement catalytique, le flux de chaleur calculé sous
l’hypothèse de paroi non-catalytique constitue la limite théorique basse. Le calcul devrait donc
être inférieur aux mesures tandis qu’ici, même la solution CFD produisant le flux de chaleur le
plus faible surestime les mesures. De plus, l’analyse des modèles pour le calcul des propriétés de
transport suggère que la méthode CFD pourrait fournir des résultats en meilleur accord avec les
résultats DSMC pour un choix spécifique des modèles de transport. Dans le cas présent, un meilleur
accord entre les résultats des deux méthodes écarterait nécessairement la solution CFD des données
de vol. En l’état actuel, la méthode DSMC semble donner une solution plus conservative.

Pour finir, l’analyse de la rentrée de l’IXV est un cas d’étude complexe qui ouvre un certain
nombre de perspectives. Premièrement, l’instrumentation semble inappropriée pour des conditions
de hautes altitudes. Ces résultats soulignent une fois encore la nécessité de concevoir des expériences
en vol dédiées au régime raréfié avec des capteurs spécialement prévus pour ces conditions. Ensuite,
l’analyse de sensibilité à la masse volumique et le fait de mettre à jour le modèle d’atmosphère avec
de nouvelles données ont montré la nécessité de bien connaître les conditions atmosphériques pour
pouvoir éliminer ces paramètres comme source possible d’incertitude et se concentrer uniquement
sur les incertitudes associées aux modèles numériques. Enfin, des efforts supplémentaires doivent
être réalisés pour assurer la consistance entre les solutions obtenues par CFD et DSMC dans la
limite proche continu.
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Introduction : L’objectif de ce chapitre est d’expliquer en quoi consiste un code de rentrée et
quels en sont les éléments constitutifs. Après une présentation succincte des deux types de codes
de rentrée existants, les méthodes pour les régimes transitionnel, moléculaire libre et continu sont
passées en revue. Ainsi, pour le régime transitionnel, plusieurs fonctions de raccord locales et
globales sont présentées. Les défauts de ces fonctions sont également discutés en détails. Pour le
régime moléculaire libre, les formules analytiques les plus connues sont rappelées avec une courte
description du raisonnement permettant leur obtention. Pour le régime continu, plusieurs méthodes
pour le calcul du flux de chaleur et de la pression au point d’arrêt sont explicitées. Quelques
formulations pour les distributions sont aussi introduites. Les limites des méthodes par panneaux
pour le calcul du flux de chaleur sont ensuite illustrées avec la rentrée de la capsule Apollo 6. Dans
une dernière partie, différentes méthodes avancées pour le calcul de grandeurs aérodynamiques et
aérothermodynamiques sont finalement décrites.

1 Typologie des codes de rentrée
Qu’il s’agisse d’estimer les risques au sol lors de la rentrée d’un satellite ou que l’on souhaite

étudier l’optimisation de géométrie et de trajectoire d’un véhicule, les codes de rentrée constituent
des outils précieux pour les acteurs du secteur spatial. Selon les hypothèses et les applications, ces
moyens de calcul à faible temps de réponse se divisent en deux familles [187] :
(i) Les codes orientés objet sont utilisés pour simuler la rentrée atmosphérique d’un débris.

Leur spécificité est de considérer qu’à partir d’une certaine altitude, le débris (satellite, lanceur
ou autre) se fragmente massivement et l’analyse se réduit à la simulation de la rentrée des
éléments principaux de formes simples (sphère, cylindre, cube, etc.) préalablement renseignés
par l’utilisateur.
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(ii) Les codes orientés véhicule ont pour objectif de simuler l’objet complet, de la façon la plus
réaliste possible. A ce titre, la trajectoire, la dégradation des matériaux et la fragmentation
sont modélisées conjointement.

D’un point de vue structurel, une différence de taille entre ces deux approches se situe au
niveau de l’estimation des grandeurs aérodynamiques et aérothermodynamiques. En effet, les codes
orientés objet associent directement à chaque élément de géométrie les coefficients aérodynamiques
et le flux de chaleur intégrés sur la surface et sur toutes les attitudes de l’objet supposé en random
tumbling. Un code orienté véhicule est, quant à lui, capable d’estimer les distributions pariétales
de pression, de frottement et de flux de chaleur à chaque instant pour en déduire les coefficients
nécessaires au calcul de la trajectoire à 6 degrés de liberté et le cas échéant, de la dégradation
thermique et mécanique du matériau.

Des exemples de codes et leur description détaillée sont disponibles dans les manuscrits de thèse
de Vincent Drouet [48], d’Ysolde Prévereaud [188] et d’Alessandro Falchi [189]. Ici, on s’intéressera
plus particulièrement à la catégorie des codes orientés véhicule avec pour objectif de proposer
une alternative aux modèles de distribution utilisés dans la chaîne de calcul ARES de l’Office
National d’Etudes et de Recherches Aérospatiales (ONERA) présenté dans [28] et dont voici les
codes constitutifs :

• ATMOS regroupe plusieurs modèles d’atmosphère terrestre et martienne.
• FAST est le code contenant les modèles aérodynamiques et aérothermodynamiques.
• MODETHEC permet de modéliser les transferts de chaleur au sein des matériaux ainsi
que leur dégradation.

• MUSIC est le code de mécanique du vol capable de modéliser des phases de vol orbital
ainsi que de rentrée atmosphérique.

Les modèles développés dans le cadre de ce travail serviront donc à alimenter FAST. Lorsque
nécessaire, certains aspects d’autres codes de rentrée seront présentés au fil de la discussion afin
d’illustrer des particularités d’implémentations et de servir d’éléments de comparaison.

2 Modèles simplifiés pour le calcul des grandeurs pariétales : mé-
thodes par panneaux

Les codes de rentrée sont généralement basés sur des méthodes par panneaux (en anglais pannel
methods) qui considèrent n’importe quel objet comme une géométrie idéalisée faite d’un certain
nombre de panneaux discrets assimilables à des éléments plans dont une face est exposée à l’écou-
lement [190]. Ainsi, en tout point de la géométrie considérée, la méthode permet de calculer les
coefficients de pression, de frottement et de flux de chaleur à partir des conditions de vol (vitesse,
ρ∞, T∞, P∞), de l’attitude (incidence, dérapage, roulis) et de variables géométriques locales (in-
clinaison, courbure, etc.). Pour chaque point de la trajectoire discrétisée en temps, le code évalue
d’abord un critère de raréfaction donné. Selon que le régime soit moléculaire libre, transitionnel ou
continu, une formulation particulière est alors utilisée pour chaque grandeur simulée.

2.1 Méthodes par panneaux : grandeurs et conventions

Une méthode par panneaux est une méthode locale, c’est-à-dire que pour un maillage surfacique
d’une géométrie quelconque, elle calcule en chaque élément les grandeurs voulues. L’aspect local de
la méthode provient du fait que les formulations utilisées pour le calcul des distributions utilisent des
variables géométriques locales. Dans ce contexte, une variable fondamentale est l’angle d’inclinaison
locale θ entre la vitesse et la normale intérieure à l’élément (Figure 7.1). Comme l’indique Bird [43],
il est parfois plus commode d’utiliser l’angle d’incidence locale α = π

2 − θ.
Comme on le verra par la suite, certaines formulations considèrent que, pour un élément à

l’ombre, i.e. qui n’est pas directement impacté par l’écoulement (Figure 7.2), certains coefficients
aérodynamiques et aérothermodynamiques sont supposés nuls. La détection des éléments à l’ombre
est donc cruciale. La méthode des angles est la méthode de détection la plus élémentaire. A partir de
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l’angle d’inclinaison locale, un élément est considéré au vent si −π/2 ≤ θ ≤ π/2 (i.e. −~n · ~U∞ ≥ 0)
et à l’ombre si π/2 < θ < 3π/2 (i.e −~n · ~U∞ < 0). Dans le cas d’une géométrie complexe comme
l’IXV ou un satellite de grande envergure, cette méthode est incapable de détecter les éléments
à l’ombre d’autres éléments géométriques. Dans ce cas, la méthode par projection présentée dans
le chapitre 4 du manuscrit de thèse d’Ysolde Prévereaud [188] permet de pallier les limites de la
méthode des angles. Dans ARES, la méthode des angles est utilisée pour détecter les éléments
au vent puis la méthode par projection est utilisée sur ces éléments, pour détecter parmi eux les
éléments qui sont en réalité à l’ombre.

Figure 7.1 – Angle d’inclinaison
locale sur un élément discret.

Figure 7.2 – Parties au vent (blanc) et à l’ombre (hachuré)
d’une géométrie simple (extrait de [2]).

Le rayon de courbure locale est un autre paramètre géométrique déterminant pour certaines
formulations. Pour le calculer, plusieurs méthodes sont disponibles dans ARES (voir chapitre 4
[188]). Dans ce travail, la méthode « finale » a été utilisée. Son principe est d’approcher localement
la surface par une fonction quadratique d’expression :

f(x, y, z) = ax2 + bx2 + cz2 + dxy + exz + fyz + gx+ hy + iz + l = 0, (7.1)

où (x, y, z) sont les coordonnées cartésiennes de la surface et les coefficients a à l sont les inconnues
de la quadratique. En écrivant cette équation pour les voisins de 1er et 2ième ordres d’un nœud ni,
l’obtention d’un système à 10 inconnues surdéterminé permet d’exprimer f dans le voisinage du
nœud. En ce point, la normale locale ~nf est donnée par l’équation :

~nf =
~∇f(x, y, z)
|f(x, y, z)| , (7.2)

et la courbure s’obtient par la relation :

C = ~∇ · ~nf . (7.3)

Finalement, le rayon de courbure locale Rn,loc du nœud ni s’écrit :

Rn,loc = 1
C
. (7.4)

On remarque que, par construction, la courbure d’un élément appartenant à une portion plane
de la géométrie est nulle et donc que le rayon de courbure locale est infini. Selon la géométrie
et la formulation considérées, ce paramètre peut donc compromettre la stabilité numérique de la
solution. Cet aspect est discuté de façon plus approfondie dans la suite du manuscrit.

2.2 Formulations pour le régime transitionnel

En raison d’une connaissance trop approximative du régime transitionnel 1, dès la fin des an-
nées 50, les besoins d’ingénierie ont conduit au développement de corrélations empiriques pour ce

1. Ce régime désigne ici le régime intermédiaire entre les régimes moléculaire libre et continu.
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régime. De telles corrélations sont appelées fonctions de raccord (en anglais bridging functions) et
tirent profit de l’évolution remarquable des grandeurs aérodynamiques et aérothermodynamiques
en fonction du degré de raréfaction. Locales ou globales, les fonctions de raccord permettent de
déterminer, en tout point du régime transitionnel, la valeur d’une grandeur locale (Cp, Cf , q, . . . )
ou intégrée (CD, CL, Cm, . . . ) à partir de leurs valeurs connues en régimes continu et moléculaire
libre.

La plus ancienne référence sur le sujet remonte à l’année 1955 et au rapport de Martino [191].
La formulation proposée par Martino avait initialement pour but d’exprimer la variation du facteur
d’efficacité thermométrique (en anglais recovery factor) d’un cylindre, en fonction de la probabilité
P qu’une molécule impacte la paroi de l’objet avant d’interagir avec une autre molécule. Pour une
grandeur Cx quelconque, la formule généralisée de Martino s’écrit :

Cx,trans = P Cx,fm + (1− P )Cx,cont, (7.5)

où Cx,trans correspond à la valeur de Cx au point du régime transitionnel où est calculée la probabilité
P . Cx,fm et Cx,cont désignent respectivement les valeurs limites de Cx en régimes moléculaire libre
et continu. L’analyse asymptotique de l’équation (7.5) montre que l’expression :

P = Kn

1 +Kn
, (7.6)

permet d’assurer la cohérence de la relation de Martino dans les régimes limites continu et mo-
léculaire libre. Comme cette formulation non paramétrique ne dépend que de Kn, pour garantir
une bonne correspondance entre cette corrélation et les données expérimentales disponibles, une
attention particulière a été portée à la forme du paramètre de raréfaction. Ainsi, en reprenant la
classification habituelle des régimes raréfiés, un Kn basé sur la relation de Tsien [53] est préconisé
pour le régime de glissement (Kn ∝M∞/

√
Re) tandis qu’en régime transitionnel, une formulation

plus globale convient (Kn ∝ λ/Lref) [192]. L’application de cette formule au calcul de coefficients
aérodynamiques intégrés pour différentes géométries a été étudiée par Blick [193]. L’application au
calcul du flux de chaleur à la surface d’une sphère a, quant à elle, été étudiée par Nomura [194].

Dans un souci d’améliorer la précision de telles corrélations, et en utilisant un unique paramètre
de raréfaction, une nouvelle formulation s’est progressivement imposée selon l’expression :

Cx,trans = Cx,cont + (Cx,fm − Cx,cont)f(Kn), (7.7)

où f(Kn) est une fonction paramétrique plus ou moins complexe qui dépend généralement des
Knudsen limites Knfm et Kncont de la façon suivante :

f(Knfm) = 1,
f(Kncont) = 0.

(7.8)

La plus ancienne formulation de ce type repose sur une fonction exponentielle introduite par Masson
[195] pour le calcul du coefficient de traînée d’une sphère de diamètre D :

f(Kn) = exp
(
− 1

10
ρ∞D

ρs λs

)
, (7.9)

où ρs et λs sont respectivement la masse volumique et le libre parcours moyen après le choc. Une
expression similaire a ensuite été introduite par Matting [196] pour le calcul des coefficients de
pression, portance et traînée Cp,L,D d’un corps émoussé :

f(Kn) = exp
(
−15× 107Rn ρ∞(1 + Ep,L,D)

)
, (7.10)

où Rn est le rayon de nez de l’objet (m), ρ∞ la masse volumique de l’écoulement non perturbé
(kg/m3) et Ep,L,D est un paramètre d’ajustement sans dimension propre à la grandeur d’intérêt.
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Blanchard a utilisé une autre fonction exponentielle dans le cadre de l’exploitation des données de
vol aérodynamiques de la navette spatiale américaine [197] :

f(Kn) = exp
(
−K1,i|K2,i − log(Kn)|K3,i

)
, (7.11)

avec (K1,i,K2,i,K3,i)i=A,N , six coefficients d’ajustement pour calculer les coefficients de force axiale
CA et normale CN .

Toujours dans le cadre de l’étude de la navette spatiale américaine, Blanchard [197] a introduit
une fonction sin2 pour les calculs pré-vol. Dans sa forme générale, cette fonction s’écrit :

f(Kn) = sin2 (π[a1 + a2 log(Kn)]) , (7.12)

où a1 et a2 sont des paramètres liés aux nombres de Knudsen limites Knfm et Kncont. Une fonction
sinn a même été introduite dans le cadre du projet AFE [198] ;

f(Kn) = sinn (π[a1 + a2 log(Kn)]) ,
n = a3 + a4 log(Kn).

(7.13)

Là aussi, les paramètres (ai)i=1,...,4 sont liés aux Knudsen limites. Les fonctions de raccord d’ARES
pour les grandeurs Cp, Cf et Ch sont de cette forme [188].

La fonction erf − log a ensuite été introduite par Ivanov et al. [199] pour la simulation de
l’aérodynamique de la capsule Soyouz. Elle s’écrit :

f(Kn) = 1
2

[
1 + erf

( √
π

∆Kn ln
(
Kn

Kn?

))]
, (7.14)

où ∆Kn = ln(Kn?/Kncont) et Kn? est le centre du régime transitionnel complet qui vérifie
f(Kn?) = 0.5. L’étude comparative effectuée par Wilmoth, Blanchard et Moss [200] entre les
fonctions sin2 et erf − log à la lumière des données obtenues lors du vol Viking I met en avant la
grande précision de ces deux fonctions. Par rapport à la fonction sin2, un avantage de taille en
terme de coût de paramétrisation est néanmoins offert par la formulation erf − log. En effet, en
suivant la procédure indiquée dans [200] (i.e. en supposant une valeur universelle du ratio ∆Kn),
un seul calcul dans le régime transitionnel permet de déterminer l’unique paramètre ajustable Kn?
tandis que plusieurs calculs sont nécessaires pour déterminer les paramètres de la fonction sin2.

D’autres fonctions ont été développées spécifiquement pour le calcul de grandeurs aérodyna-
miques locales. La formule de Kotov, Lychkin, Reshetin et Schelkogonov [201] présentée dans [202]
a la forme générale suivante :

Cp = p0 + p1 sin(α) + p2 sin2(α), (7.15)

et
Cf = τ0 cos(α) + τ1 cos(α) sin(α), (7.16)

où α est l’angle d’incidence locale et les coefficients (pi, τi)i=0,1 sont des coefficients de régimes
explicités dans [202]. Plus tard, Potter et Peterson ont développé une autre formulation pour le
calcul des grandeurs locales de frottement et de pression [203]. Le coefficient de frottement s’obtient
avec les relations suivantes :

Cf/Cf,fm =
( 0.24

0.24 + Z−1.3

)1.25
si Z > 1 et θ ≤ 75◦, (7.17)

ou
Cf/Cf,fm = 0.1284Z si 0.1 < Z < 1 et θ ≤ 75◦. (7.18)

La variable Z est définie par :

Z =
(
M∞√
Re

)(
T∞
Tw

)(1−ω)/2
(1 + sin(θ))

(80hw
htot

)y
, (7.19)

189



2. Modèles simplifiés pour le calcul des grandeurs pariétales : méthodes par panneaux

avec
y = V 2.7

V 3.1 + 180 ,

V = M∞
Re∞

.

(7.20)

Lorsque l’inclinaison locale θ ∈]75◦; 90◦], le ratio Cf/Cf,fm se calcule à partir d’une interpolation
linéaire détaillée dans [203]. Le ratio de pression p/pfm est donné par les équations suivantes :

p/pfm = 1−
(

1− pcont
pfm

)[
1 + (0.6 + θ)4

√
M∞
Re∞

]−1

si pcont ≤ pfm, (7.21)

ou

p/pfm = 1 +
(
pcont
pfm

− 1
)[

1 + 0.6
√
M∞
Re∞

]−1

si pcont > pfm. (7.22)

L’angle θ s’exprime cette fois en radian. La comparaison de cette méthode à des résultats numériques
et expérimentaux pour plusieurs géométries émoussées (sphère, sphère-cône et AFE) présentée dans
[203] montre un bon niveau de précision.

Plus récemment, une nouvelle bridging locale proposée par Morsa et al. a été présentée dans
[202]. Cette nouvelle formulation consiste en une combinaison des fonctions de raccord locales
de Potter et Kotov mais sans apporter de réelle amélioration aux formules originales. De plus,
relativement aux résultats numériques obtenus pour les véhicules Orion et Expert, la comparaison
du coefficient intégré CA calculé par intégration des formules locales d’une part et avec la formule
globale en sin2 d’autre part, a mis en évidence une plus grande précision de la formule globale.

Dans la présentation du code FOSTRAD [204], Mehta et al. introduisent une nouvelle fonction
basée sur une combinaison de sigmoïdes 2. Cette fonction s’écrit :

f(Kn) =

 as1 sig(bs1 log(Kn) + cs1)
as2 sig(bs2 log(Kn) + cs2)
as3 sig(bs3 log(Kn) + cs3) + δ

 , (7.23)

où les paramètres (asi, bsi, csi)i=1,3 et δ sont des constantes choisies pour approcher au mieux les
résultats disponibles. La fonction sigmoïde est définie par :

sig(x) = 1
1 + 10±x , (7.24)

où le signe ± dépend du sens de variation de la grandeur Cx,trans calculée. Pour la rentrée d’Orion,
le calcul des coefficients CD, CL et Cm avec cette formule permet d’obtenir un meilleur niveau de
précision que la formule en sin2. Dans [204], la comparaison des deux approches met également
en évidence la différence de comportement de la fonction sin2 selon le choix des paramètres Knfm
et Kncont tandis que la formule sigmoïde de Mehta ne nécessite pas d’indiquer explicitement les
bornes du régime transitionnel.

Les fonctions de raccord constituent un excellent outil d’ingénierie pour la première phase
de conception d’un véhicule spatial [182]. En effet, pour des géométries émoussées, elles offrent
généralement un niveau de précision élevé pour un coût de calcul minime. Néanmoins, les fonctions
de raccord souffrent également d’un certain nombre de défauts. Pour les géométries élancées par
exemple, les effets de viscosité compromettent la précision des formulations locales [205]. De plus,
les fonctions de raccord sont souvent ajustées pour un objet en particulier. Elles ne sont donc pas
généralisables et fortement dépendantes de la définition du paramètre de raréfaction. Pour illustrer
cet aspect, il suffit de considérer une géométrie élancée telle que la navette spatiale. Ce véhicule a

2. Comme on le verra plus tard, cette fonction est équivalente à un réseau de neurones multicouche avec une
couche cachée.
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un rayon de nez de l’ordre du mètre mais une longueur totale de plus de 30 m. De même pour l’IXV,
le véhicule est trois fois plus long que haut. Par conséquent, à des conditions de raréfaction fixées, le
nombre de Knudsen est très relatif au choix de la longueur de référence. De la même façon, le calcul
du libre parcours moyen est relatif au modèle utilisé (HS ou VHS par exemple) et à la précision
du modèle d’atmosphère pour l’estimation de la densité numérique n∞. Par ailleurs, le caractère
arbitraire des limites utilisées pour définir les régimes moléculaire libre et continu est également
un point limitant. En effet, malgré l’importance de choisir correctement ces limites [206], parmi les
références mentionnées dans cette section, une grande variété de valeurs a été utilisée pour Kncont
et surtout pour Knfm. Si une valeur Knfm = 10 est parfois jugée pertinente [197, 198, 202] elle est
parfois prise égale à 25 [200] et même à 100 [188, 198]. En fait, la définition formelle du régime
moléculaire libre rappelée par Livadiotti [49] est donnée par les conditions :

Knλii = λii
Lref

> 10,

Knλir = λir
Lref

> 10.
(7.25)

Dans ce contexte, les variables λii et λir désignent respectivement le libre parcours moyen par
rapport aux particules incidentes entre elles et le libre parcours moyen relatif aux interactions entre
les particules réfléchies et incidentes. En théorie cinétique des gaz, on utilise généralement le libre
parcours moyen λ∞ vérifiant la relation :

λ∞ ∝
1√

πni d2
ref
, (7.26)

où ni est la densité numérique des particules incidentes. D’après Sentman [207], λir peut être relié
à λ∞ par la relation :

λir =
√
π

2
1
s

√
Tr
Ti
λ∞, (7.27)

où s est la vitesse moléculaire définie par l’équation (7.33), Tr est la température des particules
réfléchies et Ti la température des particules incidentes. Sous les hypothèses suivantes (ni, Ti) '
(n∞, T∞) et Tr ' Tw, on constate que pour les écoulements hypersoniques hyperthermiques (i.e. tels
que s > 5) avec Tw ≤ T∞, on a nécessairement : λir < λ∞. Par conséquent, l’aspect moléculaire
libre sous condition Kn > 10 peut s’avérer insuffisant et une valeur plus conservative est alors
préférable mais encore faut-il que le choix des paramètres Lref et λ∞ soit le plus pertinent.

Comme indiqué dans cette section, les grandeurs déterminées à l’aide des fonctions de raccord
dépendent des grandeurs calculées en régime moléculaire libre et continu. Ces formulations se basent
sur des hypothèses spécifiques et souffrent de leurs propres limitations susceptibles de se propager
dans le régime transitionnel. C’est la raison pour laquelle, il est aussi important de connaître les
modèles simplifiés utilisés dans ces régimes.

2.3 Formulations pour le régime moléculaire libre

En régime moléculaire libre, les distributions de pression, de frottement et de flux de chaleur
sont données par des formules analytiques obtenues à partir de la théorie cinétique des gaz présentée
en détails dans les ouvrages [1, 43, 207] et résumée ici. En reprenant la Figure 7.1 (page 187), on
peut introduire le repère cartésien (~x, ~y, ~z) tel que ~x est colinéaire à −~n, ~U∞ appartient au plan
(~x, ~y) et l’élément discret est contenu dans le plan (~y, ~z). En reprenant les notations du chapitre 2 et
en considérant le flux de particules de vitesse moyenne ~U∞ à travers cet élément discret, alors pour
n’importe quelle particule, les composantes de vitesse dans le repère cartésien considéré s’écrivent :

u = u′ + U∞ cos(θ),
v = v′ + U∞ sin(θ),

w = w′.

(7.28)
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Les termes u′, v′ et w′ désignent les composantes de vitesse thermique. Le flux d’une quantité Q à
travers l’élément considéré vaut alors :

n 〈Qu〉 = n

∫ +∞

−∞

∫ +∞

−∞

∫ +∞

0
Quf du dv dw. (7.29)

Pour un flux de particules à l’équilibre, la distribution f est une Maxwellienne de vitesse centrée
sur la vitesse moyenne ~U∞ d’expression :

fM (~u) =
(

m

2π k T

)3/2
exp

{
− m

2k T
[
(U∞ cos(θ)− u)2 + (U∞ sin(θ)− v)2 + w2

]}
, (7.30)

où ~u = (u, v, w). L’équation (7.29) peut alors s’exprimer à partir des composantes de vitesse ther-
mique sous la forme :

n 〈Qu〉 = n

(
m

2π k T

)3/2 ∫ +∞

−∞

∫ +∞

−∞

∫ +∞

−U∞ cos(θ)
Q
(
u′ + U∞ cos(θ)

)
exp

{
− m

2k T
[
u′2 + v′2 + w′2

]}
du′dv′dw′. (7.31)

A partir de cette équation, la pression incidente pi correspondant au flux incident de quantité de
mouvement normal s’obtient en prenant Q = mu dans (7.31) :

pi = nm

(
m

2π k T

)3/2 ∫ +∞

−∞
exp

(
− m

2k T v
′
)
dv′

∫ +∞

−∞
exp

(
− m

2k T w
′
)
dw′∫ +∞

−U∞ cos(θ)

(
u′ + U∞ cos(θ)

)
exp

(
− m

2k T u
′
)
du′. (7.32)

En introduisant le ratio de vitesse moléculaire s :

s = U∞

√
m

2k T , (7.33)

et à partir des relations intégrales disponibles en Annexe B de [43], on obtient finalement :

pi = nk T

{
s cos(θ)√

π
exp

(
−s cos2(θ)

)
+
(1

2 + s2 cos2(θ)
)

(1 + erf(s cos(θ))
}
, (7.34)

où la fonction erf est la fonction erreur définie par la relation :

erf(x) = 2√
π

∫ x

0
exp(−t2)dt. (7.35)

De la même manière, en posant Q = mv, on peut exprimer le flux incident de quantité de mouve-
ment tangentielle τi :

τi = nk T

{
s sin(θ)√

π
exp

(
−s2 cos2(θ)

)
+ s2 cos(θ) sin(θ) [1 + erf(s cos(θ))]

}
. (7.36)

En posant Q = 1/2m
(
u2 + v2 + w2), on obtient l’expression de qtr,i, la contribution de l’énergie

cinétique au flux de chaleur incident :

qtr,i = ρ

4

(2k T
m

)3/2{s2 + 2√
π

exp
(
−s2 cos2(θ)

)
+ s cos(θ)

(
s2 + 5/2

)
[1 + erf(s cos(θ))]

}
. (7.37)

En notant ζ le nombre de degrés de liberté internes et Rs la constante spécifique du gaz considéré,
l’énergie spécifique interne eint s’écrit :

eint = 1
2ζ Rs T. (7.38)

192



Chapitre 7. Etat de l’art des modèles analytiques pour le calcul des grandeurs pariétales durant
la rentrée

En utilisant la relation entre ζ et le coefficient adiabatique γ, on a :

ζ = 5− 3γ
γ − 1 . (7.39)

On peut alors écrire la contribution de l’énergie interne au flux de chaleur :

qint,i = ρ

8
√
π

(2k T
m

)3/2 5− 3γ
γ − 1

{
exp(−s2 cos2(θ)) +

√
πs cos(θ) [1 + erf(s cos(θ))]

}
. (7.40)

Le flux de chaleur incident qi vaut finalement :

qi = qtr,i + qint,i. (7.41)

Les distributions de pression, frottement et flux de chaleur s’obtiennent en écrivant les bilans de
flux à la paroi :

p = pi + pr,

τ = τi − τr,
q = qi − qr.

(7.42)

où pr, τr et qr sont les flux réfléchis de pression, de frottement et de chaleur. A ce stade, l’enjeu
est d’exprimer ces flux réfléchis dont les distributions ne sont a priori pas connues. En cinétique
des gaz, les lois d’interaction gaz-surface servent justement à relier les distributions réfléchies aux
distributions incidentes. Pour le flux de chaleur, le coefficient d’accommodation énergétique de
Maxwell noté ici wM (pour éviter toute confusion avec les autres notations) est défini par la relation :

wM = Ei − Er
Ei − Ew

, (7.43)

où Ei, Er, Ew sont les flux d’énergie incidents, réfléchis et réfléchis à l’équilibre thermique avec la
paroi. En remarquant que E ≡ q, la relation (7.43) donne directement :

q = wM (qi − qw) . (7.44)

En reprenant les calculs précédents 3 et en considérant cette fois que la distribution f du flux de
particules réfléchi à l’équilibre avec la paroi suit une Maxwellienne de vitesse nulle et de température
Tw, on trouve finalement :

q = wM
ρ∞

4
√
π

(2k T∞
m

)3/2 ([
s2 + γ

γ − 1 −
{1

2
γ + 1
γ − 1

}(
Tw
T∞

)]
[
exp(−s2 sin2 α) +

√
πs sin(α){1 + erf(s sin(α)}

]
− 1

2 exp(−s2 sin2(α))
)
. (7.45)

Schaaf et Chambre [190, 189] proposent d’utiliser un coefficient d’accommodation distinct pour la
quantité de mouvement normale (σn) et la quantité de mouvement tangentielle (σt) :

σn = pi − pr
pi − pw

, (7.46)

σt = τi − τr
τi − τw

. (7.47)

3. La procédure de Bird [43] consiste à écrire le flux réfléchi qw à partir du flux incident pour un gaz stationnaire
(i.e. avec s = 0) de température Tw. Ainsi, seul le calcul du flux numérique de particules réfléchi à l’équilibre avec la
paroi nw est nécessaire.
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Le même raisonnement 4 permet alors de trouver :

p = ρ∞
2

(2k T∞
m

){[2− σn√
π

s sin(α) + 1
2σn

√
Tw
T∞

]
exp

(
−s2 sin2(α)

)

+
[
(2− σn)

(1
2 + s2 sin2(α)

)
+ 1

2σn

√
T∞
Tw

√
πs sin(α)

]
[1 + erf(s sin(α)]

}
, (7.48)

τ = σt ρ∞
2
√
π

2k T∞
m

s cos(α)
[
exp(−s2 sin2(α)) +

√
πs sin(α) {1 + erf(s sin(α))}

]
. (7.49)

Les coefficients Cp et Cf se déduisent ensuite directement des équations (7.48) et (7.49).

Comme l’explique Falchi [189], bien que l’utilisation de deux coefficients comme préconisé par
Schaaf et Chambre soit plus précise, l’expérience montre que pour les deux coefficients, des valeurs
proches de 1 doivent être prises. Le plus souvent, la distinction entre les coefficients wM , σn et σt
n’est pas faite et un seul coefficient sert à décrire l’ensemble des interactions gaz-surface. Les travaux
sur l’aérodynamique de satellites ont alors montré que le coefficient d’accommodation global ainsi
utilisé dépend de la température de paroi, de l’angle d’inclinaison des particules mais aussi du
degré de contamination de la paroi et donc de l’altitude [49, 100]. Dans l’ensemble, les interactions
gaz-surface sont très complexes et des efforts sont toujours en cours pour atteindre un meilleur
niveau de compréhension [101].

2.4 Modèles en régime continu

En régime continu, le flux de chaleur au point d’arrêt est une grandeur déterminante notamment
pour le dimensionnement des Système de Protection Thermique (TPS). Pour cette raison, beaucoup
d’efforts ont été mis en œuvre depuis la fin des années 1950 et jusqu’à aujourd’hui, pour développer
des corrélations empiriques du flux de chaleur au point d’arrêt. Plus particulièrement, dans les
conditions qui nous intéressent (vitesse de vol < 10 km/s), le rayonnement de la couche de choc
étant négligeable, les modèles considérés servent à estimer le flux de chaleur convecto-diffusif.

2.4.1 Flux de chaleur au point d’arrêt

Une des premières relations empiriques pour le flux de chaleur convecto-diffusif au point d’arrêt
a été proposée par Fay et Riddell en 1957 [208]. Dans sa forme générale, cette formulation prend
en compte les mécanismes réactifs (diffusion et recombinaison) selon la relation [189] :

qs = 0.76
Pr0.6 (ρw µw)0.1(ρs µs)0.4

[
1 + (Leα − 1)

(
hD
hs

)]
(hs − hw)

√(
due
dx

)
s
, (7.50)

où qs est donné en W/m2. Les grandeur hD, hs et hw correspondent respectivement aux enthalpies
massiques de diffusion, au point d’arrêt et à la paroi (J/kg). Les masses volumiques au point d’arrêt
et à la paroi (ρs, ρw) s’expriment en kg/m3 et les viscosités au point d’arrêt et à la paroi (µs, µw)
s’expriment en Pa.s. Le coefficient α varie en fonction de l’état chimique du gaz et de la catalycité
de paroi. Ainsi, si dans la couche limite, le gaz est à l’état d’équilibre chimique α = 0.54, s’il est
figé avec une paroi totalement catalytique α = 0.63 et s’il est figé avec une paroi non-catalytique
α→∞. Bien que cette expression soit très complète, certains paramètres ne peuvent être exprimé
à l’aide d’un modèle simple et toutes les possibilités offertes ne sont pas utilisables dans les codes
de rentrée.

En supposant Pr = 0.71 et Le = 1, l’équation (7.50) se simplifie et prend la forme suivante :

qs = 0.94(ρw µw)0.1(ρs µs)0.4(hs − hw)
√(

due
dx

)
s
. (7.51)

4. Pour un gaz stationnaire, on trouve immédiatement τw = 0 et la connaissance de nw permet de calculer pw.
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Dans le cadre de la théorie newtonienne, le gradient de vitesse au point d’arrêt
(
due
dx

)
s
peut s’ex-

primer à partir de la pression d’arrêt ps (Pa) et de la pression dans l’écoulement non perturbé p∞
(Pa) selon la relation : (

due
dx

)
s

= 1
Rn

√
2(ps − p∞)

ρs
, (7.52)

où Rn s’exprime en m et ρs en kg/m3. Le modèle tel que donné par les équations (7.51) et (7.52)
est implémenté dans SCARAB et FOSTRAD 5 [204]. On notera par ailleurs qu’il existe d’autres
théories pour exprimer le gradient de vitesse comme celle de Stokes et Truitt [209].

La forme non-enthalpique (i.e. pour une paroi froide) de la formule de Sutton-Graves [132] a
déjà été introduite dans le chapitre 5 du manuscrit. Son expression générale sous forme enthalpique
est :

qs = K

√
ps
Rn

(hs − hw), (7.53)

où K est un facteur de transfert de chaleur dépendant de la masse moléculaire, de la fraction
massique et du paramètre de transport des espèces du gaz [2, 181]. Ce modèle est le résultat de
l’étude du transfert de chaleur par convection au point d’arrêt d’un corps axisymétrique pour un
mélange de gaz arbitraire à l’équilibre thermochimique. Il est également implémenté dans ARES.

Des travaux menés à l’ONERA ont conduit à la construction d’autres corrélations disponibles
dansARES. Parmi elles, on peut citer la formulation de Vérant-Sagnier [210] qui est une corrélation
expérimentale proche de la formule de Sutton-Graves et donnée par la relation :

qs = 23.79
√
ps
Rn

(
htot − hw
Rs,air Tref

)1.069

, (7.54)

avec qs le flux de chaleur au point d’arrêt (W/m2), htot = h∞ + 1
2U∞ l’enthalpie massique totale

(J/kg), hw = Cp(Tw)Tw l’enthalpie massique de paroi (J/kg), Rn le rayon de nez (m), ps la pression
au point d’arrêt (Pa), Rs,air la constante spécifique de l’air (J.kg−1.K−1) et Tref = 273.15 K une
température de référence (K). Cette corrélation fait l’hypothèse d’une paroi totalement catalytique.

Une corrélation encore plus récente a été proposée par Johnston et Brandis [211]. Pour des
vitesses comprises entre 3 et 9.5 km/s, près de 340 simulations CFD, sous l’hypothèse d’une paroi
super-catalytique, ont été utilisées pour aboutir à l’expression suivante :

qs = 7.455× 10−9ρ0.4705
∞ U3.089

∞ R−0.52
n , (7.55)

où qs est exprimé en W/cm2, ρ∞ en kg/m3, U∞ en m/s et Rn en m. La comparaison présentée
par les auteurs montre que relativement aux formulations de Fay-Riddell et Sutton-Graves, cette
méthode permet de réduire considérablement l’erreur moyenne sur le flux de chaleur total. Elle a
également été récemment implémentée dans ARES.

Une étude comparative de différentes formulations a été réalisée dans le cadre de la thèse
d’Ysolde Prévereaud pour des conditions de vitesse U∞ ∈ [630; 7200] m/s et d’altitude h ∈ [51.5; 73]
km. Les résultats résumés dans les tableaux 5.3-5.4 des pages 153-154 du manuscrit [188] suggèrent
que la corrélation la plus précise est celle de Vérant-Sagnier. Plus récemment, deux études compa-
ratives de corrélations pour le flux de chaleur au point d’arrêt ont été réalisées par Prévereaud et al.
[212] et par Park et al. [209]. Ces travaux discutent notamment l’importance de l’approche utilisée
pour calculer le gradient de vitesse

(
due
dx

)
s
de la formule (7.51), dans un contexte d’estimation de

la survivabilité de débris.

5. Ce code a depuis été renommé STRATH-A. Dans ce manuscrit, le nom utilisé pour désigner le code correspond
au nom utilisé par l’article cité conjointement dans la discussion.
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2.4.2 Distribution du flux de chaleur

Contrairement aux corrélations au point d’arrêt, les formulations pour la distribution du flux
de chaleur sont beaucoup moins nombreuses. Une formulation pour une sphère a été proposée par
Murzinov en 1966 [213]. En tout point de la sphère, le flux de chaleur q s’écrit :

q = qs (0.55 + 0.45 cos(2θ)) , (7.56)

où θ est l’angle d’inclinaison locale défini plus tôt. On constate qu’au point d’arrêt de la sphère (i.e.
pour θ = 0), le flux de chaleur est bien égal à qs. Lorsque θ augmente, le flux diminue et atteint un
minimum en θ = π/2. A l’ombre, la périodicité de la fonction cosinus entraîne l’augmentation du
flux ce qui n’est physiquement pas cohérent. La formulation se limite donc à la partie au vent de
la sphère.

Une formulation analogue est utilisée dans FOSTRAD et SCARAB [204] pour calculer la
distribution du flux de chaleur à la surface d’une géométrie quelconque :

q = qs (0.1 + 0.9 cos(θ)) . (7.57)

Là encore, la formulation n’est valable que pour la partie au vent de la géométrie. On constate
également que comme avec la formulation de Murzinov, pour un angle θ = π/2, le flux de chaleur
atteint une valeur minimale égale à 10% du flux au point d’arrêt.

ARES utilise une corrélation plus complexe, celle de Vérant-Lefrançois [28] :

q = qs

(
p

ps

)a( Rn
Rn,loc

)b
, (7.58)

où les paramètres a et b ont été déterminés à partir de simulations 3D de l’IXV en régime continu.
Ainsi, a = 0.8 et b s’obtient par une interpolation linéaire à partir du ratio Rn/Rn,loc (cf. Tableau 7
disponible dans [28]). A priori, la distribution du flux de chaleur ne dépend pas de l’angle d’incidence
locale. Cependant, cette dépendance est incluse dans le calcul de la pression locale p lorsque celle-ci
est déterminée à partir de la méthode de Newton modifiée présentée ci-dessous.

2.4.3 Coefficients aérodynamiques

En régime continu, le coefficient de frottement Cf est supposé nul en tout point de la géométrie.
Cette hypothèse est une conséquence du fait qu’en régime hypersonique continu, la contribution
du frottement est négligeable par rapport à la pression. Le coefficient de pression au point d’arrêt
peut être obtenu de différentes manières. La plus simple est la formule de Rayleigh Pitot donnée
dans [214] :

Cp,s = 2
γM2

∞

( (γ + 1)2M2
∞

4γM2
∞ − 2(γ − 1)

)γ/(γ−1)(1− γ + 2γM2
∞

γ + 1

)
− 1

 , (7.59)

où γ est le coefficient adiabatique de l’écoulement. Dans ARES, une relation de saut de choc
et de compression isentropique au point d’arrêt est employée. Pour déterminer le ratio de masse
volumique, une procédure itérative plus réaliste (i.e. prenant en compte l’état pré/post-choc) est
utilisée. Elle se base sur les équations de Srinivasan [215], elles-mêmes obtenues à partir des tables
de Mollier sous hypothèse d’un état d’équilibre thermochimique (chapitre 4 du manuscrit [188]).
La distribution du coefficient de pression peut ensuite être calculée avec la méthode de Newton
modifiée :

Cp = Cp,s sin2(α). (7.60)

En utilisant l’angle d’inclinaison locale (cf Figure 7.1 187), cette expression se rencontre aussi sous
la forme :

Cp = Cp,s cos2(θ). (7.61)
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A l’ombre, le coefficient de pression est pris égal à zéro. Dans ce cas, en reprenant la formulation de
Vérant-Lefrançois définie par l’équation (7.58), le terme de pression adimensionnée fait donc bien
apparaître une dépendance à l’angle d’inclinaison locale en cos2.

D’après Anderson [214], il existe d’autres formulations pour le coefficient de pression. La formule
de Newton-Busemann comprend un terme de correction pour prendre en compte la force centrifuge
tandis que les méthodes tangente-cône, tangente-coin et choc-détente sont des alternatives plus
précises pour des géométries pointues.

L’évaluation des méthodes d’ARES pour le calcul de Cp,s et de la distribution de Cp par la
méthode de Newton est présentée dans le chapitre 5 de [188]. Cette étude montre la très grande
précision de la méthode de calcul du coefficient de pression au point d’arrêt. Par ailleurs, la dis-
tribution de pression obtenue avec la méthode de Newton modifiée est comparée à des résultats
expérimentaux et numériques sur plusieurs géométries (sphère, sphère-cône, ARD, AFE, IXV).
Cette étude a mis en évidence plusieurs aspects :

• Une bonne capacité à reproduire le coefficient de pression sur les parties sphériques à proxi-
mité du point d’arrêt.

• Une difficulté à estimer correctement le coefficient de pression dans les zones de détente.
Compte tenu de l’extrême simplicité de la formulation, cette méthode offre tout de même un très
bon niveau de précision pour les géométries émoussées ce qui explique son emploi dans SCARAB,
FOSTRAD [204] et ARES [28] par exemple.

2.5 Limites des méthodes par panneaux en régime transitionnel

Maintenant que les différents éléments constitutifs des méthodes par panneaux ont été présentés,
cette section vise à illustrer les limitations de ces méthodes en régime transitionnel. Pour cela, trois
points de vol de la rentrée de la capsule Apollo 6 (cf. section 2 du chapitre 5) et un point de vol de
la rentrée OREX (cf section 4 du chapitre 5) ont été considérés. Par souci de concision et parce que
le flux de chaleur est la grandeur la plus difficile à restituer, seuls les résultats pour cette quantité
sont discutés.

Dans ARES, les fonctions de raccord et les modèles pour le régime continu font l’hypothèse
d’une paroi super-catalytique. Ainsi, pour les conditions de vol où les effets de catalycité sont signi-
ficatifs, il est physiquement incohérent de comparer les grandeurs aérothermodynamiques (Ch,stag,
Ch) d’ARES avec des résultats DSMC SPARTA où les phénomènes de catalycité ne sont pas
simulés. Pour cette raison, les points de vol de la rentrée d’Apollo sont choisis pour des altitudes
h ≥ 115 km où ces phénomènes sont négligeables. De même, pour OREX, les observation de Gupta
et al. rappelées dans le chapitre 5 indiquent que les effets de catalycité pour les points de vol situés
au-dessus de 80 km sont négligeables. La comparaison entre les résultats SPARTA et ARES pour
le point de vol à 105 km est donc légitime.

Les calculs rapides ont été réalisés avec ARES dans ses conditions d’utilisation standard (i.e.
la longueur de référence est calculée à partir de taille de l’objet dans la direction de l’écoulement).
Conformément aux calculs DSMC le modèle d’atmosphère utilisé est une combinaison des modèles
US62 (h < 90 km) et Jacchia77 (h ≥ 90 km). De même, le libre parcours moyen λ∞ est calculé
à partir du modèle Variable Hard Sphere (VHS) et les paramètres de Bird pour du N2.

En régime continu, le flux de chaleur au point d’arrêt est calculé avec la corrélation de Johns-
ton et Brandis (équation 7.55) tandis que la distribution est calculée avec la formule de Vérant-
Lefrançois (équation 7.58). En régime moléculaire libre, le flux est calculé avec la formule analytique
donnée par l’équation (7.45). La fonction de raccord est une fonction de type sinn définie par l’équa-
tion (7.13).

Le Tableau 7.1 résume les résultats obtenus au point d’arrêt par DSMC et avec ARES à
différentes altitudes du régime raréfié. Ces résultats montrent qu’en régime transitionnel (Kn →
1 × 10−1), l’écart relatif va jsuqu’à 20% tandis qu’il diminue rapidement lorsque le régime se
rapproche du régime moléculaire libre (Kn→ 10).
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Véhicule Altitude (km) Kn M∞ CDSMC
h,stag CARES

h,stag ∆E (%)

OREX 105 8.9× 10−2 25.1 0.53 0.67 20
Apollo 6 115 4.5× 10−1 26.3 0.67 0.84 20
Apollo 6 130 2.6 20.1 0.86 0.95 9
Apollo 6 150 10.2 16.2 0.95 0.99 4

Kn = λVHS
∞,N2

/Lref avec Lref = 3.43 m pour Apollo et 1.5 m pour OREX.
∆E est l’écart relatif entre les flux de chaleur au point d’arrêt.

Tableau 7.1 – Flux de chaleur au point d’arrêt calculé avec SPARTA et ARES pour trois
altitudes de la rentrée Apollo 6 et un point de vol de la rentrée d’OREX.

Pour ces quatre altitudes, les contours et les distributions le long de la ligne centrale du flux de
chaleur sont représentés sur les Figures 7.3 et 7.4. Pour OREX à 105 km, on observe une différence
majeure de comportement le long de la section conique où la décroissance du flux de chaleur n’est
pas capturé par ARES. Pour les points de vol Apollo 6 à 115 km et dans une moindre mesure à
130 km, le léger pic du flux de chaleur à l’épaulement n’est pas correctement restitué. Cet écart
entre les résultats vient du fait qu’en régimes continu et proche continu, les modèles d’ARES ne
sont pas capables de capturer le pic de flux de chaleur à l’épaulement et l’erreur se propage, comme
indiqué à la fin de la section 2.2. Ce défaut est illustré sur la Figure 7.5 pour un point de vol
de l’ARD (h = 66 km et M∞ = 24, α = 20◦). Enfin à 150 km (Kn = 10.2), le pic du flux de
chaleur à l’épaulement disparaît et les résultats d’ARES et de SPARTA sont en excellent accord.
Comme attendu, lorsque les conditions deviennent moléculaire libre, les résultats DSMC et ARES
convergent vers les formules analytiques du régime correspondant.

Figure 7.3 – Comparaison du coefficient Ch obtenu par DSMC et avec ARES pour OREX à 105
km.
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Figure 7.4 – Comparaison du coefficient Ch obtenu par DSMC et avec ARES pour Apollo 6 à
115 (1ère ligne), 130 km (2ème ligne) et 150 km (2ième ligne).
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(a) Distribution du flux de chaleur (b) Flux de chaleur le long de la ligne centrale

Figure 7.5 – Comparaison du flux de chaleur obtenu par CFD (LORE) et avecARES pour l’ARD
à 66 km (extrait de [28]).

3 Méthodes avancées pour le calcul des grandeurs pariétales
La section précédente a montré qu’en dépit de l’efficacité des méthodes les plus utilisées dans les

codes de rentrée, ces méthodes souffrent tout de même d’un certain nombre de limitations. Dans
cette section, on s’intéresse aux méthodes dites avancées dont l’objectif est d’élargir le spectre
d’application des méthodes traditionnelles.

3.1 Méthodes géométriques

On désigne ici par méthodes géométriques les corrélations développées par Jain [216, 217] et
Brykina [218]. Leur principe est de représenter les effets 3D sur les distributions de surface, à partir
de caractéristiques géométriques de l’objet plutôt qu’à partir de considération sur l’écoulement
autour de l’objet [216]. La formule de Jain repose sur les équations suivantes :

Cp = Cp0 + Cp1 sin(α) + Cp2 sin2(α), (7.62)

Cf = Cf0 cos(α) + Cf1 sin(α) cos(α), (7.63)

Ch = Ch0 + Ch1 sin(θ). (7.64)

Les coefficients (Cpi)i=0,1,2 et (Cfi, Chi)i=0,1 sont dépendants du Mach (M∞), du Reynolds au point
d’arrêt (Re0), du coefficient adiabatique (γ), du ratio de température de paroi sur température au
point d’arrêt (Tw/T0) et du nombre de Prandtl (Pr). La particularité de cette méthode repose sur
la définition du Reynolds au point d’arrêt :

Re0 = L×Re01, (7.65)

où Re01 est le Reynolds unitaire au point d’arrêt :

Re01 = ρ∞ U∞
µ(Te0) ,

T e0 = T∞

(
1 + γ − 1

γ
M2
∞

)
.

(7.66)

La longueur courante L est définie par :

L = H̃(x, y, z)
H(x, y, z) ×

λ

H̃(0, 0, 0)
,

λ = 1 + 4
15
fxxf

2
x + 2fxyfxfy + fyyf

2
y

(1 + f2
x + f2

y )H(x, y, z) .

(7.67)
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La fonction f décrit la surface de l’objet (z = f((x, y)) et les variables (fi, fij) en sont les dérivées
partielles par rapport aux indices i et j. Pour finir, les fonctions H(x, y, z) et H̃(x, y, z) désignent
respectivement la courbure locale et la courbure locale de la géométrie axisymétrique équivalente au
point (x, y, z) ; le point (x, y, z) = (0, 0, 0) désignant le point d’arrêt. Comme indiqué par les auteurs,
cette formulation a été construite à partir de solutions numériques et analytiques des équations
Viscous Shock Layer (VSL) [216]. Par comparaison de cette méthode avec des calculs DSMC, les
auteurs mettent en avant sa capacité à reproduire le coefficient de transfert de chaleur pour un
sphère-cône de 5◦ à des altitudes comprises entre 70 et 100 km. En effet, l’utilisation de la longueur
courante L donnée par l’équation (7.67) permet de reproduire correctement l’allure décroissante
du flux de chaleur le long de la section conique qui, en raison de son inclinaison constante, est
généralement mal capturée par les méthodes classiques. Au point d’arrêt de la navette spatiale
entre 92 et 150 km, les auteurs montrent que les calculs DSMC, la méthode de Fay-Riddell [208]
et la formulation du flux de chaleur donnée par l’équation (7.64) s’accordent à 10% près jusqu’à
104.49 km. Au-dessus, la formulation continue de Fay-Riddell surestime le flux de chaleur tandis
que la nouvelle formulation suit la tendance des résultats DSMC. Pour l’AFE à 76 et 80 km et à
diverses incidences, les résultats confirment la précision de la méthode. Comme le soulignent les
auteurs, cette méthode reste toutefois limitée à l’étude de géométries émoussées sur les parties au
vent (avant séparation de l’écoulement).

Les travaux de Brykina portent sur une méthode géométrique similaire spécifiquement conçue
pour les écoulements raréfiés. Cette fois, les équations sont obtenues à partir des équations Thin
Viscous Shock Layer (TVSL) pour des faibles Reynolds. Pour des raisons de concision, les formules
analytiques des coefficients Cp, Cf et Ch et les équations TVSL données dans [218] ne sont pas
écrites ici. Comme pour la méthode de Jain, elles dépendent de la fonction géométrique z = f(x, y)
et de ses dérivées partielles. L’évaluation de la méthode par comparaison à des résultats DSMC et
à d’autres méthodes de résolution de l’équation de Boltzmann met en évidence les points suivants :

• La méthode se limite à la simulation des parties au vent d’une géométrie émoussée.
• La validité de la méthode dépend du degré de raréfaction et de la distance au point d’arrêt.
Plus Kn est élevé, plus la distance au point d’arrêt pour laquelle la méthode reste valide est
grande.

• Les formules convergent asymptotiquement vers la solution moléculaire libre sous condition
de paroi totalement diffuse.

Jusqu’ici, la littérature ne fait pas mention de l’utilisation d’une de ces deux méthodes dans un
code de rentrée quelconque. Cela peut s’expliquer par la difficulté d’accès aux documents donnant
les détails des fonctions géométriques de la formule de Jain ou par les avantages limités offerts
par la méthode de Brykina. Enfin, la nécessité de pouvoir décrire la géométrie considérée avec une
fonction simple (z = f(x, y)) et dérivable peut aussi constituer une limitation importante.

3.2 Méthodes de Falchi

Dans le cadre de sa thèse, Alessandro Falchi a travaillé sur le développement de nouvelles
méthodes de calcul rapide pour mettre à jour le code FOSTRAD/STRATH-A [189]. L’essentiel
de son travail se divise en trois développements majeurs. Le premier vise à améliorer la précision du
code pour la prédiction du coefficient de traînée en régime moléculaire libre pour des géométries de
type parallélépipède et cylindre [219]. Pour cela, une étude de sensibilité (sans effet d’altitude) au
ratio d’aire Aratio entre l’aire frontale et l’aire totale, à l’incidence α et au dérapage β est réalisée
pour construire un métamodèle CF du coefficient de correction :

CF = CD,DSMC
CD,FOSTRAD

. (7.68)

CD,DSMC est le coefficient de traînée obtenu avec un calcul DSMC et CD,FOSTRAD celui obtenu avec
les méthodes par panneaux de FOSTRAD. Ce facteur de correction permet donc de passer d’un
niveau de précision bas à élevé. L’évaluation de la méthode par application au satellite GOCE (sur
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la partie cylindrique) et au cubesat 3U montre une importante réduction de l’erreur par rapport
aux méthodes traditionnelles. D’après Falchi, cette amélioration du niveau de précision en régime
moléculaire libre doit permettre d’accroître la précision du modèle en régime transitionnel grâce
aux fonctions de raccord du code FOSTRAD.

Dans la continuité du premier, le deuxième développement améliore la précision du calcul du
flux de chaleur intégré sur la surface (C̃h) d’un cube caractérisé par un facteur d’échelle et d’un
cylindre caractérisé par son ratio L/R [220]. Cette fois, le facteur de correction CF est défini par
la relation :

CF = C̃h,HF
Ch,LF

, (7.69)

qui fait le lien entre le coefficient basse précision basé sur un calcul DSMC basse fidélité et le
coefficient haute précision basé sur un calcul DSMC haute fidélité. A partir d’une étude de sensibilité
aux paramètres Kn, α, β, Tw, U∞ et au paramètre géométrique caractéristique de l’objet, un
métamodèle CF du facteur de correction est construit pour chaque forme. D’après Falchi, pour les
deux géométries considérées, ce modèle réduit offre une meilleure estimation du flux de chaleur
moyen dans le régime transitionnel et le facteur de correction permet de diviser le temps de calcul
par 27 en utilisant un calcul basse fidélité plutôt qu’un calcul haute fidélité. On notera tout de même
que pour des Knudsen faibles (Kn ' 0.05), un calcul DSMC basse fidélité nécessite l’utilisation de
ressources de Calcul Haute Performance (HPC) ce qui est problématique pour l’usage visé.

Le troisième développement porte sur l’amélioration du calcul de distribution du flux de cha-
leur en régime continu. Bien que la formulation ne soit pas présentée en détails, les informations
disponibles dans [219] laissent entendre qu’elle dépend du rayon de courbure locale et, grâce à
un algorithme de lissage, permet la simulation du flux de chaleur pour des géométries présentant
des surfaces planes comme un cube, un cylindre ou l’IXV entre autres [189, 219]. Pour assurer la
cohérence entre ce nouveau modèle en régime continu et la formulation du régime moléculaire libre
qui ne dépend pas du rayon de courbure locale, une nouvelle fonction de raccord est également
introduite. Le nombre de Stanton local St est calculé à partir d’une interpolation 1D par morceau
selon la relation :

Sttrans = Stcont + B(Rn,Kn)(Stfm − Stcont), (7.70)

où Sttrans est le Stanton local au point du régime transitionnel correspondant au Knudsen Kn et B
est la fonction de raccord locale. L’évaluation de cette méthode sur plusieurs cas tests incluant un
cas de couplage avec un code d’ablation 1D a montré qu’elle était capable de fournir des résultats
fiables rapidement et sans recourir à des ressources HPC.

Dans sa version originale, le code FOSTRAD/STRATH-A offrait déjà un bon niveau de
précision pour des véhicules émoussés mais son application à des géométries en coin (parallélépipède,
cylindre, cube) se traduisait inévitablement par une plus faible précision. Comme en témoigne
l’application récente de STRATH-A à l’étude d’un lanceur VEGA à haute altitude [221], son
spectre d’application est désormais vaste et les modifications présentées ici permettent de pallier
nombre de ses limitations. Ces développements restent néanmoins propres à des conditions de vol
et à des géométries particulières.

3.3 Méthodes basées sur l’apprentissage statistique

Dans ce paragraphe, on désigne par méthodes d’apprentissage statistique, l’ensemble des tech-
niques mathématiques permettant de réduire la complexité d’un problème à ses caractéristiques
principales apprises, pour passer d’un moyen de résolution coûteux en temps de calcul, à un mo-
dèle réduit au temps de réponse largement plus faible. En pratique, on distingue trois catégories
de modèles réduits :
(i) Les méthodes par projection dont le principe est de projeter l’ensemble des données dans un

sous-espace vectoriel de dimension réduite. Une méthode célèbre de projection est la Proper
Orthogonal Decomposition (POD), communément utilisée pour calculer des distributions.
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(ii) Les méthodes d’approximation aussi appelées métamodèles (en anglais surrogate models) qui
à un jeu d’entrées font correspondre une ou plusieurs sorties. Parmi ces méthodes on peut
citer le Krigeage (KG), la Méthode de Surface de Réponse (RSM) ou les Fonctions de Base
Radiale (RBF), généralement utilisées pour calculer des valeurs intégrées.

(iii) Les méthodes hybrides où un métamodèle est utilisé pour calculer certains paramètres du
modèle de projection auquel il est associé. L’utilisation d’un modèle réduit pour interpoler
les coefficients de la POD permet de capturer le comportement non-linéaire des phénomènes
physiques à restituer.

Ces dernières années, l’émergence des méthodes d’apprentissage statistique et leur application
aux problèmes d’ingénierie [222] a trouvé écho dans la communauté hypersonique continu mais
aussi raréfié. Ces nouveaux modèles peuvent être construits de sorte à être intégrés dans les codes
de rentrée comme alternative aux méthodes classiques, ou comme moyen d’exploration d’espaces
de design dans le cadre d’une étude d’optimisation.

Les travaux d’Ahmed et Qin [29] sont un premier exemple de l’utilisation d’un modèle réduit
pour l’optimisation géométrique d’un aérodisque (Figure 7.6) pour la réduction de traînée et de
l’échauffement aérodynamique en conditions hypersoniques continues. Dans leur étude, un méta-
modèle KG est retenu après comparaison avec un métamodèle RSM, pour calculer le coefficient de
traînée et la température de paroi maximale en fonction de la distance au corps principal et du
rayon de l’aérodisque. Le plan d’expérience total est constitué de 160 calculs CFD réalisés avec le
code FLUENT selon un plan Latin Hypercube Sampling (LHS) 6. Finalement, l’entraînement est
effectué avec jusqu’à 117 simulations et l’évaluation du modèle est faite à partir d’un second plan
LHS de 17 simulations. La distribution de température maximale dans l’espace de design estimée
avec deux modèles de krigeage est représentée sur la Figure 7.7.

Figure 7.6 – Aérodisque et variables de design (extrait de [29]).

Toujours en régime continu, les travaux de Drouet et al. [48, 223] portent sur le développement
de modèles réduits du flux de chaleur et de la pression sur les parois à l’ombre de débris spatiaux de
forme cylindrique en régime hypersonique continu. Avec le code CEDRE, un plan d’expériences de
12 simulations (selon un plan LHS) a été construit et 4 points d’apprentissage ont été rajoutés à par-
tir d’une méthode de Design of Experiments (DOE) adaptatif. A partir des données géométriques
L, D du cylindre et de l’incidence α, le modèle hybride POD-KG permet d’améliorer considérable-
ment la précision du calcul des distributions de pression et de flux de chaleur à l’ombre, là où les
méthodes classiques font l’hypothèse de sollicitations nulles pouvant conduire à la sous-estimation
de distributions parfois non négligeables.

Un autre modèle hybride POD-RBF a été développé par Kutkan [224] pour l’optimisation géo-
métrique de la capsule stardust en incidence nulle et à une altitude de 81 km. La capsule est
considérée comme une géométrie 2D-axisymétrique définie par un ensemble de splines paramétrées

6. Cette notion sera présentée plus en détails dans le prochain chapitre.
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Figure 7.7 – Réponses des modèles de krigeage entraînés à partir de 17 (gauche) et 117 (droite)
points (extrait de [29]).

par 15 points de contrôle. L’espace des paramètres constitué des coordonnées des 15 points de
contrôle est exploré arbitrairement avec 90 calculs DSMC (code DS2V). Le modèle réduit ainsi
construit permet de déterminer des configurations géométriques optimales au sens du flux de cha-
leur (minimise le flux maximal et le flux intégré), de la pression (maximise la traînée), du volume
(maximise le volume) sous contraintes. Ainsi, lorsqu’une géométrie optimale permettant de minimi-
ser le flux de chaleur total est recherchée, les autres objectifs sont considérés comme des contraintes
dont les valeurs de référence relatives à la géométrie réelle constituent des valeurs à ne pas dépasser.

Un modèle réduit du coefficient de traînée pour une géométrie cylindrique arbitraire a été
construit par Donaldson [225]. Ce modèle est basé sur un métamodèle de Régression par Processus
Gaussien (GPR) 7 entraîné à partir de 30000 simulations basse fidélité réalisées avec le code de
rentrée RAC basé sur des méthodes par panneaux. A partir du nombre de Mach, de Knudsen, de
l’angle d’incidence et du ratio L/D, le modèle réduit permet de calculer le coefficient de traînée
d’un cylindre quelconque en tout point du régime transitionnel. Bien que ce modèle réduit soit
construit à partir d’un modèle à réponse rapide, il permet tout de même de réduire le temps de
calcul d’un ordre de grandeur tout en gardant le niveau de précision des méthodes par panneaux.

Dans [226], Walsh et al. s’intéressent à l’optimisation géométrique d’un concept de microsatellite
Very Low Earth Orbit (VLEO) à une altitude de 200 km. A partir de 4 paramètres géométriques
(Figure 7.8), le modèle réduit de type RBF estime le coefficient de traînée correspondant et une
fonction multi-objectifs est définie pour minimiser CD tout en maximisant le volume du satellite.
Au total, 2635 points d’apprentissage sont choisis à partir d’un DOE adaptatif composé de cal-
culs DSMC réalisés avec le code SPARTA. Parmi eux, 500 calculs sélectionnés au hasard sont
utilisés pour l’évaluation du modèle, le reste est utilisé pour l’entraînement. Pour les longueurs
caractéristiques (Lref ∈ [0.5; 1.5] m) et l’altitude considérées, les nombres de Knudsen varient entre
92 et 278. Dans ces conditions, le régime est supposé totalement moléculaire libre pour toutes les
configurations. Compte tenu de la précision des méthodes par panneaux en régime moléculaire
libre, le modèle RBF entraîné à partir de calculs rapides a également été construit. La comparaison
des deux modèles réduits ainsi générés a mis en évidence une différence relative de l’ordre de 6%
seulement pour le cas des configurations pointues. Des exemples de résultats obtenus avec de tels
modèles RBF sont représentés sur la Figure 7.9.

Sia et Mehta ont, quant à eux, développé 2 types de modèles réduits pour la modélisation rapide
de la rentrée de formes caractéristiques de débris [30]. Le premier modèle est un métamodèle type
KG pour le calcul du coefficient de traînée d’une sphère, d’un cube et d’un cylindre (en incidence
nulle ou en incidence de 90◦). Pour la sphère et le cube, les résultats des modèles de krigeage sont
représentés sur la Figure 7.10. Le deuxième type de métamodèle est un réseau de neurones pour le
calcul de la distribution du flux de chaleur sur les mêmes géométries. Pour chacune d’entre elles,

7. Autre nom donné au krigeage.
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Figure 7.8 – Micro-satellite et ses quatre variables de design. La hauteur et la longueur sont
contraintes (extrait de [29]).

Figure 7.9 – Coefficient de traînée en fonction du nose radius pour différents ratio height/length.
Les résultats sont obtenus avec des modèles RBF entraînés avec des méthodes par panneaux
(gauche) et des calculs DSMC (droite) (extrait de [29]).

100 calculs DSMC réalisés avec le code SPARTA sont utilisés pour l’entraînement et 25 calculs
supplémentaires sont utilisés pour l’évaluation. Un plan LHS est donc construit pour explorer l’es-
pace défini par les variables Kn ∈ [0.01; 1], T∞ ∈ [200; 2000] K et U∞ ∈ [2; 4] km/s. Pour le cas du
cube, la comparaison des résultats DSMC et des prédictions par réseaux de neurones pour deux
configurations de vol est représentée sur la Figure 7.11. Cet article montre la puissance des mé-
thodes d’apprentissages pour le calcul de grandeurs globales, locales et pour des géométries aussi
bien convexes que concaves. L’inconvénient de cette procédure est qu’elle nécessite un modèle local
et un modèle global par géométrie ce qui requiert un nombre de calculs important pour l’entraî-
nement. De plus, pour chaque réseau de neurones, le même maillage doit être utilisé pour tous
les calculs puisqu’il correspond au nombre de sorties du réseau (i.e. au nombre de neurones sur la
dernière couche).
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Figure 7.10 – Coefficients de traînée prédits par krigeage pour le cas d’une sphère (gauche) et
d’un cube (droite) (extrait de [30]).

Figure 7.11 – Comparaison des distributions du flux de chaleur prédites par réseau de neurones
(gauche) et calculées par DSMC (droite) pour deux configurations de vol (extrait de [30]).
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Les méthodes d’apprentissage statistique apparaissent donc comme une alternative privilégiée
pour améliorer la précision des codes de rentrée et pour répondre au besoin de traiter des géométries
non-convexes. Le prix du niveau de précision de tels modèles est toutefois lié à la richesse de la
base de données utilisée pour l’entraînement. De plus, les méthodes présentées ici, bien que très
performantes, n’offrent pas la même robustesse que les méthodes traditionnelles par panneaux.

4 Résumé
Ce chapitre a permis d’introduire les notions fondamentales liées aux codes de rentrée. A cette

occasion, un aperçu détaillé des éléments constitutifs des codes de rentrée orientés véhicule a été
donné. Ainsi, nombre de méthodes par panneaux ont été décrites pour les régimes transitionnel,
continu et moléculaire libre.

En dépit de leur simplicité et de leur robustesse, les méthodes par panneaux souffrent tout de
même de nombreuses limitations et tout particulièrement dans le régime transitionnel auquel on
s’intéresse ici. En effet, comme illustré sur quatre points de vol de la rentrée OREX et Apollo 6,
lorsque les formulations pour les distributions du régime continu commettent des erreurs impor-
tantes, ces erreurs sont propagées par les fonctions de raccord sur une grande partie du régime
transitionnel. De plus, les capacités de généralisation et la précision des fonctions de raccord dé-
pendent grandement du nombre de Knudsen qui dépend lui même fortement du choix de la longueur
de référence, des modèles pour le calcul du libre parcours moyen et des Knudsen limites. Dans le but
de pallier certaines limitations soulignées dans la première partie du chapitre, plusieurs méthodes
avancées ont donc été développées. Ainsi, l’incapacité de reproduire les variations de distribution
pour des sections géométriques d’inclinaison constante a motivé le développement de formulations
géométriques plus complexes. De même, l’incapacité des méthodes classiques à simuler des distribu-
tions sur des géométries non-convexes a conduit au développement de modèles avancés par Falchi.
Cependant, les faiblesses propres aux fonctions de raccord n’ont pas été directement adressées.
Les méthodes d’apprentissage évoquées dans la dernière partie du chapitre semblent être l’outil au
potentiel le plus large. Dans le chapitre suivant, nous nous intéressons donc au développement de
modèles réduits de ce type.
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Chapitre 8. Développement de modèles réduits AED et ATD

Chapitre 8
Développement de modèles réduits pour les
distributions pariétales de pression, de
frottement et de flux de chaleur en régime
hypersonique raréfié
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Introduction : Compte tenu des limitations propres aux modèles actuels et plus particulièrement
aux fonctions de raccord, de nouveaux modèles réduits basés sur des méthodes d’apprentissage ont
été développés dans le cadre de cette thèse. Dans la première partie du chapitre, les différentes mé-
thodes d’apprentissage utilisées ainsi que les outils permettant la construction de bases de données
(plans d’expérience) sont présentés. Ensuite, les différentes étapes ayant conduit au développement
de modèles de krigeage pour les coefficients de pression Cp,stag et de flux de chaleur Ch,stag au point
d’arrêt sont décrites. Cette description comprend le choix des variables d’entrée, de l’élaboration
de la base de données et va jusqu’à l’évaluation des modèles par comparaison aux résultats DSMC
SPARTA. Dans la troisième partie du chapitre, la construction de réseaux de neurones pour le
calcul des distributions des coefficients de pression Cp, de flux de chaleur Ch et de frottement Cf est
abordée. A cette occasion, le choix des variables de design par analyse de calculs préliminaires puis
la construction des bases de données sont discutés. L’évaluation de ces modèles par comparaison
aux résultats numériques (SPARTA) et aux résultats obtenus avec les modèles existants (ARES)
sert finalement à conclure et à ouvrir plusieurs perspectives d’amélioration complémentaires.

1 Méthodes d’apprentissage statistique pour le calcul rapide de
grandeurs pariétales

Le Machine Learning (ML) désigne l’ensemble des méthodes d’apprentissage automatique ca-
pables d’identifier une structure statistique dans des observations pour prédire ensuite la réponse
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en de nouveaux points. L’objectif dans ce chapitre est de proposer de nouvelles formulations tirant
à la fois profit de la précision des méthodes de ML et de la flexibilité des méthodes classiques. Pour
cela, le choix a été fait d’utiliser deux méthodes d’apprentissage distinctes :
(i) le krigeage pour l’estimation des coefficients de pression et de flux de chaleur au point d’arrêt ;
(ii) les réseaux de neurones profonds pour le calcul des distributions des coefficients de pres-

sion, de frottement et du flux de chaleur.
Cette section vise donc à introduire la notion de plan d’expériences aussi appelé Design of Experi-
ments (DOE), puis à présenter les deux modèles d’apprentissage retenus.

1.1 Entraînement du modèle : base de données et plan d’expériences

Un des enseignements de l’état de l’art sur les méthodes d’apprentissage est que la précision d’un
modèle réduit dépend fortement de la richesse et de la complétude (au sens de l’espace de design) de
la base de données. Lors de la construction d’un métamodèle, une des premières étapes consiste donc
à choisir la technique d’élaboration du plan d’expériences et le nombre de points d’apprentissage.
Si l’on revient aux travaux de Sia et Mehta [30], pour chaque géométrie, 100 simulations DSMC
ont été utilisées pour entraîner un modèle réduit pour l’estimation du coefficient de traînée et un
modèle réduit pour le calcul de la distribution du flux de chaleur. En pratique, le nombre de points
d’apprentissage nécessaires dépend du nombre de paramètres d’entrée du modèle réduit visé et
de la méthode d’apprentissage. Ensuite, selon l’application, plusieurs méthodes d’échantillonnage
existent pour la génération du plan d’expériences.

Comme expliqué par Simpson dans sa revue des méthodes d’échantillonnage [222], le plan
d’expériences le plus élémentaire est le plan factoriel 2k où k représente le nombre de paramètres
du plan. En considérant le modèle réduit de Sia [30] qui à un jeu d’entrées xxx associe le coefficient de
traînée CD, alors chaque expérience est définie par un tirage des variables (Kn, T∞, U∞) dans leurs
intervalles de variation respectifs où pour rappel, Kn ∈ [0.01; 1], T∞ ∈ ×[200; 2000] K et U∞ ∈
×[2; 4] km/s. Le plan d’expériences factoriel 2k est donc simplement constitué des 8 expériences
obtenues à partir de toutes les combinaisons possibles des extrema des intervalles :

xxx(1) = (0.01, 200, 2),
xxx(2) = (1, 200, 2),
...
xxx(8) = (1, 2000, 4).

Si ce type de plan se génère très facilement à partir de l’algorithme de Yates, il présente toutefois
plusieurs inconvénients majeurs. Tout d’abord, le nombre d’expériences croît de façon exponentielle
avec le nombre de paramètres. Ensuite, la pertinence du plan est fortement liée à la simplicité
du modèle étudié, ici en l’occurrence, la pertinence du plan dépendrait de la complexité de la
dépendance de CD aux paramètres Kn, T∞ et U∞. En effet, en considérant seulement 2 valeurs
par paramètre, seuls des effets linéaires sont adéquatement représentés dans le plan. Un plan 3k
serait capable de capturer des effets quadratiques mais augmenterait significativement le nombre
d’expériences requises. Pour ces raisons, les plans factoriels se limitent généralement à des études
pilotes de l’espace de design et à l’évaluation des effets principaux des paramètres [222, 227]. En
négligeant les interactions d’ordre élevé, on obtient un plan factoriel fractionnaire 2k−p qui permet
de réduire considérablement la taille du plan d’expériences et d’étudier des systèmes complexes où
k � 1. En terme de précision, ces plans présentent néanmoins les mêmes limitations que les plans
factoriels complets.

D’un point de vue statistique, plusieurs caractéristiques permettent d’évaluer la qualité d’un
plan d’expériences [32]. On dit d’un plan qu’il est space-filling lorsque la répartition des points
permet une exploration optimale de l’espace de design. Le caractère stratified ou robuste en sous-
projection signifie que la répartition des points est optimale lorsque l’on considère la projection des
points du plan sur un sous-espace de dimension réduite. Les hypercubes latins forment une catégorie
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de plans d’expériences vérifiant la propriété de stratification. Ils se construisent de la manière
suivante. Supposons que l’on souhaite élaborer un plan d’expériences de k dimensions constitué
de n points, alors un hypercube de dimension k est construit en découpant chaque dimension en
n intervalles puis en plaçant les points dans n cases à travers l’hypercube de sorte à ce que l’on
puisse extraire chaque point selon n’importe quel axe sans traverser de case occupée. Un exemple
d’ hypercube latin (n, k) = (5, 2) optimal est représenté sur la Figure 8.1. On remarque que par
construction, la robustesse en sous-projection est vérifiée puisque la projection des points suivant
les intervalles (xi)i=1,2 est uniforme. En revanche, rien ne garantit a priori le caractère space-filling.
En effet, en considérant l’hypercube latin diagonal (Figure 8.2), la robustesse en sous-projection
est toujours vraie mais le remplissage surfacique n’est pas optimal. Un Latin Hypercube Sampling
(LHS) consiste donc à déterminer une configuration d’hypercube latin optimale selon différents
critères mathématiques de remplissage [32].

L’avantage majeur d’un tel plan est qu’il se construit sous la contrainte du nombre d’expériences
souhaité ce qui est particulièrement avantageux lorsque le nombre d’expériences (ou de simulations)
réalisable est limité. Néanmoins, le caractère optimal au sens du remplissage n’implique pas que
le nombre de points d’échantillonnage choisi suffise à l’exploration complète du plan. Dans ce
cas, il faut procéder à l’enrichissement du plan d’expériences (i.e. ajouter des points a posteriori).
L’inconvénient principal du LHS est que la structure optimale n’est pas toujours conservable lorsque
l’on souhaite ajouter de nouveaux points d’apprentissage. Toutefois, le plan peut être complété à
l’aide d’une technique de DOE adaptatif comme on le verra dans la section 2.2.

Figure 8.1 – Exemple d’hypercube latin opti-
mal.

Figure 8.2 – Exemple d’hypercube latin dia-
gonal.

Lors d’une étude ML, la première étape consiste à préparer les données. Dans notre contexte, on
suppose qu’on dispose d’une base de données constituée d’entrées xxx et d’observations (ou sorties)
y. Les entrées sont généralement organisées sous le forme d’une matrice de taille n × d où n est
le nombre de points de la base de données, et d est le nombre de variables de design. Les sorties
peuvent être scalaires (krigeage), auquel cas y est un vecteur de taille n, ou multiples (réseaux de
neurones), auquel cas y est une matrice de taille n×K avec K le nombre de sorties. Cette base de
données peut se construire avec un code de calcul (ou de façon expérimentale) dont les n simulations
(ou expériences) sont réalisées selon le plan d’expériences choisi. Le métamodèle envisagé doit alors
être capable de fournir une réponse approchée ŷ de la réponse exacte y. Pour cela, la base de
données est répartie en une base de données d’entraînement (i.e. training set [xxxtrain, ytrain]) et une
base de données d’évaluation (i.e. test set [xxxtest, ytest]) de sorte que la base complète vérifie :

[xxx, y] = [xxxtrain, ytrain] ∪ [xxxtest, ytest]. (8.1)
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Pour achever la préparation des données, il est important d’ajuster l’échelle des données par nor-
malisation 1 ou par standardisation 2. Comme on le verra dans la section suivante, le krigeage est
une méthode basée sur une notion de distance. L’étape de mise à l’échelle permet d’éviter les
biais en donnant initialement le même poids à chaque variable de design indépendamment de leur
valeur d’origine. Pour les réseaux de neurones (voir section 1.3), cette étape permet notamment
d’homogénéiser la progression du gradient lors de l’ajustement des paramètres.

Une fois les données préparées, le métamodèle peut alors être entraîné avec la base d’entraîne-
ment et sa capacité de généralisation est évaluée sur la base de test. Comme on le verra plus tard,
pour les réseaux de neurones, la validation peut parfois se faire de façon plus sophistiquée et une
répartition du dataset en trois jeux de données peut permettre d’éviter les biais induits par une
division training-test.

1.2 Le krigeage

Le krigeage est une méthode de prédiction bayésienne développée dans les années 50 par l’ingé-
nieur minier Danie Krige puis formalisée par le mathématicien Georges Matheron. Le terme krigeage
est généralement mis en relation avec la communauté géostatistique tandis que dans la communauté
ML, on le rencontre sous le nom de Régression par Processus Gaussien (GPR). Cette polyonymie
en apparence anecdotique est en réalité centrale lorsque l’on expose les principes sous-jacents de la
méthode. Pour une description statistique, mathématiquement rigoureuse et exhaustive, des pro-
cessus gaussiens, le lecteur peut se référer à l’ouvrage de Rasmussen et Williams [228]. Ici, on adopte
une démarche plus succincte inspirée des références [29, 223, 32] et des supports de formation de
Nathalie Bartoli 3.

1.2.1 Krigeage sans bruit

Considérons un plan d’expériences constitué de n points d’apprentissage. Alors l’ensemble des
variables d’apprentissage (en anglais sample points) s’écrit xxx =

(
xxx(1),xxx(2), . . . ,xxx(n)

)t
où chaque

xxx(i) ∈ Rd. Les observations ou réponses associées à xxx sont données par y =
(
y
(
xxx(1)

)
, y
(
xxx(2)

)
, . . . , y

(
xxx(n)

))t
∈

Rn avec y(xxx(i)) ∈ R. Le krigeage consiste à approcher la grandeur modélisée y(xxx) par un processus
stochastique conditionné par l’ensemble des observations. Pour construire cette approximation, on
introduit d’abord l’a priori aussi appelé processus non conditionné d’expression [223] :

Y (xxx) = µ(xxx) + Z(xxx), (8.2)

où µ(xxx) est la partie déterministe représentative de l’allure générale du processus qui peut être
supposée comme une constante connue (krigeage simple), une constante βββ0 à déterminer (krigeage
ordinaire) ou encore une fonction polynomiale (krigeage universel) d’expression :

µ(xxx) =
m−1∑
j=0

βj fj(xxx). (8.3)

Les fj sont les m fonctions de base choisies au préalable par l’utilisateur avec f0 = 1 et les
(βββj)j=0..m−1 sont des coefficients à déterminer. Le terme Z(xxx) de l’équation (8.2), est un processus
gaussien de moyenne nulle et de variance σ2 vérifiant la relation :

Cov
(
xxx(i),xxx(j)

)
= σ2 r

(
xxx(i),xxx(j)

)
. (8.4)

1. Normaliser des données consiste à les ramener à un intervalle [0, 1] en appliquant à chaque composante la
transformation x̄ = (x − xmin)/(xmax − xmin) où xmin et xmax désignent respectivement les valeurs minimale et
maximale des données d’entraînement.

2. Standardiser des données revient à les centrer-réduire, c’est-à-dire à appliquer à chaque composante la trans-
formation x̄ = (x− µ)/σ où µ et σ désignent respectivement la moyenne et l’écart-type des données d’entraînement.

3. Formation Kriging - EGO dispensée à l’ONERA en juin 2020.
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La fonction de corrélation r, aussi appelée noyau de corrélation, est une mesure de similarité dépen-
dante d’une certaine distance spatiale. Elle définit la matrice de corrélation RRR dont les coefficients
ont la forme générale suivante :

r
(
xxx(i),xxx(j)

)
= exp

(
−

d∑
l=1

θl
∣∣∣x(i)
l − x

(j)
l

∣∣∣p) , (8.5)

où d est le nombre de paramètres d’entrée. Les poids θl s’interprètent comme l’activité des para-
mètres de design, c’est-à-dire la vitesse à laquelle la corrélation décroît avec la distance dans les
différentes dimensions de l’espace de design. Le paramètre p est, quant à lui, représentatif de la
différentiabilité ou du caractère lisse de la corrélation. En théorie, il peut être optimisé et prendre
n’importe quelle valeur réelle entre 0 et 2 mais il est souvent fixé au préalable comme un entier
égal à 1 (fonction de corrélation exponentielle) ou 2 (fonction de corrélation gaussienne) [29]. Sur
la Figure 8.3 sont représentées plusieurs trajectoires 4 1D obtenues pour différents jeux de para-
mètres. La partie grisée représente l’intervalle de confiance de 95% correspondant à ±2σ autour de
la moyenne µ(x).

En pratique, les hyperparamètres σ2, βββ et θ, peuvent être déterminés, entre autres, par validation
croisée [228] ou par maximisation de la vraisemblance [32]. On présente ici la deuxième solution
dans le cas du krigeage universel. On définit la vraisemblance L(θ,βββ, σ; y) comme la probabilité
P (y|θ,βββ, σ) d’obtenir les observations y en connaissant les paramètres (θ,βββ, σ). Dans le cas des
processus gaussiens, cette vraisemblance a pour expression [32, 228] :

L(θ,βββ, σ; y) = 1
(2π σ2)n/2|RRR|1/2

exp
(
−(y − Fβββ)tRRR−1(y − Fβββ)

2σ2

)
, (8.6)

où RRR est la matrice n × n de corrélation telle que RRRi,j = r
(
xxx(i),xxx(j)

)
et F est la matrice des

fonctions de base n×m telle que Fi,j = fi−1
(
xxx(j)

)
. L’idée est alors de déterminer les paramètres

(θ,βββ, σ) en maximisant la vraisemblance. En prenant le logarithme de l’équation (8.6), on obtient
l’expression suivante :

ln(L) = −n2 ln(2π)− n

2 ln
(
σ2
)
− 1

2 ln(|RRR|)− (y − Fβββ)tRRR−1(y − Fβββ)
2σ2 . (8.7)

En calculant et en annulant les dérivées ∂βββL, ∂σL, on obtient l’expression des Maximum Likelihood
Estimates (MLE) σ̂ et β̂ββ par les équations :

β̂ββ =
(
F tRRR−1F

)−1
F tRRR−1y, (8.8)

σ̂2 = 1
n

(
y − Fβ̂ββ

)t
RRR−1

(
y − Fβ̂ββ

)
. (8.9)

Pour le krigeage simple, β̂ββ est simplement remplacé par la constante connue µ et la matrice F par le
vecteur 1 de taille n× 1 et dont tous les coefficients valent 1. De même, pour le krigeage ordinaire,
il suffit de remplacer F par le vecteur 1 et F̂βββ par le vecteur 1β̂0 où β̂0 est un MLE de la constante
inconnue. Finalement, en introduisant les équations (8.8) et (8.9) dans (8.7) et en écartant la partie
constante, on obtient la vraisemblance concentrée :

ln(L) ' −n2 ln(σ̂2)− 1
2 ln(|RRR|), (8.10)

4. Pour tracer une réalisation (ou trajectoire) d’un processus gaussien sur [0; 1], il faut d’abord discrétiser l’inter-
valle en nx points puis échantillonner à partir de la distribution normale multivariée de moyenne µ(x) et de covariance
σ2RRR calculée aux nx points. La trajectoire est alors donnée pour tout x dans [0; 1] par Y (x) = LX̄ + µ(x) où L est
la matrice obtenue à partir d’une décomposition de Cholesky de la matrice de covariance (i.e. telle que LLt = σ2RRR)
et X̄ est un vecteur de nx variables indépendantes normalement distribuées (i.e. X̄ ∼ N (0, 1)).
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Figure 8.3 – Réalisations de processus gaussiens non conditionnés obtenues avec un noyau gaussien
(i.e. p=2) et différents paramètres µ, θ et σ2 (inspiré de [31]).

dont l’expression ne dépend plus que du paramètre θ. Les θ̂l permettant de maximiser la vraisem-
blance concentrée s’obtiennent donc par résolution d’un problème d’optimisation non-linéaire.

Lorsque l’ensemble des paramètres est défini, la dernière étape consiste à déterminer l’expression
analytique du prédicteur permettant d’approcher la réponse y en un nouveau point xxx∗. Pour cela,
on considère le processus conditionné Ŷ (xxx∗) ∼

[
Y (xxx)|Y (xxx) = y(xxx(i)), i = 1..n

]
qui est aussi un

processus gaussien (i.e. Ŷ (xxx∗) ∼ N
(
µY (xxx∗), σ2

Y (xxx∗)
)
) dont il faut calculer la moyenne µY et la

variance σ2
Y . L’approche de Sacks consiste à chercher le Best Linear Unbiased Predictor (BLUP)

en considérant un problème de minimisation basé sur les multiplicateurs de Lagrange pour la
contrainte sans biais [31, 229]. Une autre approche consiste à maximiser la vraisemblance des
données augmentées par le vecteur de corrélation r(xxx∗) entre les variables observées et la nouvelle
prédiction [32] :

r(xxx∗)i = r(xxx∗,xxx(i)), i = 1..n. (8.11)
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Indépendamment de l’approche suivie, on obtient finalement les équations suivantes :
• Pour le krigeage universel :

µY (xxx∗) = f(xxx∗)tβββ + r(xxx∗)tRRR−1 (y − Fβββ) , (8.12)

σ2
Y (xxx∗) = σ2 [ 1− r(xxx∗)tRRR−1r(xxx∗)

+
(
f(xxx∗)t − r(xxx∗)tRRR−1F

) (
F tRRR−1F

)−1 (
f(xxx∗)t − r(xxx∗)tRRR−1F

)t
] . (8.13)

• Pour le krigeage ordinaire, la deuxième ligne de la variance est négligeable et ces équations
s’écrivent :

µY (xxx∗) = β0 + r(xxx∗)tRRR−1 (y − 1β0) , (8.14)

σ2
Y (xxx∗) = σ2

(
1− r(xxx∗)tRRR−1r(xxx∗)

)
. (8.15)

• Enfin, pour le krigeage simple :

µY (xxx∗) = µ+ r(xxx∗)tRRR−1 (y − 1µ) , (8.16)

σ2
Y (xxx∗) = σ2

(
1− r(xxx∗)tRRR−1r(xxx∗)

)
. (8.17)

On note que les modifications
(
Fβββ, f(xxx∗)tβββ

)
→ (1β0, β0) et (1β0, β0) → (1µ, µ) permettent de

passer respectivement d’un krigeage universel à ordinaire et d’un krigeage ordinaire à simple.
Ainsi, le modèle de krigeage utilisé pour prédire la réponse y correspond à la moyenne µY et

la variance du krigeage donnée par σ2
Y représente l’erreur moyenne du modèle [31]. La Figure 8.4

représente un exemple de krigeage ordinaire non-optimal (i.e. conditionné par les observations mais
dont les paramètres n’ont pas été estimés par MLE) et plusieurs réalisations du processus gaussien
conditionné par 6 observations. La Figure 8.5 montre quant à elle la comparaison entre le même
krigeage ordinaire non-optimal et le krigeage ordinaire optimal dont la moyenne µ̂Y et la variance
σ̂2
Y sont calculées à partir des paramètres θ ≡ θ̂, σ ≡ σ̂ et β0 ≡ β̂0 obtenus par MLE.

Figure 8.4 – Krigeage non-optimal et réalisations de processus gaussiens conditionnés obtenus
avec un noyau gaussien (i.e. p=2) et les paramètres β0 = 0, θ = 50 et σ2 = 1. Les observations
(points rouges) sont obtenues à partir de la solution de référence y = sin(2π x).
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Figure 8.5 – Comparaison d’un modèle de krigeage ordinaire optimal (β̂0, θ̂ et σ̂2) et de krigeage
ordinaire non-optimal (β0 = 0, θ = 50 et σ2 = 1). Les observations (points rouges) sont obtenues à
partir de la solution de référence y = sin(2π x).

A ce stade, on peut noter plusieurs aspects importants de la méthode. En n’importe quel point
d’échantillonnage, r(xxx(i)) = RRR:,i et r(xxx(i))tRRR−1y = y(xxx(i)). On a donc µY (xxx(i)) = y(xxx(i)) et σ2

Y = 0
ce qui signifie que le krigeage est interpolant. Pour les points éloignés des points d’apprentissage,
r(xxx∗) → 0, il n’y a donc plus de corrélation et la méthode se réduit à une méthode de régression
élémentaire. Enfin, le krigeage fournit une estimation de l’incertitude en tout point grâce à la
connaissance de la variance σ2

Y qui peut être utilisée pour réduire l’incertitude du modèle. En
effet, sans connaître la réponse y(xxx∗) associée à un nouveau point xxx∗, l’effet d’ajouter ce point aux
observations sur la variance peut quand même être évalué. Cette propriété permet alors d’élaborer
une stratégie d’enrichissement du plan d’expériences. Toutefois, il convient de noter que l’hypothèse
gaussienne à la base de la méthode ne peut être vérifiée et il se peut que l’erreur du modèle soit mal
représentée par la variance du krigeage. A ce titre, elle n’est qu’indicative et l’erreur réelle n’est
estimée que lors de la validation.

1.2.2 Krigeage bruité

Jusqu’ici, nous sommes partis du principe que les observations n’étaient pas bruitées. En réalité,
que l’on soit dans un contexte expérimental ou que l’on travaille avec des résultats de simulations
stochastiques comme c’est le cas pour la DSMC, les observations peuvent être parasitées par un
bruit. Une méthode de régression est alors plus pertinente qu’une méthode d’interpolation. Une
façon simple d’appréhender la régression par krigeage est proposée par Forrester [32]. L’idée est
d’ajouter une constante de régression λ sur la diagonale de la matrice de corrélation. Comme indiqué
précédemment, le caractère interpolant du krigeage provient du lien entre le vecteur de corrélation
et la matrice de corrélation aux points d’observation (i.e. r(xxx(i)) = RRR:,i). Grâce à l’ajout de la
constante λ, la relation d’interpolation n’est plus vraie et pour le krigeage ordinaire par exemple,
les équations (8.14) et (8.15) deviennent :

µY (xxx∗) = β0 + r(xxx∗)t (RRR+ λ)−1 (y − 1β0) , (8.18)

σ2
Y (xxx∗) = σ2

(
1− r(xxx∗)t (RRR+ λ)−1 r(xxx∗)

)
. (8.19)

Les autres formulations s’obtiennent avec les mêmes simplifications que pour la formulation inter-
polante. De même, la procédure MLE permet d’exprimer analytiquement les paramètres optimaux
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β̂ββ, σ̂. Les paramètres θ̂, λ̂ s’obtiennent encore par résolution d’un problème d’optimisation. La Fi-
gure 8.6 illustre la différence entre un modèle de krigeage optimal interpolant et un modèle optimal
pour la régression obtenus pour un cas 1D repris de [32]. La fine partie grisée représente l’intervalle
de confiance de 95% associé à la régression par krigeage. On remarque que désormais le krigeage
n’est pas interpolant et que la variance ne s’annule pas aux points d’apprentissage.

Figure 8.6 – Krigeage interpolant et krigeage régression optimaux pour un problème 1D issu de
[32]. Les observations (points rouges) sont sélectionnées parmi les données (points gris).

La méthode de krigeage dans sa formulation pour la régression a été retenue pour estimer les
coefficients de pression et de flux de chaleur au point d’arrêt en fonction des conditions de vol. Pour
construire les modèles de krigeage optimaux, la toolbox opensource 5 SMT [230] a été utilisée. Cette
toolbox co-développée par plusieurs équipes de recherche de l’Université du Michigan, de la NASA,
de l’ISAE-SUPAERO et de l’ONERA a également été utilisée pour calculer les modèles de krigeage
optimaux des Figures 8.5 et 8.6.

1.3 Les réseaux de neurones

Le Deep Learning (DL) est une sous-catégorie du ML où la notion de profondeur fait référence
au nombre de couches successives de représentations généralement apprises avec des réseaux de
neurones. Bien que le terme réseau de neurones provienne d’une analogie biologique avec la structure
du cerveau, ils ne sont pas des modèles du cerveau [33]. Une description succincte des réseaux
de neurones est disponible dans la revue des métamodèles pour l’ingénierie de Simpson [222].
Néanmoins, compte tenu de l’évolution rapide des applications et des algorithmes de la méthode,
une explication plus détaillée est proposée dans ce paragraphe à partir de l’ouvrage de François
Chollet [33] et des supports de la formation FIDLE 6 dispensée en 2020 par le CNRS.

1.3.1 Fondamentaux des réseaux de neurones

Le perceptron de Rosenblatt [231] est considéré comme le réseau de neurones le plus simple. En
reprenant les notations du paragraphe précédent, la Figure 8.7 illustre le perceptron qui au vecteur
d’entrées xxx(i) = (x1, x2, . . . , xd) renvoie la réponse prédite ŷi = ŷ(xxx(i)) de l’observation yi = y(xxx(i)).

5. Disponible au lien https://doi.org/10.1016/j.advengsoft.2019.03.005.
6. L’intégralité des supports sont disponibles sur le dépôt https://gricad-gitlab.univ-grenoble-alpes.fr/

talks/fidle.
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Cette prédiction est donnée par l’équation :

ŷi = σ

 d∑
j=1

wj xj + b

 , (8.20)

où σ(·) est une fonction d’activation. Les poids (wj)j=1..d et le biais b constituent les paramètres
du perceptron. En prenant la fonction marche suivante comme fonction d’activation :

σ(t) =
{

1, si t ≥ 0,
0, sinon (8.21)

le perceptron est un classifieur linéaire binaire (i.e. qui trie les données selon deux catégories). En
remplaçant la fonction d’activation par la fonction identité σ(t) = t, le perceptron devient une
méthode de régression linéaire. Indépendamment de sa fonction, le perceptron peut être entraîné
pour adopter un comportement optimal. L’entraînement se fait au moyen d’un algorithme d’op-
timisation appelé descente de gradient. En définissant l’erreur E (aussi appelée risque empirique)
associée à une prédiction :

E = 1
2 (yi − ŷi)2 , (8.22)

et compte tenu de l’expression de ŷi donnée par l’équation (8.20), on peut calculer le gradient
d’erreur par rapport aux paramètres du perceptron :

∂E

∂wj
= −(yi − ŷi)σ′

 d∑
j=1

wj xj + b

xj ,
∂E

∂b
= −(yi − ŷi)σ′

 d∑
j=1

wj xj + b

 ,
(8.23)

où σ′(·) désigne la dérivée de la fonction d’activation. En introduisant le taux d’apprentissage
λ ∈ R∗+, l’algorithme de descente de gradient consiste à mettre à jour, après chaque prédiction
(xxx(i) → ŷi), les paramètres du perceptron en fonction de leur influence sur l’erreur :

wj = wj − λ
∂E

∂wj
,

b = b− λ∂E
∂b

.

(8.24)

En quelques itérations, l’algorithme converge vers l’état optimal du perceptron permettant de
minimiser l’erreur pour les éléments de la base de données considérée. Lorsque les éléments sont
sélectionnés au hasard sans remise, on parle de Stochastic Gradient Descent (SGD). Les notions de
base de données, d’itération et de convergence seront précisées plus tard.

Même si le perceptron permet d’introduire les concepts fondamentaux des réseaux de neurones,
cet outil reste élémentaire puisqu’il est composé d’un seul neurone 7. Le perceptron multicouche
aussi appelé réseau de neurones totalement connecté est la version supérieure du perceptron. La
représentation d’un tel réseau est donnée sur la Figure 8.8. Dans cette configuration, le réseau
possède L couches cachées, chacune constituée de (nl)l=1..L neurones. Les couches d’entrée et de
sortie sont composées de respectivement d et K neurones, conformément au nombre de variables
de design d et au nombre de composantes de la réponse à approcher pour K.

Pour les réseaux standards à propagation feedforward (i.e. directe), l’information se propage à
sens unique, des entrées vers les sorties selon les équations suivantes. A chaque neurone k ∈ [[1, n1]]

7. En réalité ce réseau dispose de d neurones sur la couche d’entrée et d’un neurone sur la couche de sortie mais
il n’effectue qu’une seule opération de réduction et d’activation.
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Figure 8.7 – Représentation graphique d’un perceptron simple (inspiré des supports FIDLE).

Figure 8.8 – Représentation graphique d’un perceptron multicouche (inspiré des supports FIDLE).

de la première couche cachée, les d variables d’entrée sont réduites puis activées :

z
(1)
k =

d∑
j=1

w
(1)
k,jxj + b

(1)
k ,

s
(1)
k = σ

(
z

(1)
k

)
.

(8.25)

A la deuxième couche, les sorties
(
s

(1)
k

)
k=1..n1

de la couche précédente subissent les mêmes opéra-
tions, et pour chaque neurone k ∈ [[1, n2]] de la deuxième couche on a :

z
(2)
k =

n1∑
j=1

w
(2)
k,js

(1)
j + b

(2)
k ,

s
(2)
k = σ

(
z

(2)
k

)
.

(8.26)

Cette succession d’opérations se poursuit à travers l’ensemble des couches cachées et les sorties
(ŷk)k=1..K s’écrivent finalement :

z
(L+1)
k =

nL∑
j=1

w
(L+1)
k,j s

(L)
j + b

(L+1)
k ,

ŷk = s
(L+1)
k = σ

(
z

(L+1)
k

)
.

(8.27)

219



1. Méthodes d’apprentissage statistique pour le calcul rapide de grandeurs pariétales

On s’intéresse ici au cas général d’un réseau dont la sortie est multiple. On définit alors l’erreur E
de la manière suivante :

E = 1
2

K∑
j=1

(yj − ŷj)2. (8.28)

Comme pour le perceptron, l’objectif est de minimiser cette erreur en ajustant les poids du réseau.
Pour cela, on effectue une descente de gradient du risque empirique E en calculant pour chaque

couche du réseau les dérivées
(

∂E

∂w
(l)
k,j

, ∂E

∂b
(l)
k

)
(k,j,l)∈[[1,nl]]×[[1,nl−1]]×[[1,L+1]]

puis en mettant à jour les

paramètres selon les relations suivantes :

w
(l)
k,j = w

(l)
k,j − λ

∂E

∂w
(l)
k,j

,

b
(l)
k = b

(l)
k − λ

∂E

∂b
(l)
k

.

(8.29)

En comparaison au cas simple du perceptron, le calcul des dérivées est désormais plus complexe
en raison du grand nombre de compositions effectuées au fil des couches. Pour simplifier le calcul,
l’astuce consiste à utiliser la chain rule qui exploite une propriété élémentaire de dérivation des
fonctions composées ( ∂y∂x = ∂y

∂u
∂u
∂x). L’application de cette formule à un élément de la couche de

sortie s’écrit :

∂E

∂ŷk
= ∂

∂ŷk

1
2

K∑
j=1

(yj − ŷj)2

 = −(yj − ŷj),

∂E

∂z
(L+1)
k

= ∂E

∂ŷk

∂ŷk

∂z
(L+1)
k

= −(yj − ŷj)σ′
(
z

(L+1)
k

)
.

(8.30)

En introduisant le gradient local δ(l)
k par rapport au kième neurone de la couche l :

∂E

∂z
(l)
k

= δ
(l)
k , (8.31)

on obtient alors pour les poids et biais de la couche L+ 1 :

∂z
(L+1)
k

∂w
(L+1)
k,j

= ∂

∂w
(L+1)
k,j

(
nL∑
i=1

w
(L+1)
k,i s

(L)
i + b

(L+1)
k

)
= sLj ,

∂E

∂w
(L+1)
k,j

= ∂E

∂z
(L+1)
k

∂z
(L+1)
k

∂w
(L+1)
k,j

= δ
(L+1)
k s

(L)
j ,

∂E

∂b
(L+1)
k

= ∂E

∂z
(L+1)
k

∂z
(L+1)
k

∂b
(L+1)
k

= δ
(L+1)
k .

(8.32)

En notant que pour une couche cachée l ∈ [[1, L]] :

∂z
(l+1)
i

∂z
(l)
k

= w
(l+1)
i,k σ′

(
z

(l)
k

)
,

δ
(l)
k = ∂E

∂z
(l)
k

=
nl+1∑
i=1

∂E

∂z
(l+1)
i

∂z
(l+1)
i

∂z
(l)
k

=
nl+1∑
i=1

δ
(l+1)
i

∂z
(l+1)
i

∂z
(l)
k

.

(8.33)
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on peut ensuite généraliser ces formules à l’ensemble des L couches cachées du réseau :

∂z
(l)
k

∂w
(l)
k,j

= ∂

∂w
(l)
k,j

(nl−1∑
i=1

w
(l)
k,is

(l−1)
i + b

(l)
k

)
= sl−1

j ,

∂E

∂w
(l)
k,j

= ∂E

∂z
(l)
k

∂z
(l)
k

∂w
(l)
k,j

= σ′
(
z

(l)
k

)
s

(l−1)
j

nl+1∑
i=1

δ
(l+1)
i w

(l+1)
i,k ,

∂E

∂b
(l)
k

= ∂E

∂z
(l)
k

∂z
(l)
k

∂b
(l)
k

= σ′
(
z

(l)
k

) nl+1∑
i=1

δ
(l+1)
i w

(l+1)
i,k .

(8.34)

Pour la première couche cachée, ces équations deviennent :

∂z
(1)
k

∂w
(1)
k,j

= ∂

∂w
(1)
k,j

(
d∑
i=1

w
(1)
k,ix

+
i b

(1)
k

)
= xj ,

∂E

∂w
(1)
k,j

= ∂E

∂z
(1)
k

∂z
(1)
k

∂w
(1)
k,j

= δ
(1)
k x

(L)
j ,

∂E

∂b
(1)
k

= ∂E

∂z
(1)
k

∂z
(1)
k

∂b
(1)
k

= δ
(1)
k .

(8.35)

L’algorithme de backpropagation (en français rétropropagation) consiste alors simplement à calculer
les dérivées successives de l’ensemble des paramètres en partant des sorties puis en remontant les
couches successives du réseau.

Jusqu’ici, on a vu comment était calculée la réponse d’un réseau de neurones dense et comment
en optimiser les paramètres à partir d’une descente de gradient basée sur l’algorithme de rétropro-
pagation. La mise en équations de ces opérations qui constituent la base de cette méthode permet
d’en comprendre les fondements mais soulève également bon nombre d’interrogations quant à une
mise en œuvre pratique dans le contexte d’ingénierie qui nous intéresse.

1.3.2 Concepts avancés des réseaux de neurones

L’objectif de cette section est donc de préciser plusieurs notions évoquées brièvement plus tôt
et d’introduire de nouveaux concepts en lien avec les pratiques avancées discutées dans [33] et dans
la littérature.

Fonctions d’activation

Pour alléger la mise en équations des réseaux de neurones, le choix a été fait d’utiliser la
notation σ(·) pour désigner les fonctions d’activation indépendamment des couches auxquelles elles
se rapportent. En pratique, une fonction d’activation différente peut être définie pour chaque couche.
Le tableau suivant donne trois exemples de fonctions d’activation couramment rencontrées en DL
avec leurs dérivées :

Sigmoïde f(x) = 1
1 + exp(−x) f ′(x) = f(x)(1− f(x))

Tanh f(x) = exp(x)− exp(−x)
exp(x) + exp(−x) f ′(x) = 1− f(x)2

ReLU f(x) =
{

0 si x < 0,
x sinon f ′(x) =

{
0 si x < 0,
1 sinon
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Il n’y a pas de règle stricte quant à la nature d’une fonction d’activation mais elles sont géné-
ralement dérivables et non-linéaires. La première caractéristique permet d’assurer la compatibilité
avec la descente de gradient tandis que la deuxième sert à introduire une non-linéarité permettant
de tirer profit de la profondeur du réseau [33]. Sur la dernière couche d’un réseau, le choix d’une
fonction d’activation spécifique est généralement la conséquence directe de la fonction du réseau.
Ainsi, pour faire de la régression scalaire, la fonction identité est à privilégier tandis que la fonction
sigmoïde peut être utilisée pour estimer une probabilité [33]. Pour les couches cachées, le choix
des fonctions d’activation reste quelque chose de très empirique et constitue une voie de recherche
active en DL [232].

Vectorisation et batch

Toujours concernant la description mathématique des réseaux de neurones, les équations de la
section précédente font apparaître un aspect fondamental : leur facilité de vectorisation. En ef-
fet, la notation employée pour l’écriture des équations donne une représentation séquentielle des
algorithmes mais une notation vectorielle aurait très bien pu être employée au prix de quelques
conventions d’écriture. On parle alors de notation tensorielle dont l’avantage premier est de mettre
en évidence que la majorité des opérations mathématiques se résume à une série de produits ma-
triciels 8.

Une autre conséquence de la vectorisation des algorithmes est qu’elle facilite le regroupement
de plusieurs entrées en un vecteur d’entrées appelé batch et d’effectuer une prédiction puis une des-
cente de gradient pour un batch plutôt qu’entrée après entrée. Cette pratique offre une accélération
considérable de l’entraînement en réduisant le nombre d’exécutions de l’algorithme de backpropaga-
tion pour chaque epoch (i.e. passage de la totalité des données d’entraînement à travers le réseau).
Ainsi, un batch de petite taille permet un déclenchement de l’apprentissage rapide (avant d’avoir vu
l’ensemble des données) tandis qu’un batch de très grande taille nécessite généralement beaucoup
plus d’epochs pour atteindre un état optimal. La taille du batch constitue donc un hyperparamètre
(par opposition aux paramètres) déterminant dont le choix peut considérablement influencer la
vitesse d’entraînement mais aussi la précision du modèle obtenu.

Précision

La précision d’un réseau de neurones peut se quantifier par différents moyens. Au cours de
l’entraînement, le but est d’optimiser une fonction objectif aussi appelée fonction de perte. Dans le
cas d’un modèle de régression, la fonction objectif correspond à l’erreur que l’on cherche à minimiser
grâce à une SGD par exemple. Dans le cas d’une régression scalaire, la Mean Squared Error (MSE)
utilisée dans la section précédente est un candidat à privilégier [33]. L’avantage de cette fonction
est qu’elle est facilement dérivable, ce qui est particulièrement pratique pour le calcul des dérivées
du gradient. La Mean Absolute Error (MAE) est un autre candidat potentiel pour la fonction
de perte. On considère que cette erreur est plus robuste aux outliers (i.e. valeurs absurdes) dont
l’impact peut être exacerbé par le carré de la MSE. Cependant, la MAE a une tendance à moins
ralentir l’apprentissage lorsqu’elle se rapproche d’un minimum. Comme il est tout à fait possible
de vouloir suivre l’évolution d’un autre critère de précision différent de la grandeur minimisée, les
implémentations de réseaux de neurones les plus courantes permettent de suivre l’évolution de la
fonction de perte et d’une série d’autres variables appelées métriques. Comme indiqué par Chollet
[33], pour la régression scalaire il est courant de prendre la MSE comme fonction de perte et la
MAE comme métrique. Dans ce contexte, la Root Mean Squared Error (RMSE) est une autre
métrique communément utilisée.

8. Cet aspect constitue l’une des raisons principales pour lesquelles les réseaux de neurones ont largement favorisé
et bénéficié de la généralisation d’une exécution sur GPU.
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Optimalité

Maintenant que la notion de fonction de perte a été détaillée, il convient de se concentrer sur
deux autres aspects fondamentaux : l’optimalité du réseau et la convergence du SGD qui ont été
volontairement éludées jusqu’ici. En effet, par souci de simplicité dans la description des réseaux de
neurones et de leur fonctionnement, une hypothèse implicite de convergence du SGD vers un état
optimal du réseau a été faite. L’optimisation des paramètres des réseaux est, dans la majeure partie
des cas, un problème non-convexe hautement complexe à tel point que la convergence du SGD est
encore à l’étude, et qu’à ce jour aucune preuve formelle n’existe sauf dans des cas particuliers
[233]. Comme expliqué dans [33], pour le cas d’une fonction simple et dérivable, la recherche d’un
optimum se fait par évaluation de la fonction aux points d’annulation de la dérivée. Pour les réseaux
de neurones, la fonction de perte est très complexe et la résolution analytique de ce problème n’est
possible que dans un contexte théorique où le réseau n’a que très peu de paramètres. En pratique,
l’approche adoptée est donc de minimiser la fonction de perte par un algorithme itératif de SGD.
La représentation graphique de l’algorithme sur une fonction de perte 1D (Figure 8.9a) ou 2D
(Figure 8.9b) permet de visualiser certains enjeux de la méthode. En particulier, la Figure 8.9a
permet d’appréhender l’influence du taux d’apprentissage λ sur la vitesse de convergence. Avec
un pas d’apprentissage trop faible, l’algorithme progresse lentement et risque de rester bloqué au
niveau d’un minimum local tandis qu’avec un pas trop grand, le gradient risque d’alterner entre des
mauvaises positions le long de la fonction de perte sans atteindre de minimum. Pour éviter les risques
de blocage au niveau des minima locaux et pour optimiser la vitesse de progression sur les parties
lisses, plusieurs variantes du SGD ont été développées. Ces variantes reposent principalement sur
l’utilisation d’optimiseurs plutôt qu’un pas d’apprentissage constant. La plupart de ces optimiseurs
exploitent la notion de moment qui fait référence à l’image d’une balle roulant le long de la courbe
de perte et susceptible de rester bloquée en un minimum local [33]. L’idée est alors de déplacer la
balle à chaque itération en fonction de sa vitesse et de son accélération, c’est-à-dire en mettant à
jour les paramètres du réseau en prenant en compte le gradient actuel et les valeurs précédentes. Les
optimiseurs les plus connus sont les méthodes Adam, AdaGrad et RMSProp dont une description
complète est proposée dans les références [234, 235, 236].

(a) SGD le long d’une fonction de perte 1D (b) SGD le long d’une fonction de perte 2D

Figure 8.9 – Représentations graphiques de l’algorithme de SGD pour des fonctions de perte
simples 1D (inspiré de [33]) et 2D (extrait de [34]).

Overfitting, régularisation et subdivision des données

Mis à part l’amélioration continue des méthodes d’optimisation employées par l’algorithme
d’apprentissage, la volonté de représenter concrètement la topologie de la fonction de perte a mo-
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tivé le développement de techniques de visualisation haute fidélité pour des réseaux de neurones
profonds [237]. En pratique, la topologie de la fonction de perte n’est pas facilement accessible et
l’observation de la courbe d’erreur est utilisée pour contrôler la progression du gradient pendant
l’apprentissage. En effet, au cours de l’entraînement, une pratique quasi-universelle consiste à tracer
la superposition de l’évolution de l’erreur (ou d’une métrique) d’entraînement d’une part et de l’er-
reur (ou d’une métrique) de validation d’autre part en fonction du nombre d’epochs (Figure 8.10).
Un des avantages de cette pratique est qu’elle permet de contrôler l’apparition d’un phénomène
courant en ML, l’overfitting. Ce terme désigne un comportement particulier du réseau résultant
d’une sur-optimisation des paramètres et qui se traduit par l’apprentissage de représentations spé-
cifiques aux données d’entraînement compromettant ainsi les capacités de généralisation du modèle.
L’augmentation soudaine de la courbe d’erreur de test, lorsque la courbe d’apprentissage continue
à diminuer, est une manifestation caractéristique de l’overfitting (Figure 8.10b). La manière la
plus simple d’éviter l’apparition de l’overfitting est d’agrandir la base de données d’entraînement.
Lorsque ce n’est pas possible, plusieurs pratiques numériques permettent d’atténuer ce phénomène.
Lorsqu’un réseau est trop grand par rapport aux données disponibles, une façon de réduire la ten-
dance à l’overfitting consiste à réduire la profondeur du réseau [33]. La pénalisation et le dropout
sont deux autres méthodes de régularisation pour aborder le problème. La pénalisation consiste à
contraindre la complexité du réseau en forçant les paramètres (poids et biais) à prendre des valeurs
faibles. Dans ce cas, la régularisation se fait en pénalisant la fonction de perte (i.e. la fonction à
minimiser par descente de gradient) en ajoutant à l’erreur un coût associé au fait d’avoir des para-
mètres élevés [33]. Le dropout est une autre méthode de régularisation dont le principe consiste à
annuler aléatoirement pendant l’entraînement certaines sorties des couches où il est activé. Comme
indiqué par Chollet [33], l’idée est d’introduire un bruit fictif pour réduire les chances d’apparition
de motifs aléatoires qui pourraient être appris à tort.

(a) Courbes d’apprentissage pour un réseau [64, 64]
sur la base de données BPHD [238]

(b) Courbes d’apprentissage pour un réseau [16, 16]
sur la base de données IMDB [239]

Figure 8.10 – Courbes d’apprentissage d’un réseau de régression scalaire (a) et d’un classifieur
binaire (b).

Pour une subdivision classique de la base de données appelée hold-out validation (Figure 8.11)
où la base est répartie en un dataset d’entraînement et un dataset de validation selon une répar-
tition 80-20% par exemple, un overfitting des données de validation peut avoir lieu. En effet, la
recherche d’une configuration/architecture (i.e. une valeur pour chaque hyperparamètre) par éva-
luation répétée des performances des différentes configurations sur la même base peut donner lieu à
une fuite d’informations en provenance de la base de validation vers le réseau [33]. Comme évoqué à
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la fin de la section 1.1, lorsque la base de données est suffisamment grande, il est conseillé d’utiliser
un troisième jeu de données pour former un dataset de test. Avec une répartition 70-20-10% pour
les dataset d’entraînement, de validation et de test, on peut alors entraîner et évaluer un grand
nombre de configurations avec les deux premiers jeux de données et garder le dernier pour évaluer
la performance de généralisation finale de l’ultime réseau retenu. Lorsque la taille de la base glo-
bale est trop modeste, il est possible d’utiliser une subdivision k-fold des données. Cette procédure
illustrée sur la Figure 8.11 consiste à découper la base en k jeux de données de même taille, à en
sélectionner k − 1 pour l’entraînement et à garder le dernier pour le calcul du score de précision.
En changeant à chaque fois le jeu de validation, on obtient k scores que l’on peut moyenner pour
obtenir une mesure de précision globale [33]. Si la base de données est très petite, une dernière
procédure de validation appelée k-fold validation itérée avec mélange consiste à renouveler p fois
la procédure de validation k-fold en faisant précéder chaque étape de subdivision par une étape de
mélange des données [33].

Figure 8.11 – Répartition de la base de données pour une validation par hold-hout (gauche) ou
k-fold (droite) (reproduit d’après [33]).

Optimisation d’architecture et répétabilité

Pour clore cette discussion sur les aspects avancés relatifs aux réseaux de neurones, il reste deux
questions centrales à aborder : l’étape d’entraînement conduit-elle à une paramétrisation unique, et
comment choisir l’architecture d’un réseau de neurones ? Pour répondre à la première question, il
suffit d’entraîner le même réseau plusieurs fois pour se convaincre de sa nature stochastique. En effet,
lorsque l’on choisit une architecture, on commence par en initialiser les paramètres. Généralement,
cela se fait par un procédé aléatoire, ce qui implique un réseau différent à chaque initialisation.
Ensuite, l’étape de descente de gradient a elle aussi une nature stochastique à travers les optimiseurs
(qui peuvent comporter une part d’aléatoire) et lors des étapes de sélection des batch dans la
descente de gradient stochastique SGD. La pluralité des sources stochastiques et la difficulté de
les contrôler sont telles que plusieurs auteurs s’intéressent au développement d’implémentations
capables de garantir la reproductibilité des résultats [240, 241, 242]. De tels travaux dépassent le
cadre de cette thèse mais ils permettent de prendre conscience du fait qu’une même architecture
entraînée plusieurs fois convergera systématiquement vers un état final différent avec des capacités
de généralisation différentes. Pour pallier ce problème, une pratique courante consiste à entraîner
le même modèle un grand nombre de fois pour en estimer les performances moyennes et en extraire
le plus performant.

La multiplication de l’entraînement sur une architecture donnée présuppose toutefois d’avoir
connaissance d’une configuration optimale. Cela nous amène donc à la deuxième question concer-
nant les moyens de déterminer une architecture optimale. Aux prémices du DL et jusqu’à très
récemment, aucune technique avancée ne permettait d’identifier une architecture plus intéressante
qu’une autre. La seule manière de faire était d’ajuster empiriquement la configuration du réseau
en modifiant progressivement les hyperparamètres (nombre de neurones par couche, nombre de
couches, taille des batch, taux d’apprentissage, etc.) jusqu’à l’obtention d’une architecture perfor-
mante. Aujourd’hui cette méthode s’utilise encore et permet d’évaluer rapidement les performances
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potentielles d’un réseau. Néanmoins, l’augmentation des ressources de calcul a permis le déve-
loppement d’algorithmes d’exploration automatique de l’espace des hyperparamètres. Parmi ces
algorithmes appelés tuner, on peut citer les approches par exploration aléatoire et par processus
gaussien [243, 244]. Dans le premier cas, l’espace des hyperparamètres est exploré de façon aléatoire
tandis que dans le deuxième, un métamodèle de la fonction de perte en fonction des hyperparamètres
est construit pour optimiser l’exploration de l’espace. Pour répondre au problème de répétabilité,
ces algorithmes permettent de tester chaque configuration plusieurs fois et de conserver le réseau
offrant les meilleures performances.

Les réseaux de neurones constituent une méthode d’apprentissage profonde capable d’extraire
des informations enfouies dans des bases de données pouvant facilement atteindre plusieurs millions
de points d’apprentissage. Bien que cet avantage ne soit pas exploité ici, cette méthode permet
également de prédire simultanément plusieurs sorties corrélées. Pour ces raisons, la méthode a été
retenue pour l’estimation locale des grandeurs pariétales (Cp, Cf , Ch) d’un objet en phase de rentrée
hypersonique raréfiée. Les notions avancées discutées ici témoignent de l’ensemble des questions qui
peuvent se poser lors du développement d’un tel modèle.

2 Développement de modèles réduits pour les grandeurs d’arrêt

Cette section se concentre sur la construction de deux métamodèles de krigeage pour le calcul
des grandeurs d’arrêt Cp,stag, Ch,stag en régime hypersonique raréfié. Elle présente le choix des
variables de design, la construction de la base de données d’entraînement et de validation. Ensuite, la
comparaison des résultats des nouveaux modèles avec ceux issus des simulations DSMC SPARTA
est abordée. Les résultats des nouveaux modèles sont également confrontés à ceux obtenus avec les
modèles actuels implémentés dans le code ARES.

2.1 Choix des variables de design

L’état de l’art des méthodes de calcul rapide présenté dans le chapitre 7 a mis en évidence
que pour le calcul du flux de chaleur en régime continu, un grand nombre de formulations permet
d’en calculer la valeur au point d’arrêt à partir d’informations contextuelles (e.g. ρ∞, U∞, Rn). Si
certaines formulations reposent sur des considérations physiques plus rigoureuses et nécessitent la
connaissance d’un nombre élevé de grandeurs, d’autres sont plus empiriques et utilisent plutôt des
coefficients de corrélation en complément de quelques variables physico-géométriques. En régime
moléculaire libre, les formulations analytiques développées à partir de la cinétique des gaz per-
mettent également de réduire le calcul du flux de chaleur au point d’arrêt à des expressions simples
dépendantes de quelques paramètres seulement. Pour la pression, le nombre de formulations est
beaucoup plus faible mais les mêmes remarques restent valables. Finalement, en régime raréfié
transitionnel, les fonctions de raccord permettent de calculer, grâce à un paramètre de raréfaction,
les valeurs pariétales à partir des valeurs supposées connues en régime continu et moléculaire libre.

Ces informations suggèrent donc que, pour les grandeurs d’arrêt adimensionnées, il serait pos-
sible de construire une formulation pour l’ensemble du régime raréfié à partir d’une quantité mini-
male de grandeurs environnementales et géométriques. Les corrélations généralement déduites de
bases de données numériques ou expérimentales pourraient être inférées par un modèle d’appren-
tissage statistique. La question centrale pour atteindre cet objectif est donc de déterminer quelles
sont les informations minimales nécessaires.

Comme indiqué dans le premier chapitre du manuscrit, en régime hypersonique raréfié, les
nombres adimensionnés les plus importants sont les nombres de Knudsen et de Mach. Par consé-
quent, ces deux grandeurs apparaissent comme les candidats les plus naturels. De plus, un principe
fondamental lors de la construction d’un métamodèle est d’éviter au maximum les redondances d’in-
formations parmi les variables de design. Compte tenu des variables utilisées dans les corrélations
existantes pour la pression et le flux de chaleur, ces deux nombres semblent contenir l’ensemble des
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grandeurs physiques nécessaires. En remarquant que le choix de la longueur de référence pour le
calcul du nombre de Knudsen dépend du contexte, le choix Lref = 2Rn ( où Rn est le rayon de nez
au point d’arrêt) permet finalement de fermer le système d’informations requises pour le calcul des
grandeurs d’arrêt. Pour simplifier l’accès au rayon Rn et pour alléger les coûts de calcul, la base
de données discutée dans la section suivante a été construite à partir de simulations d’écoulements
hypersoniques raréfiés autour d’une sphère de rayon unitaire.

2.2 Construction de la base de données 2D-axisymétrique

2.2.1 Génération du plan d’expériences

Une fois les variables de design choisies, l’étape suivante consiste à générer une base de données
numériques pour explorer l’espace de design. Pour créer un plan d’expériences (Kn,M∞) relatif
à des conditions de rentrées hypersoniques raréfiées, il faut d’abord définir précisément notre do-
maine d’étude en termes de taille d’objet et de conditions atmosphériques. Compte tenu des tailles,
altitudes et vitesses caractéristiques des objets (véhicules, satellites et débris) généralement soumis
à des écoulements hypersoniques raréfiés nous avons considéré les conditions limites suivantes :

• Les objets ont une longueur de référence minimale de 0.1 m et une longueur de référence
maximale de 50 m.

• Les altitudes sont comprises entre 200 et 85 km.
• Les vitesses de rentrée varient entre 6 et 10 km/s.

A partir des données atmosphériques moyennées des modèles US62 et Jacchia77, les densités
numériques n∞ et les températures T∞ associées permettent d’identifier les bornes physiques du
domaine :

• A 200 km, M∞ ∈ [8; 14] et Kn ∈ [4; 1980].
• A 85 km, M∞ ∈ [22; 37] et Kn ∈ [1.4× 10−4; 7× 10−2].

Ces bornes permettent de définir un premier domaine, appelé domaine physique, représenté en gris
sur la Figure 8.12. La prise en compte des potentielles variations de température aux altitudes
limites et des bornes des régimes continu (Kn ' 10−3) et moléculaire libre (Kn ' 100) permet de
se ramener au domaine suivant :

• Pour Kn = 100, M∞ ∈ [8; 20].
• Pour Kn = 10−3, M∞ ∈ [20; 40].

Cependant, en raison des variations non linéaires de la température T∞ entre les altitudes consi-
dérées, il ne suffit pas de relier linéairement les bornes du domaine pour le fermer. Pour illustrer
cela et déterminer le domaine d’expérience à considérer, différents points limites, pour des altitudes
comprises entre 200 et 85 km, ont été tracés sur la Figure 8.12. En considérant le domaine physique
réduit et les points limites, le domaine d’expérience représenté en pointillés rouges sur la même
figure a pu être défini.

Après identification des limites du domaine, il est possible de construire le plan d’expériences.
Pour les raisons évoquées dans la section 1.1, le choix s’est porté sur un plan LHS optimal. Pour le
krigeage, un bon choix du nombre de points d’apprentissage est n = 10d où d représente le nombre
de variables de design [48]. Avec une marge additionnelle de 25%, le plan d’expériences de n = 25
points représenté sur la Figure 8.13 a été obtenu. Le plan d’expériences dans le repère physique
représenté sur la Figure 8.14 s’obtient alors avec une transformation bilinéaire logarithmique.

Une fois l’ensemble des conditions déterminées en termes de Mach et Knudsen, il faut revenir aux
variables nécessaires à la mise en données des calculs correspondants. Du fait de la non-bijectivité
du passage (Kn,M∞)→ (U∞, T∞, n∞, XO2 , XN2 , XO), les conditions atmosphériques et de vol ont
été déterminées avec la procédure suivante :
(i) La température T∞ est supposée constante et égale à 160 K.
(ii) Les géométries sont des sphères de rayon de nez unitaire (Rn = 1 m).
(iii) Le libre parcours moyen λVHSN2,∞ puis la densité numérique n∞ se calculent à partir des para-

mètres (Kn,Rn, T∞).
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(iv) Les compositions XO2 , XN2 , XO s’obtiennent par interpolation des tables d’atmosphère en
connaissant n∞.

(v) Les compositions permettent de calculer la constante spécifique de l’air Rs,air qui, avec T∞ et
M∞ donnent la vitesse U∞.

(vi) A partir de la procédure utilisée dans l’étude Apollo du chapitre 5, la température de paroi
Tw est estimée par équilibre radiatif en supposant l’émissivité constante εw = 0.85.

Les conditions des points de la base de données d’entraînement ainsi obtenues sont reportées dans
le Tableau 8.1.

Compte tenu de la grande quantité de données de validation disponibles, les 25 points du plan
LHS ont été utilisés pour l’entraînement. En effet, pour le coefficient de flux de chaleur au point
d’arrêt, les travaux de Singh et Schwartzentruber [56] fournissent 29 points de validation contenus
dans notre domaine d’étude. En complément, une partie de la base de données 3D (notée BDD
3D) créée pour l’entraînement des réseaux de neurones (voir section 3.2) permet l’extraction de 23
points de validation pour les coefficients de pression et de flux de chaleur au point d’arrêt. Pour

Figure 8.12 – Représentation des domaines physiques et d’expérience.

Figure 8.13 – Plan d’expériences LHS de 25
points dans le repère canonique.

Figure 8.14 – Plan d’expériences LHS de 25
points dans le repère physique.
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M∞ Kn n∞ (·/m3) XO2 XN2 XO U∞ (m/s) Tw (K)
CFD

28.4 1.4× 10−3 4.69× 1020 0.221 0.779 0 7214 1597
36.9 1.8× 10−3 3.59× 1020 0.221 0.779 0 9383 1881
20.4 2.6× 10−3 2.49× 1020 0.221 0.779 0 5199 1154
24 4.7× 10−3 1.40× 1020 0.221 0.779 0 6108 1212
30 8.1× 10−3 8.08× 1019 0.221 0.779 0 7636 1337

DSMC
33.9 1.4× 10−2 4.76× 1019 0.233 0.767 0.009 8643 1384
38.5 2.4× 10−2 2.75× 1019 0.196 0.786 0.018 9830 1411
19.01 3.4× 10−2 1.91× 1019 0.186 0.785 0.029 4890 798
23.4 5.1× 10−2 1.27× 1019 0.178 0.784 0.038 6017 885
29.3 6.9× 10−2 9.45× 1018 0.170 0.784 0.0460 7547 1011
13.0 1.6× 10−1 4.18× 1018 0.147 0.779 0.074 3371 499
35.2 2.2× 10−1 3.00× 1018 0.133 0.774 0.093 9161 1009
24.1 3.8× 10−1 1.72× 1018 0.114 0.765 0.121 6324 672
17.3 4.1× 10−1 1.61× 1018 0.112 0.763 0.125 4559 517
30.0 9.5× 10−1 6.91× 1017 0.089 0.741 0.170 7993 633
10.8 1.2 5.38× 1017 0.085 0.733 0.182 2886 284
36.0 2.0 3.22× 1017 0.077 0.714 0.209 9675 601
24.4 2.9 2.25× 1017 0.072 0.697 0.231 6601 413
15.2 5.8 1.12× 1017 0.064 0.661 0.275 4141 253
27.7 8.9 7.33× 1016 0.058 0.634 0.308 7634 347
30.8 14.1 4.63× 1016 0.052 0.601 0.347 8561 336
18.6 22.8 2.87× 1016 0.046 0.561 0.393 5240 220
10.3 30.9 2.12× 1016 0.042 0.538 0.420 2913 171
13.3 45.6 1.43× 1016 0.036 0.491 0.473 3824 176
17.4 67.0 9.75× 1015 0.032 0.460 0.508 5071 184

Conditions obtenues avec T∞ = 160 K, Kn = λVHS
N2,∞/(2Rn) et Rn = 1 m.

Tableau 8.1 – Conditions atmosphériques et de vol des points de la base de données d’entraînement
des modèles de krigeage.

chacune de ces simulations 3D réalisées avec différentes géométries (Apollo, OREX et l’IXV), Kn
est calculé à partir du rayon de nez au point d’arrêt Rn. La répartition de ces points dans le domaine
numérique est représentée sur la Figure 8.15.

2.2.2 Simulation numérique du plan d’expériences

Comme indiqué dans le Tableau 8.1, une partie des simulations a été réalisée en utilisant un code
DSMC et une autre partie en utilisant un code CFD. Ainsi, pour les conditions les plus raréfiées
(Kn ≥ 10−2), des calculs DSMC 2D-axisymétriques ont été faits avec le code SPARTA. Comme
pour l’ensemble des calculs présentés jusqu’ici, une attention particulière a été accordée au respect
des métriques fondamentales de la DSMC. La particularité des simulations 2D-axisymétriques est
qu’elles permettent d’atteindre un niveau de raffinement très élevé. En contrepartie, l’hétérogénéité
des surfaces d’injection des particules en entrée du domaine de calcul se traduit par un nombre de
particules par maille de plus en plus faible à mesure que l’on se rapproche de la ligne d’arrêt. En
dépit de l’utilisation d’un algorithme d’équilibrage par création de particules artificielles, un nombre
de particules trop faible se traduit par l’apparition d’un pic physiquement absurde au niveau du
point d’arrêt. Pour éviter ce phénomène décrit dans les notes de Bird [245], chaque simulation
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Figure 8.15 – Distribution des points de validation.

a été réalisée plusieurs fois en augmentant le nombre de particules jusqu’à convergence. Pour les
Kn les plus élevés, ce phénomène est plus marginal car il est peu coûteux de « sur-résoudre » les
calculs. Ainsi, pour la simulation la plus raréfiée (Kn = 67), le pas de temps et d’espace vérifient
∆t = 5 × 10−4 τcoll,∞, ∆x = 0.005λ∞ et le nombre de particules numériques est choisi de sorte
à assurer un nombre de particules par maille Np/c > 10 le long de la ligne d’arrêt. Pour le cas
Kn = 1.4 × 10−2, le pas de temps et le maillage initial sont pris tels que ∆t = min(τcoll)/5,
∆x = λ∞/4 et un raffinement adaptatif de niveau 4 permet de réduire la taille de maille jusqu’à
∆x/8 lorsque le ratio local λ/∆x devient inférieur à 1.5.

Pour toutes les simulations, un modèle d’air à 5 espèces est utilisé avec le modèle TCE et
la cinétique chimique de Park. Les nombres de collisions sont choisis constant pour la rotation
(Zrot = 5) et variable avec le modèle de Millikan-White pour la vibration (Zvib = ZMW

vib (T )). Les
transferts d’énergie sont simulés avec le modèle de Borgnakke-Larsen en supposant le mode de rota-
tion continu et le modèle de vibration discret sous l’hypothèse de l’oscillateur harmonique simple.
Les collisions sont simulées avec l’algorithme No Time Counter (NTC) et le modèle de collision
Variable Hard Sphere (VHS) est utilisé avec les paramètres de Stephani [178] dont l’importance a
été mise en avant dans le chapitre 6. Pour finir, malgré les effets significatifs d’accommodation en
conditions très raréfiées, le coefficient w a été pris constant égal à 1 pour toutes les simulations.
Des exemples de résultats sont montrés sur les Figure 8.16 et 8.17.

Pour les conditions proches du régime continu (Kn < 10−2), les simulations ont été réalisées
avec CASL, la version 1D sphérique équivalent du code CFD Navier-Stokes 2D-3D CELHyO
[187, 212], et utilisée notamment par Van Ghele dans le cadre de l’étude de la rentrée de l’IXV en
régime continu [47]. La particularité de CASL est qu’il permet de calculer précisément le flux de
chaleur et la pression au point d’arrêt d’une géométrie quelconque assimilée à une sphère équivalente
de rayon Rn. Pour les calculs discutés ici, les équations de Navier-Stokes ont été résolues avec un
schéma implicite en temps et un schéma en espace de type HUS-Van-Leer d’ordre 2.

En raison de l’effet négligeable du mode de vibration, l’écoulement a systématiquement été
supposé à l’équilibre thermique tandis que le déséquilibre chimique a été simulé avec le modèle de
cinétique chimique de Park. La viscosité d’espèce a été calculée avec le modèle de Blottner et la
viscosité de mélange avec le modèle d’Armaly-Sutton. La diffusion est obtenue avec la formule de
Gubernatis et la conductivité thermique avec les formules de Wilke et Montchick [246].
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Figure 8.16 – Simulation DSMC du cas M∞ =
30.8, Kn = 14.1.

Figure 8.17 – Simulation DSMC du cas M∞ =
33.9, Kn = 1.4× 10−2.

2.3 Résultats

Pour justifier l’intérêt de construire un modèle d’apprentissage complexe comme le krigeage, il
convient de comparer les résultats d’un tel métamodèle aux résultats d’un métamodèle élémentaire.
Les méthodes de surface de réponse linéaire et quadratique ont donc été considérées. En reprenant
la présentation d’un modèle de surface de réponse proposée par Ahmed [29], ces méthodes se défi-
nissent à partir des relations suivantes. Pour une surface de réponse linéaire, la réponse approchée
en un nouveau point xxx∗ est donnée par la relation :

ŷ(xxx∗) = β0 +
d∑

k=1
βkx

∗
k, (8.36)

où d est le nombre de variables de design, xxx∗ est un vecteur de taille d et β est le vecteur de
régression de même taille obtenu par la méthode des moindres carrées :

β =
(
AtA

)−1
Aty, (8.37)

avec y = (y1, . . . , yn)t le vecteur des réponses exactes. La matrice A de taille n× (d+ 1) s’exprime
en fonction des points d’apprentissage (xxx(i)

j )(i,j)∈[[1,n]]×[[1,d]] par la relation :

A =


1 x

(1)
1 . . . x

(1)
d

1 x
(2)
1 . . . x

(2)
d

...
... . . .

...
1 x

(n)
1 . . . x

(n)
d

 . (8.38)

Pour le modèle quadratique, la réponse approchée devient :

ŷ(xxx∗) = β0 +
d∑

k=1
βkx

∗
k +

d∑
k=1

d∑
j≤k

βk,jx
∗
kx
∗
j , (8.39)
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où le vecteur β s’obtient par la même formule (8.37) mais avec la matrice A de taille n×m donnée
par la relation :

A =



1 x
(1)
1 . . . x

(1)
1 x

(1)
2 . . .

(
x

(1)
d

)2

1 x
(2)
1 . . . x
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(
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... . . . . . . . . .

...
1 x

(n)
1 . . . x

(n)
1 x

(n)
2 . . .

(
x

(n)
d

)2


. (8.40)

Le nombre de colonnes vaut donc m = (d+ 1)(d+ 2)/2.

Les modèles de surface de réponse et de krigeage considérés dans cette section ont tous été
construits avec la toolbox SMT introduite dans la section 1.2.

2.3.1 Résultats pour le coefficient Cp,stag

Les résultats obtenus par krigeage et par surface de réponse linéaire et quadratique sont résumés
dans le Tableau 8.2 où les erreurs RMSE et MRE sont définies comme suit :

RMSE =

√√√√ 1
n

n∑
i=1

(yi − ŷi)2, (8.41)

MRE = 1
n

n∑
i=1

|yi − ŷi|
yi

, (8.42)

où n désigne le nombre de points de validation, les (yi)i=1..n sont les valeurs obtenues par DSMC
et les (ŷi)i=1..n sont les valeurs prédites par les modèles réduits.

On remarque que les différents modèles réduits offrent des performances très proches, ce qui
suggère une relation Cp,stag = f(Kn,M∞) quasi-linéaire. Cependant, sur la Figure 8.18, la com-
paraison des résultats 3D dans le domaine canonique pour la surface de réponse linéaire (Figure
8.18a) et le krigeage ordinaire avec noyau gaussien (Figure 8.18c) montre des tendances radica-
lement différentes pour un degré de précision similaire. Pour le modèle linéaire, malgré la faible
erreur relative moyenne, la réponse plane demeure physiquement incorrecte. De même, le krigeage
ordinaire avec noyau exponentiel (Figure 8.18b) offre le meilleur niveau de précision mais avec une
surface très bruitée en contradiction avec l’allure attendue. Pour les modèles de krigeage ordinaires
avec noyau gaussien et matern52 9, on retrouve l’allure d’une courbe en S pour les Mach les plus
élevés avec une tendance plus complexe pour les Mach plus faibles. Ces modèles semblent donc les
plus pertinents en dépit du niveau de précision non-maximal.

Méthode d’apprentissage RMSE MRE (%)
Krigeage ordinaire avec noyau gaussien 0.0197 1.494
Krigeage ordinaire avec noyau exponentiel 0.0184 1.376
Krigeage ordinaire avec noyau matern52 0.0197 1.521
Surface de réponse linéaire 0.0194 1.517
Surface de réponse quadratique 0.0179 1.448

Tableau 8.2 – Erreurs d’estimation du coefficient Cp,stag pour différents modèles réduits.

Plus généralement, la précision de l’ensemble des modèles peut s’expliquer par la faible plage
de variation du coefficient Cp,stag qui varie entre 1.8 et 2.2, laissant ainsi peu de place à une mau-
vaise prédiction. Toutefois, pour identifier l’origine des écarts entre les valeurs réelles et prédites,

9. Le noyau Matérn 5/2 noté ici matern52 a la forme suivante :
r(xxx(i),xxx(j)) =

∏d

k=1

(
1 +
√

5θk|x(i)
k − x

(j)
k |+

5
3θ

2
k(x(i)

k − x
(j)
k )2

)
exp(−

√
5θk|x(i)

k − x
(j)
k |).
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(a) Surface de réponse linéaire (b) Krigeage ordinaire avec noyau exponentiel

(c) Krigeage ordinaire avec noyau gaussien (d) Krigeage ordinaire avec noyau matern52

Figure 8.18 – Coefficients de pression au point d’arrêt Cp,stag obtenus pour différents modèles
d’apprentissage.

3 outliers encerclés en rouge ont été identifiés sur la Figure 8.19. En remontant aux simulations
3D d’où proviennent ces résultats, on s’aperçoit que l’incohérence est liée à l’algorithme de dé-
tection automatique du point d’arrêt. En effet, pour l’extraction des valeurs au point d’arrêt lors
de la validation du modèle, un algorithme de détection basé uniquement sur les caractéristiques
géométriques de l’objet et son attitude (incidence, dérapage) a été utilisé. Ne tenant pas compte
de la réalité physique de l’écoulement, cet algorithme commet des erreurs dans certains cas limites.
Ainsi, dans le cas particulier où des simulations DSMC 3D sont utilisées pour la validation, des
fluctuations de pression surfacique de l’ordre de quelques pourcents peuvent être observées autour
du point d’arrêt, ce qui se traduit fatalement par l’extraction d’une valeur de Cp,stag différente de
la valeur réelle (i.e. maximale). Pour ces points, la connaissance du Cp,stag réel se traduirait donc
par un déplacement des outliers en direction de la nappe. Quand bien même, un tel ajustement n’a
in fine qu’une influence faible sur l’erreur moyenne qui est déjà inférieure à 2%.

Pour améliorer la robustesse du modèle, la Variance Mean Ratio (VMR) permet d’évaluer la
qualité d’exploration de l’espace de design avec le plan d’expériences utilisé. Elle se définit en tout
point de l’espace de design par la relation :

VMR(x) = σ2(x)
µ(x) , (8.43)

La Figure 8.20 montre les VMR obtenues avec différents modèles de krigeage ordinaire. Sans sur-
prise, pour le krigeage avec noyau exponentiel (Figure 8.20a), la réponse bruitée identifiée plus tôt
se retrouve au niveau de la VMR. Pour les noyaux gaussien (Figure 8.20b) et matern52 (Figure
8.20c), la VMR est beaucoup plus lisse. Ces résultats montrent également qu’au niveau des points
rouges situés dans les zones sous-explorées du DOE (Figure 8.20d), la VMR est plus élevée. En
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2. Développement de modèles réduits pour les grandeurs d’arrêt

Figure 8.19 – Comparaison des Cp,stag estimés et réels pour le modèle de krigeage ordinaire avec
noyau gaussien.

pratique, l’évaluation des points optimaux à ajouter au plan pour optimiser la réduction de VMR
se fait par minimisation de l’intégrale de la VMR [48]. En première approche, l’ajout des points
rouges permettrait déjà une diminution locale de la VMR mais étant donné le niveau de précision
actuel, l’influence de l’ajout de ces points serait négligeable. En revanche, l’évaluation de l’erreur
en ces points renforce la confiance en nos modèles de krigeage puisque malgré le niveau de variance
élevé en ces points, l’erreur relative moyenne est inférieure à 1% contre 1.6 et 1.8% pour les surfaces
de réponse quadratique et linéaire.

Les points de validation de la base BDD 3D (Figure 8.15) ont également été considérés avec
ARES. Pour l’ensemble des cas, les simulations ARES ont été réalisées en considérant des sphères
dont le rayon de nez Rn est identique au rayon de courbure au point d’arrêt des objets 3D. Pour
les 23 points, l’erreur moyenne obtenue vaut 3.66%, soit un peu plus du double de celles obtenues
avec les modèles d’apprentissage présentés ici.

Les différents modèles d’apprentissage offrent un niveau de précision supérieur au modèle ac-
tuellement disponible dans ARES. Néanmoins, seuls les modèles de krigeage gaussien et avec
noyau matern52 ont une réponse physiquement pertinente. Le noyau gaussien donnant un niveau
de précision supérieur, ce modèle semble donc être le plus judicieux à conserver.

2.3.2 Résultats pour le coefficient Ch,stag

Pour le coefficient de flux de chaleur au point d’arrêt, deux bases de validation ont été considé-
rées : les données de Singh et Schwartzentruber [56], et les calculs 3D utilisés pour l’entraînement
des réseaux de neurones. Les résultats obtenus avec les méthodes d’apprentissage sont résumés
dans le Tableau 8.3. Contrairement au cas de la pression, les erreurs montrent une performance
considérablement meilleure des modèles de krigeage par rapport aux modèles simples. Ainsi, la vue
3D des résultats sur la Figure 8.21 confirme l’évolution non-linéaire de la réponse. Cependant, la
position des points de validation localisés sur la partie légèrement raréfiée explique aussi pourquoi
le modèle quadratique est précis pour cette base de validation. Comme attendu, une forme globale
en S est bien observée et la solution suggère une dépendance faible au nombre de Mach 10. Cette
fois encore, la réponse du krigeage ordinaire avec noyau gaussien est la plus lisse et correspond le

10. Cette observation ne se généralise pas aux nombres de Mach plus faibles. Les Ch,stag obtenus par Singh et
Schwartzentruber [56] pour des conditions M∞ = 5 montrent une forte diminution de l’amplitude de la courbe en S
dans la direction des faibles Mach.
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(a) VMR pour le krigeage ordinaire avec noyau expo-
nentiel

(b) VMR pour le krigeage ordinaire avec noyau gaus-
sien

(c) VMR pour le krigeage ordinaire avec noyau ma-
tern52

(d) Plan d’expériences complémentaire

Figure 8.20 – VMR du coefficient Cp,stag pour différents modèles de krigeage (a)-(c) et plan
d’expériences complémentaire (d).

mieux à l’allure physique attendue tandis celle du krigeage avec noyau exponentiel est plus bruitée.

Méthode d’apprentissage RMSE (%)
[Singh]

MRE (%)
[Singh]

RMSE
[BDD 3D]

MRE(%)
[BDD 3D]

Krigeage ordinaire avec noyau gaussien 0.056 4.349 0.0541 6.046
Krigeage ordinaire avec noyau exponentiel 0.064 5.534 0.0529 5.789
Krigeage ordinaire avec noyau matern52 0.0576 4.499 0.0531 5.803
Surface de réponse linéaire 0.149 13.78 0.145 14.43
Surface de réponse quadratique 0.0657 5.68 0.0798 9.146

L’origine de la base de données de validation est indiquée entre crochets.

Tableau 8.3 – Erreurs d’estimation du coefficient Ch,stag pour différents modèles réduits.

Pour la base de données de Singh et Schwartzentruber, il apparaît sur la Figure 8.22a que pour
les conditions les moins raréfiées, l’écart entre la solution du krigeage avec noyau gaussien et leurs
résultats de calcul se creuse fortement. Cependant, la sous-estimation des résultats par le krigeage
ne se retrouve pas pour les résultats de la base de données 3D (Figure 8.22b). Ce comportement
pourrait donc s’expliquer par une différence dans le choix des paramètres du modèle VHS. En effet,
pour leurs calculs, Singh et Schwartzentruber ont utilisé le paramétrage de Bird qui conduit à des
flux de chaleur plus importants que le paramétrage de Stephani lorsque Kn < 10−1. Pour les deux
bases de données, l’erreur relative moyenne est de l’ordre de 5% ce qui, compte tenu de la vaste
plage de variation des Ch,stag, constitue un très bon niveau de précision.
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(a) Surface de réponse quadratique (b) Krigeage ordinaire avec noyau exponentiel

(c) Krigeage ordinaire avec noyau gaussien (d) Krigeage ordinaire avec noyau matern52

Figure 8.21 – Calcul du coefficient Ch,stag pour différents modèles d’apprentissage.

Finalement, le tracé de la VMR pour cette grandeur (Figure 8.23) montre un niveau d’incerti-
tude significativement plus élevé pour le krigeage avec noyau exponentiel qu’avec les autres noyaux.
Cette fois, les zones de VMR les plus importantes se trouvent principalement dans la région des
faibles Knudsen. Ce résultat est assez cohérent puisque pour le plan d’expériences considéré, l’al-
lure asymptotique Ch,stag → 1 lorsque Kn → 100 est bien assimilée par les différents modèles de
krigeage. Pour les points rouges sur la Figure 8.20d, l’erreur moyenne relative pour le krigeage est
inférieure à 4% ce qui confirme la qualité du plan d’expériences utilisé.

Enfin, comme pour le coefficient de pression au point d’arrêt, les calculs ARES permettent
d’obtenir une estimation du coefficient de flux de chaleur au point d’arrêt pour les points issus de
la base de validation BDD 3D. A la différence de la pression, plusieurs corrélations sont disponibles
pour calculer le flux de chaleur au point d’arrêt en régime continu (cf. chapitre 7). Or, en régime
raréfié, le flux de chaleur se calcule à partir des fonctions de raccord dépendantes des valeurs en
régime continu et moléculaire libre, c’est pourquoi plusieurs corrélations ont été considérées. Pour
les mêmes raisons que celles évoquées dans la section 2.5 du chapitre 7, seuls les points de vol pour
lesquels les effets de catalycité sont négligeables ont été considérés. Les erreurs relatives moyennes
ainsi obtenues varient entre 12.2% pour la corrélation de Johnston et Brandis, et jusqu’à 13.1%
pour la corrélation de Sutton-Graves. Cette fois, l’erreur relative moyenne est un peu plus du double
de l’erreur obtenue avec les modèles de krigeage et du même ordre que les modèles de surface de
réponse.

Les modèles réduits développés dans cette section constituent une première amélioration signi-
ficative des modèles existants. En effet, les différents modèles de krigeage obtenus permettent de
réduire par plus de 2 l’erreur commise sur les deux coefficients considérés en régime raréfié. Dans
les deux cas, les modèles de krigeage avec noyaux gaussien et matern52 offrent un très bon niveau
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(a) Résultats pour la base de données de Singh et
Schwartzentruber [56]

(b) Résultats pour la base numérique 3D

Figure 8.22 – Comparaison des Ch,stag estimés et réels pour le modèle de krigeage ordinaire avec
noyau gaussien sur deux bases de validation.

(a) VMR pour le krigeage ordinaire avec noyau expo-
nentiel

(b) VMR pour le krigeage ordinaire avec noyau gaus-
sien

(c) VMR pour le krigeage ordinaire avec noyau matern52

Figure 8.23 – VMR du coefficient Ch,stag pour différents modèles de krigeage.

de précision avec une solution de forme physiquement cohérente. Ces modèles apparaissent donc
comme l’alternative la plus pertinente pour prédire les coefficients de pression et de flux de chaleur
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au point d’arrêt.

3 Développement de modèles réduits pour les distributions
Cette section porte sur le développement de réseaux de neurones pour le calcul des distributions

des coefficients de pression, de frottement et de flux de chaleur. La structure est la même que pour
la section précédente. Une première discussion présente le raisonnement à l’origine des choix de
variables de design de chaque modèle. La deuxième partie présente la base de données de calculs
3D utilisée pour l’entraînement, la validation et le test. La dernière partie se consacre finalement à
l’évaluation des modèles construits.

3.1 Choix des variables de design

Dans un premier temps, l’analyse des modèles réduits existants pour le calcul des distributions
des grandeurs pariétales et présentés dans le chapitre 7, peut permettre d’identifier les variables de
design à considérer. En complément, l’analyse des résultats numériques DSMC obtenus (chapitres
5 et 6) avec le code SPARTA peut permettre de confirmer le choix des variables mais également
d’en ajouter d’autres. Cette analyse de la base de données numériques est d’autant plus riche qu’elle
est composée de véhicules géométriquement très différents (à l’image d’Apollo et de l’IXV) comme
l’illustre le Tableau 8.4. L’objectif adopté ici est d’identifier les variables de design pertinentes pour
le développement d’un modèle réduit à partir des données obtenues sur ce type de géométries.

Type de géométrie Exemples de véhicules
Sphère-cône OREX, Stardust, Ram-C, Pathfinder
Véhicule planant IXV, Space Shuttle, Spaceliner
Calotte sphérique Apollo, ARD, Orion, Crew Dragon

Tableau 8.4 – Typologie des véhicules de rentrée.

Pour le coefficient de pression en régime hypersonique continu, la méthode de Newton modifiée
calcule la valeur de la pression en chaque point de l’objet à partir de la valeur du coefficient de
pression au point d’arrêt (Cp,stag) et de l’incidence locale de la paroi par rapport à l’écoulement
infini amont (α). En régime moléculaire libre, l’expression de la distribution de pression (équation
7.48) dépend de variables atmosphériques (T∞, ρ∞, U∞), du coefficient d’accommodation normale
(σn) et de l’angle d’incidence locale (α). Cette dépendance commune à α dans les régimes limites
suggère donc que ce paramètre a très probablement un rôle important en régime transitionnel.
Quant au paramètre Cp,stag, il apparaît explicitement dans la méthode de Newton modifiée. Dans
le cas limite où α = 90◦, la formule analytique montre le lien entre les variables atmosphériques et
la pression au point d’arrêt. Cette observation indique que, dans les deux cas, le paramètre Cp,stag
permet d’établir le niveau de pression pour le régime considéré. Sa prise en compte par le modèle
semble donc nécessaire. Concernant le coefficient d’accommodation normale, les résultats du cha-
pitre 6 ont montré qu’avec le modèle de Maxwell (i.e. avec σn ≡ w) son importance diminue avec
Kn. Il serait théoriquement possible d’ajouter un coefficient σn aux paramètres du modèle. Toute-
fois, l’apprentissage de son influence en fonction du degré de raréfaction indiqué par Cp,stag n’est
pas trivial en régime raréfié. En effet, les résultats des modèles de krigeage (Figure 8.18) montrent
que lorsque Kn > 1, il n’y a pas unicité du coefficient Cp,stag pour un niveau de raréfaction donné.
De plus, la prise en compte de l’accommodation nécessite une base de données considérablement
plus riche (simulations avec différents coefficients d’accommodation w). Ce paramètre n’a donc pas
été pris en compte en première approche. Les données de rentrée véhiculaires permettent de four-
nir des éléments de réponse quant à un besoin éventuel de paramètres complémentaires. Lorsque
Kn < 10−1, la Figure 8.24 fait apparaître un léger raidissement de la distribution et une légère
augmentation de la distribution de Cp à l’ombre lorsque Kn diminue. Dans de telles conditions, la
dépendance de Cp,stag au nombre de Mach est beaucoup plus faible ce qui suggère qu’il constitue
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un bon indicateur du niveau de raréfaction. De plus, aucun effet de distance au point d’arrêt ou de
rupture de courbure locale n’est observé. Par conséquent, l’ajout de variables supplémentaires ne
semble pas nécessaire et un modèle de forme Cp = f(Cp,stag, α) a donc été considéré.

(a) Apollo 6, α = −25◦, h ∈ [95; 200] km, U∞ = 9.6
km/s

(b) OREX, α = 0◦, h ∈ [96.8; 105] km, U∞ ' 7.5
km/s

(c) IXV, α ' 45◦, h ∈ [90; 110] km, U∞ ' 7.5 km/s

Figure 8.24 – Evolution des coefficients de pression normalisés par leurs valeurs maximales, le
long de la ligne centrale de plusieurs véhicules, sur une portion de leurs trajectoires de rentrée.

Pour le coefficient de flux de chaleur en régime continu, les formules de Vérant-Lefrançois
(équation 7.58) et de SCARAB (équation 7.57) dépendent de l’angle d’incidence locale (α) et du
coefficient de flux de chaleur au point d’arrêt (Ch,stag). La formule de Vérant-Lefrançois dépend
également de la courbure locale via le ratio Rn/Rn,loc. En régime moléculaire libre (équation 7.45),
comme pour la distribution de pression, la distribution du flux de chaleur dépend de l’incidence
locale, d’un coefficient d’accommodation et de variables atmosphériques. Pour les mêmes raisons
que celles évoquées précédemment, les paramètres α et Ch,stag doivent donc être inclus dans le
nouveau modèle. Pour l’accommodation, cette fois les résultats des modèles de krigeage (Figure
8.21) montrent l’unicité du coefficient Ch,stag à un Kn donné. Ce coefficient constitue donc une
mesure du niveau de raréfaction et l’apprentissage de l’influence du coefficient d’accommodation en
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fonction du degré de raréfaction devrait alors être envisageable dans ce cas. Toutefois, pour garder
une base données de taille raisonnable, ce paramètre n’a pas été considéré en première approche. Par
ailleurs, la Figure 8.25 illustre l’évolution des Ch normalisés par la valeur maximale du coefficient
de flux de chaleur, pour différents points de vol de la trajectoire de différents véhicules. Les valeurs
sont celles obtenues le long de la ligne centrale de ces véhicules. Pour Apollo et l’IXV, on observe
l’infléchissement de la courbe lorsque le niveau de raréfaction diminue et une diminution de la
valeur du flux de chaleur à mesure que la distance au point d’arrêt augmente. De manière générale,
ces résultats montrent que les phénomènes physiques mis en jeu varient en fonction du niveau de
raréfaction. En particulier pour Apollo (Figure 8.25a), en régime proche continu (Kn = 0.079 et Kn
= 0.013) et dans la zone de détente proche de l’épaulement, l’accélération de l’écoulement entraîne
l’apparition d’un pic du flux de chaleur en y → 2 m. La prise en compte de ces comportements
nécessite donc qu’une certaine mesure du niveau de raréfaction, de la courbure locale et de la
distance au point d’arrêt soit incluse parmi les paramètres du modèle. Cette observation confirme la
pertinence d’inclure les paramètres Ch,stag, Rn/Rn,loc et dstag. Néanmoins, pour garantir la stabilité
du modèle, il faut s’assurer que ce ratio de courbure ait une valeur finie au point d’arrêt ce qui, selon
l’angle d’incidence, n’est pas toujours le cas pour des géométries présentant des surfaces planes,
comme sur l’intrados ou le culot de l’IXV (où Rn →∞). Un limiteur de la forme :[

Rn
Rn,loc

> 10
]
⇒

[
Rn
Rn,loc

= 10
]
, (8.44)

a donc été utilisé pendant la phase de pré-traitement des données. Pour ce qui est de la distance
au point d’arrêt, il serait possible d’utiliser une abscisse curviligne ou une distance euclidienne
simple dstag. En première approche, c’est la deuxième option qui a été testée et les conséquences
de ce choix sont discutées dans la partie résultats. Au final, le modèle retenu est de la forme
Ch = f(Ch,stag, α, dstag, Rn/Rn,loc).

Pour terminer, le coefficient de frottement constitue une variable a priori plus complexe à trai-
ter. En régime continu, aucun modèle classique générique ne permet de calculer rapidement cette
distribution qui est simplement considérée comme nulle. En régime moléculaire libre, une formu-
lation analogue à celle de la pression existe pour le frottement (équation 7.49). Cette formulation
dépend de l’incidence locale et de plusieurs variables atmosphériques et a la particularité de s’an-
nuler au point d’arrêt caractérisé par l’angle α = 90◦. Par conséquent, l’utilisation d’une variable
Cf,stag n’est pas possible mais l’inclusion du paramètre α est justifiée. En parallèle, l’observation
des courbes sur la Figure 8.26 montre, pour Apollo par exemple, une dépendance forte de la valeur
de Cf au niveau de raréfaction. De même, pour l’IXV, entre le cas le plus raréfié et les deux autres
points de vol représentés, un effet d’amplitude considérable est visible sur une grande partie de
l’intrados (x < 4 m). Pour cette raison, le coefficient Ch,stag a été considéré comme mesure du
niveau de raréfaction. Les résultats pour l’IXV et OREX semblent indiquer une légère diminution
du frottement lorsque la distance au point d’arrêt augmente. Elle reste toutefois marginale puisque
pour l’IXV par exemple, cet effet s’estompe à 90 km (Kn = 0.0068). La prise en compte du pa-
ramètre dstag a donc été évaluée et n’a pas permis de confirmer sa pertinence pour les géométries
considérées. Concernant l’importance de la courbure, l’observation des résultats pour les véhicules
OREX (x → 1 m) et IXV (x → 0.6 et 3 m) montrent, pour les cas les moins raréfiés, un léger pic
au niveau des ruptures de courbure ce qui nous a poussés à choisir le ratio Rn/Rn,loc parmi les
variables de design. Finalement, le modèle retenu est de la forme Cf = f(Ch,stag, α,Rn/Rn,loc).

A ce stade, on peut faire les remarques suivantes. Tout d’abord, pour les différentes formula-
tions proposées, aucune n’emploie explicitement le paramètre Kn comme variable de design. En
effet, l’objectif étant de s’affranchir d’une telle dépendance, le niveau de raréfaction est représenté
par les coefficients au point d’arrêt appropriés (Cp,stag ou Ch,stag). Ensuite, les modèles proposés
ici consistent en trois modèles de régression scalaire. Par conséquent, n’importe quelle méthode
d’apprentissage pourrait être a priori utilisée. Toutefois, les essais menés avec les simulations pré-
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(a) Apollo 6, α = −25◦, h ∈ [95; 200] km, U∞ = 9.6
km/s

(b) OREX, α = 0◦, h ∈ [96.8; 105] km, U∞ ' 7.5
km/s

(c) IXV, α ' 45◦, h ∈ [90; 110] km, U∞ ' 7.5 km/s

Figure 8.25 – Evolution des coefficients de flux de chaleur normalisés par leurs valeurs maximales,
le long de la ligne centrale de plusieurs véhicules, sur une portion de leurs trajectoires de rentrée.

liminaires (cf. chapitres 5 et 6) ont mis en évidence la meilleure capacité des réseaux de neurones
à gérer une base de données constituée de plusieurs milliers de points et à restituer plus fidèlement
les comportements complexes relatifs aux coefficients Ch et Cf .
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(a) Apollo 6, α = −25◦, h ∈ [95; 200] km, U∞ = 9.6
km/s

(b) OREX, α = 0◦, h ∈ [96.8; 105] km, U∞ ' 7.5
km/s

(c) IXV, α ' 45◦, h ∈ [90; 110] km, U∞ ' 7.5 km/s

Figure 8.26 – Evolution des coefficients de frottement normalisés par leurs valeurs maximales, le
long de la ligne centrale de plusieurs véhicules, sur une portion de leurs trajectoires de rentrée.

3.2 Construction d’une base de données 3D

3.2.1 Génération du plan d’expériences

Contrairement aux modèles de la section 2 dont les variables de design sont globales (Kn,M∞),
les paramètres d’entrée considérés pour la modélisation des distributions de Cp, Ch et Cf sont
locaux. Une conséquence immédiate de cette différence est qu’au lieu d’obtenir un point d’appren-
tissage par simulation numérique, chaque simulation fournit autant de points d’apprentissage que
d’éléments surfaciques. En effet, à chaque élément correspond un jeu de valeurs (α, dstag, Rn/Rn,loc).
Par contre, chaque modèle dépend également d’un coefficient au point d’arrêt (Cp,stag,Ch,stag), dont
chaque simulation ne donne qu’une seule valeur. Les dimensions de l’espace de design relatives aux
paramètres géométriques sont donc beaucoup mieux explorées que celles relatives aux coefficients
au point d’arrêt. Les conséquences de cette particularité sont discutées dans la partie résultats.

Dans ces conditions, la construction d’une base de données la plus complète possible, sous
contrainte d’un nombre raisonnable de simulations, a été envisagée de deux manières. La première
approche consiste à construire la base de sorte que l’exploration des différentes dimensions soit la
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plus homogène possible. La deuxième approche vise plutôt à l’élaboration d’une base offrant une
représentativité la plus large possible des phénomènes à assimiler. Du fait de la grande difficulté
à faire varier l’ensemble des paramètres géométriques de façon régulière et à travers l’intégralité
de leur plage de variation (α ∈ [−90◦; 90◦], Rn/Rn,loc ∈ [0; 10], dstag ∈ [0; 4.4] m) pour les trois
géométries étudiées (Apollo, OREX, IXV), le choix s’est porté sur la deuxième option.

La base de données 3D a donc été construite à partir de 27 simulations choisies par tirage
pseudo-aléatoire d’un véhicule, d’une altitude (h ∈ [95; 150] km), d’une vitesse (U∞ ∈ [6; 10] km/s)
et d’un angle d’incidence (α ∈ [0◦; 180◦]). Pour les véhicules considérés, cet intervalle d’altitude
permet une bonne couverture du régime transitionnel tout en garantissant le respect des critères
de précision des calculs DSMC. De même, l’intervalle de vitesse vise à représenter les différentes
vitesses de rentrée propres aux conditions de vol d’intérêt, c’est-à-dire avec des vitesses orbitales
réalistes et où les effets d’ionisation sont négligeables. Concernant l’intervalle d’angle d’incidence,
pour des véhicules de rentrée, des valeurs aussi grandes n’ont a priori pas de sens d’un point de
vue trajectographie mais ce choix a pour but d’améliorer la robustesse du modèle grâce à une
exploration plus complète de l’espace de design. Des variations de dérapage auraient également
permis d’enrichir l’exploration de l’espace mais à un coût de calcul déraisonnable (perte de la
symétrie).

Les données atmosphériques correspondantes ont ensuite été extraites du modèle Jacchia77
(modèle global le plus récent). En complément, trois simulations issues des calculs préliminaires
(chapitre 5) ont été utilisées pour compléter la base d’entraînement constituée d’un total de 30
simulations. La base de données d’apprentissage ainsi définie est présentée dans le Tableau 8.5 et
la distribution des points d’apprentissage est illustrée sur la Figure 8.27. Dans le tableau, les Kn
non-indiqués correspondent aux cas où le point d’arrêt est situé sur une surface plane en incidence,
où une courbure locale équivalente n’est pas connue. Conformément à la discussion sur les bases
de données pour les réseaux de neurones (fin de la section 1.3), un découpage triple entraînement-
validation-test a été choisi. Pour la validation et le test, respectivement 5 et 8 simulations ont été
utilisées. Les cas sélectionnés pour ces actions sont indiqués dans le Tableau 8.6. Comme indiqué au
début du chapitre, pour répondre au problème de répétabilité, les algorithmes sont testés plusieurs
fois et seul le réseau offrant les meilleures performances est conservé. Ainsi, il est nécessaire de
définir une base de données de validation qui permette de sélectionner les modèles les plus précis, y
compris sur des configurations (géométries, conditions de vol, phénomènes physiques) particulières.
Les simulations de la base de validation sont alors choisies pour que chaque véhicule y soit représenté
dans des conditions de vol caractéristiques de leur rentrée. La présence de différents points de vol
d’Apollo a pour but de favoriser la sélection d’un modèle ayant assimilé les effets de raréfaction sur
les dépendances aux différents paramètres de design géométriques. Pour la base de test, là encore
les véhicules de la base d’entraînement sont tous représentés dans leurs conditions de rentrée et
deux points de vol d’Apollo sont utilisés pour tester l’assimilation des effets de raréfaction. Ensuite,
quatre autres géométries dites « nouvelles » sont utilisées pour évaluer la capacité de généralisation
des modèles construits. En particulier, le Spaceliner (un véhicule hypersonique d’une longueur de
60 m) sert à mettre en évidence les limites des modèles construits pour une géométrie de grande
taille.

3.2.2 Simulation numérique du plan d’expériences

Pour les nouvelles simulations, une procédure numérique analogue à celle des calculs 2D a
été utilisée. Ainsi, pour chaque calcul, les critères numériques suivants ont été imposés à minima :
∆t ≤ min(τcoll)/5, ∆x ≤ λ∞/4 avec raffinement adaptatif de niveau 4 etNp/c ≥ 10 dans les éléments
en amont de la géométrie. Pour les calculs 3D, le raffinement adaptatif peut vite conduire à un
nombre de particules par cellule trop faible et nécessiter un nombre de particules total exagérément
grand, c’est pourquoi seules des altitudes h ≥ 95 km ont été simulées. Par ailleurs, l’absence de
dérapage a permis de réduire de moitié la taille des domaines de calcul pour l’ensemble du plan
d’expériences. Finalement, pour limiter les effets du bruit statistique qui apparaissent lorsque la
taille des mailles volumiques est trop grande par rapport aux mailles surfaciques, une attention
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3. Développement de modèles réduits pour les distributions

Figure 8.27 – Représentation de l’exploration de l’espace de design avec les simulations de la base
d’entraînement.
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Chapitre 8. Développement de modèles réduits AED et ATD

Id Véhicule Altitude (km) Vitesse (km/s) Angle d’attaque Kn M∞

1 IXV 95 9.4 60 2.1× 10−2 33.9
2 IXV 100 7.1 170 - 25.1
3 IXV 100 7.4 30 7.5× 10−2 26.2
4 IXV 110 9.3 20 4× 10−1 28.6
5 IXV 120 6.9 180 3.9× 10−1 17
6 IXV 130 7.0 30 5.4 14.6
7 ∗IXV 90 7.46 47 7.9× 10−3 28.2
8 OREX 100 8.5 130 - 30.1
9 OREX 105 6.2 100 - 21.1
10 OREX 140 8.9 110 - 16.4
11 OREX 95 7.5 20 1.6× 10−2 27.1
12 OREX 110 9.5 10 2.5× 10−1 29.2
13 OREX 120 8.0 40 4.1× 10−1 19.8
14 OREX 100 8.5 30 4.2× 10−2 30.1
15 OREX 105 6.2 0 1× 10−1 21.1
16 OREX 140 8.9 10 6.6 16.4
17 Apollo 95 7.6 100 5.8× 10−2 27.4
18 Apollo 105 6.0 90 3.7× 10−1 20.4
19 Apollo 105 9.7 140 5.6× 10−1 32.9
20 Apollo 110 8.2 80 9.3× 10−1 25.2
21 Apollo 130 9.2 150 18 19.2
22 Apollo 140 7.4 120 6.2 13.7
23 Apollo 150 9.5 40 35.2 16
24 Apollo 120 9.0 40 3.2 22.2
25 Apollo 95 7.0 20 4.7× 10−3 25.3
26 Apollo 105 8.0 30 1.8× 10−1 27.2
27 Apollo 105 6.5 0 2.9× 10−2 22.1
28 Apollo 110 8.6 180 1.5 26.5
29 ∗Apollo 200 9.6 -25 65.4 13
30 ∗Apollo 95 8.3 -19.4 4.0× 10−3 30
∗Simulations réalisées dans le cadre des études sur Apollo et l’IXV et présentées dans les chapitres 5 et 6.

Tableau 8.5 – Cas inclus dans la base de données d’entraînement des réseaux de neurones.

particulière a été portée, lors de la réalisation des nouveaux maillages, à la construction de la base
de données. Pour le cas particulier de l’IXV dont l’effet de l’inclinaison des gouvernes se manifeste
sur les grandeurs surfaciques, une géométrie sans gouverne a été construite. De même, pour éviter
que cet effet présent pour le calcul préliminaire ne pollue la base d’entraînement, seule la géométrie
tronquée (x < 3.4 m) a été considérée pour ce cas.

Au niveau des modèles physiques, là aussi un paramétrage identique à celui des calculs 2D a
été utilisé pour les nouvelles simulations. Comme indiqué dans la partie 2 (section 2.2.2), on notera
toutefois que certaines simulations préliminaires réutilisées ici ont été obtenues avec le paramétrage
de Bird pour le modèle VHS. Par conséquent, ces calculs présentent des flux de chaleur plus élevés
que ceux obtenus dans les mêmes conditions avec le paramétrage de Stephani. Néanmoins, cet
aspect n’est a priori pas problématique.
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Id Véhicule Altitude (km) Vitesse (km/s) Angle d’attaque Kn M∞

Validation
A ∗IXV 105 7.5 45 1.3× 10−1 26.9
B ∗OREX 101 7.5 0 4.3× 10−2 26.1
C ∗Apollo 105 8.3 -25.2 9.6× 10−2 28.1
D ∗Apollo 115 9.6 -25 4.5× 10−1 26.3
E ∗Apollo 170 9.6 -25 25.1 14.4

Test
I ∗Apollo 100 8.3 -24.6 3.3× 10−2 29.3
II ∗Apollo 130 9.6 -25 2.6 20.1
III ∗IXV 115 7.4 47 9.1× 10−1 20.3
IV ∗OREX 105 7.5 0 8.9× 10−2 25.1
V Sphere 110 8 0 3.3× 10−1 24.6
VI Ram-C 105 10 0 8.4× 10−1 34
VII Orion 100 7.6 -25 4.5× 10−2 26.9
VIII Spaceliner 150 7 45 70.3 16
∗Simulations réalisées dans le cadre des études sur Apollo et l’IXV et présentées dans les chapitres 5 et 6.

Tableau 8.6 – Cas inclus dans la base de données de validation et de test des réseaux de neurones.

3.3 Résultats

On s’intéresse maintenant aux résultats obtenus avec les différents réseaux de neurones construits
avec la librairie open-source keras écrite en Python [33]. Compte tenu de la structure spécifique
des bases de données considérées, pour tous les réseaux, l’entraînement a été accéléré en considé-
rant une sélection aléatoire de 50% des données d’apprentissage seulement. Cette procédure permet
d’estimer rapidement le potentiel des modèles sans compromettre leur précision. Pour chaque mo-
dèle ainsi construit, la précision a ensuite été évaluée par comparaison avec les résultats DSMC.
Les résultats sont donc présentés de la manière suivante. D’abord les distributions prédites par les
réseaux de neurones sont comparées aux contours issus des simulations DSMC. Ensuite, les distri-
butions le long de la ligne centrale sont comparées à celles estimées avec les modèles présents dans
ARES. Pour distinguer la capacité des modèles à restituer les distributions indépendamment de
la valeur au point d’arrêt, la comparaison des méthodes se fait sous forme normalisée. On notera
finalement que pour cette section, l’angle θ est utilisé pour décrire la position le long de la sphère
et l’angle α représente l’incidence locale dont dépendent les trois modèles. Ainsi pour les résultats
de chaque coefficient (Figures 8.28 à 8.33), la distribution à la paroi est visualisée en 3D (colonne
de gauche) et le long de la ligne centrale de l’objet considéré (colonne de droite).

3.3.1 Résultats pour le coefficient Cp
Pour rappel, le premier réseau de neurones est un modèle de type Cp = f(Cp,stag, α). Du

fait de la simplicité de cette formulation et de la régularité du coefficient de pression dans les
conditions considérées, on ne s’attend pas, a priori, à ce que la précision du réseau surpasse celle
des méthodes existantes. Les résultats présentés ici ont été obtenus avec un réseau comportant 3
couches cachées [32, 64, 128] et des fonctions d’activation ReLU. L’entraînement s’est fait sur 20
epochs avec un optimiseur de type Adam, un pas d’apprentissage λ = 1×10−4 et des batchs de taille
64. Comme préconisé par Chollet [33], les chances d’overfitting sont réduites par une régularisation
l2 aussi appelée weight decay activée pour chaque couche cachée. Pour une telle régularisation, la
pénalisation de la fonction de coût est proportionnelle au carré des valeurs des poids du réseau.

La Figure 8.28 (page 251) illustre les résultats pour les 4 simulations préliminaires (Cas I, II,
III et IV du Tableau 8.6) de la base de test. Pour le cas Apollo à 100 km (cas I), on constate
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au niveau des contours que la région d’arrêt caractérisée par la région des Cp les plus élevés n’est
pas adéquatement restituée par le réseau. Cette discordance vient du fait que, par construction, le
modèle réduit place le point d’arrêt dans la zone où l’angle d’incidence locale α est le plus proche
d’une valeur de 90◦. Dans ce cas, cette détection du point d’arrêt ne correspond pas au résultat
DSMC. La différence principale entre les deux modèles réduits se situe dans l’allure de la courbe
qui est trop linéaire pour le cas du réseau. Pour le cas Apollo à 130 km (cas II), on note cette
fois l’excellente correspondance entre les modèles (ARES et réseau de neurones) et les résultats
DSMC.

Pour le cas de l’IXV, l’absence d’ambiguïté par rapport à la position du point d’arrêt conduit
à un bon accord entre les différents résultats. On notera le fait que les deux modèles réduits
produisent une distribution lisse là où le bruit statistique du calcul DSMC se traduit par un creux
physiquement absurde au point d’arrêt. La comparaison des deux modèles réduits met en avant
une tendance à la surestimation pour ARES et une tendance à la sous-estimation pour le réseau.

Pour le véhicule OREX, les deux modèles réduits donnent des résultats équivalents. Comme
attendu, l’allure courbe du Cp le long de la partie conique (α constant) n’est pas restituée par les
modèles réduits.

La Figure 8.29 (page 252) montre les résultats pour les 4 « nouvelles » géométries sur lesquelles
le réseau n’a pas été entraîné (Cas V, VI, VII et VIII du Tableau 8.6). Le cas le plus élémentaire
est celui de la sphère qu’il est fondamental de savoir modéliser précisément. Pour cette géométrie,
les résultats montrent un très bon accord entre la solution DSMC et la prédiction du réseau.
Par rapport à ARES, on peut noter une légère différence dans l’estimation du Cp dans la région
θ ∈ [60◦; 90◦] où le réseau prédit la distribution de façon plus précise.

Pour le sphère-cône de 9◦ correspondant au véhicule Ram-C, un très bon accord est encore
obtenu entre les résultats des modèles (ARES et réseaux de neurones) et DSMC. Pour ARES, la
tendance est à une légère sous-estimation sur la partie conique et à une légère sur-estimation pour
le réseau.

Pour le cas d’Orion à 100 km, le même comportement que pour le cas Apollo à 100 km est
observé. Cette fois encore, avec le modèle du réseau de neurone, l’allure est trop linéaire et le point
d’arrêt n’est pas situé au bon endroit. Par rapport au modèle ARES, la seule amélioration offerte
par le réseau se situe au niveau de l’épaulement, dans la zone à l’ombre (z ∈ [−2.5;−1] m), où un
Cp non nul est capturé par le réseau.

Finalement, pour le cas particulier du Spaceliner, les contours montrent une différence d’am-
plitude importante entre le réseau et la solution DSMC. Cette différence provient du maillage
relativement grossier du Spaceliner. Ainsi, pour les résultats DSMC, la valeur Cp,stag est située au
niveau d’un élément d’incidence locale α ' 76◦. A cette position, le Cp prédit par le réseau est
donc considérablement plus faible (écart relatif de 9%) que la valeur Cp,stag adéquatement restituée
lorsque α → 90◦. Au niveau de l’allure, on note toutefois un excellent accord entre la solution
DSMC et le réseau contrairement au résultat d’ARES.

3.3.2 Résultats pour le coefficient Ch
Le second réseau de neurones est un modèle du type Ch = f(Ch,stag, α, dstag, Rn/Rn,loc). L’archi-

tecture choisie est composée de 4 couches cachées [32, 64, 128, 256]. Les fonctions d’activation sont
encore de type ReLU, l’optimiseur est de type Adam et le pas d’apprentissage vaut λ = 1× 10−3.
L’entraînement est effectué sur des batchs de taille 128 et sur 20 epochs. Une régularisation l2 est
aussi activée pour chaque couche cachée.

Comme indiqué dans la section 2.5 du chapitre 7, les comparaisons entre ARES et les calculs
DSMC sont légitimes seulement si les effets de catalycité sont négligeables. Pour certains points de
vol de la base de test, cet aspect n’est pas vérifié et les résultats DSMC sont seulement comparés
aux résultats du réseau.

La Figure 8.30 (page 253) donne les résultats pour les quatre simulations préliminaires de la base
de test. Pour le cas Apollo à 100 km, les contours montrent l’excellent accord entre l’amplitude
du pic de flux de chaleur de la solution DSMC et celle prédite par le réseau. Plus bas sur la
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portion sphérique, on note un certain décalage dans l’allure des courbes de Ch. Cette tendance
peut être visualisée plus précisément à l’aide du graphique représentant l’évolution du flux de
chaleur adimensionné le long de la ligne centrale. Malgré cela, l’accord entre les résultats DSMC
et ceux du réseau de neurones est correct et offre une nette amélioration de comportement pour
ce type de géométrie et ces conditions de vol par rapport au modèle existant (cf. Figure 7.5 du
chapitre 7). Pour le cas à 130 km, on constate un bon accord au niveau des contours mais un léger
pic est prédit par le réseau au niveau de l’épaulement. Comme l’illustrent les résultats le long de la
ligne d’arrêt, l’amplitude du pic est en réalité assez faible et l’allure est plutôt bien restituée par le
réseau. Le résultat donné par ARES est en bon accord avec la solution DSMC, avec tout de même
une légère surestimation du flux de chaleur.

Pour l’IXV, les contours montrent un bon accord entre les résultats DSMC et la prédiction du
réseau. Les résultats le long de la ligne centrale, font apparaître la dépendance au paramètre dstag
du réseau. Ce comportement attendu pour un niveau de raréfaction plus faible n’est pas cohérent
avec le point de vol à 115 km. Cela montre que la diminution de l’influence de dstag lorsque Ch,stag
(i.e Kn) augmente n’a pas été correctement apprise. Relativement à la distribution prédite par
ARES, la sous-estimation du réseau est d’un niveau inférieur à la surestimation d’ARES sur la
portion 1 < x < 3 m et équivalente au-delà.

Pour le cas OREX, on voit sur les contours une différence d’amplitude non négligeable dans
la région d’arrêt (entre 3 et 8%). La sous-estimation par le réseau provient probablement d’une
influence conjointe et concurrentielle entre les paramètres α et dstag dans cette région. Concernant
la distribution de Ch le long de la ligne d’arrêt, les résultat montrent le bon accord entre les résultats
DSMC et ceux obtenus avec le réseau de neurones. Cette fois encore, le comportement visé a bien
été appris par le réseau qui offre une amélioration significative de la prédiction du flux de chaleur
sur cette configuration par rapport au modèle existant.

En se concentrant maintenant sur les « nouvelles » géométries, les résultats de la Figure 8.31
(page 254) montrent les points suivants. Par rapport à la sphère, les contours indiquent un bon
accord en terme d’amplitude dans la région d’arrêt malgré une décroissance prématurée du Ch pour
θ ∈ [0◦; 30◦]. Compte tenu des résultats obtenus pour le Cp dans cette région, cette incohérence est
probablement due au paramètre dstag. Plus loin (θ ∈ [50◦; 110◦]) on note que l’allure restituée par
le réseau est plus juste que celle d’ARES.

Pour le sphère-cône, les contours montrent cette fois la surestimation du Ch dans la région d’arrêt
(écart relatif de 4%). Ce comportement est inverse à celui du cas OREX mais est probablement
aussi une conséquence d’une influence conjointe et concurrentielle entre dstag et α. La représentation
des résultats sous forme adimensionnée illustre néanmoins la très bonne restitution de l’allure.

Pour Orion, comme pour le cas Apollo à 100 km, les contours témoignent de l’excellent accord
entre le pic de chaleur calculé par DSMC et celui prédit par le réseau. Le long de la ligne centrale,
la même tendance est visible, avec une variation décroissante linéaire pour les régions au vent.
Relativement au comportement d’ARES pour ce type de conditions, ce résultat est très satisfaisant.

Concernant le Spaceliner, les résultats montrent que la valeur du flux de chaleur au point
d’arrêt est correctement prédite par le réseau mais la décroissance le long de la ligne d’arrêt n’est
pas cohérente. Pour cette géométrie, le paramètre dstag permet donc, contrairement à l’observation
pour Cp, de retrouver la position du point d’arrêt mais les résultats le long de la ligne centrale
indiquent que la dépendance apprise du flux de chaleur à cette distance se généralise mal pour des
géométries aussi grandes. Ce constat n’est pas surprenant du fait de l’utilisation d’une distance
absolue. A l’ombre, l’erreur est exacerbée par la mauvaise qualité du maillage le long de la dérive.

3.3.3 Résultats pour le coefficient Cf
Le troisième réseau de neurones est un modèle du type Cf = f(Ch,stag, α,Rn/Rn,loc). L’archi-

tecture retenue est composée de 3 couches cachées [32, 64, 128]. Les fonctions d’activation sont de
type ReLU, l’optimiseur est de type Adam et le pas d’apprentissage vaut λ = 1× 10−4. L’entraî-
nement est effectué sur des batchs de taille 64 et sur 20 epochs. Une régularisation l2 est activée
pour chaque couche cachée.
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La Figure 8.32 (page 255) montre les résultats pour les quatre simulations préliminaires de la
base de test. Pour le cas Apollo à 100 km, on observe un phénomène similaire à celui souligné pour le
coefficient Cp. La position effective du point d’arrêt, caractérisée par la région où Cf ' min(Cf ), ne
correspond pas à la position α ' 90◦. La position du point d’arrêt est mal restituée par le réseau et
ARES. En terme d’amplitude par contre, l’augmentation du frottement dans la région y ∈ [−2; 0]
m est mieux représentée par le réseau que par les modèles d’ARES. A 130 km, la position du point
d’arrêt où Cf ' min(Cf ) est mieux restituée mais le réseau en surestime la valeur. Le long de la
ligne d’arrêt, l’allure des résultats d’ARES est globalement plus fidèle au calcul DSMC.

Pour le cas de l’IXV à 115 km, la valeur minimale de Cf au point d’arrêt est encore légèrement
surestimée ce qui suggère un souci lié au niveau de raréfaction. Dans l’ensemble, les résultats DSMC
sont tout de même bien reproduits. Le tracé de la distribution le long de la ligne d’arrêt indique
que relativement à la valeur maximale de Cf , l’allure du résultat obtenu avec le réseau est plus
proche du calcul DSMC que les modèles d’ARES.

Pour OREX à 105 km, un mauvais accord est obtenu pour l’amplitude au point d’arrêt mais une
bonne cohérence est observée pour l’allure. En effet pour ce cas, le pic de frottement à l’épaulement
est bien restitué et l’allure globale est plus précise que celle d’ARES pour la partie conique.

Pour les « nouvelles » géométries, les résultats sont donnés en Figure 8.33 (page 256). Pour la
sphère, les contours montrent encore une légère surestimation du frottement au point d’arrêt et une
sous-estimation de la valeur maximale de Cf . L’allure globale est tout de même cohérente. Pour
Ram-C, le frottement est légèrement surestimé au niveau du point d’arrêt mais une bonne allure
est prédite par le réseau.

Pour Orion (comme pour Apollo), on constate que la position du point d’arrêt n’est pas bien
restituée, comme attendu. Par rapport à l’allure le long de la ligne centrale, l’augmentation du
frottement dans la région z ∈ [0; 2.5] m est mieux représentée par le réseau que par les modèles
d’ARES.

Pour le Spaceliner, l’absence du paramètre de distance permet de garder une réponse stable
mais empêche de capturer la décroissance du frottement le long de la paroi. Pour ce cas particulier,
la valeur au point d’arrêt ne tend pas vers zéro et l’écart avec la valeur prédite par le réseau est de
6%.

3.3.4 Discussion

Globalement, les conclusions suivantes peuvent être tirées. Par rapport à la base d’entraînement,
le tirage pseudo-aléatoire des conditions de vol a été effectué de sorte à augmenter la représentativité
des phénomènes complexes en conditions faiblement raréfiées. Comme on peut le voir dans le Ta-
bleau 8.5, les altitudes les plus élevées sont peu représentées. Compte tenu du nombre relativement
faible de simulations utilisées pour l’apprentissage, cette particularité explique très certainement
pourquoi les comportements en conditions plus raréfiées sont moins bien assimilés pour Ch (cf. la
dépendance à la distance pour le cas IXV à 115 km) et pour Cf (cf. la surestimation du min(Cf )
pour les cas Apollo et IXV à 130 et 115 km). Un enrichissement de la base de données avec des
simulations en régime plus raréfié (Kn ≥ 10−1) améliorerait très probablement cet aspect.

Les résultats ont également mis en avant, pour les géométries en incidence nulle (OREX, Sphère
et Ram-C), une difficulté du modèle de réseau de neurones à ajuster la valeur de Ch au point d’arrêt.
Pour ce type de conditions, une façon simple d’améliorer la précision du réseau est d’effectuer la
correction Ch = Ch,stag/C

?
h ×Ch où C?h est la valeur de l’élément où la distance dstag est minimale.

Concernant l’utilisation d’un paramètre de distance dstag absolu, les résultats soulignent les
limites de généralisation des modèles qui en dépendent lorsqu’ils sont évalués sur des géométries de
tailles trop éloignées de celles de la base d’apprentissage. Une manière de résoudre ce problème serait
alors d’utiliser un paramètre adimensionné. Un tel adimensionnement n’est toutefois pas trivial et
le choix d’une distance maximale appropriée (mesurée sur les parties au vent par exemple) doit
être investigué.

Dans l’ensemble, les trois modèles présentés ici donnent des résultats très encourageants. Pour
le modèle de Cp, un niveau de précision très proche des modèles classiques est obtenu. De plus, la
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précision obtenue pour les parties à l’ombre ouvre la voie à une utilisation de tels modèles pour le
régime continu où les sollicitations à l’ombre peuvent être non négligeables et où l’hypothèse de la
méthode de Newton Cp = 0 (i.e. p = p∞) peut conduire à des erreurs significatives. Pour le flux
de chaleur, le modèle construit permet d’augmenter considérablement la précision des résultats par
rapport aux modèles classiques pour les cas limitants du régime faiblement raréfié (Kn . 10−1)
tels qu’une calotte sphérique en incidence ou pour un sphère-cône ouvert. Pour le frottement, le
modèle permet de s’affranchir de l’influence sur le régime de transition de l’hypothèse Cf,cont = 0
induite par les fonctions de raccord. Là aussi, pour les cas d’une calotte sphérique en incidence et
d’un sphère-cône ouvert en régime faiblement raréfié (Kn . 10−1), le modèle donne de très bons
résultats.

4 Résumé
Après un bref état de l’art sur les plans d’expériences ainsi que sur deux méthodes d’apprentis-

sage statistique, un ensemble de modèles réduits de type Machine Learning a été développé. Ainsi,
deux modèles de krigeage ont d’abord été construits pour prédire les coefficients de pression et de
flux de chaleur au point d’arrêt à partir des nombres de Mach et de Knudsen. En basant la longueur
de référence sur le rayon de courbure au point d’arrêt, ces modèles permettent de supprimer l’am-
biguïté principale lors de la définition du nombre de Knudsen. Relativement aux modèles classiques
d’ARES, ces modèles de krigeage permettent de passer d’une erreur relative de respectivement
3.76 à 1.5% pour Cp,stag et de 12.2 à 5% pour Ch,stag.

Ensuite, trois réseaux de neurones ont été construits pour calculer les distributions pariétales
de Cp, Ch et Cf pour des géométries émoussées et dans des conditions de vol quelconques. Pour
ces modèles, l’objectif était d’évaluer le potentiel des méthodes d’apprentissage pour améliorer la
précision des méthodes classiques sur des cas particulièrement difficiles à simuler correctement.
Les résultats obtenus sont très encourageants et ce travail constitue une première étape vers une
généralisation de ces approches pour l’amélioration des codes de rentrée.

Ensemble, le couplage des modèles de krigeage et des réseaux de neurones permet de répondre
aux limitations majeures des fonctions de raccord. En effet, le choix des nombres de Knudsen
des régimes limites, les problèmes de généralisation liés au choix de la longueur de référence et
la propagation des erreurs commises en régime continu sont des aspects propres aux fonctions de
raccord qui n’affectent pas ces nouveaux modèles. De plus, ces modèles permettent également de
modéliser le flux de chaleur pariétal pour des conditions de paroi non-catalytique, ce qui n’est pas
possible avec les codes de rentrée classiques.

Tels quels, les modèles développés ici souffrent tout de même de quelques défaillances liées au
choix de certaines variables de design et à la structure de la base d’apprentissage. Toutefois, des
pistes ont été évoquées pour ouvrir la voie vers un déploiement de telles méthodes dans un code de
rentrée quelconque.

Pour finir, les modèles développés ont été conçus pour améliorer la précision des modèles exis-
tants sur des géométries émoussées. Néanmoins, la place importante qu’occupe la simulation de
débris aux formes plus atypiques (planes, concaves, etc.), non conçues pour résister à la rentrée,
constitue un enjeu majeur pour les codes de rentrée. Pour ce type de géométries, les comportements
particuliers pourraient être appris par des modèles statistiques en adaptant légèrement le choix et
le traitement des variables de design. En effet, les travaux de Falchi [247] montrent que pour des
géométries cylindriques ou cubiques dont une courbure équivalente est connue pour les faces planes,
la restitution de la distribution du flux de chaleur peut se faire à partir de la distribution lissée de
courbure locale. La construction de réseaux de neurones spécifiquement pour traiter ce genre de
cas est donc une piste d’étude très prometteuse.
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Chapitre 8. Développement de modèles réduits AED et ATD

Figure 8.28 – Comparaison du coefficient Cp obtenu par réseau de neurones (ANN), par DSMC
et avec ARES pour Apollo à 100 km (1ère ligne), Apollo à 130 km (2ième ligne), l’IXV à 115 km
(3ième ligne), OREX à 105 km (4ième ligne).
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Figure 8.29 – Comparaison du coefficient Cp obtenu par réseau de neurones (ANN), par DSMC
et avec ARES pour une Sphère à 110 km (1ère ligne), Ram-C à 105 km (2ième ligne), Orion à 100
km (3ième ligne), le Spaceliner à 150 km (4ième ligne).
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Chapitre 8. Développement de modèles réduits AED et ATD

Figure 8.30 – Comparaison du coefficient Ch obtenu par réseau de neurones (ANN), par DSMC
et avec ARES pour Apollo à 100 km (1ère ligne), Apollo à 130 km (2ième ligne), l’IXV à 115 km
(3ième ligne), OREX à 105 km (4ième ligne).
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Figure 8.31 – Comparaison du coefficient Ch obtenu par réseau de neurones (ANN), par DSMC
et avec ARES pour une Sphère à 110 km (1ère ligne), Ram-C à 105 km (2ième ligne), Orion à 100
km (3ième ligne), le Spaceliner à 150 km (4ième ligne).
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Chapitre 8. Développement de modèles réduits AED et ATD

Figure 8.32 – Comparaison du coefficient Cf obtenu par réseau de neurones (ANN), par DSMC
et avec ARES pour Apollo à 100 km (1ère ligne), Apollo à 130 km (2ième ligne), l’IXV à 115 km
(3ième ligne), OREX à 105 km (4ième ligne).
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Figure 8.33 – Comparaison du coefficient Cf obtenu par réseau de neurones (ANN), par DSMC
et avec ARES pour une Sphère à 110 km (1ère ligne), Ram-C à 105 km (2ième ligne), Orion à 100
km (3ième ligne), le Spaceliner à 150 km (4ième ligne).
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Bilan

La modélisation numérique des écoulements raréfiés a connu un premier tournant dans les an-
nées 60 suite au développement de la méthode Direct Simulation Monte Carlo (DSMC) de Bird.
Cependant, malgré le nombre croissant de travaux menés sur la cinétique des gaz, l’étude des
écoulements hypersoniques raréfiés représente encore une activité de recherche minoritaire en mé-
canique des fluides. Du fait des nouvelles contraintes législatives et des progrès technologiques,
l’étude des écoulements raréfiés connaît un nouvel essor depuis quelques années. En effet, certains
aspects des méthodes d’ingénierie, jugées jusque là suffisantes, constituent désormais des points
limitants pour atteindre les nouvelles exigences. L’amélioration des méthodes actuelles passe donc
par une meilleure compréhension des mécanismes propres aux conditions hypersoniques raréfiées,
une meilleure connaissance des points clés de la méthode DSMC et par le développement de mo-
dèles réduits alternatifs. Cette thèse a cherché à atteindre ces différents objectifs en suivant deux
axes d’étude principaux.

Pour le premier qui correspond à la deuxième partie du manuscrit, une grande variété d’écou-
lements hypersoniques raréfiés a été simulée et analysée. Ainsi, dans le chapitre 4, une discussion
sur les critères de convergence a été menée pour ce type d’applications. Cette discussion a no-
tamment mis en évidence que les critères de convergence généralement admis dépendent en réalité
du niveau de raréfaction et des quantités étudiées. Dans le même chapitre, une première étape de
validation a permis d’attester de la fiabilité de SPARTA relativement à d’autres codes DSMC.
Les résultats obtenus pour des écoulements non-réactifs sur une plaque plane et un sphère-cône
ont également montré que, dans de telles conditions, la reconstruction des coefficients aérodyna-
miques et aérothermodynamiques peut s’avérer difficile, en particulier pour le cas du sphère-cône
en incidence.

Ensuite, les chapitres 5 et 6 ont permis d’aller plus loin dans cette démarche d’évaluation de
la méthode par confrontation à des données de vol. Ainsi, pour les programmes Mercury, Apollo,
OREX et quelques missions de la navette spatiale américaine, les résultats ont montré plusieurs
aspects importants de la DSMC. Tout d’abord, la reconstruction du flux de chaleur sur les parois à
l’ombre a montré l’influence non-négligeable de la température de paroi. Pour la capsule OREX et
la navette spatiale américaine, les données de vol aérodynamiques ont été correctement reproduites
par les calculs DSMC. Pour le flux de chaleur en face avant, l’adéquation entre les mesures et les
résultats numériques est plus mitigée. En effet, pour le cas de la navette, des écarts très importants
ont été observés pour les points de vol d’altitudes supérieures à 95 km et même avec des valeurs
du coefficient d’accommodation faibles et physiquement discutables. Pour la capsule OREX, la
diminution du coefficient d’accommodation a permis d’améliorer la précision des calculs DSMC à
105 km mais, pour les points de vols situés à 101 et 96 km, les écarts relatifs restent conséquents.
Pour les deux véhicules, une très bonne cohérence est finalement obtenue pour les altitudes proches
de 90 km.

Grâce à la reconstruction numérique de l’historique du flux de chaleur subi par l’Intermediate
eXperimental Vehicle (IXV) lors de sa rentrée, l’analyse de la portion raréfiée de ce vol présentée
dans le chapitre 6 a contribué à confirmer certaines observations, hypothèses et lacunes mises en
lumière dans le chapitre 5. Comme pour la navette, le flux de chaleur aux altitudes supérieures à
95 km n’a pas pu être reproduit numériquement de manière satisfaisante. Ce cas d’étude a mon-
tré que les moyens expérimentaux mais aussi la connaissance des conditions atmosphériques en de
telles altitudes ne sont pas suffisants. A 90 km en revanche, la comparaison des résultats DSMC,
CFD et des mesures sont beaucoup plus satisfaisants. Ce travail a ainsi montré l’importance du
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paramétrage des modèles de collision en régime proche continu pour assurer la cohérence entre les
résultats DSMC et CFD d’une part, et les résultats DSMC et les mesures d’autre part. Pour le
cas de l’IXV, l’influence des paramètres du modèle de collision utilisé est même supérieure à celles
évoquées par Bird et Moss dans leurs travaux sur la navette spatiale. Finalement ce chapitre a mis
en avant le rôle fondamental des modèles d’atmosphère et le besoin d’améliorer considérablement
notre connaissance des conditions atmosphériques à haute altitude pour espérer conclure quant à
la précision de la DSMC dans ces conditions.

Les enseignements et les simulations résultant de ce travail préliminaire ont ensuite permis
d’étudier le développement d’une nouvelle génération de modèles réduits (chapitre 8) capables de
répondre à certaines limitations des modèles actuels. Grâce à une approche en deux temps, des
modèles de krigeage ont d’abord été construits pour le calcul des coefficients de pression et de flux
de chaleur au point d’arrêt. Pour ces modèles, un gain de précision significatif a été obtenu, ce
qui constitue déjà un moyen d’améliorer les modèles existants. L’utilisation de ces coefficients pour
alimenter des réseaux de neurones a ensuite permis de calculer les distributions des coefficients
de pression, de frottement et de flux de chaleur. Les résultats montrent la pertinence d’une telle
approche qui, bien que construite à partir de bases de données de taille modeste, permet d’améliorer
la précision des modèles actuels dans les cas où ils ne donnent pas de bons résultats. En effet,
pour les coefficients de pression, des résultats d’un niveau équivalent aux modèles classiques ont
été obtenus pour la plupart des véhicules considérés. Pour les parties à l’ombre, cette nouvelle
formulation fournit même des résultats nettement plus précis. Pour des parois non-catalytiques, le
nouveau modèle pour le flux de chaleur est cohérent pour la majorité des véhicules à l’exception du
Spaceliner dont la grande taille, relativement aux véhicules de la base d’entraînement, montre les
limites d’utiliser un paramètre de distance absolue. Pour les cas particuliers des calottes sphériques
en incidence et d’un sphère-cône ouvert, le nouveau modèle offre un niveau de précision supérieur
aux modèles existants conformément à l’objectif initial. Pour le frottement en revanche, la précision
du nouveau modèle n’est pas totalement convaincante. En effet, des écarts importants au point
d’arrêt et dans la zone de frottement maximal ont été observés même pour des géométries simples.

Perspectives

La simulation de rentrées raréfiées par DSMC

Concernant la DSMC, sa validation et ses voies de développement, les résultats de cette thèse
ont mis en évidence qu’une meilleure connaissance des conditions atmosphériques était primordiale
pour une reconstruction fiable des données de vol. De la même manière, le manque de précision
des mesures en vol de flux de chaleur et de pression en régime hypersonique raréfié a été mis en
avant. Il semble donc nécessaire d’adapter les moyens de mesure expérimentaux pour atteindre un
niveau de précision suffisant pour mesurer les faibles sollicitations caractéristiques des hautes alti-
tudes. Toutefois, tant que les modèles d’atmosphère souffriront d’un tel niveau d’incertitude à haute
altitude, une alternative à la reconstruction des données de vol doit être envisagée. Comme en té-
moignent les rentrées de la navette spatiale américaine et de la capsule OREX, il est techniquement
difficile mais pas impossible de mesurer les contraintes relatives à la pression sur des altitudes supé-
rieures à 100 km. Une évaluation croisée des grandeurs aérodynamiques et aérothermodynamiques
permettrait d’évaluer pour une grandeur, la déviation des conditions atmosphériques prédites par
rapport aux conditions réelles, puis d’évaluer les effets des modèles sur une deuxième grandeur en
s’affranchissant de l’incertitude sur la masse volumique.

D’un point de vue numérique, le développement d’un algorithme pour, comme en CFD, conver-
ger progressivement vers une distribution réaliste de température, pourrait vraisemblablement amé-
liorer la qualité des reconstructions du flux de chaleur. Par ailleurs, la caractérisation des coefficients
d’accommodation d’une grande variété de matériaux aérospatiaux devrait permettre, à terme, d’at-
teindre un meilleur niveau de compréhension des interactions gaz-surface qui sont fondamentales

258



Conclusion et perspectives

dans le régime transitionnel. L’homogénéisation des résultats DSMC et CFD en régime proche
continu nécessite, quant à elle, de poursuivre les efforts de modélisation des propriétés de trans-
port. A cet effet, la construction de bases de données plus complètes pour l’ajustement des para-
mètres des modèles de collision devrait permettre d’améliorer plus encore la précision des modèles
DSMC. Finalement, l’augmentation des données de vol disponibles pour la validation permettrait
de prendre en compte les phénomènes d’interactions gaz-surface chimiques telle que la catalycité
de paroi qui a été omise dans ce travail.

Les modèles réduits de type machine learning

Pour les codes de rentrée, l’objectif est d’accéder à des modèles réduits toujours plus précis
et toujours plus robustes. Pour les modèles développés dans le cadre de cette thèse, plusieurs
perspectives sont envisageables. D’un côté, l’augmentation continue des moyens de calculs HPC
suggère que la réalisation de simulations d’ensemble et l’automatisation complète des procédures
de génération de larges bases de données est à portée de main. Ce premier constat indique que les
contraintes sur le nombre de simulations évoquées ici pourraient être considérablement relaxées. Par
ailleurs, une étude approfondie des paramètres de design devrait également offrir une amélioration
des résultats et des capacités de généralisation sans nécessiter de calculs complémentaires.

De façon générale, les formulations locales (nouvelles et existantes) souffrent d’un inconvénient
de taille, la non-unicité de la réponses à un jeu de paramètres de design donné. Cet aspect suggère
donc qu’un enrichissement de la base de données ne permettrait pas d’améliorer continuellement
la précision des modèles d’apprentissage. Le comportement de fonction de régression conduirait
fatalement à l’assimilation de tendances moyennes et à un niveau de précision maximal limité. Les
réseaux construits à partir des calculs préliminaires (chapitres 5 et 6) ont, quant à eux, montré de
très bons résultats pour des configurations de vol réduites (faibles variations de vitesse et d’inci-
dence). A partir d’un nombre de calculs minimal (entre 2 et 10 points de vol par véhicule), ce genre
de modèle peut donc être exploité pour des conditions plus restreintes (e.g. une rentrée véhiculaire)
mais avec un meilleur niveau de précision.

Pour finir, les modèles développés dans le cadre de cette thèse ont été conçus pour améliorer
la précision des modèles existants sur des géométries émoussées. Néanmoins, pour des géométries
planes (cube, cylindre, plaque), les comportements particuliers pourraient être appris par des mo-
dèles statistiques en adaptant légèrement le choix et le traitement des variables de design. Comme
évoqué à la fin du chapitre 8, lorsque des courbures équivalentes sont connues, les modèles de kri-
geage seraient théoriquement capables de calculer les grandeurs de pression et de flux de chaleur
au point d’arrêt. Ensuite, les distributions pourraient simplement être obtenus avec des réseaux de
neurones entraînés à partir de distributions lissées de la courbure locale. Le traitement de ce genre
de cas par cette approche est donc une piste d’étude très prometteuse.
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Résumé

Pour le développement d’une nouvelle génération de satellites très basse orbite, il est fondamental de minimiser la
traînée et les contraintes aérothermodynamiques afin de pouvoir se déplacer sur des orbites les plus basses possibles
tout en garantissant l’intégrité de la charge utile. En parallèle, la loi d’opération spatiale de 2008 impose aux opérateurs
français de limiter les risques liés aux débris spatiaux lors de leur désorbitation. De même, la conception de nouveaux
véhicules de rentrée réutilisables nécessite une connaissance toujours plus aboutie des conditions de vol propres à une
rentrée atmosphérique.

L’atteinte de ces objectifs passe donc par la maîtrise de l’ensemble des contraintes aérodynamiques (coefficients
de forces et de moments) et aérothermodynamiques (flux de chaleur pariétal) notamment à haute altitude. Les
écoulements rencontrés en orbite basse et durant la première phase de rentrée atmosphérique sont des écoulements
hypersoniques raréfiés en déséquilibre fort, de sorte que les méthodes de CFD traditionnelles basées sur l’hypothèse des
milieux continus ne sont pas applicables. Dans ce cas, il convient d’utiliser des méthodes de résolution de l’équation
de Boltzmann de type DSMC (Direct Simulation Monte-Carlo). Cependant, en raison du couplage fort existant
entre la trajectographie, la forme de l’objet et l’écoulement, il est impossible d’élaborer une géométrie optimisée
ni de simuler la rentrée atmosphérique complète avec des outils dits de « haute-fidélité ». L’objectif de cette thèse
est donc de développer des modèles réduits en régime hypersonique raréfié capables de déterminer les coefficients
aérodynamiques et le flux de chaleur pariétal d’une géométrie quelconque en des temps de calcul très faibles.

Dans un premier temps, les phénomènes propres aux écoulements hypersoniques raréfiés ont été étudiés en consi-
dérant plusieurs rentrées véhiculaires pour lesquelles des données de vol ont été obtenues. Un ensemble de simulations
DSMC avec le code SPARTA, a ainsi permis d’établir une stratégie pour le développement d’une nouvelle forme
de modèles réduits. Deux modèles de krigeage ont d’abord été développés pour estimer les coefficients de pression
et de flux de chaleur au point d’arrêt en fonction des conditions de vol. Ensuite, des réseaux de neurones profonds
ont été entraînés pour calculer les distributions de pression, de frottement et de flux de chaleur en tout point d’un
véhicule. Enfin, l’évaluation de ces modèles par comparaison aux méthodes par panneaux actuellement utilisées dans
la majorité des codes de rentrée a mis en avant le meilleur niveau de précision des méthodes d’apprentissage. Un
certain nombre de perspectives ont également été ouvertes quant à des voies d’améliorations futures.

Mots clés : rentrée atmosphérique, écoulements hypersoniques raréfiés, simulation DSMC, modèles réduits

Abstract

The development of a new generation of very low Earth orbit satellites requires the minimization of the aerodynamic
drag and of the aerothermodynamic load in order to move along orbits as low as possible while guarantying the
integrity of its payload. In the meantime, the space operation act of 2008 compels french operators to limit the debris
related risks during the de-orbitation phase. In the same way, a deeper knowledge of the flight conditions during an
atmospheric reentry is paramount for the design of new reusable reentry vehicles.

These objectives call for a firm grasp of the aerodynamic (forces and moment coefficients) and aerothermodynamic
(heat flux) load namely at high altitudes. The flows encountered in very low Earth orbit and during the first phase
of an atmospheric reentry are hypersonic rarefied flows in strong nonequilibrium characterized by the failure of the
classic CFD methods based on the continuum fluid equations. In such conditions, a kinetic method such as the
DSMC (Direct Simulation Monte-Carlo) must be used instead. However, because of the strong coupling between
the trajectory, the object’s shape and the flow, it is not possible to design an optimized geometry nor to simulates
a full reentry with high fidelity tools. The objective of this work is therefore to develop reduced models for the
hypersonic rarefied regime that are capable of fast computing the aerodynamic and aerothermodynamic coefficients
of any geometry.

The specific phenomena related to hypersonic rarefied flows were first investigated in the light of flight data col-
lected during several vehicle reentries. In this context, the DSMC simulations performed with SPARTA contributed
to the development of new surrogate models. Hence, two kriging models were designed to predict the stagnation
pressure and heat flux coefficients as a function of the flight conditions. Then, deep neural networks were trained in
order to compute the pressure, friction and heat flux distributions in any location of the considered vehicle. Finally,
the evaluation of these new models by comparison with the panel based methods currently employed in most reentry
codes highlighted the better level of preciseness of the learning methods. A few prospects for future improvements
were also opened.

Keywords : atmospheric reentry, hypersonic rarefied flow, DSMC simulation, surrogate models
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