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LA  PORTANCE  LINÉAIRE

DU  FUSELAGE
Version du 03 11 10 

Note sur l’évolution de ce texte :

Ceci est la deuxième rédaction de ce texte. Dans la première rédaction, datée du 03 06 2009, nous n’avions pas réussi à proposer un point d’application satisfaisant à la Portance Linéaire du fuselage dont nous avions dégagé une valeur par exploitation de différents textes.

Dans cette nouvelle mouture, nous proposerons un taux de Portance du fuselage (au calibre de longueur) un peu plus élevé que dans la première mouture, mais surtout nous proposerons un point d’application pour cette Portance…

Notre travail de compilation s’est enrichi de textes de J. A. Darling, Clark De Jonge et d’un autre texte d’obédience militaire…

Introduction :

Lorsque l’on utilise les équations des Barrowman pour s’assurer de la stabilité aérodynamique d’une fusée, on se limite toujours aux faibles incidences.

C’est cette limitation qui autorise à négliger la Portance de la partie cylindrique du fuselage : la Théorie des Corps Élancés (utilisée par les Barrowman pour l’établissement de leurs formules) prédit en effet une portance nulle aux corps de section constante placés à faible incidence.

Cependant, on peut noter ici et là des écrits qui attribuent à l’ensemble ogive + fuselage cylindrique un CNα proche de 2,5 (c‑à‑d  plus que le classique CNα de 2 de la seule ogive) et qui, conjointement, placent le Centre de Pression Aérodynamique de cet ensemble au raccordement de l’ogive sur le fuselage qui le suit 
.

Puisque la seule ogive est réputée auprès des fuséistes ne développer qu’un CNα de 2, la partie cylindrique du fuselage développe donc bien une véritable Portance, significative, même aux petits angles d’incidence. 

Le Cnα dont nous parlons ici est bien le gradient du coefficient adimensionnel de Portance par radian d’incidence. 
 

Dans la réflexion qui suit, nous nommerons Portance Linéaire du fuselage cette Portance développée par le fuselage cylindrique d’une fusée de silhouette simple, à savoir une fusée ogivo-cylindrique…

Dans cette expression, nous voulons signifier par le mot Linéaire que la Portance du fuselage varie proportionnellement à son incidence (ou, pour les petites incidences, à son sinus).

Par ce caractère linéaire, c’est donc une Portance qui agira dès les petites incidences (au même titre que la Portance classique, linéaire également, de l’ogive et de l’empennage).

Ceci précisé, il faut noter qu’il existe également une autre Portance du fuselage qui, par son caractère quadratique (proportionnel au sin² de l’incidence) ne se fait que peu sentir pour les petits angles d’incidence : la Portance Tourbillonnaire :

Autre Portance du fuselage : la Portance Tourbillonnaire ou Quadratique :

Cette Portance trouve sa cause dans le fait qu’en vol, nos fusées ne se déplacent pas, ainsi que le pose la Théorie des Corps Élancés, dans un Fluide Parfait (c‑à‑d  dénué de viscosité).

Imaginons l’écoulement d’un tel Fluide Parfait autour du fuselage cylindrique d’une fusée placée à forte incidence :


Dans un tel Fluide Parfait, et par exemple dans le plan schématisé en bleu ci-dessus, les filets fluides, après avoir contourné l’ellipse que constitue pour eux le fuselage, se rejoignent d’une façon symétrique à celle dont ils se sont séparés.

Cette symétrie des écoulements amont et aval (et donc la symétrie des vitesses et des pressions) est d’ailleurs la cause qu’un fuselage cylindrique ne génère pas de force de Portance, dans la Théorie des Corps Élancés 
.

À présent, voyons ce qui se passe dans la réalité, c‑à‑d  dans les écoulements de fluides non parfaits, c‑à‑d  visqueux :

Au moment où il va s’agir pour eux de se refermer sur eux-mêmes (derrière l’ellipse du fuselage), les filets fluides ont acquis tellement de vitesse qu’ils ne peuvent parvenir à rester au contact du fuselage : ils s’en séparent et deux tourbillons symétriques s’installent dans l’espace ainsi laissé inoccupé, constituant ce que l’on appelle une zone d’eau morte :


On appelle également cette zone d’eau morte une zone de recirculation du fluide. Voici un autre exemple de recirculation, mais cette fois en aval d’un cylindre placé à angle droit par rapport à l’écoulement :

[image: image1.jpg]



Ce qui est important pour le fuséiste, c’est que cette recirculation du fluide dans la zone d’eau morte, en augmentant la vitesse des particules fluides, diminue leur Pression (en respect de la loi de Bernoulli) : il se forme donc au dos du corps (à son aval) une zone de dépression qui va résulter en une force normale : une Portance (au sens fuséiste du terme)…

Certains auteurs appellent cette Portance la Portance Visqueuse. D’autres la nomment la Portance Tourbillonnaire : nous pensons que cette dernière dénomination est à conseiller comme tout à fait mnémotechnique…

La formule généralement admise pour quantifier la Portance Tourbillonnaire du fuselage est celle qui a été proposée par Allen 
.Dans la quantification des forces de Portances pour les angles quelconques (non proche de zéro), cette formule d’Allen vient en complément de celle donnant le Cn  
 de la seule ogive :

Cntourbillonnaire = η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) Sin2(α)

… ceci pour les valeurs 0 à 90° de l’incidence α. Insistons sur le fait que cet encadré quantifie le Cn et non le Cnα , son gradient.

Dans cet encadré, Aproj représente l’aire projetée du corps sur un plan parallèle à son axe (aire assez proche du produit D*L de sa longueur totale par son diamètre pour les fusées de grand élancement) et Aréf représente l’aire de référence (πD²/4, pour les fuséistes).

Cxn  est le Cx d’un cylindre circulaire traversier (c‑à‑d  présenté normalement à l’écoulement) ; ce Cx est exprimé par rapport à sa surface frontale présentée à l’écoulement (à savoir L*D). En principe, ce Cxn est dépendant du nombre Reynolds traversier, mais Allen propose de prendre systématiquement le Cx du cylindre à son premier régime, à savoir 1,2 (nous y revenons plus bas).

Le facteur η qui suit le signe égal est là pour prendre en compte la non-infinitude de la longueur du fuselage considéré : en effet, lorsque le cylindre exposé à l’écoulement n’est pas infini, le fluide trouve dans les extrémités du cylindre deux voies de contournement supplémentaires. Plus le cylindre sera court, plus grande sera la proportion des particules de fluide susceptibles d’utiliser cette facilité du contournement par les extrémités. D’autre part, par un phénomène nommé ventilation, l’influence des extrémités se fait sentir fort loin d’elle-même vers le milieu du corps. Le coefficient η traduit donc l’influence des extrémités du corps sur son Cx. Il n’est autre que le quotient de la Traînée d’un cylindre d’une certaine longueur placé en travers du flux à la Traînée d’un cylindre de longueur infinie dans les mêmes conditions. Voici la valeur de ce coefficient de non-infinitude 
 η  selon l’élancement du cylindre :

[image: image2.wmf]
Dans la pratique, cette formulation en sin2(α) du Cntourbillonnaire (encadrée ci-dessus) permet une prédiction tout à fait satisfaisante de la Portance du fuselage aux grandes incidences.

Bien sûr, pour les incidences faibles à moyennes l’écriture en sin²α  peut être simplifiée en α2… 

Il est alors légitime de se demander si la constatation d’une Portance Linéaire du fuselage (un Cnα de l’ordre de quelques dixièmes) ne pourrait pas être justifiée par une simple linéarisation de cette formulation en sin² (α) sur les premiers degrés d’incidence : une telle linéarisation sur les premiers degrés serait d’ailleurs raisonnable, d’un point de vue sécuritaire, puisqu’elle permettrait une certaine prise en compte de la Portance Tourbillonnaire du fuselage pour les petits angles d’un vol normal…

D’autre part, il faut se souvenir que les déterminations du CNα des corps ogivo-cylindriques sont effectuées en plaçant ces corps à des incidences de quelques degrés et qu’à ces incidences, la Portance Tourbillonnaire, fût-elle en sin²(α) se fait déjà sentir (même si c’est faiblement)…
Voyons alors quel serait alors l’ordre de grandeur de cette linéarisation.

Mais d’abord, quelle valeur prendre pour les coefficients η  et Cxn ? 
( Quelle valeur donner au coefficient de Traînée Cxn du cylindre traversier ?

La méthode d’Allen consiste à décomposer la vitesse de l’écoulement frappant le fuselage en une composante axiale (qui ne créera pas de Portance) et une composante traversière ou transverse :


[image: image3]
Cette composante transverse possède un module de V Sin(α) et c’est elle qui va créer la Traînée Tourbillonnaire sur le cylindre.

Dans le cas général, ainsi qu’on le sait, la Traînée tourbillonnaire du cylindre est sujette à une crise qui la fait chuter fortement (du Cx de 1,2 à celui de 0,3).

Cependant, dans le cas des écoulements subsoniques, Allen nous assure que l’écoulement transverse reste en deçà de la crise et que le Cxn peut être pris comme valant 1,2.

C’est cette valeur 1,2 de Cxn que nous adopterons donc…

( Quelle valeur donner à η, le coefficient de non-infinitude ?

Considérons que l’élancement de la fusée dont nous cherchons à linéariser la portance tourbillonnaire est d’élancement total 12 (élancement de l’ogive et du fuselage).

C’est en effet l’élancement total du corps que préconise d’utiliser Allen 
.

Pour un tel élancement de 12, le graphe déjà montré indique un coefficient de non-infinitude  η proche de 0,7. 

Nous en savons assez à présent pour écrire que le Cn tourbillonnaire ou visqueux de notre fusée type est :

Cntourbillonnaire = 0,7 * 1,2  EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(Aproj;Aréf) Sin2(α) 

Comme l’aire projetée d’une fusée d’élancement total proche de 12 est assez proche de D*L  (D étant le diamètre du corps et L sa longueur totale) et que l’aire de référence est πD²/4, on en arrive naturellement, en première approche, à un Cn  de Portance tourbillonnaire valant :

Cntourbillonnaire = 0,7 * 1,2   EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(4 L;πD) Sin2(α) 

…soit :

Cntourbillonnaire = 1,07  EQ \f(L;D) Sin2(α) 

…qui est l’ordre de grandeur du Cn tourbillonnaire d’un corps ogivo-cylindrique d’élancement total 12 à vitesse subsonique et à l’incidence α .

Cet ordre de grandeur dessine la courbe bleu dense ci-dessous :
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En pointillés rouges est le Cn classique d’une ogive (pente de 2 points pour 1 radian.)
Pour faciliter l’appréciation de la pente des droites, nous avons d’ailleurs dressé une graduation secondaire (nommée Cnalpha linéaires) sur le bord droit du graphe : la pente en point par radian de toute droite passant par l’origine est alors donnée par son intersection avec ce bord droit).

Nous proposons en fuchsia une linéarisation raisonnable possible de la courbe bleue, sur une plage d’incidence allant de 0 à 2,5° : Le coefficient directeur de cette droite est 0,37 points par radian. L’intersection de cette même droite fuchsia avec la graduation du bord droit du graphe permet d’ailleurs de lire directement ce coefficient directeur.

Il y aurait évidemment une étude à mener sur la question de savoir quel type de moyenne (ou de linéarisation) il convient d’utiliser ici ; quant à nous, nous avons choisi cette droite fuchsia pour que l’aire qu’elle détermine avec l’axe des abscisses (sur la plage allant de 0 à 2,5°) soit la même que celle déterminée par la courbe bleue.
La droite fuchsia est donc donnée par l’équation affine :

Cn =   EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)0,37 α     (α étant exprimé en radians)
Le Cnα tourbillonnaire linéarisé que nous recherchons est évidement le gradient de ce Cn ; c’est donc :

Cnα = 0,37

…ceci du moins si l’on accepte cette linéarisation de première intention, de 0 à 2,5° d’incidence, réalisée par nos soins et les hypothèses qui ont présidé à son établissement.

Mais ce Cnα de 0,37 est le Cnα linéaire tourbillonnaire développé par ce fuselage particulier d’élancement total 12.

Comme nous avons été conduits par ailleurs  à penser que le fuselage développe une Portance au prorata de sa longueur (nous y reviendrons), nous devons diviser ce Cnα de 0,37 par l’élancement total du fuselage (à savoir 12), pour connaître le Cnα pour chaque calibre de longueur totale de fuselage.

Cela donne 0,031, qui est donc le taux de Portance Linéaire que pourrait présenter un fuselage par calibre de longueur du fait de sa Portance Tourbillonnaire, du moins si on linéarise cette Portance Tourbillonnaire sur les premier 2,5° d’incidence…
Or, lors de notre étude des tests en soufflerie ci-dessous (tests réalisés par la Nasa et autres institutions), nous dégagerons ci-dessous un Cnα  linéaire de 0,05  EQ \f(L;D) …

Le Cnα du fuselage tiré d’une linéarisation de la Portance Tourbillonnaire du fuselage semble donc être du même ordre de grandeur que le Cnα auquel nous conduira le dépouillement des essais en soufflerie.

Cela ne veut pas dire que le Cnα linéaire dégagé  par les souffleries (et que nous allons quantifier ci-dessous) provient du Cn en sin2 d’Allen, cela veut simplement dire que ces deux Cnα sont du même ordre de grandeur sur la plage d’incidences courant de 0 à 2,5°…

Mais cela veut dire que la Portance Tourbillonnaire du fuselage peut fort bien intervenir dans la stabilité à faibles d’incidences dans le cas de fusées de configuration non usuelle (fort élancement et centrage très arrière) et volant dans une météo particulière (rafale en sortie de rampe augmentant l’angle instantané d’incidence).

D’ailleurs, en élargissant le graphique déjà présenté, on peut remarquer que pour l’angle de 9°, le Cn Tourbillonnaire du fuselage (en bleu dense) devient supérieur à celui de l’ogive (en pointillés rouges)  :
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Or ces 9° d’incidence sont fréquemment atteint, dans la pratique, lors des lancements par vent fort.

Dans certain cas particuliers, le Cn Tourbillonnaire, pourra donc créer un moment déstabilisateur significatif (ce moment dépendant bien sûr du bras de levier entre le point d’application de ce Cn Tourbillonnaire et la position du Centre des Masses de l’engin). 

Mais ce n’est pas ce Cn tourbillonnaire qui est le sujet de ce texte. C’est le Cnα linéaire de la partie cylindrique du fuselage…

Gardons cependant à l’esprit que, ainsi que nous l’avons déjà dit, les déterminations en soufflerie du CNα des corps ogivo-cylindriques sont effectuées en plaçant ces corps à des incidences de quelques degrés et qu’à ces incidences, la Portance Tourbillonnaire, fût-elle en sin²(α) peut fort bien influer sur les mesures…

Dépouillement des tests en soufflerie de la Nasa et autres organismes :

a) : Détermination du Cnα de la partie cylindrique du fuselage :

Il n’est pas rare de trouver sur le Web des rapports d’essais en soufflerie qui peuvent être interprété comme révélant une certaine Portance de la partie strictement cylindrique de corps ogivo–cylindriques.

Voici pour exemple, relevées dans le texte DESIGN OF AERODYNAMICALLY STABILIZED FREE ROCKETS , les courbes établies pour des corps de différentes longueurs de partie cylindrique.

D’abord un corps d’ogive gothique tangente 
 de 2 calibres :

[image: image6.wmf]
Il est remarquable que, pour ce corps muni d’une ogive de 2 calibres, la position du Centre de Pression général (Xcp ici) ne soit pas, ainsi que le prédit la Théorie des Corps Élancés, situé aux alentours de 7/15ème*2 = 0,93 calibres, mais à 2,15 calibres (marques triangulaires pour la partie cylindrique lab de 8 calibres), soit presque 1,22 calibres en arrière.

Pour une partie cylindrique de lab 10 calibres, ce XCPA recule encore plus (à 1,5 calibres derrière la position théorique).

Attention au fait que la silhouette de l’ogive est dessinée imparfaitement.

Suit le relevé de tests sur un corps doté d’une ogive également gothique tangente de 3 calibres (toujours dessinée imparfaitement) et d’une partie cylindrique lab de 10 calibres :

[image: image7.wmf]
Le Centre général de Pression est donc placé par les tests en soufflerie à 2,88 calibres, soit également presque 1,5 calibres en arrière du point prédit par la Théorie des Corps Élancés (1,4).

Ces dernières données sont reprises sur un autre graphe, complétées par les relevés sur un corps de 21 calibres de partie cylindrique (marques carrées) :

[image: image8.wmf]
Le CNα et le XCPA de ce corps de 21 calibres de partie cylindrique marquent tout deux un net crochet dans la partie subsonique du graphe. Nous reviendrons sur ce phénomène en toute fin de notre texte…

Incidemment, nous trouvons dans le même texte le relevé de tests sur une ogive tangente plus ou moins émoussée suivie d’un cylindre de 10 calibres : c’est l’ogive non émoussée (marques rouges) qui nous intéressera :
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Rappelons que cette ogive gothique tangente de 4 calibres est censée offrir un point d’application de son CNα de 2 aux 7/15èmes de sa longueur (soit 1,87 calibres)
Un autre graphique révèle de même le report vers l’aval du Centre de Pression de corps ogivo-cylindriques pour différents nombres de Mach :
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Le texte note d’ailleurs ce report important vers l’aval : 

“The variation of the center of pressure for bodies of different fineness ratios is shown in Fig. 5-25. For example, at a Mach number of 0.8, note that the 8-cal body has a center of pressure of about 3 cal aft of the nose tip, and the 15-cal body has a center of pressure of about 4.6 cal aft of the nose tip.”

Mais il en tire cette curieuse conclusion :

“Keep in mind that the nose contributes most of the normal force.” 

Malheureusement ce graphique est basé sur des tests effectués à des nombres de Mach trop fort pour notre étude subsonique. Dans les calculs évoqués plus bas, nous prendrons cependant sur nous de prolonger les courbes de ce graphique vers la vitesse depuis M 0,8 jusqu’à M 0,6 (prolongations fuchsia ci-dessus).

Le même texte propose une étude (qu’il présente comme plus rare 
) de corps d’élancements cylindrique encore supérieurs (de 15,45 à 21) :

[image: image11.wmf]
Chacune des courbes provient d’une source différente, mais les données concernant le corps de 21 calibres de partie cylindrique sont une reprise de celles du graphique 5-82…
Des études sur des corps ogivo-cylindriques de partie cylindrique de longueur variable sont présentées toujours dans le même document (p 323 ou 5-85). Ces corps arborent tous une ogive de 4 calibres de long et une partie cylindrique allant de 4 à 11.

D’abord avec une ogive gothique tangente :
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Notons tout de suite que ce Cnα (courbe en haut à droite pour M  0,8) est donné ici en fonction de l’incidence en degrés (et non en radians comme on le fait généralement) : le Cnα normal d’une ogive doit donc être cherché ici non pas à 2 mais à 0,035 points par degré.

On peut donc constater que le Cnα des corps ogivo-cylindriques testés est plus fort que cette valeur de 0,035, même pour le corps de partie cylindrique 4 calibres.

Le même document poursuit avec des corps munis d’une ogive conique de 4 calibres également (de 7,125° de demi-angle au sommet) :
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… et pareillement avec des corps munis d’une ogive de silhouette « puissance ½ » (de 4 calibres toujours) :

[image: image14.wmf]
Malheureusement, puisque nous confinons notre étude au subsonique, même le graphique de gauche et la courbe pour le Mach 0,8) est saisie à une vitesse trop forte. Nous en avons néanmoins extrait les Cnα et XCPA pour en étudier la tendance, avec le handicap que nous avons utilisé pour cette extraction un CNα et un XCPA d’ogive en subsonique. Nous en reparlons plus bas…

Autre source : un document présentant Le code de prévision aérodynamique de l’ONERA : "MISSILE" , encore appelé plus brièvement « Code MISSILE ».

Ce code « s’applique à des engins composés d’un fuselage axisymétrique muni d’une ogive parabolique, hémisphérique ou conique […] pour des incidences allant jusqu’à 40°. »
Le document précité propose une comparaison entre les résultats dudit Code et les paramètres dégagés en soufflerie pour un missile dont le fuselage "classique" (selon le texte) est long de 13 calibres (pour sa partie cylindrique 
) et muni d’une ogive tangente de 3 calibres :

Attention aux deux horizontales dans Word !
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Aux vitesses subsoniques qui nous concernent, le Cnα mesuré en soufflerie (carrés noirs) est donné pour 2,44 (en rouge ci-dessus), et le XCPA relevé en soufflerie (cercles creux) pour 3,2 calibres (en bleu, à lire à droite).

Viennent compléter ces relevés de soufflerie, les prédictions du Code Missile sur la Portance Linéaire du fuselage :

( D’abord les prédictions que constituent les deux courbes sur le graphique ci-dessus (et spécialement leur aboutissement à gauche)

( Ensuite les prédictions que l’ONERA avait eu l’amabilité d’émettre au sujet de la longue fusée Courage (image ci-dessous) 
 :
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Par la grâce du groupe "projet Courage" de l’ESO

Le Code Missile attribue à l’ensemble {ogive de 3,286 calibres suivie d’une partie cylindrique de 25,171 calibres 
} un Cnα de 2,962 ; il place la portance de cet ensemble à 5,89 calibres de la pointe de l’ogive. 

Enfin, depuis la publication de la première mouture de ce texte, nous avons découvert sur le Web, deux textes enrichissant notre connaissance sur la Portance Linéaire du fuselage :

Le premier est de J. A. Darling et le deuxième de Clark De Jonge.

Ce deuxième texte fait état, même dans les vitesses subsoniques, d’une influence troublante du nombre de Mach de l’écoulement sur le CNα des corps ogivo-cylindriques étudiés et sur le placement de leur Centre de Pression (cette influence étant peut-être due plutôt au Reynolds de l’écoulement qui n’est pas évoqué dans ce texte mais qui varie bien évidemment avec le nombre de Mach, les essais étant fait sur des modèles de diamètre constant).

Nous revenons dans deux notes de fin de texte sur ces deux apports particuliers, mais les apports du texte de De Jonge sont pris en compte dans notre exploitation ci-dessous.
Exploitation de ces relevés en soufflerie :

Les relevés et estimations énumérés ci-dessus donnent tous, pour ces corps ogivo-cylindriques assez long et sans empennage, un Cnα nettement supérieur à la valeur 2 que lui prédit la Théorie des Corps Élancés.

Comme la soufflerie assigne d’autre part à des corps beaucoup plus courts (l’ogive plus une partie cylindrique de 0,5 ou 1 calibre) un Cnα  assez proche de 2, on est en droit de conclure que le fuselage, lorsqu’il se fait plus long, apporte bien son lot de Portance, sous forme d’un Cnα linéaire.

Notre première idée a donc été de retrancher 2 points aux valeurs du Cnα tirées des sources ci-dessus pour avoir accès à ce Cnα linéaire du fuselage.

Guidé par l’idée que ce Cnα du fuselage devait être proportionnel à la longueur de la partie cylindrique qui le crée, nous avons effectué pour chacun des corps le quotient de ce seul Cnα du fuselage par sa longueur en calibres.

Reportés sur un graphe, les résultats de ce calcul simple permettaient de dessiner la constellation suivante, étalée horizontalement selon la longueur de la partie cylindrique exprimée en calibres :

[image: image17.emf]Taux du 

Cn

alpha

 

 linéaire de la partie cylindrique du fuselage :

quotient du Cnα du corps diminué de 2 par la longueur de sa partie 

cylindrique (en calibres)

0,00

0,01

0,02

0,03

0,04

0,05

0,06

0,07

0,08

0,09

0,10

3 5 7 9 11 13 15 17 19 21 23 25 27

Élancement de la partie cylindrique du fuselage

Cn

α

 

 linéaire du fuselage

(par calibre de longueur)

fig 5-14

fig 5-15

fig5-82

fig5-16

fig5-25 prolongée

fig5-26 Cyl 16,4cal

Souff CodeMissFig2

Courage CodeMissile

CodeMissFig2 

M0,8 og4calgothTgte

M0,8 og4calConique

M0,8 og4cal1/2Power

M0,4 DeJonge Cyl 4à10cal

fig5-26 Cyl 15,45cal

M0 DeJonge Cyl 4à10cal


Ce graphe, à quelques apports près, est celui que nous avons présenté dans la première rédaction de ce texte. Il résultait en une quantification de CNα du fuselage à~ 0,035 par calibre de longueur de la partie cylindrique
Puis, la découverte de nouvelles données (en particulier celles de De Jonge dont nous parlerons plus bas dans une note) nous a incité à retrancher plutôt au CNα du corps complet, non par la valeur de 2 (pour le CNα de la seule ogive), mais la valeur de 1,8.
Le résultat de cette soustraction, considéré comme la valeur du CNα linéaire du fuselage, a de nouveau été rapporté par quotient à la longueur de ce fuselage (dans sa partie strictement cylindrique). Cette nouvelle présentation des choses dessine la constellation de points suivante :
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La ligne verte pointillée est issue du prolongement des courbes de la figure 5-25 depuis M 0,8 vers M 0,6 ;

Les lignes pointillées jaune, orange et rouge représentent les tests effectués à M 0,8 (figure 5-8 à 5-10)

Le carré rouge caché par le carré bleu clair de la courbe 5-14 ;

Le carré bleu de la figure 5-15 ;

Le carré bleu clair est issu de la figure 5-16 ;

La courbe à marques jaunes est issue de la figure 5-82 ; elle s’échelonne de M 0,4 (marque creuse) à M 0,6 ;
La courbe à marques marron à croix jaune représente les données de la figure 5-26 (partie cylindrique de 15,45 calibres) et s’échelonne de M 0,2 (marque creuse) à M 0,6.

Le point marron est issue de la même figure 5-26 (partie cylindrique de 16,4 calibres)  ;

Le point noir illustre l’essai en soufflerie présenté à la figure 2 du document "code Missile" ;

La marque équilatérale creuse jaune est le verdict du code missile pour le « fuselage de 16 calibres de long » 
 ;

La marque équilatérale creuse fuchsia est le verdict du code missile pour la fusée Courage de l’ESO 

La courbe verte à marques vertes carrées pleines est tirée des apports de De Jonge à M 0,4 dont nous parlerons plus bas.
La courbe verte à marques vertes carrées creuses est tirée des apports de De Jonge à M 0 dont nous parlerons plus bas.

Les lignes pointillées jaune, orange et rouge illustrent les relevés exacts (non prolongés) effectués à M 0,8 (vitesse trop haute pour notre étude). Rappelons que l’extraction de ces taux de CNα au calibre de fuselage est faussée par le fait que nous avons utilisé pour cette extraction un CNα d’ogive subsonique de 1,8, alors que le CNα de ces ogives doit être un peu plus fort à M 0,8.
De tous les éléments présents sur ce graphe, la ligne verte pointillée est la plus suspecte puisqu’elle provient de notre prolongation de courbes transsoniques depuis M 0,8 jusqu’à M 0,6. 
Remarquons que sur une même courbe, les marques creuses représentent les vitesses en Mach les plus faibles. Nous reviendrons plus bas sur cette influence, que l’on devine ici, du nombre de Mach (mais peut-être du Reynolds) sur le CNα de ces corps.

En tout état de cause, les points relevés à M 0,4 ou M 0,5 semblent former une constellation plus ramassée…

Si donc l’on néglige les quatre lignes pointillées, suspectes pour une raison ou pour une autre, ainsi que peut-être les marques relevées aux Mach de 0 et 0,2, la constellation semble bien admettre une moyenne horizontale à, disons, 0,05.

À l’évidence, cependant, de nouveaux points seraient les bienvenus dans cette constellation et donneraient plus de poids au choix de cette moyenne…

Ce taux de 0,05 par calibre de longueur du fuselage cylindrique peut donc constituer, jusqu’à plus ample informé, une première estimation du Cnα linéaire de la partie cylindrique du fuselage ; c‑à‑d  qu’un fuselage long de L/D calibres développera un Cnα linéaire de 0,05*L/D.

Rappelons que ce Cnα linéaire du fuselage sera à cumuler à un Cnα classique d’ogive pris comme valant 1,8… 

Néanmoins, l’observation des lignes pointillées sur le graphe ci-dessus nous interpelle.

Les courbes dont elles sont tirées proposaient en effet directement un gradient d’évolution du Cnα selon la longueur de la partie cylindrique : Ce gradient est simplement la pente de leur courbe, laquelle est assez facilement assimilable à une droite, spécialement pour deux d’entre elles, par exemple pour l’ogive de silhouette puissance ½ : 
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Cette courbe possédant une pente presque constante (c’est quasiment une droite), comment se fait-il que, sur notre graphique de la page. Ci-dessus, la courbe correspondante (la courbe orange pointillée) ne se présente pas comme une horizontale ?

La réponse est qu’implicitement, en assignant à notre tableur le rôle de dessiner des points d’ordonnée CnαFuselage /L , nous étions guidés par l’idée que le Cnα propre au fuselage était proportionnel à sa longueur.

Or ce n’est pas tout à fait le cas, du moins sur les graphes ayant donnés nos lignes pointillées :
Il suffit pour s’en convaincre de rendre à ces trois graphes l’intégralité de leur surface 
 :
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Nous avons dessiné en fuchsia l’horizontale d’ordonnée 0,035 points par degré (correspondant à 2 points par radians).

Cette horizontale représente donc le Cnα de la seule ogive. L’apport en Cnα de la seule partie cylindrique est donc l’écart vertical entre la quasi droite noire représentant les tests à M 0,8 et cette horizontale fuchsia.

Force nous est alors d’admettre que la linéarisation rouge de la quasi droite passe très à gauche du point de rencontre de l’horizontale fuchsia avec l’axe des ordonnées. C’est à dire que le Cnα de la seule partie cylindrique n’est pas proportionnel à sa longueur (il est linéaire ou affin, certes, mais il n’est pas proportionnel à la longueur).

Pour les corps à ogive gothique tangente, la quasi droite ne passe pas non plus par le point de rencontre de la droite fuchsia et l’axe des ordonnées :
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Mais pour les cylindres précédés d’une ogive conique, c’est presque le cas :
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Il faut dire que, des trois quasi-droites, celle-ci la moins rectiligne ; nous croyons pourtant l’avoir linéarisée honnêtement…

Cette particularité de l’ogive conique explique tout à fait que la droite pointillée jaune qui la représente sur notre premier graphe  (établi pour un CNα d’ogive de 2) soit presque horizontale…

Nous ne savons pas s’il convient de considérer cette particularité de l’ogive conique comme significative du point de vue aérodynamique…

Mais mnémotechniquement, il est amusant de penser que le corps ogivo-cylindriques à ogive tangente ont un Cnα proportionnel à la longueur de leur partie cylindrique augmentée de 1,1 ou 1,4 calibres 
, alors que ces ogives ont justement leur partie arrière (la partie tangente) d’une forme très proche du cylindre qui les suit, et ceci sur à peu près cette longueur de ~1 calibre…

Quoiqu’il en soit de ces dernières réflexions, elles sont basées sur des relevés effectués en soufflerie à M 0,8, et ne peuvent donc enrichir notre étude que par les tendances qu’elles suggèrent…

C’est donc à ce titre de tendance qu’on peut juste constater que la partie cylindrique du fuselage développe, à cette vitesse de M 0,8,  un Cnα linéaire par rapport à sa longueur…

Notons pour finir cette exploitation de Cnα , que dans notre constellation, les lignes pointillées rouge, orange et jaune ne figurent comme des segments de droite que parce que nous n’avons considéré leurs points extrêmes (logiquement elles devraient être également courbes).

b) : Détermination du Point d’Application de la Portance Linéaire du fuselage :

En plus de nous fournir le Cnα des corps ogivo-cylindriques, les relevés en soufflerie présentés ci-dessus nous ont fourni également leur XCPA , point d’application de leur Portance générale.

Ces valeurs du XCPA général des corps vont nous permettre d’évaluer notre appréciation du CNα linéaire du fuselage, en même temps qu’il nous permettra d’évaluer une proposition de positionnement du Point d’Application de ce CNα linéaire.

En effet, si nous attribuons au Cnα de l’ogive seule une valeur de 1,8  (un peu plus faible que la valeur classique de 2), et si nous plaçons le Point d’Application de ce Cnα de l’ogive là où le prédit classiquement la Théorie des Corps Élancés (par exemple 7/15èmes de la longueur pour les ogives gothiques tangentes 
), nous pouvons alors facilement libeller la position XCPAFuselage du point d’application du seul CnαFuselage par le simple constat de l’équilibre des moments : 


[image: image23]
La comparaison entre le moment mesuré en soufflerie par rapport à la pointe de l’ogive (soit : CNαSoufflerie*XCPASoufflerie) et le moment calculé par nos soins sur la base d’un taux de 0,05 par calibre énoncée à l’instant conduit facilement à dessiner la constellation de points suivante :
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La ligne verte pointillée est issue du prolongement des courbes de la figure 5-25 depuis M 0,8 vers M 0,6 ;

Les lignes pointillées jaune, orange et rouge représentent les tests effectués à M 0,8 (figure 5-8 à 5-10)

Le carré rouge caché par le carré bleu clair de la courbe 5-14 ;

Le carré bleu de la figure 5-15 ;

Le carré bleu clair est issu de la figure 5-16 ;

La courbe à marques jaunes est issue de la figure 5-82 ; elle s’échelonne de M 0,4 (marque creuse) à M 0,6 ;

La courbe à marques marron à croix jaune représente les données de la figure 5-26 (partie cylindrique de 15,45 calibres) et s’échelonne de M 0,2 (marque creuse) à M 0,6.

Le point marron est issue de la même figure 5-26 (partie cylindrique de 16,4 calibres)  ;

Le point noir illustre l’essai en soufflerie présenté à la figure 2 du document "code Missile" ;

La marque équilatérale creuse jaune est le verdict du code missile pour le « fuselage de 16 calibres de long » 
 ;

La marque équilatérale creuse fuchsia est le verdict du code missile pour la fusée Courage de l’ESO 

La courbe verte à marques vertes carrées pleines est tirée des apports de De Jonge à M 0,4 dont nous parlerons plus bas.
La courbe verte à marques vertes carrées creuses est tirée des apports de De Jonge à M 0 dont nous parlerons plus bas.

Pour résumer notre méthode, le point d’application des Cnα est donc ici calculé d’après les essais en soufflerie (pour le CNα total du corps ogivo-cylindrique et pour son XCPA total) ainsi que sur la base de l’affectation à l’ogive d’un CNα de 1,8 appliqué à l’endroit prévu par la Théorie des Corps Élancés.

Ce point d’application est donné ici en fraction de la longueur de la partie cylindrique à partir de son avant (c'est-à-dire qu’un point d’ordonnée 0,5 est au milieu de la partie cylindrique).

Si l’on ne prend pas en compte les courbes en pointillés, dépréciées par leur origine transsonique altérées, desservies ou par nos extrapolations depuis le transsonique jusqu’au subsonique, l’observation de cette constellation montre qu’un grand nombre de ses points se présentent entre les ordonnées 0,4 et 0,6.

Seule la courbe verte à marque verte pleine (De Jonge à M 0,4, pour des élancements cylindrique assez courts) nous pose problème et paraît se caler sur le jeu d’hyperbole verte dont nous parlerons plus bas.

Dans la première rédaction de ce texte, nous avions obtenu en effectuant le même calcul des moments à partir d’un CNα d’ogive de 2, une constellation beaucoup plus difficile à interpréter, et qui semblait plaider en faveur d’une position assez arrière du point d’application du Cnα linéaire du fuselage pour les petits élancements (qui sont d’ailleurs les élancements usuels des fuséistes amateurs). Voici cette constellation que nous présentons à présent pour mémoire :
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La comparaison des deux graphes montre bien que notre graphe le plus récent, réalisé sur la base d’un CNα d’ogive de 1,8 , réalise une meilleure organisation des points puisque s’en dégage un regroupement général autour de l’horizontale 0,5…

Cette organisation est d’ailleurs beaucoup plus satisfaisante pour l’esprit et notre idée a d’ailleurs toujours été que la Portance Linéaire du fuselage devait s’appliquer au milieu de sa longueur :

Certes nous étions peut-être influencé en cela par les apports d’Allen & Perkins sur la Portance Tourbillonnaire non linéaire du fuselage.

Mais nous accordions aussi une certaine valeur à l’idée que, lorsque croît l’élancement de la partie cylindrique du fuselage, celui-ci doit finir par s’affranchir des effets dus à la présence de l’ogive, c‑à‑d :

( que le taux d’accroissement du CNα du seul fuselage doit assez rapidement tendre vers une constante (chaque nouvel allongement du fuselage à partir d’une longueur assez grande introduisant une Portance propre indépendante de celle de l’ogive, l’écoulement sur cette nouvelle portion n’étant en rien tributaire de celui sur l’ogive, cet écoulement étant en quelque sorte naïf et propre à cette seule portion de fuselage et identique à l’écoulement sur une éventuelle partie cylindrique suivante) ;

( et que ce CNα doit tendre à s’appliquer à la moitié de la longueur du fuselage (ordonnée 0,5 sur nos graphe du XCPA). En effet, dans la mesure où la perturbation due à la présence de l’ogive ne se prolonge pas indéfiniment, il arrive à partir d’un certain élancement, que l’écoulement contournant la partie cylindrique est identique à celui contournant la même partie cylindrique un peu plus en aval : l’écoulement étant alors identique sur chaque point du fuselage, les efforts de Portance ainsi créés se composent forcément au milieu de ce fuselage, du moins de cette partie du fuselage non liée à l’écoulement sur l’ogive.
Ajoutons que, la chance pouvant sourire aux inconscients, il n’est pas exclu que l’influence de l’ogive (plutôt que se limiter à quelques calibres de distance d’elle-même) pourrait fort bien se prolonger fort loin sur la partie cylindrique du fuselage.
Mais cette forte influence pourrait être alors si constante sur la longueur du fuselage que la distance d’une portion du fuselage à l’ogive n’apparaîtrait plus comme un critère.

Un exemple d’une telle situation nous est donné par l’influence très forte exercée par les extrémités du cylindre présenté normalement à l’écoulement.

Ainsi que nous l’avons déjà évoqué au début de ce texte, cette très forte influence se traduit par le coefficient η (que nous avons qualifié de coefficient de non infinitude) dont l’évolution selon l’élancement du cylindre est bien connue :
[image: image26.wmf]
La linéarisation de cette courbe entre les élancements de 6 à 20, par exemple, n’étant pas révoltante, on pourrait ainsi attribuer une déportance du cylindre liée linéairement 
 à son élancement.
Nous savons que la forte influence des extrémités du cylindre traversier se fait sentir fort loin vers le milieu du cylindre par ventilation de l’écoulement aval autour du cylindre.

Il ne peut être exclu que dans le cas du corps ogivo-cylindrique, une telle ventilation transmette de même fort loin en arrière sur le fuselage l’influence de l’extrados de l’ogive, cette influence à distance résultant alors en la Portance Linéaire du fuselage que nous étudions…
Le lecteur aura noté la présence sur l’un de nos graphes d’un jeu d’hyperboles vertes. Cette organisation du plan du graphe nous à été suggérée par la possibilité de l’existence, juste en aval de l’ogive, d’une éventuelle partie du fuselage cylindrique qui ne créerait aucune portance.
Si l’on pose en effet que le point d’application du Cnα de la partie portante du fuselage (partie faisant suite à la partie non portante que nous venons d’envisager) reste toujours à une certaine fraction f de sa longueur (cette fraction f devant être préférentiellement 0,5 , ainsi que nous le disions), alors le plan où est dessinée notre constellation s’organise selon un réseau d’hyperboles.

Sur ces bases, le schéma des forces et des longueurs en jeu est celui-ci :


L’abscisse du point d’application de la Portance du fuselage s’écrit alors :

XCnαFuselage = LnonPort + f (Lcyl -LnonPort)

D’où l’on tire l’expression de l’hyperbole :

 EQ \f(XCnαFuselage; Lcyl)=  f + (1-f )  EQ \f(LnonPort; Lcyl) 

…ou si l’on préfère :

 EQ \f(XCnαFuselage; Lcyl)=  f + (1-f )  EQ \f(LnonPort;D)    EQ \f(D;Lcyl)
…c‑à‑d  que la fraction  EQ \f(XCnαFuselage; Lcyl) (qui est l’ordonnée de notre graphe) est fonction de l’inverse de  EQ \f(Lcyl;D) , la longueur de la partie cylindrique exprimée en calibres (qui est l’abscisse du graphe); les quantités f et  EQ \f(LnonPort;D)  sont les paramètres de cette hyperbole.
 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)
Ce calcul dessine les hyperboles vertes sur notre graphe ci-dessous (et déjà montré), hyperboles tracées ici en donnant à f la valeur de 0,5 et en graduant de 0 à et 6 calibres, par valeurs entières, la longueur de la zone non portante de la Partie cylindrique (l’hyperbole basée sur la longueur non portante de 6 calibres étant la plus haute et l’hyperbole basée sur la longueur non portante 0 calibres étant la droite horizontale)(nous avons d’ailleurs indiqué ci-dessous les longueurs non portantes à droite des hyperboles) :

Attention aux indices des hyperboles verts dans Word !!
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Il est troublant que les trois courbes vertes (correspondant aux parties cylindriques les plus courtes) semblent se caler sur ce jeu d’hyperboles (à une longueur de partie cylindrique non portante un peu forte de 3 calibres, cependant)…
Si la disposition générale de notre constellation de points milite, ainsi que nous l’avons dit, pour un Point d’Application du CNα du fuselage cylindrique à 50 % de sa longueur, il ne faut pas cependant pas s’étonner que ce militantisme soit assez brouillon.
De fait, le déploiement vertical de notre (trop maigre) nuage de points reste assez important ; il n’y a d’ailleurs rien d’étonnant à cela, car les tests en soufflerie donnent souvent de tels résultats non clairement décisifs (il a ainsi fallu plus d’un demi-siècle pour approcher avec suffisamment de précision l’aérodynamique de corps aussi simples que la sphère ou le cylindre).

L’exemple des relevés du point d’application de la Portance Tourbillonnaire, effectué par l’ONERA en vue de l’établissement du Code Missile, donne une bonne représentation de la difficulté des choses, au moins dans le cas, qui nous intéresse, des vitesses subsoniques :

Attention aux flèches dans Word !
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La position du point d’application de la Portance Tourbillonnaire "en fraction de longueur concernée par l’écoulement tourbillonnaire" est toujours à lire en ordonnée.

Par les flèches rouges, nous attirons l’attention sur les marques carrées correspondant aux basses vitesses : ces marques sont réparties depuis 0,23 jusqu’à 0,48  
.

Cette grande dispersion des relevés en souffleries n’empêche pas les chercheurs de l’ONERA de trancher dans le vif, avec la compétence qu’on doit leur reconnaître : ils optent, en vitesse subsonique basse, pour une localisation de la Portance Tourbillonnaire à 43  % de la zone concernée par cet écoulement tourbillonnaire : c’est la courbe noire.

Cette prise d’option est d’ailleurs un affinement des options prises par les autres aérodynamiciens, puisque ceux-ci placent tout bonnement le point d’application de la Portance Tourbillonnaire au milieu de la longueur du cylindre du fuselage isolé, en général, ou au barycentre de la surface projetée de la fusée (projeté sur un plan passant par son axe) en particulier 
.

Nous n’y insistons pas, d’ailleurs, par manque de compétences, et parce que cette Portance Tourbillonnaire n’est pas le sujet principal de notre réflexion…

Conclusion :
Même si l’estimation du Cnα linéaire du fuselage à 0,05 par calibre de longueur nous semble mieux étayée que son point d’application exact, il ne nous paraît pas illogique de placer ce CNα linéaire du fuselage cylindrique à la moitié de sa longueur.

Rappelons que cette valeur de 0,05 est liée à la prise en compte, pour la seule ogive, d’un CNα  de 1,8 
.

Ce progrès apporté par la nouvelle rédaction de notre texte (par rapport à l’ancienne datant du 03/06/09) dans la détermination du Point d’Application de la Portance Linéaire du fuselage est d’autant plus intéressant que, sans connaissance suffisamment précise de son point d’application, on ne peut faire intervenir cette Portance Linéaire du fuselage dans les calculs des Barrowman dans le dessein d’augmenter la précision de ceux-ci : dans les cas usuels, en effet, cette Portance Linéaire du fuselage s’appliquera statistiquement souvent très près du Centre de Pression de la fusée complète (ogive + ailerons) et plus souvent encore, nous semble-t-il, très près de son Centre des Masses.

Cette dernière proximité limite alors à très peu, par définition , toujours dans les cas usuels, l’influence sur la stabilité de la fusée de la Portance Linéaire du fuselage.

Les habitudes fuséistes actuelles sont d’ailleurs là pour prouver qu’il est possible de faire voler des fusées sans prise en compte d’une éventuelle Portance Linéaire de leur fuselage…
Mais s’agissant de fusées non usuelles, l’affectation d’une Portance Linéaire du fuselage en son milieu (au taux de 0,05 par calibre de longueur) doit permettre d’attirer facilement l’attention des fuséistes sur l’existence ou non d’éventuels troubles en stabilité encourus du fait de cette Portance Linéaire du fuselage.

Les risques les plus importants seront évidemment attachés aux fusées très longues à Centre des Masses placé très en arrière du milieu du fuselage cylindrique…
Bernard de Go Mars !
le 03 11 2010
Nous complétons ce texte par trois notes exploitant les apports de :

( J. A. Darling 

( Clark De Jonge, ce dernier ayant été utilisé dans nos graphes de compilation des CNα et des XCPA
( d’un autre texte d’obédience militaire :
Note sur l’étude de l’aérodynamique des corps émoussés (ou mal profilés) de J. A. Darling :

J. A. Darling a publié en 1973 le texte HANDBOOK OF BLUNT-BODY AERODYNAMICS VOL. I , texte surtout consacré à des corps formés d’ogives mal profilées (têtes plates plus ou moins arrondies, tête hémisphérique, etc.) et suivis d’une partie cylindrique.

Cet auteur y présente une famille de courbes du CNα de tels corps ogivo-cylindrique relativement à la longueur de leur fuselage (en calibres). Cette famille de courbe témoigne clairement d’une pente générale du CNα  pour plusieurs types d’ogives allant de la tête plate à la classique forme sécante :

Attention à la droite de tendance générale fuchsia dans Word ! Elle doit couper l’axe des Y à 1,8 et se placer entre les courbes bleu clair et bleu dense !
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(nous n’avons conservé sur ce graphe que les valeurs relevées à M 0,6 ; admettons d’ailleurs que, surtout s’agissant de têtes plates ou même de têtes hémisphériques, ce Mach de 0,6 est encore un peu trop élevé et susceptible de donner lieu aux premières manifestations transsoniques)…
En abscisse est l’élancement total du corps (élancement de l’ogive plus élancement de la partie cylindrique), soit sa longueur totale exprimée en calibres…

Les ogives sécantes sont définies par le quotient rc /d  du rayon circulaire rc dessinant leur directrice au diamètre propre d de l’ogive.

L’élancement de l’ogive sécante de rc /d = 1,25 est de 1, et celui de l’ogive de rc /d = 4,25 est de 2 (ce qui en fait une ogive sécante assez courte)…

Les courbes reliant les marques jaunes (tête plate) et oranges (tête plate à arête émoussée) ne nous intéressent que peu, ici 
…

Mais les courbes reliant les marques bleu clair (tête hémisphérique) et bleu dense (ogives à génératrice circulaire sécante, c‑à‑d  non tangente 
) nous indiquent incidemment une pente générale de 0,05 / par calibre d’élancement général du corps (notre construction fuchsia)…

Ce qui revient à dire que le fuselage produit une Portance (un CNα) à raison de 0,05 pour chaque calibre de sa longueur…

Il est inutile de rappeler que c’est cette même valeur du taux de 0,05 que nous avons dégagé dans le corps de notre texte ci-dessus…

On remarque même que l’équation de la droite fuchsia pourrait être :

CNαOgivo-Cyl =1,8 + 0,05 l
Cette équation est une constatation empirique qui nous convient fort bien, sur la plage croissant à partir de l’élancement 5.

Dans une démarche intuitive un peu confuse (comme toutes les démarches intuitives) nous lisons ce rapport de Darling comme une indication :

( que les 1,8 de l’équation ci-dessus proviennent de l’ogive et nous appliquerons ce CNα de 1,8 très classiquement au CPA de l’ogive prédit par la Théorie des Corps Élancés.

( et que le reste (les 0,05 l ) provient du fuselage. La question du Point d’Application de ce CNα sera abordée plus tard…

On peut également lire les courbes dans leurs faibles abscisses comme une preuve de l’existence du phénomène, que nous suspectons depuis longtemps, celui du report d’une partie de la Portance de l’ogive sur les premiers calibres du fuselage. Nous ne nous intéressons cependant ici qu’à la Portance développée par le corps complet doté d’une partie cylindrique de quelques calibres.

Le même texte de Darling produit le graphe du XCPA de corps ogivo-cylindriques complets en fonction de leur élancement, ces corps portant une tête plate, hémisphérique ou gothique de rc /d = 4,25  (ce qui donne un élancement assez court de 2) :
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Attention aux trois segment fuchsia dans Word ! (le vertical passe par l’abscisse 11).
Les XCPA sont ici négatifs quand on va vers le culot.

On remarque au passage que pour les élancements nuls et courts, le XCPA de l’ogive hémisphérique (marques bleu clair) est situé à ~0,5 calibres 
. Cela nous convient fort bien puisqu’à plusieurs occasion, nous avons attiré l’attention des fuséistes sur le fait que cet hémisphère ne saurait appliquer sa Portance ailleurs qu’en son centre géométrique (situé à 0,5 calibres) (c’est l’expérience de la Stabilité surprenante d'un vrai parapluie dans une forte brise)…

Mais les marques qui nous intéressent plus particulièrement sont celles de l’ogive classique bleu dense.

La pente générale de ces courbes est intéressante. Nous la relevons (construction fuchsia dans Word) à 0,132 calibres de recul du CPA par calibre de longueur du fuselage…

La droite d’évolution du CPA selon l’élancement l du fuselage peut même être libellée :

0,132 l + 0,6   

Or, si nous calculons la position du CPA du corps ogivo-cylindrique de Darling en appliquant :

( au XCPA usuel de l’ogive (calculé selon la Théorie des Corps Élancés) le CNα de 1,8 attribué par nous à cette ogive,
(à la moitié de la longueur du fuselage le CNα restant de 0,05 l  attribué par nous plus haut au fuselage cylindrique (au titre de sa Portance Linéaire),

…nous trouvons l’évolution suivante, en rouge, selon l’élancement du fuselage :
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En bleu est la linéarisation tirée de la tendance du XCPA sur le graphe de Darling, à savoir : 0,132 l + 0,6 .
Nous avons effectué ce calcul sur la base d’une ogive gothique tangente d’élancement 2 (soit le quotient rc /d de 4,25 pris en compte sur son graphe du XCPA par Darling)…

L’écart entre les courbes rouge et bleu est de moins d’un demi-calibre, sur la plage des élancements usuels considérée, ce qui est un résultat encourageant. Cela laisse entendre qu’une application du CNα propre du fuselage à 50 % de ce fuselage est une proposition supportable…

Afin de balayer les possibilités d’amélioration de notre calcul, nous avons cependant, effectué le même calcul, mais en admettant un taux d’accroissement du CNα du fuselage de 0,035 /calibre. Sur le graphe ci-dessus, cela donne la courbe jaune qui calque presque parfaitement avec la réalité linéarisée d’après Darling…

Cette conjonction avec notre ancienne proposition de taux de Portance Linéaire du fuselage devait être signalée…
Pour mémoire, présentons à présent le graphe de Darling montrant l’évolution, selon le Mach, du XCPA des mêmes types d’ogives (sauf l’ogive sécante ou gothique tangente) est décrit dans le graphe ci-dessous (retraité par nos soins), pour un élancement total du corps de 7 :
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Nous avons supprimé par traitement d’image un certain nombre d’ogives particulièrement exotiques, mais nous avons conservé la courbe dévoilant le comportement de l’ogive creuse (en rouge)…

Il est notable que cette tête creuse présente un comportement assez proche de la tête plate (en jaune).

Le calcul de la Portance totale (portance de la tête et du fuselage) de corps dotés de telles têtes mériterait une étude particulière.

Rappelons pour finir que le texte de Darling concerne plus spécialement les ogives peu profilées, et faisons remarquer que cet auteur n’a pas cherché à proposer une valeur analytique de la Portance Linéaire du fuselage (comme nous avons œuvré à le faire tout au long de ce texte), pas plus qu’il n’a cherché à trouver à cette Portance Linéaire un point d’application sur le fuselage : Il se contente dans son texte de proposer l’usage de ses courbes en tant qu’abaques pour la détermination graphique du CNα général des corps et de leur XCPA…

Note sur une étude aérodynamique de Clark De Jonge :

Un texte de Clark De Jonge, étudiant l’influence sur la stabilité des ailerons de faibles allongement, nous présente des courbes donnant l’évolution des CNα de corps ogivo-cylindriques seuls (sans empennage) :
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L’ ogive de ces corps arbore un élancement de 4  et leur élancement total va de 8 à 14.
L’évolution de ces CNα est également donnée selon le nombre de Mach.
Le même texte présente également l’évolution du XCPA des mêmes corps ogivo-cylindriques, toujours selon leur élancement total, toujours selon le nombre de Mach.

L’auteur donnant, à côté de ses graphes, un tableau de valeurs de ces CNα et XCPA 
:
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…nous avons pu tracer les deux graphes suivants ; d’abord celui des CNα :

graphes tirés du tableau Excel :

Portance Linéaire du fuselage.xls , dans « Aérodynamique »…
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Chacune des couleurs correspond à une vitesse en Mach. En vert (couleur gazon) est la courbe à M 0. En bleu (couleur de l’air) est la courbe à M 0,4, en orange la courbe transsonique et en rouge la courbe sonique.
La droite en traits mixtes fins épais noirs représente la tendance générale d’évolution des deux courbes subsoniques.

Lorsque le nombre de Mach croît de 0 (courbe verte) à 0,4 (courbe bleue), le CNα subit globalement (pour toute la plage d’élancements) une baisse de 0,2.

On est en droit de penser qu’au dessus de M 0,4, la courbe reprend sa position verte (M 0) avant de croître vers sa position orange (M 0,8)…

Bien que le croisement de cette dernière courbe orange avec la verte soit gênant, ce scénario semble assez crédible. Il correspond, sur les courbes du CNα proposées par De Jonge selon le Mach et sur la même plage d’élancements, au net crochet vers le bas de chacune des courbes du CNα :
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(Les trois courbes ont été regroupées ici par nous d’après les graphes de l’auteur)

Ce crochet initial des courbes du CNα , d’une hauteur approximative de 10 % (0,2 par radians entre les Mach 0 et 0,4 
), est nouveau pour nous et vient compliquer quelque peu notre démarche. Pourtant, à la réflexion, les deux graphes déjà présentés auparavant (figure 5 82 et figure 5 26) auraient pu être lus de cette façon (ce que nous avons pris pour une dispersion dans les mesures reflétait sans doute une tendance générale)…
Sur ces deux graphes, en effet, la chute de CNα des corps est de près de 0,75 et la remontée du XCPA vers la pointe de l’ogive atteint dans deux des cas les 2 calibres. 
À quelle partie du corps cette chute du CNα (et la remonté du XCPA qui lui semble associée) peut-elle être imputée ?

Nous avons dit que la variation de ces deux caractéristiques avec la vitesse était inconnue de nous auparavant. C’est peut-être parce que la plupart de nos connaissances sur ces caractéristiques ont été bâties sur l’étude des seules ogives ou à propos de corps ogivo-cylindrique raisonnablement courts. Au contraire, dans les cas illustrés par ces graphes, le CNα total des corps ogivo-cylindrique est mesuré, et ces corps sont plutôt inusuellement long (sauf le corps de 8 calibres de longueur totale)…
La variation du CNα et du XCPA totaux de ces corps assez longs pourrait donc être imputée à la seule partie cylindrique du fuselage, qui, devenant longue, ferait sentir ses effets…
Ces soupçons exposés, on pourrait ajouter celui qui consisterait à supputer que les deux variations de caractéristiques susdites pourraient être liées à la variation dans le Reynolds de l’écoulement plutôt que dans son Mach…
Pour en revenir à notre recherche du responsable de la diminution du CNα de ces corps ogivo-cylindriques, il est d’ailleurs important de noter qu’en même temps que la courbe du CNα de ces corps ogivo-cylindrique très usuels marque un crochet vers le bas, le point d’application de ce CNα remonte vers la pointe de l’ogive (diminution du XCPA). En effet, le tableau déjà cité de Clark De Jonge donne le chiffres de position du CPA du même corps ogivo-cylindrique seul selon l’élancement et le Mach :
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L’écart entre le XCPA à M 0 (courbe verte) et celui à M 0,4 (courbe bleue) se maintient peu ou prou à 1/2  calibre.

L’horizontale fuchsia représente la position, par rapport à la pointe de l’ogive, du CPA du corps tel que calculé par la Théorie des Corps Élancés (au 7/15 de la longueur de l’ogive de 4 calibres, soit 1,87 calibres)…

Est-il alors possible de prouver, sur ces bases de De Jonge, que lorsque l’écoulement croît de M 0 à M 0,6 seule la partie cylindrique de ces corps est sujette à une diminution de son CNα (diminution estimée par nous à 0,2) ?
Nous arriverions à le prouver en vérifiant que cette diminution du CNα de 0,2 par radians (relevée sur les courbes de De Jonge) suffit, lorsqu’elle est appliquée au milieu de la partie cylindrique à avancer le CPA du corps complet de 0,5 calibres vers la pointe de l’ogive.
Prenons acte du jeu des moments par le schéma suivant : 

[image: image38]
Imputons au seul fuselage la diminution du CNα général de 0,2 :

Cette diminution du CNα du fuselage de 0,2 (supposée appliquée au milieu du fuselage) occasionne une diminution du moment général de :
ΔM = 0,2*(LOg + ½ LFuse)  (moment calculé autour de la pointe de l’ogive)
Or De Jonge nous apprend que le XCPA général est reculé de 0,5 calibres alors que le CNα est diminué lui-même de 0,2 points par radians, c'est-à-dire que le moment général passe de sa valeur à M 0 :
XCPAGénéM0 * CNαGénéM0 
…à une valeur à M 0,4 :
(XCPAGénéM0 – 0,5 cal)b* (CNαGénéM0 – 0,2)
L’identification terme à terme de ces deux moments révèle que le passage de M 0 à M 0,4 occasionne une différence de moment général de :
ΔM’ = 0,2 XCPAGénéM0 + 0,5 CNαGénéM0 – 0,2*0,5 cal
Si notre hypothèse est bonne, c‑à‑d  si le fuselage est le seul responsable, par la diminution de son CNα, du moment général, ΔM  doit être égal à ΔM’ ; autant dire que :
ΔM = 0,2*(LOg + ½ LFuse) = ΔM’ = 0,2 XCPAGénéM0 + 0,5 CNαGénéM0 – 0,2*0,5 cal
Il reste alors :

(LOg + ½ LFuse) =  XCPAGénéM0 +2,5 CNαGénéM0 – 0,5 cal
Cette égalité est-elle vérifiée pour toutes les configurations des corps de De Jonge, à savoir des corps d’ogive de 4 calibres et de partie cylindrique mesurant 4, 6, 8 et 10 calibres ?
Pour chacun de ces corps, De Jonge nous donne XCPA et CNα généraux à M 0. Leur introduction dans l’encadré ci-dessus, avec les longueurs d’ogives et de fuselage correspondantes donne :
6 ~ 7,075   pour le corps de 4 calibres de partie cylindrique ;
7 ~ 8,77     pour le corps de 6 calibres de partie cylindrique ;
8 ~ 9,265   pour le corps de 8 calibres de partie cylindrique ;
9 ~10,725  pour le corps de 10 calibres de partie cylindrique ;
On voit qu’effectivement l’égalité est grossièrement respectée, c‑à‑d  que l’on peut imputer en grande partie la diminution du CNα général des corps ogivo-cylindrique lorsque la vitesse passe de M 0 à M 0,4 à la diminution du CNα de leur seule partie cylindrique…
Nous verrons d’ailleurs que le calcul que nous venons d’effectuer peut être corroboré par le calcul qui suit :
En observant les résultats de De Jonge, il est intéressant de constater dans un premier temps que, dans le passage de M 0 à M 0,4 , la variation du CNα et du XCPA sont antagonistes pour ce qui est du critère qui nous intéresse, à savoir le Moment aérodynamique déstabilisateur naissant sur ce fuselage (ogive comprise), moment agissant autour du Centre des Masses de l’engin : en effet, la baisse du CNα avec le Mach tend à diminuer ce Moment déstabilisateur alors que la hausse du CPA vers la pointe de l’ogive tend à l’augmenter…

Dans un deuxième temps, cependant, on éprouve forcément le désir de vérifier si cet antagonisme des deux variations est vraiment effectif sur les corps ogivo-cylindrique usuels, c‑à‑d  sur des corps dont le CdM est placé de façon usuelle par rapport à leur longueur totale.

De fait, la Portance du corps agit au bout du bras de levier existant entre son Centre des Masses et son CPA. Ce bras de levier peut d’ailleurs être appelé bras de levier aérodynamique (c’est la longueur Δ sur le schéma ci-dessous).

On peut donc avoir la crainte que, de M 0 à M0,4, l’augmentation de 0,5 calibres de ce bras de levier aérodynamique du corps par rapport au CdM se délaye dans ce même bras de levier dès que celui-ci prend une valeur usuelle, pour un CdM normalement proche du culot du corps.

Ainsi, si l’on considère le Moment aérodynamique déstabilisateur ressenti autour de la pointe de l’ogive par le corps ogivo-cylindrique schématisé ci-dessous :
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…on peut le libeller comme étant :

CNαM0*Δ  

… CNαM0 étant le CNα du corps à M 0  et Δ étant sa marge statique sans empennage à la même vitesse (différence entre XCPAM0 et XCdM)(dans le cadre d’une pratique fuséiste normale, cette marge statique serait donc ressentie comme négative .
Cherchons la valeur de Δ telle que les variations de 10 % de CNα et de 0,5 calibre du XCPA (relevées par De Jonge lors de l’accroissement de vitesse de Mach de M 0 à M 0,4) conservent sa valeur à cette marge statique Δ.

Pour que ces deux variations soient parfaitement antagonistes, il faut qu’elles conduisent au même Moment aérodynamique déstabilisateur, c‑à‑d  qu’il faut que :

CNαM0*Δ = (90 % CNαM0) (Δ +0,5)    (Δ étant ici exprimé en calibres)
Cette équation simple est vérifiée pour :

Δ = 4,5 calibres   

…qui est donc la marge statique déstabilisante à M 0 telle que le passage de M 0 à M 0,4 se fasse à Moment déstabilisateur constant pour ce corps sans empennage.

Lorsque la marge statique déstabilisante sera réduite, c‑à‑d  que le CdM du corps sera plus près de la pointe de l’ogive que ces 4,5 calibres, la légère augmentation du bras de levier aérodynamique dans le saut de M 0 à M 0,4 (par avancement de 0,5 calibre du CPA général) deviendra prépondérante et conduira à une légère augmentation du Moment déstabilisateur. 

Par contre, si la marge statique déstabilisatrice Δ est plus forte (CdM plus près du culot du corps), c’est la diminution du CNα général qui deviendra prépondérante lors du saut à Mach 0,4 : le corps subira une légère diminution du Moment déstabilisateur…

Si l’on accorde foi au calcul ci-dessus, le corps le plus court de De Jonge (d’élancement total 8) sera indifférent au saut de Mach de 0 à 0,4 lorsque son CdM sera situé à 4,5 calibres en arrière de son CPA à M 0 (celui-ci siégeant à 2,5 calibres de sa pointe), soit un CdM à 7 calibres de la pointe, ce qui, somme toute, est une configuration très arrière pour ce corps d’élancement total 8.

Lorsque le CdM ne sera pas dans cette position inusuellement arrière (qu’il sera donc à quelques calibres du culot du corps) le saut de vitesse de M  0 à M 0,4 entraînera une légère augmentation du moment déstabilisateur du corps ogivo-cylindrique seul.

De la même façon, le corps le plus long de De Jonge (d élancement total 14) sera indifférent au saut de Mach de 0 à 0,4 si son CdM se trouve placé à 4,5 calibres en arrière de son CPA à M 0 (celui-ci trônant à 4,5 calibres de sa pointe), soit un CdM à 9 calibres de la pointe (ce qui constitue une configuration plus banale pour ce corps d’élancement total 14)…

Si d’aventure le CdM de ce corps se trouve placé dans une position plus avant que ces 9 calibres à partir de la pointe, le moment déstabilisateur en sera quelque peu augmenté à la vitesse de M  0,4. Et inversement si le CdM du corps est placé plus près du culot que ces 5 calibres.
Il peut être cependant plus parlant de dessiner un schéma montrant les zones où le saut de vitesse de M  0 à M  0,4 est favorable à la stabilité ou non :
Attention aux deux ½ silhouettes et aux textes noirs dans Word !
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En abscisse est la longueur totale du corps ogivo-cylindrique. En ordonnées la position du CdM en % de la longueur totale du corps. La ligne bleue représente le lieu des positions neutres calculées par nous ci-dessus.
Les demi-silhouettes des corps ogivo-cylindriques limite de De Jonge ont été dessinées par nous à gauche et à droite du graphe (corps de longueur totale 8 et 14 calibres, ogive d’élancement constant égal à 4).

Lorsque le CdM est au-dessus de la ligne bleue, les sauts de CNα et de CPA de M 0 à M 0,4 sont défavorables à la stabilité. Et inversement sous la ligne bleue.
Il faut d’ailleurs accorder de l’importance au fait que la Portance Linéaire du fuselage (telle que nous l’esquissons dans le présent texte) aura d’autant plus d’effets négatifs sur la stabilité que le CdM sera situé en arrière du milieu de la partie cylindrique du corps, donc dans la zone défavorable du schéma ci-dessus. Cette zone défavorable l’est donc à deux titres !…
Il semble donc que la légère diminution du CNα et la migration vers la pointe du CPA des corps ogivo-cylindrique de De Jonge lors de leur passage de M 0 à M 0,4, puissent imposer de faire le choix des caractéristiques à M 0,4 plutôt que celles à M  0 pour ce qui est de la stabilité…
Une réflexion équivalente vaudrait évidemment d’être menée pour le saut de vitesse de M 0,4 à M 0,6 (pour rester dans notre domaine subsonique)…

Or les graphes de De Jonge ne donnent que les CNα et XCPA à M 0,8. L’interpolation entre M 0,4 et M 0,8 relève plus de l'appréciation que de la lecture.

Néanmoins, à ce Mach de 0,6, le graphe des CNα pourrait indiquer que le CNα reprend ses valeurs de M 0 (valeurs sans doute un peu plus fortes qu’à M 0,4, donc) alors que le CPA pourrait manifester une faible tendance à se rapprocher de sa position pour M  0 (léger recul vers le culot de M 0,4 à M 0,6).
Revenons au CNα de ces corps, sujet principal de notre réflexion, pour constater que, si De Jonge nous révèle que le nombre de Mach lui fait subir une légère baisse avant la remontée transsonique, il n’en demeure pas moins que, et spécialement pour les Mach les plus petits (Mach 0 et 0,4 et probablement jusqu’à M 0,6), la pente générale du gain en CNα par élancement du fuselage est de 0,1 / calibre d’élancement du fuselage (droite noire en traits d’axe).

Cette intervention du nombre de Mach dans le CNα des corps ogivo-cylindriques ne contrevient pas au principe de l’existence d’une Portance Linéaire du fuselage dégagé par nous ; au contraire elle le corrobore en lui assignant même un taux de croissance (au calibre de longueur de ce fuselage) plus fort que le notre…

Reprenons l’exploitation du texte de De Jonge pour dire que la droite noire en traits d’axe tracée par nous d’après les relevés de l’auteur peut constituer un pronostic pour la valeur du CNα complet du corps ogivo-cylindrique.

Le libellé complet de cette droite en traits d’axe est :

CNαOgivo-Cyl = 1,8 + 0,1*(l –6,5)  , l étant la longueur totale du corps ogivo-cylindrique.
On peut comprendre (ou du moins mémoriser) ce libellé de la façon suivante : l’ogive n’apporte qu’un Portance de 1,8 et la Portance apportée par la partie cylindrique du fuselage est :

CNαFuselage =  0,1*(l –6,5)   , l étant la longueur totale du corps ogivo-cylindrique.
Cette valeur de 0,1 / calibre est plus forte que celle déterminée par nous à l’issue de notre texte, d’après un ensemble d’autres sources (nous avons opté pour 0,05 / calibre).

Mais cette différence est cependant tempérée par le fait que le libellé que nous avons proposé à partir de la pente 0,05 / calibre se faisait à partir de la longueur de la partie cylindrique complète (alors que le libellé tiré de De Jonge lui retranche 6,5, soit 2,5 de plus que la longueur de l’ogive) ;

De fait, la comparaison des deux libellés, à savoir :

CNαComplet = 1,8 + 0,1*(l –6,5) (pronostic d’après De Jonge)
CNαComplet = 1,8 + 0,05*(l – 4) (notre pronostic qui retranche à l  la longueur de l’ogive)

( l étant la longueur totale du corps ogivo-cylindrique dans ces deux équations)

… résulte en un croisement des courbes pour un élancement total somme toute encore usuel (élancement de 9, un peu court cependant) :

[image: image41.emf]Comparaison des pronostics pour le 

Cn

α

 complet :

d'après De Jonge

et selon notre  méthode en 1,8 + 0,05

 

L

cyl

1,6

1,7

1,8

1,9

2

2,1

2,2

2,3

2,4

2,5

2,6

4 6 8 10 12 14

Élancement total du corps ogivo-cylindrique (cal)

Cn

α

Pronostic

selon De

Jonge

Notre 

pronostic en

1,8 + 0,05Lcyl


Ces constatations restant assez positives, vérifions à présent qu’à partir du libellé du CNα tiré du texte de De Jonge nous pouvons pronostiquer le déplacement du XCPA du fuselage ogivo-cylindrique seul en fonction de son élancement.

Nous allons effectuer ce calcul :

( en adoptant pour l’ogive seule un CNα de 1,8.
( en adoptant pour le CNα du corps complet le libellé tiré de De Jonge : p(l –6,5) avec p = 0,1 / calibre (pente de l’accroissement du CNα selon son l’élancement) 

( en posant que le point d’application de ce CNα du fuselage (qui est la Portance Linéaire du fuselage) s’exerce à une certaine fraction f de la longueur (l –4) de la partie cylindrique du fuselage (exprimée en calibres, ce qui donne donc son élancement)(4 étant l’élancement de l’ogive).

Le calcul des moments (par exemple à partir du CPA propre de l’ogive) donne alors :

XCPAcomplet [1,8+p(l –6,5)] = [ EQ \f(8;15)*4 + f(l – 4)] [p(l –6,5)]
Dans cette égalité des moments :

( l est toujours l’élancement du fuselage,

( 4 est celui de l’ogive (comme indiqué dans le texte de De Jonge, au moins pour l’élancement 8 du corps)

( la fraction  EQ \f(8;15) est la position relative classique du CPA propre de l’ogive par rapport à son raccordement avec la partie cylindrique

( f est la fraction de la longueur de la partie cylindrique du fuselage où s’applique le CNα du seul fuselage (par exemple, si f vaut 0,5, le CNα du fuselage s’applique à sa moitié) 
Il en résulte que la position, par rapport à la pointe de l’ogive, du CPA du corps ogivo-cylindrique complet (c‑à‑d  ogive et partie cylindrique supposée portante) s’écrit comme une fonction du second degré en l prenant f comme paramètre :

XCPAcomplet =  EQ \f(7;15)*4  +  8;15) EQ \f([*4 + f(l – 4)] [p(l –6,5)]; [1,8+p(l – 6,5)])
  

Dans la pratique, cette courbe s’avère très proche d’une droite ; elle est dessinée en gros traits d’axe fuchsia ci-dessous, pour une valeur de f de 0,5 (XCPA de la partie cylindrique au milieu de sa longueur) et de p de 0,1 :
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On peut donc remplacer cette courbe par la droite d’énoncé :

XCPAcomplet = 0,28*l - 0,1:
…ce qui donne la droite noire ci-dessus.
Notre tentative de placement du CPA propre du fuselage cylindrique au milieu de cette partie cylindrique (f = 0,5) est donc assez respectueuse de la réalité…

Mais le plus important dans ce résultat positif (basé strictement sur le texte de De Jonge), c’est qu’il est possible de comprendre les relevés du même De Jonge en attribuant au fuselage une Portance Linéaire une valeur de :

                            CNαFuselage =  0,1*(l –6,5)
… l étant la longueur en calibre de la partie cylindrique du fuselage,
…en appliquant ce CNα du fuselage à 50 % de la longueur de la partie cylindrique du fuselage,

… et en adoptant un CNα de 1,8 pour la seule ogive.
Nous avons cependant vu, dans la conclusion de notre corps de texte, que nous préconisons quant à nous pour le fuselage cylindrique un taux de Portance Linéaire plus faible de 0,05 , ce qui donne au CNα de l’ensemble du corps ogivo-cylindrique une valeur pronostiquée par nous de :
CNαCorps = 1,8 + 0,05 l     (l étant la longueur de la partie cylindrique du fuselage)
Rappelons que le pronostic tiré de De Jonge et notre pronostic général se recoupent à l’élancement de partie cylindrique de 9 (élancement autour duquel la prise en compte d’une Portance Linéaire du fuselage devient intéressante)…
Note sur les apports d’un texte militaire basé sur une étude de Moore : 
Nous devons à l’honnêteté de comparer les conclusions de notre texte avec les prescriptions d’un autre texte d’obédience militaire.

Ce texte précise, citant une étude de F. G. Moore :

“For subsonic flow, the total inviscid normal force for a nose-cylinder body is simply

CNα = (CNα)N  + (CNα)A 

where […] (CNα)A is the afterbody contribution (Reference 1) […] found from Figure 61.”
Voici cette figure 61 :
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Cette même figure est effectivement présente dans le texte de Moore.

Faisons observer tout de suite que cet abaque ne touche que les corps ogivo-cylindrique dotés d’une partie cylindrique de 7 calibres au maximum, ce qui est un élancement assez peu important, alors qu’au cours du présent texte, notre propre réflexion a porté sur des parties cylindriques s’étirant jusqu’à 21 calibres (et même 25 pour le pronostic du code missile pour la fusée Courage).

Il apparaît sur cet abaque que Moore accorde, sur la foi d’études de Spring et Gwin, à la seule partie cylindrique du fuselage (à l’exclusion du rétreint de culot) et pour les Mach inférieurs ou égaux 
 à M 0,6, un CNα constant et égal à 0,05 (bien qu’il soit possible que le tracé en pointillés de la courbe signifie qu’il faille lui accorder une confiance relative).

Cette constance de l’apport en Portance du fuselage ne correspond en rien à ce que nous avons cru constater sur des courbes qui marquent toutes une progression avec la longueur du fuselage, même pour le Mach de 0,8 (figure 5-8 à 5-10) 
 et que l’on voit sous la forme de lignes pointillées jaune, orange et rouge sur notre graphe des CNα du fuselage seul (taux d’apport en CNα assez fort, donc).
Elle ne cadre pas non plus avec les prescriptions, sous forme d’abaques, de J. A. Darling dans son texte exploité dans une note ci-dessous.

Notre lecture de l’abaque de Moore ci-dessus est plutôt d’y voir une expression du report d’une certaine partie de la Portance de l’ogive sur les premiers calibres suivant immédiatement cette ogive.

Nous avons traité plus en détails ce report dans notre texte PORTANCE  DES  OGIVES (DE  FORMES  CLASSIQUES  OU  QUELCONQUES) ET POINT D’APPLICATION DE  CETTE  PORTANCE  pour constater que sans la présence de quelques calibres de partie cylindrique en aval du cône d’ogive, le CNα de celui-ci tombait à une valeur beaucoup plus faible que les 2 que lui assigne la Théorie des Corps Élancés (ou que les 1,8 que nous lui accordons dans le présent texte).

D’après l’abaque tiré de Moore, ce report est acquis en subsonique dès que la partie cylindrique atteint 1,5 calibres (et un peu plus de 2 à M 0,7)
Dans le même texte, le même Moore avait d’ailleurs résumé la Portance des cônes seuls sous la forme de ce graphe (points rouges provenant des tests en soufflerie d’Owens, à comparer avec l’horizontale pointillée de la Théorie des Corps Élancés) :
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Remarquons d’ailleurs que c’est parce que ces cônes seuls ne sont pas suivis de partie cylindrique que leur CNα est si faible dans les faibles élancements. S’ils étaient prolongés d’une courte partie cylindrique (de disons 1 calibre), cette courte partie cylindrique recueillerait le fort CNα suscité par l’écoulement très brusque sur ces cônes de faibles élancements (le cumul du CNα du cône et de la partie cylindrique atteignant des valeurs bien supérieures à 2)…
Nous notons donc les informations fournies par la figure 61 ci-dessus avec grand intérêt, tout en persistant à penser qu’elles concernent le CNα des corps ogivo-cylindriques d’élancements cylindriques modérés, ceux pour lesquels notre quantification de la Portance Linéaire du fuselage apporte une correction négligeable aux équations des Barrowman…

Ajoutons d’ailleurs dans notre argumentaire que le palier à 0,05 marqué par la courbe de la figure 61 ci-dessus du CNα d’un corps ogivo-cylindrique en subsonique (pour le CNα et non pour son taux au calibre) ne vaut guère d’être pris en compte, de par sa faiblesse par rapport au 1,8 ou 2 classique…

Si l’on accordait foi à notre étude, ce n’est pas une horizontale que l’on aurait dessiné à partir de l’abscisse 1,5 pour M 0,6, mais bien une droite croissant au taux de 0,05 par calibre.

Pour ce qui est, à présent, du Point d’Application de cette Portance apportée par la partie cylindrique, le même texte d’obédience militaire, citant toujours Moore, le place plutôt à 25 % de la longueur du fuselage : 

“For the afterbody, it is suggested that one use Figure 62 taken from Reference 1.”
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Cette référence 1 renvoie donc toujours au texte de Moore, déjà cité, texte où l’auteur indique que cette courbe a été calculée analytiquement en transsonique et étendue au subsonique 
, ce qui n’est peut-être pas le gage des meilleurs résultats dans cette plage subsonique (même si nous comprenons fort bien qu’un calcul en transsonique ne s’embarrasse pas d’une grande précision dans la zone beaucoup moins critique du subsonique)…

Nous pensons, comme pour le précédent abaque tiré de Moore, que celui-ci concerne également l’aérodynamique des corps ogivo-cylindriques d’élancements modérés, et spécialement le report du CNα des ogives coniques sur les premiers calibres les prolongeant : ceci expliquerait assez facilement que le Centre de Pression de la partie cylindrique passe de 50 % (cas où toute la longueur ajoutée de partie cylindrique est sujet au report de CNα provenant de l’ogive, cet apport se répartissant également sur tout l’ajout de partie cylindrique) à 25 % (le report du CNα de l’ogive se faisant moins sentir à mesure qu’on s’éloigne de ladite ogive), bien que la forme plus probable d’une courbe transcrivant ce phénomène ne soit pas une horizontale à 25 %, mais une hyperbole décroissant doucement à partir de l’ordonnée 50 %…

Sur le graphe ci-dessus, nous avons corrigé en rouge, dans l’égalité présente au dessus de la courbe, l’oubli d’un indice N indiquant que le XCP de l’afterbody (indice A) est mesuré depuis la pointe de l’ogive dans cette équation alors que pour les ordonnées, il est mesuré par rapport au début de la partie cylindrique, ce qui donne le libellé (XCPA)A. Cette égalité ne peut se lire autrement…
L’ajout des indices A et N par les auteurs du texte est d’ailleurs une tentative pour corriger une erreur du même genre de Moore dans son propre texte.

Notons cependant que cette application à 25 % de la longueur cylindrique, très en avant de la position usuelle du Centre des Masses, si elle était avérée, rendrait d’autant plus importante la prise en compte de la Portance Linéaire du fuselage (Portance Linéaire que le travail de Moore n’accrédite pas)…

Bernard de Go Mars !
Le 03/11/2010
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� Deuxième rédaction de ce texte. Nous nous en expliquons dans la note qui précède l’introduction.


� Les aérodynamiciens qui conçoivent les vraies fusées lanceuses de satellites ne s’embarrassent pas, en effet, des équations des Barrowman : ils effectuent des essais en soufflerie de leur modèle et ces essais placent souvent le Centre de Portance au raccordement de l’ogive sur la partie cylindrique du fuselage.


� Nous pensons en fait qu’une ogive de forme classique développe un CNα un peu plus faible que 2.


� C’est la Portance Normale ramenée classiquement à une pression dynamique unitaire et rapportée à la section de l’ogive.


� Nous retrouvons ici le fameux Paradoxe de d’Alembert…


� On dit parfois "Allen et Perkins", mais Allen présenta pour la première fois cette méthode sous son seul nom, sa collaboration avec Perkins n’apparaissant que dans les textes suivants.


� Le Cn, ici, et non son gradient Cnα !


� Osons cette expression…


� Disons jusqu’à 15° où l’erreur n’est encore que de 2 %.


� "The coefficient η [is] assumed to be dictated by the actual fineness ratio [of the hole body]” (texte d’Allen & Perkins).


� On pourrait le linéariser sur une certaine plage d’élancement, mais nous ne cherchons ici qu’à réaliser un calcul de première approche.


� « tangent ogive nose »


� "most", nous le savions, mais c’est le reste qui nous intéresse…


� "Much data exist for rockets with total length-to-diameter ratios [from 12 to 14], but the data are limited for higher fineness ratios."


� C’est du moins ce que nous croyons lire, car ces informations sont données implicitement. Dans la liste des symboles utilisés dans le texte, seul figure L, la longueur du fuselage (la longueur de l’ogive ne possède donc pas de symbole). Plus loin dans le texte, un dessin présente un fuselage doté d’une ogive "tangente" de 3 calibres et d’une partie cylindrique de 13 calibres.


� Cette fusée qui a été lancée le 28 juillet 2005 à La Courtine, est la création de Léo Côme, Damien Sucher et Julien Boldrini.


� …ensemble supposé dénué d’ailerons, donc.


� Nous verrons d’ailleurs que ces chiffres ne cadrent pas très bien avec l’ensemble des autres. Peut-être l’ONERA a-t-elle implicitement opéré certaines corrections afin de limiter la prise en compte du fuselage à sa seule partie avant (le deuxième étage)…


� Dont nous pensons qu’il est constitué d’une ogive de 3 calibres et d’une partie cylindrique de 13 calibres.


� Il s’agit du verdict pour la fusée complète, avec ses deux étages. Il faut remarquer que la partie arrière de son fuselage se trouve derrière l’empennage du premier étage et ce déventement a peut-être été pris en compte par le code Missile…


� De sorte que le cumul s’approche des valeurs dégagées en soufflerie dont nous sommes partis…


� Nous l’avons fait dans notre logiciel de traitement d’images.


� Cette fois-ci nous disons bien proportionnel sciemment.


� Mais ce positionnement n’influe vraiment que pour les corps ogivo cylindrique les plus courts.


� Dont nous pensons qu’il est constitué d’une ogive de 3 calibres et d’une partie cylindrique de 13 calibres.


� Il s’agit du verdict pour la fusée complète, avec ses deux étages. Il faut remarquer que la partie arrière de son fuselage se trouve derrière l’empennage du premier étage et ce déventement a peut-être été pris en compte par le code Missile…


� …linéaire, mais non proportionnelle !


� P. Denis écrit : « De même, ces essais ont permis de localiser le point d’application de la force tourbillonnaire “XT / D” avec comme surface projetée Sp, la surface frontale située entre l’abscisse du décollement tourbillonnaire “Xs / D” et le culot du fuselage. Les résultats d’essais ainsi que la modélisation qui en découle en fonction du nombre de Mach transversal sont présentés figure 4. On note alors que ce point d’application évolue entre 35 et 50 % de la longueur du fuselage concernée par l’écoulement tourbillonnaire. » C’est ce qu’indique la courbe en trait plein qui aboutit à 0,43 pour les faibles abscisses (le nombre de Mach transversal est le produit de la vitesse de la fusée exprimée en Mach par le sinus de son incidence ; pour les incidences faibles, ce produit reste donc décidément faible)


� L’impact de l’affinement de l’ONERA dépend donc de l’importance de la zone "concernée par l’écoulement tourbillonnaire" relativement à la longueur de la partie cylindrique ; mais nous n’avons pas de renseignements sur l’étendue de cette zone.


� Sinon, le CNα du corps ogivo-cylindrique complet sera excédentaire de 0,2.


� En fait elles nous paraissent adopter pour les forts élancements une pente trop forte, incompatible avec une compréhension générale de l’apport en Portance linéaire du fuselage. À moins que les têtes plate et hémisphérique ne violentent l’écoulement sur le reste du fuselage de façon telle que celui-ci en dégage une Portance Linéaire systématiquement plus forte, à quelque distance de l’ogive que ce soit, nous pensons que  ces courbes devraient reprendre à leur droite une pente du même ordre que celle de notre construction fuchsia…


� L’élancement de l’ogive sécante de rc /d = 1,25 est de 1, et celui de l’ogive de rc /d = 4,25 est de 2…


� Peut-être un petit peu moins, même si les imprécisions des mesures rendent évidemment cette constatation hypothétique…


� Attention, les abscisses ne descendent que jusqu’à l’unité…


� XCPA exprimés dans ce tableau par rapport au culot du corps…


� Nous ne considérons pas ici la remontée du CNα à partir de son point bas, remontée que nous imputerons à des phénomènes transsoniques…


� Ainsi si le CdM est à seulement 4 calibres du CPA à M 0, le moment déstabilisateur passe de 4*CNαM0 à 4,5*90% CNαM0 , soit 4,05*CNαM0 : le moment déstabilisateur est donc plus fort à M 0,4…


� On a juste ajouté (7/15)*4 au bras de levier du CNα complet à partir du XCPA propre de l’ogive, afin de partir de la pointe de l’ogive.


� …bien que le graphique ne soit pas explicite sur ce point…


� …et pareillement pour les Mach de 0,9 , 1, 1,1 et 1,2 qui apparaissent sur les mêmes jeux de graphes …


� “The center of pressure of the afterbody normal force was calculated analytically by the method of Wu and Aoyoma in transonic flow and assumed to have the same value in subsonic flow. Figure […] is a plot of (XCP)A /LA ) versus afterbody length measured at the point where the afterbody begins.”
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