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Notes de Travail :

From Polhamus, p14:

The best method of selecting the effective side area S for the various fuselages is not obvious. The results presented in reference 15 for fuselages having circular cross sections indicate that, because of the favorable pressure gradients, little crossflow separation occurs on the expanding section of the nose. Therefore, it would appear that for circular fuselages the side area rearward of the nose tangency point might be a reasonable approximation. However, for the rectangular fuselages the favorable gradients on the nose may increase the chances of encountering (even at low crossflow Reynolds numbers) the large side forces encountered on the two-dimensional cylinders at supercritical Reynolds numbers. This, in addition to the fact that the adverse gradients over the tapered afterbody probably deter the development of the large side forces, would suggest the use of the side area ahead of the tapered afterbody for the rectangular fuselages. 

Rédaction : Introduire la notion de cylindre 2D, en plus de la notion de cylindre traversiers !, les fuselages testés en incidence pouvant être alors qualifiés de corps en 3D…

Utiliser également la notion de barreau pour les cylindre traversier

Note tirée du Datcom :

Allen and Perkins assume that the viscous contribution at each station along the body is equal to the steady-state drag of a section of an infinite cylinder placed normal to the flow with velocity V sin ca. This method is accurate to within ± 10 percent for high fineness-ratio bodies (fineness ratios of approximately 20 or greater). However, the accuracy of the method deteriorates as fineness ratio is decreased.
Et toujours à ce même propos :

This method, presented in Reference 12 by Jorgensen, applies to bodies of arbitrary cross section and angles of attack from 0 to 180° in the Mach-number rarge from 0 to 7. The method is based on the original proposal of Allen (Reference 1), that the cross flow or lift distribution over a body can be expressed as the sum of a slender-body potential term and an   - empirical viscous cross-flow term. Although the method has been extended in the literature to include bodies with nonconstant cross sections of various types with and without lifting surfaces and afterbodies (References 12 and 13), the lack of substantiating test data has restricted the Datcom method to bodies with constant circular and elliptical cross sections.
Début du texte :

La très grande majorité des fusées d’amateurs possèdent une ogive et un fuselage de révolution (on dit aussi abusivement axisymétrique 
).

Les calculs de détermination de leur stabilité se limitent en général aux seuls petits angles d’incidence et sont le fruit de la Théorie des Corps Élancés (pour les Portances de l’ogive et du fuselage avec ses jupes et retreints éventuels) et de la formule semi-empirique de Diederich pour la Portance des ailerons…

Dans cette courte étude, nous allons cependant étendre l’étude de la stabilité des corps à des incidences plus importantes, puis nous nous intéresserons à la stabilité des corps non de révolution ou plutôt des corps pyramido-prismatiques.

« Pyramido » n’est pas le terme exact.
RAPPEL :  PORTANCE  D’UN  CORPS  OGIVO-CYLINDRIQUE  DE  RÉVOLUTION   AUX  GRANDES  INCIDENCES :

La Portance d’un corps ogivo-cylindrique (corps de révolution) peut être caractérisée par la somme de deux Cn. 

( Le premier de ces Cn pourrait être appelé le Cn linéaire :

Cnlinéaire = sin(2α) cos(α/2)

La formulation de ce Cn, où α représente l’incidence, est issu de la Théorie des Corps Élancés..

Pour les petits angles α , le sinus est très peu différent de l’angle en radians 
 et le cosinus de l’angle moitié très proche de l’unité. Ce premier Cn peut alors s’écrire :

Cnlinéaire = 2α
C’est ce libellé simplissime qui explique que le Cnα , dérivée du Cn par rapport à α vaut 2 pour les ogives… 

( Le deuxième Cn d’un corps ogivo-cylindrique pourrait être appelé le Cn tourbillonnaire. Certains auteurs l’appellent également le Cn visqueux. Mais nous pensons que la dénomination tourbillonnaire est à conseiller comme tout à fait mnémotechnique.

La Portance tourbillonnaire est en effet la conséquence des tourbillons de recirculation de l’air en aval du fuselage cylindrique. Voici un exemple de cette recirculation sur l’aval d’un fuselage cylindrique placé à forte incidence :

[image: image135.bmp]
La recirculation n’est-elle pas un peu trop pincée-en rayon de courbure) à l’aval ?
Lorsque l’incidence croît jusqu’à 90°, on en arrive à une organisation plus connue de l’écoulement :

[image: image1.jpg]



Cette recirculation du fluide, qui peut se produire selon plusieurs régimes 
 augmente la vitesse des particules fluides et diminue par conséquent leur pression : c’est ce qui crée le Cn tourbillonnaire. La formulation de ce Cn est le fruit des travaux d’Allen.

À la base de ces travaux, il y a le fait que l’écoulement sur un cylindre de longueur infinie placé à une incidence quelconque α peut être décomposé en un écoulement axial et un écoulement transverse, normal à l’axe du cylindre :

[image: image136.bmp]
La composante axiale de l’écoulement ne peut produire qu’une Traînée de friction, Traînée axiale que nous ne prendrons pas en considération ici…

Quant à l’écoulement transverse, de module Usin(α) (U étant la vitesse de l’écoulement loin du corps), c’est lui qui nous intéresse.

L’expérience démontre que la Traînée développée normalement à son axe par le cylindre oblique dessiné ci-dessus (Traînée que nous qualifierons de tourbillonnaire) est celle que développerait le même cylindre placé perpendiculairement dans un écoulement de vitesse Usin(α).

On a donc :

Traînée tourbillonnaire = ½ ρU2 sin2(α) Aproj Cxn 
… Aproj  étant l’aire du cylindre projetée sur un plan passant par son axe et Cxn étant le Cx du cylindre établi en soufflerie (avec cette aire Aproj comme référence) à l’incidence 90° (l’indice n de Cxn signifie donc normal).

Cette équation en sin2(α) permet donc de généraliser aux incidences quelconques les connaissances acquise sur le cylindre normal ou traversier (à incidence 90°).

Ce Cxn  du cylindre traversier, comme le Cx de la sphère, a fait l’objet de nombreuses études.

Il en émane que l’écoulement sur le cylindre (à l’instar de celui sur la sphère) connaît plusieurs régimes selon son nombre de Reynolds (basé sur le diamètre du corps) ainsi que selon le nombre de Mach. 

Par chance, pour nos fusées d’amateurs, seuls deux régimes d’écoulement peuvent s’établir sur le cylindre selon que le Reynolds est en deçà ou au delà d’un certain Reynolds critique de 1,5 105  
 : le régime sous-critique (où le Cxn vaut ~ 1,2) et le régime surcritique (où le Cxn tombe à ~ 0,2) :
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Figure 2. Variation of crossflow drag coefficient with crossflow Reynolds number for circular cylinders
at subcritical crossflow Mach numbers (M" <04).




Cette courbe vaut pour une vitesse d’écoulement inférieure à M 0,4 (nous reviendrons plus loin sur les Mach supérieurs).

Ces changements de régime et de Cxn , constatés sur le cylindre présenté normalement à l’écoulement, se produisent de la même façon sur le cylindre présenté obliquement (à un angle quelconque α), le Reynolds déclencheur étant alors le Reynolds transverse ou traversier   EQ \f(UD;ν) sin(α)  (si U est la vitesse de l’écoulement loin du corps et D le diamètre du corps, ν étant comme toujours la viscosité cinématique).

De même, la vitesse pour laquelle la courbe ci-dessus est valable est M∞ sin(α) < 0,4 (M étant le Mach de l’écoulement loin du corps).

Néanmoins, il faut admettre que les changements de régime d’écoulement sur le cylindre oblique ne sont pas commandés aussi nettement par le Reynolds traversier que les mêmes changements de régimes sur le cylindre traversier sont commandés par le Reynolds classique 
. Il subsiste beaucoup de variabilité dans le déclenchement de la crise du Cxn  Nous le verrons à l’occasion de la comparaison de la formulation du Cn total du cylindre oblique avec la réalité des essais en soufflerie…

La formulation en sinus2(α) de la Portance Tourbillonnaire du cylindre oblique :

Traînée tourbillonnaire = ½ ρU2 sin2(α) Aproj Cxn 
…est tout à fait bien attestée par les tests en soufflerie, ainsi que le montre le relevé suivant tiré du texte d’Allen :
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Pour des cylindres d’élancement fuséiste, cette loi en sin2 semble assez bien respectée, si l’on en croit la courbe établie à M 0,6 sur un cylindre d’élancement 6,8, courbe raisonnablement proche de celle en sin2 
 :
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Cette courbe provient d’un texte de J. E. Brunk.
Ceci acquis, les corps qui nous intéressent ne sont jamais constitués de cylindres de longueur infinie. Or lorsqu’un cylindre exposé à l’écoulement n’est pas infini, le fluide trouve dans les extrémités de ce cylindre deux voies de contournement supplémentaires. D’autre part, plus le cylindre sera court et plus grande sera la proportion des particules de fluide susceptibles d’utiliser la facilité de ces deux voies de contournements.

Des mesures en soufflerie ont permis d’adapter à la pratique fuséiste le cas théorique du cylindre de longueur infinie, par le simple usage d’un coefficient pondérateur. Nous symboliserons ce coefficient pondérateur par le caractère η et nous oserons le nommer coefficient de non-infinitude.
η quantifie donc l’influence des extrémités du corps sur son Cxn. Il n’est autre que le rapport de la Traînée d’un cylindre d’un élancement donné placé en travers du flux à la Traînée d’un cylindre de longueur infinie placée dans les mêmes conditions.

Voici la valeur de ce coefficient de non-infinitude η selon l’élancement du cylindre 
 
 :
[image: image5.wmf]
Cette courbe est valable en dessous d’u Mach traversier de M 0,4 , vitesse au-delà de laquelle se manifeste sur le cylindre les premiers effets transsoniques. 

La traînée tourbillonnaire d’un cylindre d’élancement donné s’écrit alors :

Traînée tourbillonnaire = ½ ρU2 sin2(α) Aproj ηCxn 
Note sur cette variation du coefficient de non-infinitude η selon l’élancement du cylindre :

Contrairement à ce que l’on pourrait penser, cette courbe ne fait pas état d’un phénomène aérodynamique totalement incompréhensible. Une dose de logique peut aider à l’expliquer.
Cette courbe représente l’importance relative des effets d’extrémités. Elle montre que ces effets se font d’autant moins sentir au milieu d’un cylindre que l’élancement de ce cylindre est grand. Dans le raisonnement qui suit, nous allons considérer qu’au milieu d’un cylindre suffisamment long, l’effet des extrémités est nul :
Considérons, par exemple, un cylindre d’élancement 18 (qui présente un η de 0,75). La traînée de ce cylindre de 18 calibres est de : 0,75 q 1,2 (18 D²) si l’on appelle q la pression statique de l’écoulement. 

Rallongeons à présent ce cylindre en lui ajoutant 2 calibres de longueur en son milieu, ce qui fait passer son élancement à 20 
. Ces 2 calibres centraux étant très loin des extrémités, nous allons considérer qu’ils ne souffrent d’aucun effet d’extrémités. Dans cette hypothèse, leur Traînée est donc simplement q 1,2 (2D²), produit de leur surface frontale par q, la pression dynamique de l’écoulement, et par 1,2 , le Cxn typique du cylindre de longueur infinie.
Cette Traînée est celle du tronçon central de 2 calibres. Calculons à présent la Traînée totale du cylindre complet de 20 calibres. Si l’on admet que le montage des deux calibres centraux n’a pas modifié l’écoulement sur les deux extrémités du cylindre, leur Traînée n’est pas non plus modifiée. La Traînée du cylindre de 20 calibres est alors la somme de la Traînée du cylindre de 18 calibres et de celle des 2 calibres centraux. Soit :

0,75 q 1,2 (18 D²) + q 1,2 (2D²) = q 1,2 D² [0,75*18 + 2] = q 1,2 D² [0,775] 
Or cette Traînée est donnée par le graphe. C’est 0,76 pour cet élancement de 20. Cela revient à dire que le graphe prédit au cylindre de 20 calibres une Traînée de :

q 1,2 D² [0,76] !
En comparant notre pronostic et la Traînée réelle obtenue en souflerie, on voit que notre raisonnement nous a trompé de moins de 2 % (on a deviné que le nombre 0,775 n’est rien d’autre que notre pronostic du η pour 20 calibres).
Sur notre lancée réalisons le même pronostic de η pour chaque élancement de cylindre, d’après le η mesuré en soufflerie pour l’élancement inférieur. On constate alors cette progression :
	
	Relevé du
	Notre
	% erreur

	Élancement
	η sur le
	pronostic
	par rapport

	
	graphe
	de η
	au η vrai

	1
	0,535
	
	

	2
	0,572
	1,268
	54,9%

	4
	0,613
	0,786
	22,0%

	6
	0,640
	0,742
	13,7%

	8
	0,662
	0,730
	9,3%

	10
	0,682
	0,730
	6,5%

	12
	0,703
	0,735
	4,4%

	14
	0,718
	0,745
	3,7%

	16
	0,735
	0,753
	2,4%

	18
	0,748
	0,764
	2,2%

	20
	0,759
	0,773
	1,8%

	22
	0,769
	0,781
	1,5%

	24
	0,778
	0,788
	1,3%

	26
	0,784
	0,795
	1,4%

	28
	0,791
	0,799
	1,1%

	30
	0,795
	0,805
	1,2%

	32
	0,800
	0,808
	1,0%

	34
	0,805
	0,812
	0,8%

	36
	0,810
	0,816
	0,7%

	38
	0,813
	0,820
	0,9%

	40
	0,818
	0,822
	0,5%

	42
	0,823
	0,827
	0,4%

	44
	0,826
	0,831
	0,6%


(Les petits défaut dans la progression de l’erreur sont imputables au manque de précision de notre relevé des η vrais).
À la lecture de ce tableau, on remarque que, contrairement à notre supposition initiale, les extrémités agissent en réalité fort loin d’elles-mêmes. C‑à‑d  que les 2 calibres que l’on rajoute au centre d’un cylindre de 30 calibres voient encore leur Traînée réduite de 1% du fait de la présence des extrémités.
Comment le message des perturbations des deux extrémités peut-il se transmettre à cette distance ?
Notre opinion est que ce message se transmet par ventilation de la poche tourbillonnaire existant derrière le cylindre, mais nous ne sommes qu’aérodynamiciens amateurs 
.
Il est assez facile, sur la base du même raisonnement, de démontrer analytiquement que la courbe du η s’approche d’une courbe logarithmique lorsque l’élancement tend vers l’infini. Le choix, dans notre tableur, d’une "courbe de tendance" en logarithme, en rouge ci-dessous, le montre bien (son équation est affichée sur le graphe).

Accessoirement, pour les élancements plus faibles, il est d’ailleurs possible de modifier les coefficients de la courbe logarithmique pour la mieux faire coller à la réalité locale, comme le montre la courbe fuchsia ci-dessous, tout à fait seyante entre les élancements 10 et 20 (et fort acceptable de 8 à 26). Son équation est :

η = 0,11 Ln(Éltot) + 0,43 , si l’on appelle Éltot les abscisses 
 :
attention au titre dans Word !
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Revenons à notre expression de la Portance Tourbillonnaire du cylindre de longueur non infinie. Nous en donnions le libellé :

Traînée tourbillonnaire = ½ ρU2 sin2(α) Aproj ηCxn 
Pour nous-autres, fuséistes, cette Traînée, normale à l’axe du corps, est en fait une Portance. Exprimée en référence à la section Aproj  elle donnerait le coefficient de Pression suivant :

Cntourbillonnaire = sin2(α) ηCxn 
…qui est le Cn de la partie cylindrique d’un corps ogivo-cylindrique rapporté à sa surface projetée.

Mais le Cn des fusées est établi en référence à la section maximale de l’ogive ; si l’on se base sur cette section, le Cn du cylindre oblique d’élancement donné devient : 

Cntourbillonnaire = η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) sin2(α)
Dans cet encadré, Aproj représente l’aire projetée du corps ogivo-cylindrique sur un plan parallèle à son axe  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, comme sur le schéma ci-dessus) ; ce Cx est exprimé par rapport à sa surface frontale présentée à l’écoulement (à savoir Aproj = L*D , si L est la longueur de la partie cylindrique). Il faut faire attention au fait que ce Cxn est dépendant du nombre Reynolds traversier ainsi que du nombre de Mach traversier.

D’après Allen, pour les angles d’incidence modérés (inférieurs ou égaux à 20°), le Cxn peut être pris comme valant 1,2, et ceci bien que la vitesse du flux transverse V Sin(α) dépasse le Reynolds critique.

Nous revenons plus bas sur la courbe du coefficient de non-infinitude η lors de son utilisation pour des fuselages de section non-circulaire…
Note sur la valeur du Reynolds traversier critique du cylindre :

Ainsi que nous l’avons déjà écrit, ce Reynolds traversier, que nous nommerons Ren , vaut :

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(UD;ν) sin(α)
À altitude et température usuelles, ce libellé peut cependant être simplifié en 70 000 UD sin(α) (D étant le diamètre du fuselage). Il en découle qu’une fusée de diamètre hors normes de 0,08 m atteignant la vitesse de 250 m/s sera sous l’égide d’un Reynolds traversier de 1,75 10 6sin(α), c‑à‑d  que la crise se produira pour des sinus supérieurs à 0,1, soit les incidences supérieures à 7°. 

Cette incidence de déclenchement de crise appartient donc au domaine des possibles pour cette grosse fusée subsonique rapide, lorsque les aléas météorologiques la placeront à la limite supérieures des faibles incidences…

Note sur la valeur du Mach traversier critique du cylindre

Si d’aventure on devait dépasser le Mach traversier critique de 0,4 au-delà duquel la courbe du Cxn précédente n’est plus valable, il faudrait utiliser le graphe ci-dessous. En effet le Cxn subit un certain accroissement pour les Mach transsoniques :
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Figure 1.— Variation of crossflow drag coefficient with crossflow Mach number for circular cylinders.
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Ce graphe montre cependant qu’avant d’effectuer cette escalade sonique le Cxn (Cdn ici) peut prendre deux chemins d’évolution selon qu’un Reynolds traversier critique est dépassé ou non.

Le fait que le Reynolds traversier puisse être plus ou moins fort au même Mach provient du fait qu’il dépend de la dimension du corps (en plus de dépendre de la vitesse de l’écoulement) : un grand cylindre de 10 cm de diamètre pourra ainsi atteindre très facilement le Reynolds traversier critique pour une vitesse de 20 m/s (72 km/h) alors qu’un cylindre de 1 cm de diamètre l’atteindra pour 200m/s (720 Km/h, soit Mach 0,6). On remarque alors sur le graphe que ce cylindre de 1 cm commencera l’escalade du mur du son par le chemin supérieur, ce qui fera croître son Cxn directement depuis 1,2 sans passer par le "fossé" surcritique du Cxn…

Note sur la valeur du produit η Cxn en transsonique :

Jusque là, nous avons envisagé séparément l’évolution du Cx traversier du cylindre et celle du coefficient de non-infinitude η. Dans la pratique, du moins lorsque le Mach traversier M∞ sin(α) dépasse 0,4, le produit ηCxn peut également être dépendant du Nombre de Mach traversier (c‑à‑d  les produit M∞ sin(α) du Mach de l’écoulement à l’infini par le sinus de l’incidence du corps). Voici une estimation de ce produit ηCxn d’après des relevés effectués sur des corps d’élancement total de 10 et 12 calibres présentés à des grands angles :
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On remarque sur ce graphe que le produit ηCxn est assez peu différent de l’unité pour les Mach traversiers les plus faibles (supérieurs à M 0,4) présidant aux faibles incidences en subsonique.

Pour les Mach traversiers inférieurs à 0,4, on déterminera donc isolément η et Cxn à l’aide des deux abaques déjà présentés.

Si l’on est plus précis, c’est cependant pour les valeurs du Mach traversier supérieures à 0,2 que le coefficient de non-infinitude η commence à croître (il y a moins d’effets d’extrémités lorsque le Mach grandit).

Jorgensen propose en effet pour les vitesses intermédiaires le graphe suivant :

[image: image9.jpg]© 7 COMPUTED FROM FIGURES | AND S
0 7 FROM FIGURE 4 FOR £/d =10
© m FROM FIGURE 4 FOR £sd=12

1.2 ET*T}‘TWWTFW'*TTTTYWTIWTHT]’WH ISR RAARRRAREN RARR] HH’HH g

f'“[ A A A

bt | =
S SR oo
K FYRTRINRTE CETNRINES! wulwuu‘u_u HH{\LH\'HHJL H‘Lu_LJLu.,J_Lu.JI.L d
(] 2 4 6 8 1.0 .2 .4 1.6

Mn=Mg Sin @

Figure 6. Variation of n with AI”. obtained from experimental results
in figures 1.4, and 5.

PREDICTION OF STATIC AERODYNAMIC CHARACTERISTICS
FOR SLENDER BODIES ALONE AND WITH LIFTING SURFACES
78 TO VERY HIGH ANGLES OF ATTACK™

Lol HowsrdJorgensen




Comme on peut le lire, les deux courbes qui courent de M 0,4 à 0,6 ne valent que pour les élancements de 10 et 12. De plus, elles ne sont suggérées, en dessous de M 0,4 qu’en pointillés (seule leur valeur à M ~0 est connue par le graphe déjà présenté).

La partie commune de ces deux courbes (de M 0,6 à M 0,8) nous semble pouvoir être approchée par un courbe quadratique simple :
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Par exemple par l’équation η = 1,2 Éltot2 – 0,79 Éltot + 0,86  qui est encore fort acceptable pour M 0,4.

Voilà, nous en avons fini des subtilité de cette formulation en sin2(α) du Cn tourbillonnaire déjà encadrée plus haut :

Cntourbillonnaire = η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) sin2(α)
Cette formulation permet une prédiction tout à fait satisfaisante de la Portance tourbillonnaire du fuselage aux grandes incidences. Cependant, pour les incidences faibles à moyennes, l’écriture en sin²(α)  peut évidemment être simplifiée en α2… 

PORTANCE  COMPLÈTE  D’UN  CORPS  OGIVO-CYLINDRIQUE :

La somme de la Portance linéaire et de la Portance Tourbillonnaire donne alors la Portance totale d’un corps ogivo-cylindrique sur une plage d’incidence courant de 0 à 90° :

Cntotal = sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) sin2(α) 
Beaucoup d’auteurs simplifient cependant ce libellé en prenant pour Aproj la valeur L*D ce qui donne :

Cntotal = sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot sin2(α)
Insistons sur le fait que cet encadré quantifie le Cn de corps ogivo-cylindrique de révolution et non leur Cnα , gradient du premier.

Le point d’application de cette Portance totale est à déterminer par composition des moments, les points d’application de chaque Portance étant placé :

( sur la foi des enseignements de la Théorie des Corps Élancés 
;

( pour le fuselage, en première approximation, au barycentre de la surface projetée sur un plan parallèle à l’axe général de symétrie.

MISE  EN  PRATIQUE  DE  CETTE  FORMULATION :
Jorgensen, dans l’un de ses textes, produit la courbe d’évolution du Cn de trois corps dont l’un de section circulaire. 

Nous avons recalculé le Cn de ce corps d’élancement d’ogive 3 et d’élancement cylindrique 7 d’après la formulation théorique :

Cntotal = sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) sin2(α)
Ce calcul dessine la courbe en vert fluo ci-dessous, à comparer avec la courbe en trait plein calculée par Jorgensen :
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À ce propos :

From Jorgensen, in « spining », p14:

The best method of selecting the effective side area S for the various fuselages is not obvious. The results presented in reference 15 for fuselages having circular cross sections indicate that, because of the favorable pressure gradients, little crossflow separation occurs on the expanding section of the nose. Therefore, it would appear that for circular fuselages the side area rearward of the nose tangency point might be a reasonable approximation. However, for the rectangular fuselages the favorable gradients on the nose may increase the chances of encountering (even at low crossflow Reynolds numbers) the large side forces encountered on the two-dimensional cylinders at supercritical Reynolds numbers. This, in addition to the fact that the adverse gradients over the tapered afterbody probably deter the development of the large side forces, would suggest the use of the side area ahead of the tapered afterbody for the rectangular fuselages. 

Il apparaît clairement que nous ne retrouvons pas la même courbe que Jorgensen, ce qui ne laisse pas de nous étonner. Le problème ne semble pas provenir du terme linéaire (qui, pour Jorgensen comme pour nous, ne peut que donner une pente à l’origine de 2 points par radians (droite rouge).

Remarquons que sur cette plage d’incidence de 0 à 56°, les relevés en soufflerie du Cn du corps cylindrique (marques rondes) ne semblent faire état d’aucune discontinuité importante…

À cette incidence, le Reynolds traversier de crise est pourtant atteint puisque l’équation qui donne l’incidence critique αc est  6,5 105 sin(αc) = 1,5 105  (cette dernière quantité étant le Reynolds critique du cylindre), ce qui conduit à  αc = 13°.

Force nous est de constater que le déclenchement de la crise du Cxn n’apparaît pas dans ces relevés.

On ne saurait d’ailleurs imaginer que ce déclenchement intervient dans les petites incidences (en dessous de 20°, là où les Cn sont si faibles que leur observation nous est difficile), puisque le Reynolds traversier critique passé, le Cxn se trouve réduit d’un facteur 5, ce qui ne manquerait pas d’apparaître aux incidences supérieures…

Nous ne nous expliquons pas ce défaut de convergence entre notre calcul et celui de Jorgensen, même si ce défaut est minime…

PORTANCE D’UN CORPS OGIVO-CYLINDRIQUE DE SECTION QUELCONQUE :

La formulation encadrée précédente vaut pour des corps ogivo-cylindriques de révolution. Mais qu’en est-il de la Portance des corps de sections qui ne sont pas de révolution ?

Rien n’interdit en effet de faire voler de tels corps et les militaires ne s’en privent pas 
. Les sections les plus courantes que ces corps peuvent adopter sont les sections carrée, rectangulaire, triangulaire et elliptique. 
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Dessin : Starcheuch
Ces corps peuvent être qualifiés, sur le modèle de l’expression ogivo-cylindrique, de corps pyramido-prismatiques.

Ils développent évidemment une Portance différente selon qu’ils se présentent à plat ou sur chant, ou d’ailleurs selon un angle de roulis quelconque… Cependant nous nous intéresserons plus spécialement à certaines de ces présentations…

À notre connaissance, quelques fuséistes amateurs ont fait volé des engins pyramido-prismatiques.

Citons le club des Souris Vertes avec leur Woody Woodpecker :
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…et le club K-zar de l’Insa de Rennes qui a fait voler la fusée expérimentale K-ré. C’était une fusée pyramidale :

[image: image14.wmf]
La difficulté que nous rencontrerons dans l’étude de corps pyramido-prismatiques au sens large du terme (la base de la pyramide et du prisme pouvant être de forme quelconque) est que le Cn qu’ils développent est variable selon l’angle de présentation de la section, c‑à‑d  l’angle de roulis :

Par exemple, et nous aurons l’occasion de le voir plus précisément dans ce texte, un cylindre de section carrée développe un Cn tourbillonnaire plus fort lorsqu’il présente ses faces à 45° (à gauche ci-dessous) que lorsqu’il les présente à 0 ou 90° :


²
Ce qui revient à dire, si cette constatation sur le prisme à base carrée est vérifiée pareillement pour la pyramide de même base, qu’une ogive à base carrée développera une Portance déstabilisatrice plus forte à 45° de roulis qu’à 0° (le terme linéaire du Cn devenant donc plus fort pour ce roulis de 45°)…

Et cette curiosité ne peut que nous inciter à penser qu’entre les angles de roulis 0° et 45°, il existe peut être des angles particuliers où le Cn développé (linéaire ou tourbillonnaire) est encore plus fort qu’à ces incidences rondes…

On le devine, ces constatations pourraient être lourdes de conséquences en matière de stabilité de vol d’une fusée pyramido-prismatique, puisque cette stabilité doit être assurée dans tous les plans d’embardée possibles…

Pour commencer notre étude, nous allons cependant nous concentrer sur les Cn développés par des corps prenant de l’incidence dans leurs plans principaux (par plans principaux nous entendons les plans de symétrie de ces corps).

Observons par exemple le graphe présentant la Portance de trois corps typiques : un corps ogivo-cylindrique de révolution, et deux corps de section elliptique se présentant sur plat ou sur chant.

Dans leur texte, Habip ASAN et Mehmet AKÇAY présentent en effet les résultats de tests en soufflerie à M 0,6  sur les trois corps ci-dessous, pour des incidences assez grandes. L’aire de la section de ces trois corps est la même dans leur partie arrière. 
:
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En abscisses sont les incidences (nommées ici ALPHA).

Intéressons-nous simplement aux marques du graphe : ce sont elles qui relatent les tests en soufflerie (les courbes étant des tentatives de prédictions mathématiques).

Comme l’indiquent les sections rouges hachurées ajoutées par nous, les marques rondes correspondent au corps de section circulaire.

Les marques triangulaires (corps de section elliptique sur chant) se trouvent nettement plus bas en ordonnée que celle du corps de section circulaire.

Le même corps de section elliptique, mais présenté sur plat, génère par contre une Portance nettement plus forte que les deux autres.

Ces constatations sont d’ailleurs assez conformes à ce que nous dicte notre intuition…

À l’étude de ce graphe, l’hypothèse vient alors assez facilement qu’à chaque incidence les trois marques sont disposées selon la même loi de proportionnalité, ceci malgré quelques irrégularités : par exemple, l’ellipse sur chant développerait une Portance moitié de la Portance de la section circulaire, et l’ellipse sur plat en développerait une double)…

C’est d’ailleurs essentiellement cette échelle des Cn (pour une incidence donnée) qui nous intéresse puisque, par la Théorie des Corps Élancés, nous connaissons le Cn du corps de section circulaire.

Afin d’éprouver cette hypothèse que les Cn des trois corps seraient répartis selon une proportion constante, nous procédons sur notre logiciel de traitement d’image à une rapide retouche qui place les marques supérieures carrées sur une même droite oblique rouge épaisse (par simple translation horizontale) :
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À partir de cette nouvelle présentation des données, il nous est facile de tracer une autre oblique rouge fine, partant du même point d’ordonnée nulle que la rouge épaisse, et passant par les marques rondes : la plupart de ces marques rondes se trouvent en effet alignées.

Ce résultat est assez satisfaisant, du moins pour les grandes incidences. En effet, puisque les marques rondes sont presque toutes sur cette droite et que les marques carrées sont sur une autre droite, c’est qu’une même proportion est respectée entre les Cn des corps elliptiques sur plat et circulaire (du moins pour les grandes incidences).

Cependant cette règle apparaît respectée de façon plus lâche pour la plus petite incidence exploitable (dans le carré fuchsia) 
…

Pour ce qui est des marques triangulaires, ainsi qu’on le voit, elles semblent ne pas suivre la même tendance que les autres (elles paraissent se maintenir à la même ordonnée, comme si la Portance de ce corps elliptique sur chant n’augmentait pas avec l’incidence). Le tracé de la droite rouge la plus basse, censé passer par ces marques triangulaires, en devient quelque peu sujette à caution ; nous traçons quand-même cette droite en privilégiant les marques triangulaires correspondant aux petites incidences…

L’échelonnement des coefficients directeurs de ces droites (lisible sur l’axe à l’extrême droite) nous donne directement celui des trois Cn.

Ce procédé simple d’exploitation du graphe prédit donc pour les Cn :

4,5 pour l’ellipse sur chant, 7 pour le circulaire et 18 pour l’ellipse sur plat.

Néanmoins ce sont pas ces valeurs qui nous intéressent mais les quotients de 4,5 et 18 sur 7, quotient qui sont les quotients des Cn elliptiques sur le Cn circulaire (nommons ce dernier Cncirc), puisque nous connaissons bien l’évolution de ce dernier selon l’incidence :

Pour l’ellipse sur chant, ce quotient de Cn est de :
 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(Cn  ;Cncirc) =  EQ \f(4,5;7) = 0,64

Et de même, pour l’ellipse sur plat, il est de :
 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(Cn  ;Cncirc) = 2,57 
Ces quotients de Cn sont donc basés sur le Cn du corps à section circulaire.

Ce premier résultat, obtenus sur des incidences assez fortes, est intéressant, même si ces quotients de Cn s’avèreront un peu forts à la lecture des références qui suivent. 

Dans un deuxième essai d’exploitation, nous avons tracé sur le graphe ci-dessus les deux droites bleues. Celles-ci visent à mesurer l’échelonnement du dernier jeu de trois marques à gauche regroupée dans le rectangle fuchsia, bien que cette construction soit alors basée sur ce nombre très réduit de relevés en soufflerie.

Cette construction conduit aux valeurs 0,7 et 1,63 pour les quotient Cn/Cn0 des deux sections elliptiques sur chant et sur plat.

Ces deux premiers résultats sont donc intéressant. Mais ils posent la question de savoir si cette loi de proportionnalité entre les Cn des différentes sections vaut encore pour les petites incidences (inférieures à 10°), incidences absentes du graphe ci-dessous…

L’exploitation directe des travaux de Jorgensen (utilisés par les auteurs précédents) va cependant nous permettre d’affiner notre estimation des Cn relatifs.

Les relevés en soufflerie sont toujours effectués à M 0,6 :
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Les marques reflétant le Cn des trois corps sont ici échelonnées de façon plus nette pour chaque incidence.

Comme précédemment, nous modifions le dessin par simple translation horizontale pour y relever les proportions entre les différents Cn :
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Le tracé des deux droites inférieures fuchsia a été effectué en respect des quatre premiers jeux de marques à gauche (incidences 8 à 20°).

Si l’on prend toujours comme référence le Cn relevé du corps à section circulaire, celui du corps à section elliptique sur plat s’avère alors posséder un Cn 2,89 plus fort et celui à section elliptique sur chant 0,39 plus faible…

Nous verrons plus loin que les valeurs retenus par les aérodynamiciens pour ces quotients sont plutôt 1,9 et 0,4…

ADAPTATION  DE  LA  MÉTHODE  D’ALLEN  À  LA  DÉTERMINATION  DU  CN  D’UN  CORPS  PYRAMIDO-PRISMATIQUES

La formule encadrée donnant le Cn des corps ogivo-cylindriques de révolutions de 0 à 90° :

Cntotal = sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) sin2(α)

…peut être utilisée sans grosse modification pour des corps pyramido-prismatiques.

( Pour ce qui est de la Portance linéaire sin(2α)cos(α/2), on la pondèrera simplement par un coefficient multiplicateur relatant le surcroît ou la diminution d’efficacité de l’ogive, du fait de la forme de la section non circulaire envisagée.

Ce coefficient sera le même que celui donné au cours de la présentation de la méthode suivante (c‑à‑d  1,9, par exemple pour une section elliptique sur plat de rapport de rayon 1/2, ou 0,41 pour la même section elliptique présentée sur chant à l’écoulement).

( Pour ce qui est de la Portance tourbillonnaire η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) sin2(α), on adoptera tout simplement le Cxn  dégagé en soufflerie pour des cylindres droits de la section non-circulaire envisagée (ce Cxn étant exprimé en référence de la largeur réelle que le corps présente à l’écoulement traversier).

Dans ces conditions, la surface projetée Aproj sera la surface réelle du fuselage non-circulaire, et Aréf  sera naturellement la section maximum de l’ogive également non circulaire (cette section étant la surface de référence qui préside à tout le calcul).

Effectuons à titre d’exemple le calcul du Cn pour un corps de section elliptique (de rapport de rayon 1/2), présenté sur plat à incidence moyenne et d’élancement total Éltot = 12, tout cela en bas subsonique.

Au passage, remarquons qu’il peut paraître paradoxal de parler d’élancement pour un corps de section elliptique puisqu’un ellipse comporte 2 diamètres. C’est que cette notion d’élancement est définie, dans ce cas, d’après le diamètre de la section circulaire de même surface, qu’on appellera le diamètre équivalent. 

La valeur de ce diamètre équivalent est donc : Déquiv = og; π) EQ \r(;)
  EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)
Notre section elliptique de rapport 1/2 vaut Sog = πD²/8, si D est le grand diamètre de l’ogive en sa section maximum ; il s’ensuit que Déquiv vaut 0,707 D.

En premier lieu, nous pondérerons le Cn linéaire par le coefficient 1,9. C’est le coefficient que dégagent les tests en soufflerie ainsi que, à très peu près, la Théorie des Corps Élancés (ainsi que nous le suggère notre intuition, l’ogive elliptique se présentant sur plat développe une Portance plus forte que l’ogive circulaire).

Le Cn linéaire (référencé à la section elliptique maximum de l’ogive Sog) s’écrira donc simplement :

Cnlinéaire = 1,9 sin(2α)cos(α/2) 
En deuxième lieu, pour le Cn tourbillonnaire, nous écrirons :

Cntourbillonnaire  = η CxnEllipsePlat  EQ \f(AprojEllipsePlat;Aréf) sin2(α)

( η , que nous avons osé nommer au début de ce texte Coefficient de non-infinitude, est fonction de l’élancement total de l’engin équivalent, c‑à‑d  celui (de même longueur) qui possèderait une section circulaire de même surface. Par exemple, pour un élancement total équivalent de 12 , la courbe déjà étudiée donne un η de 0,7 :
[image: image19.wmf]
En effet, cette courbe consacrée aux cylindres circulaires est censée être encore représentative de l’évolution du Cx des cylindres de sections non-circulaire selon leur élancement.

Apportons d’ailleurs de l’eau à ce moulin en portant aux côtés de ladite courbe quelques points fort intéressants glanés dans la littérature :

Ainsi, d’après Hoerner, le cube présenté en incidence 45° possède un Cx de 0,8 , quand un barreau de même section présenté au même angle possède un Cx de 1,55 (ce qui nous donne un η de 0,52 pour l’élancement de 1).

Pour le même auteur, le barreau carré présenté à angles droits montre un Cx de 2,05 alors que le cube présenté de la même façon a un Cx de 1,05 (cela donne un η de 0,51).

D’après Buresti : 

BLUFF-BODY AERODYNAMICS by Guido Buresti
Department of Aerospace Engineering University of Pisa, Italy
…un barreau équilatéral présenté sur plat (base face au vent) possède un Cx de 2. Raccourci Prisme élancement 1 Cx = 1,1) (η : 0,55)

Barreau équilatéral, arête face au vent : Cx = 1,3. Prisme élancement 1 : Cx = 0,7 (η =0,54) 
Non : on ne sait pas quelle est la longueur du prisme court mesuré 
Selon J. D. Holmes, la plaque carrée montre un Cx de 1,2 quand la lame de longueur infinie en montre un de 1,9 (η = 0,63 pour élancement 1) alors qu’Inter Action donne plutôt 1,1 et 2,01.
La même association pédagogique Inter Action donne pour la plaque rectangulaire face au vent les Cx suivant, en fonction du rapport largeur/hauteur de ce corps :
	largeur/hauteur
	1
	2
	4
	10
	18
	Infini

	Cx
	1,1
	1,15
	1,19
	1,29
	1,40
	2,01

	η
	0,55
	0,572
	0,592
	0,642
	0,697
	1


Dans l’un de ses textes publié sur le Web lien !, l’École Polytechnique de Montréal donne pour le même corps :

	largeur/hauteur
	1
	5
	10
	20
	Infini

	Cx
	1,18
	1,2
	1,3
	1,5
	2,0

	η
	0,59
	0,6
	0,65
	0,75
	1


Et dans son ouvrage "Mécanique expérimentale des fluides, Dunod", R. Comolet donne pour le Cx de la plaque rectangulaire une régression hyperbolique selon son rapport largeur/hauteur :

Cx = 1,10 + 0,02(L/l + l/L)

Cette régression est annoncée comme valable pour des rapports largeur/hauteur allant de 1/30 à 30 
.
Il faudrait voir également la loi de traînée des profils par rapport à leur élancement.
Ces informations donnent sur la courbe du coefficient de non-infinitude les points fuchsia et les courbes suivantes (la courbe rouge étant un relevé manuel de la courbe classique pour les cylindres circulaires) :
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L’élancement du cube (présenté à 0 ou 45°) a été calculé en référence au diamètre du cylindre équivalent (c‑à‑d  le cylindre de même section). Ce scrupule décale les abscisses de 11 % vers la gauche (puisque le diamètre équivalent est un peu plus fort, l’élancement L/Déquiv est un peu plus faible).
Pour la plaque plane face au vent (ou palette), ce diamètre équivalent n’est plus défini, mais nous présentons cependant ces courbes du fait de leur allure générale comparable à la courbe rouge : l’élancement est alors défini comme le quotient de la largeur de la plaque par sa longueur.
En vert est la régression de R. Comolet, en blanc sont les valeurs de Montréal et en bleu dense les valeurs données par Inter Action.

Nous présentons également en bleu glauque les valeurs données par la même Inter Action pour le cylindre à section circulaire en sous-critique (qui corroborent à très peu près les informations de la courbe rouge) 

En orange clair est la courbe proposée par Sydney Goldstein en 1938. Elle est établie pour un Reynolds de 88 000 et un Mach de M 0,1. Cette courbe est peut-être la matrice de toutes celles présentées dans les textes ultérieurs Partant de ce principe, nous avons supprimé la courbe dessinée citée par Brunk pour Re 88000 qui doit être tirée de celle de Goldstein.…
( La valeur de CxnEllipsePlat doit être tiré de la littérature d’essais en soufflerie.

Un Cxn de 1,6 est fréquemment avancé, ce Cxn étant référencé à la largeur D (grand diamètre de l’ellipse).

( Aréf vaut Sog , soit πD²/8
Nous en savons assez pour rédiger le Cntourbillonnaire :

Cntourbillonnaire  = 0,7 1,6  EQ \f(DL; πD²/8) sin2(α)

Ce qui donne :

Cntourbillonnaire  = 0,7 1,6  EQ \f(8L; πD) sin2(α) 

L’élancement total n’est pas L/D mais L/Déquiv.

Or Déquiv = 0,707 D

Ce qui veut dire que L/D vaut 0,707 L/Déquiv = 0,707 Éltot
= 0,7 1,6  EQ \f(8;π) 0,707 Éltot sin2(α)

Cela donne 
:

Cntourbillonnaire  = 2,02 Éltot sin2(α)

Et le Cntotal est, pour ce corps ogivo-cylindrique de section elliptique sur plat :

Cntotal = Cnlinéaire + Cntourbillonnaire  

Cntotal = 1,9 sin(2α)cos(α/2) + 2,02 Éltot sin2(α)

Qui est la valeur du Cn d’un corps ogivo-cylindrique de section elliptique de rapport de rayons 1/2 présentée sur plat, d’élancement total 12 à Mach et Reynolds sous-critique.

Nous avons donc effectué ce calcul pas à pas d’un façon assez intuitive ; dans la partie qui suit, nous allons généraliser cette méthode, tout en l’explicitant et en évoquant ses fondements théoriques.

VALEUR    DU  CN  DES  CORPS  DE  SECTION  ELLIPTIQUE   POUR  DES  ÉTUDES  D’INGÉNIERIE

Mais ces quotients de Cn valent pour les incidences supérieures à 8°… Qu’en est-il pour les faibles incidences fréquentées par les fusées en vol et qui président aux calculs de leur stabilité ?

À ce point de notre étude, nous allons en revenir à la théorie.

Nous avons déjà écrit que le Cn développé par un corps ogivo-cylindrique de révolution s’exprime comme la somme du Cn linéaire (connu par la Théorie des Corps Élancés) et du Cn tourbillonnaire (connu depuis les travaux d’Allen) :

CnTotal = sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) sin2(α) 
Les constatations mathématiques que l’on peut effectuer sur ce libellé conduisent à penser que pour les fortes incidences, le deuxième terme [en sin2(α)] devient primordial. Un bref recours à notre tableur peut suffire à nous en persuader (ici pour une élancement total du corps de 12 calibres) :
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Sur ce graphe, la Portance linéaire de l’ogive apparaît en rouge et la Portance tourbillonnaire du fuselage apparaît en bleu clair.

En bleu dense est la Portance totale.

Le segment en pointillés représente la pente à l’origine du Cn de l’ogive : c’est donc le Cnα de l’ogive. Comme cela apparaît sur le graphe, sa pente vaut 2 pour 57,3° (qui font 1 radian).

On remarque que, passée une incidence d’un dizaine de degré, c’est la Portance tourbillonnaire qui devient prépondérante dans la constitution de la Portance totale.

Puisque la Portance totale d’un corps ogivo-cylindrique est primordialement constituée de la Portance tourbillonnaire, posséder une règle de proportionnalité pour l’extension de cette dernière à des corps de section quelconque constituerait déjà un acquis important 

Mais la nature nous est encore plus bienveillante, puisque les recherches théoriques conduisent à penser que, comme le Cn tourbillonnaire, le Cn linéaire d’un corps de section quelconque est lié à celui d’un corps de section circulaire par une simple relation de proportionnalité !

Jorgensen propose ainsi dans son texte d’affecter d’un coefficient de proportionnalité chacun des deux Cn pour obtenir le Cn total développé par un corps de section quelconque :

CnTotal = {sin(2α)cos(α/2)} [  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ]CÉ + {η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) sin2(α)} [  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ]Newt

 Merde ! Quelle est cette surface projetée ?Ça ne peut être que celle du cylindre circulaire équivalent sinon le gain en Portance d’un fuselage Portant genre ellipse sur plat serait compté deux fois : par le Cn/Cncirc et par le gain en surface projetée.

Dans cette formule, Aréf est la surface de l’ogive (même si cette ogive possède une section de forme elliptique).

De même Aproj est ------------------------------------la surface projetée d’un fuselage théorique de section circulaire présentant de même surface que le fuselage réel.
Ces deux coefficient de proportionnalité, issus chacun d’une théorie différente sont différents en principe. C’est pourquoi Jorgensen les singularise par les indices CÉ (pour Corps Élancés) et Newt (pour Newtonien).

Les quatre Cn ci-dessus, comme l’indique leur indice n, sont des coefficients de Traînée normale ou traversière, c‑à‑d  qu’ils visent à quantifier la Traînée de cylindres (de section circulaire ou non) exposés perpendiculairement à un écoulement.

Note importante :

Les deux Cn d’un même quotient sont rapportés à la même section de référence. Ans ces conditions, plus qu’un rapport de Cn, chacun de ces deux coefficients de proportionnalité est le rapport de la Traînée traversière (par unité de Pression Dynamique) du cylindre de section non-circulaire à celle du cylindre de section circulaire de même aire (toujours par unité de Pression Dynamique) ; et ceci dans les deux théories (Théorie des Corps Élancés et Théorie Newtonienne).

Cette nuance est importante car, dans la littérature aérodynamique, chaque Cn est classiquement rapporté à sa surface frontale, c‑à‑d  au produit de sa largeur (mesurée perpendiculairement à l’écoulement) par sa longueur. Or, à section égale, la largeur d’un cylindre non circulaire est forcément différente de celle d’un cylindre circulaire.

Par chance, pour des corps sur chant de section elliptique, ces deux coefficients de proportionnalité [  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ]CÉ et  [  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ]Newt  sont raisonnablement proche, ainsi que le montre les courbes noires suivantes, tirées du texte de Jorgensen :
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En abscisse est le rapport a/b des rayons de l’ellipse (a étant le grand rayon)  
.

“Slender-body theory” signifie pour nous : Théorie des Corps Élancés.

Le même auteur, dans un autre texte, confirme d’ailleurs que, pour beaucoup de forme de sections, les valeurs des coefficients de proportionnalité :

[  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ]CÉ et  [  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ]Newt 

…(déterminés par les deux théories) sont raisonnablement proches et que la distinction entre ces deux coefficients "peut donc ne pas être nécessaire pour beaucoup d’études d’ingénierie" 
.

Cette confusion pragmatique des deux coefficients en un seul nous permet d’adopter, pour des études d’ingénierie, la formulation suivante du Coefficient de Portance Normale de corps de section non circulaire :

CnTotal = [  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ] [sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) sin2(α)]
…qui est le Cn total d’un corps pyramido-prismatique de section non circulaire 
 sur la plage d’incidence α allant de 0 à 90°, l’aire Aréf  étant l’aire maximum de l’ogive pyramidale.

Dans les cas où l’élancement du fuselage cylindrique est nettement plus grand que celui de l’ogive, la simplification du quotient  EQ \f(Aproj;Aréf) en  EQ \f(π;4) Éltot sera possible. Les avant-projets pourront alors être justiciable de la formule :

CnTotal = [  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ] [sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot sin2(α)]
Mais revenons-en aux corps de sections elliptique.

Dans son premier texte, le même Jorgensen a dressé un tableau des valeurs du coefficient de proportionnalité (nommé ci-dessous Cn/Cn0 )) dégagés lors d’essais en soufflerie à nombre de Mach et Reynolds sous-critique 
 sur des cylindres traversiers circulaires ou elliptiques (encadré en rouge) :
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Remarquons que les valeurs encadrées des coefficient de proportionnalité pour les sections elliptiques ne sont pas directement le quotient des Cdn elliptiques par le Cdn circulaire 
, puisqu’il s’agit de comparer par quotient les Traînées de corps présentant des sections de même aire et donc ici de largeurs frontales différentes. Le calcul du coefficient de proportionnalité est donc pondéré d’un coefficient naissant de ce changement de largeur de référence. Rappelons qu’il ne s’agit pas tant d’effectuer le quotient des Cdn que d’effectuer le quotient des Traînées (à même Pression dynamique) de deux cylindres de sections différentes mais présentant la même aire 
 
.

Jorgensen constate dans ce même texte que les coefficients de proportionnalité Newtoniens agréent raisonnablement bien "mais quelque peu fortuitement" avec ces tests bidimensionnels, tout en avouant que cet agrément est plus douteux pour les régimes surcritique et transsonique. 

L’image ci-dessous, tirée d’un texte de Polhamus et consorts :
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…indique des Cxn  de 1,6 (décroissant après Re 0,3 106) et 0,2. Mais ce dernier Cxn  doit être doublé parce que la largeur de référence est restée la même pour les deux tests, à savoir le grand diamètre de l’ellipse, ce qui le passe à 0,4. Eu égard au nombre de Reynolds de l’écoulement (de 0,4 à 2 106) cette valeur est d’ailleurs normale (elle se situe après la chute du Cxn que l’on voit sur le graphe ci-dessous ainsi que sur cet autre) : c’est une valeur surcritique (la valeur sous-critique étant supérieure à 0,6)…

Un autre texte relate les mesures du Cxn d’ellipses de différents rapports sur chant :
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Les valeurs encadrées ci-dessus en rouge, ainsi que le couple {1 ;1} qui s’impose de lui-même, produisent les trois points ci-dessous (marques rondes rouges) que nous avons reliés par une courbe permettant une extension raisonnable à d’autres rapport des rayons elliptiques : 

Attention courbes et point dans Word !
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Cette courbe se place un plus bas que les courbes théoriques…

Mais cette forme de section « elliptique sur chant » est cependant plus usitée par les avionneurs (le fuselage de certains avions adopte souvent cette forme) que par les fuséistes. Pour les fuselages elliptiques se présentant sur plat (cette présentation générant une Portance appréciable), les calculs par les deux théories des coefficients de proportionnalité :

[  EQ \f(Cn  ;Cncirc)]CÉ et  [  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ]Newt
…ne conduisent pas à des résultats si proches :
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En abscisse est encore le rapport a/b des rayons de l’ellipse (a étant toujours le grand rayon).

Par chance, dans ce cas du fuselage porteur, le verdict de la soufflerie (figurant dans l’encadré rouge du tableau déjà présenté) place le coefficient de proportionnalité d’un corps de rapport a/b = 2 à la valeur 1,9, c‑à‑d  entre les deux courbes, ce qui est une façon de mettre les deux théories d’accord.

Le point {1 ;1} s’imposant toujours de lui-même, nous émettons comme précédemment une proposition de courbe permettant la détermination raisonnable du coefficient de proportionnalité à des valeurs différentes du rapport des rayons elliptiques.
Pour finir pour ce tableau de la Portance des fuselages elliptiques en régime sous-critique 
, évoquons la formulation donnée dans la présentation "Tactical Missile Design" pour la Portance totale d’un missile de section elliptique :

Cntotal = [ |(a/b)cos2(ɸ) + (b/a)sin2(ɸ)| ] [ |sin(2α) cos(α/2)| + 2(L/D) sin2(α)]
De toute évidence, la quantité entre crochets bleus est le coefficient de proportionnalité commun aux termes linéaire et tourbillonnaire.

Dans cette formulation, qui vaut pour des élancements totaux L/D supérieurs à 5, le symbole ɸ représente l’angle de roulis. Pour notre part, nous avons toujours pris cet angle ɸ égal à 0 ou à 90°. Pour ces deux valeurs particulières de ɸ, le sinus ou le cosinus est nul et il ne subsiste plus entre les crochets bleus que a/b ou b/a.

Pour une section elliptique de rapport a/b = ½ ou 2, le coefficient de proportionnalité commun est donc soit 2 soit 0,5 selon la présentation de cette section à l’écoulement.

Mais ce n’est pas cette simplification qui nous étonne. Ce qui nous étonne, c’est que, lorsque l’on compare cette formulation avec la nôtre (déjà donnée plus haut), à savoir :

CnTotal = [  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ] [sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot sin2(α)]
… si l’on est bien conduit à inférer que :

[  EQ \f(Cn  ;Cncirc) ] = |(a/b)| ,  ainsi que nous venons de le voir, on est surtout conduit également à inférer que η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot vaut 2 L/D.

Or, pour un corps d’élancement 12, ce produit η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot  prend la valeur 0,65 L/D. 

Il nous apparaît donc que cette formule fait plus que doubler l’influence de la Portance visqueuse par rapport à l’énoncé d’Allen 
…

Appliquée à un corps elliptique de rapport de diamètre 2 placé sur plat ou sur chant cette formulation de Tactical Missile Design dessine les courbes bleu clair suivantes :
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Ces courbes devraient recouvrir les marques carrées et losangiques qui sont des valeurs relevées en soufflerie. 

Note sur l’influence du Nombre de Reynolds de l’écoulement :

Dans cette évaluation du Cn du cylindre à base elliptique, il faut accorder une grande attention au fait que le Cxn dont il est tiré est susceptible d’une chute importante au-delà d’un certain nombre de Reynolds, celui-ci étant compris comme le rapport VnL/ν , rapport où Vn est la composante normale de la vitesse du mobile (donc Vsin(α) ) , L la longueur du corps parallèlement à cet écoulement normal (longueur normale, donc) et ν la viscosité cinématique du fluide.
Le graphe ci-dessous, tiré du texte LOW-SPEED DRAG OF CYLINDERS OF VARIOUS SHAPES 
et remis en page par nos soins, montre bien que le Reynolds où se déclenche la crise de diminution du Cx du cylindre traversier à section elliptique est variable selon la forme de cette section (ou son angle de présentation, si l’on préfère) :
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Cependant, de par sa définition explicitée à l’instant (le Nombre de Reynolds propre du corps étant proportionnel à sa longueur mesurée parallèlement à l’écoulement) le Reynolds de crise est atteint, dans le cas (a) ci-dessus, pour une vitesse 2 fois plus élevée que dans le cas (b) (ceci si l’on passe du cas (b) au cas (a) en tournant simplement le cylindre elliptique de 90°)…

Une autre façon de s’exprimer serait de dire que non seulement le cylindre elliptique présenté sur plat déclenche sa crise à Reynolds plus grand, mais qu’en plus il fait montre naturellement d’un Reynolds plus petit !

C'est-à-dire qu’à vitesse d’écoulement constante, le Reynolds propre d’un corps sur chant, cas (b), devra être décalé du vecteur fuchsia ci-dessus avant de commencer les comparaisons sur son potentiel à rentrer dans la crise…

La conséquence de cette situation est qu’un cylindre elliptique sur chant qui commencerait naturellement sa crise à un Reynolds traversier de 1,2 105  (courbe du bas) ne possèdera, si on le tourne d’un quart de tour (pour le présenter sur plat), qu’un Reynolds traversier moitié de 0,6 105 (translation de vecteur fuchsia), ce qui le placera largement en deçà de la zone de crise de la courbe du haut (verticale rouge).

Effectuons une application numérique rapide de ces réflexions.

Pour ce faire, nous utiliserons pour quantifier le Reynolds traversier la simplification Re = 70 000 Vsin(α)L :

Un cylindre elliptique volant sur plat de grand diamètre 0,028 m et de petit diamètre 0,014 m 
, par exemple, placé à l’incidence extrême α = 90°, ne peut atteindre à 250 m/s qu’un Reynolds traversier de 2,45 105  , c'est-à-dire bien en deçà de sa crise (courbe du haut).

Dans les même conditions de vitesse et d’incidence, le même cylindre elliptique tourné de 90° (pour voler sur chant) atteint obligatoirement un Reynolds traversier double de 4,9 105 , c‑à‑d  typiquement un Reynolds d’après crise (ou surcritique : Portance divisée par deux ou trois selon la courbe du bas).

Dans ce dernier cas, il faut alors compter sur le sinus de l’angle d’incidence pour limiter ce Reynolds traversier (de libellé Vsin(α)L/ν) en deçà de la valeur fatidique de 1,3 105, c‑à‑d  que l’incidence ne doit pas dépasser Arsin(1,3/4,9) = 15°…

Ajoutons pour finir que les Cx traversiers de ce graphe sont référencés à la largeur frontale du corps présentée à l’écoulement 
. Pour obtenir un coefficient de proportionnalité du Cn par rapport à celui d’un cylindre de base circulaire, il faudra prendre en compte ce référencement. Cette prise en compte augmentera d’ailleurs l’écart entre les deux courbes ci-dessus…

 Il y a encore une partie sur les corps elliptiques plus loin !!
VALEUR  D’INGÉNIERIE  DU  CN  DES  CORPS  DE  SECTION  CARRÉE  AUX  ANGLES  PLUS  OU  MOINS  ÉMOUSSÉS
Le tableau déjà présenté plus haut :
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…fait état de valeurs mesurées en soufflerie du coefficient de proportionnalité Cn/Cncirc (encadrées en rouges). Ces valeurs sont très dépendantes de r, le rayon de l’arrondi des angles de la section. 

On remarque que la valeur k = 0,5 pour r = kw (w étant le côté du carré, r le rayon des arrondis) reconstitue une section circulaire.

Pour des valeurs faibles de ce rayon d’émoussement, la section carrée porte donc 1,5 fois plus qu’une section circulaire de même aire.

Le Cx traversier mesuré d’un cylindre carré est bien 2,05 (Wegener) :
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L’évolution du Cxn est l’objet d’un texte d’Edward C. Polhamus. Il y présente ce graphe représentatif de l’évolution du Cxn en fonction du Reynolds et selon le rayon de l’arrondi des angles :
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Ici encore, le Reynolds est basé sur la vitesse normale au cylindre et sur sa longueur mesurée parallèlement à l’écoulement 
 (pour ces corps le côté du carré, donc).

L’auteur tire de ce relevé de Cxn une formulation du Reynolds de crise (ou Reynolds critique, Rc) selon le rayon relatif d’arrondi des angles :

Rc = 5,5 104  ( EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(r;b0))-1,31         r étant le rayon d’arrondi et b0 le côté du carré.

Nous avons tracé rapidement les verticales fuchsia respectant cette règle, puis la courbe rouge passant par l’intersection de chaque verticale fuchsia avec la courbe consacré au même rayon d’arrondis. Cette courbe indique donc la frontière entre le régime sous-critique et le régime surcritique. 

Il peut-être intéressant de rappeler qu’un fuselage carré de côté 0,04 m atteindra à 250 m/s et à 90° d’incidence un Reynolds traversier de 0,7 105 (verticale bleue) ce qui le met à l’abri de toute crise pour des rayons relatifs plus aigu que 0,080 (en laissant planer un doute pour le rayon relatif 0,167) (même si pour des incidences plus faibles, ce doute disparaît).

Au rayon de 0,245 le même fuselage "décrochera" 
 (à la même vitesse) à 30°, et au rayon 0,333 il décrochera à 20° 
.

Dernière remarque : ces Cx traversiers sont classiquement toujours référencés à la surface frontale exposée à l’écoulement, donc au produit du côté du carré par la hauteur de la veine. 

Or dans notre recherche de la Portance des cylindres de section non-circulaire, nous nous appuyons sur un coefficient de proportionnalité qui est le rapport entre la Traînée traversière d’un certain cylindre de section quelconque sur la Traînée traversière du cylindre de section circulaire de même aire 
. Si C est le côté du carré et D le diamètre de la section circulaire de même aire, L la longueur du cylindre et si q est la Pression dynamique de l’écoulement, le rapport des Traînée 
 s’écrit alors :

 EQ \f(qCncarr LC;qCncirc LD)  =   EQ \f(Cncarr C;Cncirc D)
C’est l’objet de la remarque de Jorgensen : “It should be noted that most experimental values of Cdn are based on cross-sectional width w and must be multiplied by w/d, where d is the diameter of the equivalent circular cross section.
Dans notre cas, voyons à quoi cela nous engage :

Un carré à angle vif ayant une aire de c2 , le cercle de même aire devra posséder un diamètre un peu plus fort de (4/π)0,5 c, soit 1,13 c.

Si l’on admet que la section carrée de plus faible rayon d’arrondis ( rayon relatif d’arrondis 0,021) possède à très peu près la même aire que si ses angles étaient vifs (c’est vrai à 6 millièmes près), on peut adopter comme diamètre équivalent cette valeur de 1,13 c
Le Cxn  relevé de ce carré à angles presque vifs vaut 1,95 sur le graphe ci-dessus. Sa Traînée est donc  q 1,95 c L.

Pour un cylindre circulaire offrant la même section frontale, la Traînée serait, de la même façon : q 1,2 (1,13 c) L (1,2 étant le Cx traversier typique d’un cylindre circulaire).

Le rapport de ces deux Traînées donne le coefficient de proportionnalité pour ce carré à 0° d’angles arrondis au taux de 0,021 ; c’est :

 EQ \f(Cncarr;Cncirc) ≈ 1,44.

Ce coefficient de proportionnalité est donc celui qu’on utiliserait dans la formule générale donnant le Cn d’un corps de section carrée arrondi au taux de 0,021 sur une plage d’incidence allant de 0 à 90° : 

CnTotal = [  EQ \f(Cncarr;Cncirc) ] [sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(Aproj;Aréf) sin2(α)]
Notons que ce coefficient varie pour chaque rayon d’arrondi, mais il devra pondérer toutes les Cxn tirés du graphe ci-dessus.

Cette valeur de  EQ \f(Cncarr;Cncirc) = 1,44. pour cette section carrée peu arrondie est d’ailleurs à peu près celle préconisée dans le tableau des Cn/Cn0  basé sur les Cxn mesurés en soufflerie et déjà présenté (1,48 pour la section carrée de rayon relatif de 0,02)…

Donnons alors les valeurs du coefficient de proportionnalité calculé par nous de la même façon pour les autres taux d’arrondis de cette section carrée, d’après les Cx traversier :

	Rayon relatif
	Cxn
	Diamètre

équivalent
	Coefficient de proportionnalité

	0
	2,05
	1,13
	1,51

	0,021
	1,95
	1,13
	1,44

	0,08
	1,5
	1,13
	1,11

	0,167
	1,15
	1,11
	0,86

	0,245
	1,05
	1,10
	0,80

	0,333
	0,95
	1,07
	0,74

	0,5
	1,2
	1,00
	1,00


Aux valeurs déduites du graphe de Polhamus ci-dessus, nous avons ajouté le Cx traversier du cylindre à base carrée à arêtes parfaitement vives déterminé par Wegener : 2,05…

Notre tableau dessine en bleu l’évolution suivante pour le  EQ \f(Cn;Cncirc)  (la courbe fuchsia est l’évolution pronostiqué pour les carrés Jorgensen dans son tableau :
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Dans ces calculs, le diamètre équivalent varie assez peu en fonction du taux d’arrondis (5 % pour le fort arrondi 0,333) : Ce qui fait vraiment chuter le coefficient de proportionnalité est la chute du Cxn  mesuré en soufflerie.

Polhamus relève d’ailleurs cette forte sensibilité au rayon relatif du Cxn du cylindre à base carrée : finalement, dès que le carré se pare d’arrondis suffisants, l’écoulement autour de lui devient meilleur (il y a ré-accrochage de cet écoulement) et le Cxn s’en ressent à la baisse.

Jorgensen fait état des deux verdicts de la Théorie Newtonienne et des Corps Élancés pour ces cylindres à section carrée :
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Le même Jorgensen, dans un autre texte commente ainsi ces chiffres : 
“Table 3 […] shows the variation of (Cn/Cno)Newt with corner rounding k for square cross sections. The values of Cn/Cno computed from slender-body theory are reasonably close to those computed from Newtonian theory.”
Il est patent que ces deux jeux de valeurs théoriques sont notablement plus faibles que les valeurs que nous venons de tirer de la soufflerie.

À ce stade de notre réflexion cependant, on ne peut savoir s’il convient de se fier aux enseignements de la théorie ou au verdict de la soufflerie ; en effet la validité de l’approche par la soufflerie reste soumise à la légitimité de la généralisation aux sections quelconques de l’intuition d’Allen qui consiste à décomposer l’écoulement sur le corps en un flux axial et un flux transverse indépendant…

Le texte de Lindsey donne les Cxn de cylindres carrés à bords parfaitement vifs :
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Les deux courbes illustrant le Cxn des carrés à bords affutés de 1/4 et 1/8ème de pouce tournent bien autour de 2,05 
. Il convient cependant de remarquer ici que la plage de Reynolds proposée est plutôt basse.

Cx de corps de section carrée à 45° :

L’étude du Cn de corps pyramido-prismatique de section carrée présentée à 45° est évidemment essentielle, dans la mesure où, en vol, une fusée de section carrée peut fort bien s’engager dans une embardée s’inscrivant dans un plan diagonal (c‑à‑d  passant par un plan contenant l’axe général de l’engin et deux arêtes opposées du corps)…

Si, d’aventure, le Cn linéaire développé dans cette configuration par l’ogive est plus fort que le Cn développé par la même ogive à 0° de roulis, c’est le Cn à 45° qui devra être pris en compte dans le calcul de la stabilité…

De la même façon, il peut n’être pas indifférent que le fuselage prismatique développe à 45° de roulis un Cn tourbillonnaire plus fort qu’à 0° de roulis…

Or c’est ce qui se passe si l’on en croit les relevé en soufflerie.

Le texte de Polhamus donne en effet ce graphique illustrant les coefficient de Traînée de cylindres à base carrée plus ou moins arrondie et présentée à 45° :

[image: image36.jpg]46 ""4 NACA TN 4176

s
° .02/
o 080
o .I67
s 245
333
o 500
35, 'F
20 # i
i
i i j
! i
251 i £
i E:
it i
20|
.02/
a i
i 5
2 % Bl
4
d
el -
265
5 i
333 HH
i
500 =
o R B EEEHHHH
0° 2 3 s 7 0 2 3

FReynolds number, R

(v) Diamond. (cuc).e when

Figure 9.~ Concluded.
EFFECT OF FLOW INCIDENCE AND REYNOLDS NUMBER OX LOW-SPEED
AERCDYNAMIC CEARACTERISTICS CF SEVERAL NONCIRCULAR.

CYLNDERS WITH APPLICATIONS TO DIRECTIONAL
STABILITY AND SPINNING

By Edward C, Pclhamus




Ces Cxn sont référencés ici à la dimension transversale à l’écoulement des cylindres (la cote b dessinée par nous en rouge) 
.

Nous avons indiqué les rayons relatifs d’arrondis des angles 
. Lorsque ce rayon relatif vaut 0,5, le corps est un cylindre à section circulaire (courbe indiquée par le texte rouge, naissant à l’ordonnée 1,2).

Polhamus nous fait remarquer que, si le rayon relatif des arrondis a un effet  important sur le Reynolds critique (Reynolds auquel chaque cylindre va voir son Cxn décroître par raccrochage ou recollement de l’écoulement), ce rayon relatif a seulement un faible effet sur les Cxn relevés en dessous du Reynolds critique, du moins pour des rayons relatifs d’arrondis plus petits ou égaux à 0,333 (ce qui revient à faire observer que les courbes des Cxn correspondant à ces taux d’arrondis se chevauchent presque dans leur partie presque horizontale).

Au Reynolds de 3 105 (verticale bleue), on peut effectivement tirer du graphe des Cxn  de 1,65 pour les deux cylindres aux angles les plus vifs et de 1,55 pour les trois autres rayons relatifs de 0,333, 0,245 et 0,167 (ces Cxn étant référencé à la largeur b présentée à l’écoulement par les corps).
Une autre chose que fait remarquer Polhamus est que la chute des Cxn de ces cylindres à base carrée présentée à 45° est comparable à celle du cylindre à base circulaire (indiquée en rouge sur le graphe).

Lindsey avait mesuré auparavant des valeurs de 1,6 pour des cylindres carrés à 45° à bords parfaitement affutés.

Hoerner lui-même avait proposé 
 1,55 pour le Cx du barreau à section carrée à arêtes vives et également 1,55 pour celui de la seule moitié aval de ce barreau (à droite ci-dessous), ce qui laisse entendre que rien ne se passe de particulier dans la partie arrière du barreau de section carrée à arêtes vives, hormis la recirculation typique d’une zone d’eau morte 
, la pression moyenne de cette zone d’eau morte étant la même dans les deux cas :

[image: image37]
Nous revenons sur cette section carrée présentée à 45° dans le chapitre suivant.
Cx de corps de section carrée à une incidence quelconque :

Polhamus propose alors un graphe illustrant l’évolution des coefficient de Traînée des cylindres d’arrondis plus vifs que 0,333 (qui sont les arrondis les plus usuels pour ces sections carrées) en fonction de l’angle d’incidence :
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Sur ce graphe (relevé à un Reynolds non précisé, mais probablement en sous-critique, entre 3 et 5 105) les coefficients de Traînée (nommé Cd) de ces cylindres semblent se rejoindre lorsque leur angle de présentation passe de 0 à 45°.

Mais cet unisson est dû au fait que Polhamus a eu l’idée de référencer ici les coefficients de Traînée à la dimension transversale b (en rouge sur le schéma) que les cylindres présentent transversalement à l’écoulement pour chaque angle ɸ 
 : cette dimension transversale n’est en rien fixe et croît de 0 à 45°.

Si au contraire l’on référence plus classiquement les coefficients de Traînée à une section constante de chaque corps (le produit du côté b0 de chaque cylindre par sa longueur axiale) et que l’on nomme CT ce coefficient (T pour Traînée, sur le modèle du symbole anglo-saxon Cd) 
, l’évolution de ce CT en devient nettement plus quelconque.

Ainsi, sur le graphe ci-dessous, basé sur les données précédentes (relevées en sous-critique selon notre lecture), les coefficients de Traînée CT référencés à une section constante de chaque corps sont illustrés par les courbes en pointillés, celles en trait plein étant les courbes d’origine de Polhamus (référencés à une section qui est variable avec ɸ) :

Attention au quatre ajouts de texte dans Word !
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Ces courbes pointillées sont donc moins séduisantes que celle de Polhamus dans la mesure où elles n’aboutissent pas sur la même ordonnées à 45°…  Mais elle sont plus représentatives de ce qui intéresse notre réflexion puisque les calculs de Cn que nous seront amenés à effectuer seront toujours référencés à une section constante (celle de la section équivalente, qui vaut celle de l’ogive, surface de référence générale) : chacune des courbes de CT du graphe ci-dessus sera alors pondérée par le quotient b/Sog (b étant le côté des sections carrées et Sog la surface de l’ogive) et cette pondération, constante pour chaque taux d’arrondi, ne modifiera la forme des courbes ci-dessus que par homothétie…

Le fait que les courbes en trait plein de Polhamus aboutissent à la même ordonnée pour 45  en sous-critique est cependant en lui-même assez intéressant : il signifie qu’un corps carré à 45° plus ou moins profilé possède le même Cx (~ 1,5), à largeur frontale présentée identique ; cela peut être compris comme suit : d’une part, l’arrondi existant au point d’arrêt du corps est inefficient ou inutile ; d’autre part, les deux arrondis présents au maître-couple du corps sont très peu efficaces (le décrochement des filets se produisant de toute façon) ; bref, tous les arrondis sont inefficients. 

L’existence de cette nette variation des CT selon l’incidence (en référence constante) est une mauvaise nouvelle dans la mesure où elle compliquera forcément le calcul de portance d’un fuselage de fusée à section carré :

Un tel fuselage est en effet susceptible de prendre de l’incidence dans n’importe quelle direction (donc à tout angle de roulis, angle appelé ɸ ci-dessus).

À cette aulne, par exemple, le Cxn du carré arrondi au taux de 0,245  passe de 1,1 pour ɸ = 0°  à 1,85 pour ɸ = 45° (courbe pointillée bleue dense de notre graphe) : c’est donc ce dernier Cxn de 1,85  qui devra devenir dimensionnant dans l’étude de la stabilité d’une fusée arborant une telle section carrée…

Dans son texte Polhamus Je crois que c’est dans un autre texte ! attire notre attention sur le paradoxe que, malgré son coefficient de Traînée Cx plus faible de 1,55, le cylindre carré à arêtes vives (courbe en trait plein fuchsia) présenté à 45° produit une force de Traînée plus forte que lorsqu’il est présenté à 0° (Cx de 2,05) : ce paradoxe apparaît évidemment sur notre graphe présenté à l’instant, du moins pour la courbe en trait plein fuchsia (et, à moindre titre sur le courbe en trait plein bleu clair).

Mais on a compris à présent qu’il provient du fait que la section frontale d’un cylindre étant plus large à 45°, le quotient de sa Traînée par cette plus importante section frontale présentée (quotient qui est son Cxn) tombe en dessous du même quotient pour le carré frontal.

Nos courbes pointillées font justice de ce paradoxe.

On peut cependant noter que, du moins à ce Reynolds, il existe pour chaque corps une plage de ɸ où la Traînée est plus faible qu’à 0°.

Il nous reste à donner les coefficient de proportionnalité sous-critique à attendre de ces cylindre à bases carrées présentés à 45° ; ce sont les valeurs en rouge du tableau suivant :

	Rayon relatif
	Dimension
	Cx référencé
	Cx référencé
	Cx carré
	Diamètre
	Coefficient de

	
	transversale
	dimension transversale
	au côté
	à 0°
	équivalent
	proportionnalité

	0
	1,414
	1,55
	2,19
	2,05
	1,13
	1,62

	0,021
	1,397
	1,7
	2,37
	1,95
	1,13
	1,75

	0,08
	1,348
	1,7
	2,29
	1,5
	1,13
	1,70

	0,167
	1,276
	1,55
	1,98
	1,15
	1,11
	1,48

	0,245
	1,211
	1,55
	1,88
	1,05
	1,10
	1,42

	0,333
	1,138
	1,55
	1,76
	0,95
	1,07
	1,37

	0,5
	1,000
	1,2
	1,20
	1,2
	1,00
	1,00


Les Cx relevés par nous sur les graphes de Polhamus sont en bleu.

En fuchsia est leur transformation en un Cx plus classique référencé au côté (constant) de la section carrée) : ces Cx sont alors plus forts.

Les Cx du carré à 0° sont proposés également pour comparaison.

Finalement, si l’on en croit ces tests en soufflerie, pour des rayons d’arrondis de 0,167 à 0,245, le coefficient de proportionnalité sous-critique tourne autour de 1,45 pour ces sections carrées à 45°.

Mais la compréhension du Cn tourbillonnaire d’un fuselage de section carrée à angles plus ou moins arrondis est encore un peu plus complexe que ne le laisse supposer les lignes précédentes.

En effet, si la présentation de tels corps aux angles de roulis 0 et 45° développe une force aérodynamique différente, on peut malgré tout se féliciter que cette force aérodynamique soit parallèle à la direction générale de l’écoulement (la résultante aérodynamique sur le cylindre à 0° ou à 45° étant dans l’axe de la veine de la soufflerie) :

Or ce que ne montre pas le graphe déjà présenté des coefficients de Traînée Cd des différents cylindres à base carrée à différents angles de roulis ɸ, c’est que ce coefficient Cd caractérise une Force aérodynamique qui n’est plus située dans l’axe de l’écoulement, du moins lorsque la présentation du corps se fait à des angles ɸ différents de 0 ou 45°.

Ceci apparaît sur le schéma suivant : 


Ce coefficient de Traînée (que nous avons appelé CT  au lieu de Cd, dans un réflexe de francisation) devra donc être scindé en deux composantes Cx et Cy sur des axes liés au corps, selon notre habitude fuséiste.

On a compris que si ces les incidences de 0 et 45° ne créent pas de Cy, c’est parce qu’elle se placent dans un des plans de symétrie des corps testés…

Le dessin ci-dessous illustre la situation instantanée d’un engin qu’un aléa météorologique mets en incidence dans un plan qui n’est pas un plan de symétrie de sa section carrée :
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Dessin : Starcheuch
Nous avons représenté en rouge la composante normale (normale à l’axe du corps) de la Force aérodynamique qui existerait si l’embardée se produisait dans un des plans de symétrie du corps pyramido-prismatique (à savoir l’un de ses plans de symétrie, ce qui n’est pas le cas sur le schéma) : cette composante normale de la force aérodynamique est donc la Portance fuséiste du corps. Elle se situe entièrement dans le plan de l’embardée.
Nous avons également représenté en fuchsia la composante normale (toujours à l’axe du corps 
) de la Force Aérodynamique qui se développe du fait que le plan de l’embardée n’est pas un plan de symétrie du corps. Cette dernière composante normale (la Portance fuséiste) est inclinée de l’angle β sur la plan de l’embardée. 

Qu’une mise en incidence du corps résulte en une Portance biaise est une complication pour le calcul de la stabilité :

Dans son principe, l’empennage stabilisateur (que ne manquera pas d’arborer le corps) est capable de faire pièce contre cette Portance biaise du fuselage comme contre n’importe quelle autre Portance : en effet, que les ailerons d’un empennage se présentent en  +, en x , ou à n’importe quel angle de roulis, ils sont réputés développer une Portance semblable…

Mais, si ce potentiel de Cn d’empennage existe bien, il faut encore qu’il soit activé par une mise en incidence ! : En général (pour un fuselage de section circulaire, par exemple), la force aérodynamique créée par la mise en incidence accidentelle du corps s’inscrit dans le plan de l’incidence (les Cn du fuselage et de l’empennage s’inscrivant également dans ce plan). Cette coplanarité générale assure le retour au neutre progressif du corps dans le plan de l’incidence.
Or observons le schéma ci-dessous du fuselage à section non circulaire :

La mise en incidence du corps crée une Portance fuséiste (fuchsia ci-dessous) scindable en une composante dans le plan d’embardée (composante rouge) et une composante normale au plan d’embardée (composante bleue) : 
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Dessin : Starcheuch et BdeGM

Sur ce schéma, le corps n’a pris de l’incidence que dans le plan vertical de l’embardée. C'est-à-dire qu’il n’a pas pris d’incidence dans le plan horizontal.

Ce qui revient à dire que l’empennage ne dispose d’aucune incidence pouvant lui faire générer une force stabilisatrice dans le plan horizontal :
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Dessin : Starcheuch et BdeGM

En conséquence, il n’y a production par l’empennage d’aucune Portance  susceptible de contrebalancer la Portance latérale bleue du corps (flèche jaune qualifiée de "Portance inexistante" sur le schéma).

L’empennage apportera donc sa correction (classique) à la composante rouge, mais il sera non actif dans la correction de la composante bleue normale au plan de l’embardée.

Autrement dit, pendant que l’empennage tendra à réduire l’incidence initiale créée par la mise en embardée, l’engin entamera une mise en incidence dans le plan perpendiculaire sous l’action de la composante bleue, non contrebalancée.

La composante bleue entraînera donc le corps dans une embardée induite (on pourrait dire également secondaire)…

Dans cette embardée secondaire (allant de gauche à droite, sur le schéma) l’engin accumulera une certaine quantité d’énergie cinétique de rotation et c’est cette énergie que l’empennage devra contrer dès lors qu’il aura été mis en incidence suffisante dans le plan perpendiculaire à l’embardée d’origine.

On peut donc prédire qu’un engin doté d’une section carrée manifestera une certaine tendance à des déhanchements successifs dont on peut penser, malgré tout qu’ils seront amortis…

Il serait évidemment intéressant à ce sujet de vérifier si une telle tendance au déhanchement a pu être observée par les créateurs de rares engins de section carrée.

De ce point de vue, il est séduisant de penser qu’une fusée de section carrée suspendue sous un portique par un fil à son Centre des Masses pourrait très bien manifester cette tendance au déhanchement sous l’action d’un vent météo suffisant : une mise en incidence dans le plan horizontal devrait se traduire par des mouvement de tangage dans le plan vertical, ce qui ne se produit pas avec un fuselage de section circulaire 
.
Pour faire face à la nouveauté que constitue pour le fuséiste ordinaire cette direction biaise de la Portance, il pourra paraître de bonne ingénierie de prendre en compte la valeur complète de la Portance biaise, à savoir son module, comme base de calcul de la stabilité…

Pour notre instruction, Polhamus présente dans son texte le relevé des Cy en parallèle avec le relevé des Cx. Remarquons que ces deux composantes Cx et Cy ne sont pas exactement  les composantes bleue et rouge de nos dessins : Cx et Cy sont les composantes normales de l’effort aérodynamique en repère corps, alors que nous avons jugé plus parlant d’analyser le phénomène de l’embardée en utilisant les composante bleue et rouge référencées au repère vent 
.

Voici, par exemple, le relevé de ces deux coefficients pour l’angle de roulis de 5°. Noter à gauche le schéma explicitant le repère choisi (repère corps ou repère fusée) :
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Dans ce repère corps, il est patent que, en plus du Cx de Traînée que notre intuition conçoit assez facilement, le corps développe également un Cy de Portance et que ce Cy est de signe positif, c'est-à-dire que cette Portance est en opposition avec la composante en y du vent qui le crée ; c’est donc une déportance :


Comme cette déportance contre-intuitive existe également pour des sections rectangulaires (qu’on peut plus facilement rapprocher par la pensée de profils d’aile), c’est assez troublant.

En effet, lorsque l’on incline le schéma ci-dessus à 90° (pour faciliter la comparaison avec la figure familière illustrant la Portance d’un aile 
), on mesure encore mieux que ces sections rectangulaire ou carrée développent une Portance négative (ou déportance), à cette incidence de 5° :


Sachant que c’est le comportement des corps soumis à un flux traversier que nous cherchons à modéliser, c’est bien cette représentation des résultat de Polhamus qu’on pourra mnémotechniquement assimiler : celle d’un corps soumis à un flux traversier (en bleu dense ci-dessous) qui lorsqu’il prend du roulis à droite développe une force latérale Cy dirigée également vers la droite.

[image: image44]
Notons que le développement d’une force latérale par les corps de section non circulaires n’est pas dû à l’effet d’une surpression éventuelle sur leur surface frontale (surface du bas dans nos schémas), surface frontale dont l’orientation selon ɸ créerait de fait la déportance. En témoigne la comparaison de ces forces latérales proposée par Polhamus pour les trois sections ci-dessous 
 :
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En abscisses sont les Reynolds traversier, c‑à‑d  mesurés en référence à Ici-là !! voir texte Polhamus  
En ordonnées sont donnés les coefficients de force latérale référencés, non pas à la largeur frontale classique b0 , mais à la longueur du corps mesurée parallèlement au flux à ɸ = 0 comme on le fait pour les ailes (mais ceci est de peu d’importance pour la présente réflexion) 
.
Pour les petits nombres de Reynolds, il est net que la section triangulaire (courbe à marques rouges) ne développe pas de force latérale positive, bien qu’elle présente une plus large surface frontale que les autres à la surpression proche du point d’arrêt.
Pour les Reynolds plus forts que 5 105, le comportement des sections triangulaire arrondie (ronds rouges) et carrée arrondie au taux de 0,245 (ronds blancs) sont opposés : la courbe à ronds rouges bondit au-dessus de l’axe alors que la courbe à ronds blancs plonge au-dessous vers les valeurs négatives de Cy’.
Du fait de l’acuité de ses arêtes, la section au taux de 0,080 ne connaît sa transition qu’après 1,5 106 (mnémotechniquement, c’est le même Reynolds que la section circulaire) : son Cy demeure donc constant plus loin à droite du cercle vert fluo qui marque le raccrochage ou recollement de l’écoulement sur la section arrondie au taux de 0,245.
Ces courbes montrent bien que la force latérale est due à un autre phénomène : celui du raccrochage (ou non) de l’écoulement sur les flancs des corps. Nous retombons ici sur le phénomène de transition que nous avons déjà évoqué à propos des cylindres circulaire.

Polhamus explique assez bien cette transition entre les deux régimes ; au vu d’une étude des écoulements par brins de laine, il fait appel à la notion d’Action et de Réaction pour expliquer l’existence de la déportance de la section carrée aux faibles roulis ɸ. Nous renvoyons les lecteurs passionnés vers son texte à ce propos…

Que les autres se contentent de notre truc mnémotechnique pour mémoriser le sens de la portance des sections carrées inclinées en roulis.
Pour la plupart des autres relevés en soufflerie, Polhamus a opté pour une section de référence constante, le côté b0 du carré ou cote sur plat 
 
.
[image: image46.emf]
Cette précaution nous a permis de relever assez simplement les valeurs des Cx et Cy sur ses graphes.

Ainsi, pour la section carrée arrondie au taux de 0,245, la résultante aérodynamique complète peut être dessinée comme suit :

attention aux 4 rayons, section, flèches d’axes et noms d’axes dans Word !

 [image: image47.wmf]Déplacement de la Portance selon Re

0

0,2

0,4

0,6

0,8

1

1,2

1,4

1,6

-1,6

-1,4

-1,2

-1

-0,8

-0,6

-0,4

-0,2

0

0,2

0,4

0,6

0,8

1

1,2

1,4

1,6

5°

10°

15°

25°

30°

35°

45°

0,5

0,75

1

1,25

1,5

1,75

2


Les Cx sont dessinés vers le haut et les Cy horizontalement selon la convention :


Le fouillis de courbes du graphe mérite une analyse :

Chaque couleur correspond à un angle ɸ (cet angle étant indiqué, sauf pour l’incidence nulle, en noir sur l’axe vertical).

Pour chaque courbe d’une couleur donnée, les différents points correspondent à sept nombres de Reynolds.

Nous avons choisi comme nombre de Reynolds 1,5 puis 2 , 3 , 5 , 7 , 10 , et 12,5 105 .

D’une façon générale, les Nombre de Reynolds les plus faibles produisent les Portance les plus fortes (c’est le régime sous-critique, avant raccrochage de l’écoulement).

Par exemple pour ɸ = 0° (en noir), les Portances aux Reynolds les plus faibles sont un peu plus forte que 1.

De même, pour les quatre premiers Reynolds, les Portances développées à ɸ = 5 et 10° tournent autour de 1… Mais on ne peut que remarquer la très nette projection vers la droite de la Portance pour 5° (c’est la déportance déjà qualifiée plus haut de contre-intuitive).

Pour les angles de 10 et 15°, cette déportance existe également et est même plus forte que ne l’indique la position des points vers la droite puisque, pour ces angles et sur ce repère lié au corps, si le corps ne développait aucune Portance latérale (comme le corps de section circulaire) les points devraient être à gauche du graphe (ils devraient être sur les rayons de la même couleur, rayons que nous avons dessinés et qui représentent la trace du plan de l’incidence) 
. En l’absence de Cy, tous les points d’une même couleur (d’une même incidence) seraient en effet sur le même rayon (incliné de ɸ par rapport à l’axe vertical), ce qui est le cas pour 0°et 45°.

Ici, pour l’angle de roulis de 5°, l’angle de biais de la Portance atteint 45° vers la droite, alors qu’il se réduit à 30° pour le roulis 10°, à 20° pour le roulis 15° et à 17 pour le roulis 25°… 
Pour les roulis plus forts et toujours en sous-critique, l’angle de biais de la Portance est plus faible d’un côté ou de l’autre du plan de l’incidence.

Ces remarques sur le biais de la Portance imposent ici de préciser le sens de l’expression force latérale. Si cette expression ne signifie que l’existence d’un angle entre l’axe des x du repère corps et la force aérodynamique s’appliquant sur le corps, elle n’est pas intéressante et prête à confusions, dans la mesure où il est loisible à chacun de choisir le repère qu’il veut (celui-ci pouvant être choisis biais dans une situation symétrique en tout point par ailleurs).

Par exemple, sur le schéma ci-dessous existe bien un Cx et un Cy, mais leur existence n’est due qu’au choix non judicieux d’un repère biais : la résultante CT est ici tout à fait dans l’axe du flux attaquant le corps :

[image: image48]
C’est donc bien le biais de la résultante CT par rapport à l’axe du flux qui nous intéresse et qui nous fera parler de Force latérale et non pas l’existence d’une éventuelle composante Cy biaise.

Reprenons à présent la lecture de notre schéma montrant les errances de la Portance du cylindre de section carrée arrondie au taux de 0,245 pour noter que, pour l’incidence 25° (en jaune), la déportance n’est créée qu’à partir du deuxième nombre de Reynolds (ces nombres étant censés croître durant les essais).

Aux angles de 30 et 35°, il n’y a plus guère de déportance pour les trois Reynolds les plus faibles.

Enfin pour 45°, le phénomène redevient naturellement symétrique et les forces aérodynamiques aux différents Reynolds sont alignées sur le rayon 45° tout en adoptant de forts modules de l’ordre de 1,85.

Pour les trois nombres de Reynolds les plus forts, l’écoulement connaît une crise comme cela se passe pour le cylindre à base circulaire : il y a raccrochage de l’écoulement et baisse consécutive de la Traînée jusqu’à un module proche de celui du cylindre circulaire (1,2)…
Les forces aérodynamiques surcritiques relevées par Polhamus se situent toutes dans la zone délimitée par nous dans une patate rouge. Jusqu’au roulis de 35° exclu, on assiste en surcritique à la création d’un réelle Portance positive : le corps crée une Portance vers la gauche, donc orientée du côté opposé à la rotation (vers la droite) qui l’a mis en d’incidence) et souvent opposée également à la Portance en sous-critique au même roulis…
Répétons que si l’on ne s’intéressait qu’à la modélisation d’un corps aux faibles incidences (donc aux faibles Reynolds traversier) selon l’intuition de Perkins, seules les Portances à faibles Reynolds seront à prendre en compte (mais à tous les angles de présentation ɸ  possibles).

Dans cette option et pour ce qui concerne le calcul de stabilité, et si c’est bien valeur maximale de la Portance tourbillonnaire qui doit être envisagée 
, c’est le module de 1,85, développé par le corps aux angles de présentation ɸ de 30 à 45° qui devra être pris en compte : ce module équivaut évidemment au coefficient de Traînée déjà dégagé pour le cylindre de section carrée à 45° (en pointillés bleu sombre sur ce graphe).

Cette valeur maximale possible de la Portance tourbillonnaire pour les quatre plus faibles Reynolds est symbolisée ci-dessous, en haut à gauche, par l’arc de cercle en pointillés rouge (de rayon ~ 1,85) couvrant les incidences de 30 à 45° :

Attention à l’arc de cercle pointillé et section et flèches et noms d’axes rouge dans Word !!
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Pour tous les angles de présentation ɸ , l’influence du Reynolds sur le module de la Force normale sur le cylindre est celle-ci :

Attention « taux d’arrondis 0,245 » dans Word !
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Cette famille de courbes est toujours établie en référence à une section constante du barreau de section carrée arrondi au taux de 0,245.
Le choix d’une modélisation de la Portance maximum à ~ 1,85 serait donc un choix sécuritaire si les fortes Portances du fuselage (en Reynolds sous-critique) étaient dimensionnantes 
.
Nous y reviendrons plus bas.
Ces constatations sur la valeur maximale ~ 1,85 de la Portance tourbillonnaire du cylindre à base carrée arrondie au taux de 0,245 conduisent à attribuer au coefficient de proportionnalité du terme tourbillonnaire du Cn la valeur de 1,40.
Ce coefficient de proportionnalité de 1,40 est, à quelques centimes près, celui que nous avons déjà donné dans un tableau plus haut.
Cette compilation des travaux de Polhamus menée sur le seul cylindre à section carrée arrondie au taux de 0,245 paraît donc inciter à prendre comme coefficient de proportionnalité du terme tourbillonnaire du Cn la valeur sous-critique de 1,40, ceci pour assurer la sécurité à toutes les incidences possible et à tous les angles de roulis ɸ possible (du moins si ce sont les fortes portances tourbillonnaires qui sont à craindre, c‑à‑d  si le Centre des Masses de l’engin est situé en arrière du milieu du prisme du fuselage, ce qui est usuellement le cas 
). Mais nous verrons plus loin que ces fortes valeur sous-critiques ne sont pas celle qui sont à retenir…
Une exploitation analogue des données fournies par Polhamus vaut bien sûr d’être menée pour les autres taux d’arrondis de la section carrée. Mais Polhamus ne nous soumet que l’évolution des Cx et Cy pour le cylindre à section carrée arrondie au taux de 0,08 (outre celle des Cx et Cy de la section arrondie au taux de 0,245 que nous venons de voir).
Ce faible taux d’arrondis de 0,08 (donnant des angles assez vifs) est un taux que les fuséistes peuvent d’ailleurs être amenés à choisir pour simplifier la construction de leur engin (l’arrondi des arêtes étant alors de l’ordre de l’épaisseur des plaques utilisées pour les parois du fuselage).

Voyons si pour ce taux de 0,08, comme pour celui de 0,245, c’est la force développée par la section à ɸ  = 45° qui pourrait être dimensionnante dans le calcul de la stabilité :
Le collecte des mesures de Polhamus pour le barreau de section carrée arrondie au taux de 0,08, aux Reynolds de 2,5 puis 3 , 5 , 7 , 10 et 15 105, collecte réalisée grâce à Excel, dessine le tableau suivant :

Attention aux flèches, rayons, section et noms d’axes dans Word !
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Cette famille de courbes est toujours établie en référence à la largeur (constante) de ce barreau de section carrée arrondie au taux de 0,08.
L’analyse de ce graphe montre que le comportement du cylindre de section carrée à arête presque vive est moins extrême que celui du cylindre de taux d’arrondis 0,245 , même s’il en est qualitativement proche.

L’angle de déport de la force en sous-critique, qui était de 45° pour l’arrondi de 0,245 et pour le roulis 5° est ici plus proche de 15°pour ɸ = 5° et de 23° pour ɸ = 10°…

Il est à moins de 10° pour le roulis 15° et pour les roulis 25 et 35°, il est ramené à très peu (il est nul pour 45°, par raison de symétrie)…

Par contre, ce déport de la Portance reste à peu près le même en surcritique, ce qui est un gage de placidité pour ce barreau carré arrondi au taux de 0,08.
On remarque aussi que la variation en module de la force aérodynamique est beaucoup moindre que dans le cas du taux 0,245 : le passage en surcritique produit donc un raccrochage moins spectaculaire de l’écoulement ; cette particularité apparaît également aux angles de présentation ɸ = 0 et 45° où l’écart entre la force aérodynamique maximale et minimale est à peu près identique à l’écart existant aux autre roulis.
Cette (relative) modération dans les variations du module apparaît sur le graphe suivant :
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Au vu de ce graphe, l’ingénieur prendra facilement l’option que la relativement faible chute de la force aérodynamique par raccrochage de l’écoulement est progressive et ne commence qu’après le Reynolds de 5 105.
La Traînée aérodynamique la plus forte est développée pour ɸ = 45 et s’approche de 2,36.
Si c’était les Cx sous-critiques qui comptaient dans la détermination de la Portance normale du fuselage prismatique, et si cette Portance était un facteur déstabilisant (Centre des Masses en arrière du milieu dudit fuselage), ce serait comme dans le cas du cylindre arrondis au taux de 0,245 la valeur maximale de la force qui deviendrait dimensionnante, à savoir 2,36 selon nos relèvements.

Ce coefficient aérodynamique conduirait alors à utiliser pour le coefficient de proportionnalité du terme tourbillonnaire du Cn la valeur de 1,75…

Cette valeur de 1,75  est donc plus forte pour ce cylindre à section carrée arrondie au taux de 0,08  que la valeur de 1,40 à laquelle nous avions été conduits pour le cylindre arrondi au taux de 0,245… Cette proportion est, pour l’essentiel, la même que celle des coefficients aérodynamiques dégagés pour les deux corps (2,36 et ~ 1,85) 
…

Confrontation de la formulation théorique avec les tests en soufflerie :

A : Pour la section elliptique sur plat et sur chant :

Jorgensen met à l’épreuve sa formulation théorique, dans l’un de ses textes.

Il note qu’en subsonique le résultat est moins bon qu’en supersonique 
. De fait, pour M 0,6 les différentes courbes calculées ne coupent pas les marques relatant les essais en soufflerie pour l’ellipse sur plat (en haut) et l’ellipse sur chant (en bas) :
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Figure 26.—~ Comparison of computed with measured aerodynamic characteristics for bodies




Le Reynolds annoncé de 6,5 105 est basé sur le diamètre du corps 
. Il faut d’ailleurs noter la pondération de ce Reynolds par le carré du sinus de l’incidence place le Reynolds traversier dans la zone critique pour les angles au dessus de 30° 
…

Nous avons refait ces calculs afin de vérifier si nous pouvions dessiner les courbes proposées par Jorgensen.

Pour le corps de section circulaire, nous avons calculé le Cn d’après le libellé simplifié :

Cntotal = sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot sin2(α)

C’est, ci-dessous, la courbe verte fluo.

Pour les deux corps elliptiques (sur plat et sur chant), nous avons utilisé ici le même coefficient de proportionnalité  EQ \f(Cnellipse;Cncirc)  pour les termes linéaire et tourbillonnaire, en mettant en pratique le libellé :

CnTotal = [  EQ \f(Cnellipse;Cncirc) ] [sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot sin2(α)]
Nous avons assigné à ces deux coefficients de proportionnalité communs la même valeur commune conseillée par le tableau de Jorgensen basé sur les tests en soufflerie (de 0,41 pour l’ellipse sur chant et de 1,89 pour l’ellipse sur plat). Cela donne les courbe suivantes :
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L’élancement total Éltot des trois corps est considéré comme étant celui du corps de section circulaire 
, le η des trois corps est donc relevé comme valant 0,683 sur la courbe classique. Le Cxn est pris pour 1,2.

Nous avions déjà tenté cette conciliation de la théorie avec la pratique pour ce même corps circulaire au début de ce texte, mais avec la formulation non simplifiée du Cn.

Ici, avec cette formulation simplifiée, on remarque que la courbe verte (courbe du cylindre circulaire pour laquelle aucun coefficient de proportionnalité est utilisé) se place légèrement au-dessus des valeurs de soufflerie pour presque toutes les incidences.

Il est cependant probable qu’autour de l’incidence nulle, la pente théorique Cnα = 2 soit honorée par les marques illustrant les essais en soufflerie de Jorgensen.

Comme nous l’avons dit, ce léger désaccord entre la théorie et les mesures en soufflerie est curieux ; même s’il est moindre avec la formulation théorique non simplifiée.

Les courbes bleue et fuchsia ne sont pas tout à fait les courbes de Jorgensen (courbes – – – –   et – . – . – . –) ; il faut dire que nous ne savons pas quels coefficients il a utilisé. 

Si nous nous basons à présent sur des coefficients non commun, en appliquant donc la formulation :

CnTotal = [  EQ \f(Cnellipse;Cncirc) ]Corps Él [sin(2α)cos(α/2) +  [  EQ \f(Cnellipse;Cncirc) ]Newt η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot sin2(α)]
…et en optant pour les valeurs théoriques de ces coefficients de proportionnalité, à savoir, 2 pour le  terme linéaire et 1,75  pour le terme tourbillonnaire, ceci pour l’ellipse sur plat et 0,5 et 0,5 pour l’ellipse sur chant (ce dernier coefficient pouvant donc être commun) nous obtenons :
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Avec ces a priori théoriques, nous ne sommes pas loin des courbes du maître.

Mais nous restons cependant assez loin des relevés de soufflerie qui constituent le but à atteindre.

Pour rejoindre ces relevés, nous devons adopter les deux coefficients de proportionnalité commun de 2,3 pour l’ellipse sur plat et 0,25 pour l’ellipse sur chant :
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La conclusion de cette mise à l’épreuve de la formulation d’Allen pour les corps de section elliptique sur chant et sur plat, est que cette formulation sous-estime légèrement le Cn de l’ellipse sur plat et surestime celui de l’ellipse sur chant. Il apparaît donc préférable d’adopter comme coefficient de proportionnalité commun une valeur de 2,3 pour l’ellipse sur plat et 0,25 pour l’ellipse sur chant, ceci sans préjudice du choix plus précis qui pourrait être effectué pour le coefficient de proportionnalité du seul terme linéaire au vu de test en soufflerie aux petites incidences.

Il faut ajouter que les corps de section elliptiques peuvent être appelé à voler dans des positions autres que sur plat ou sur chant (c‑à‑d  roulis 0 et 90°). À des angles de roulis quelconques, la section elliptique développera des forces latérales notables qui entreront en compte dans sa stabilité. Nous n’en parlerons cependant pas ici puisqu’il est fort improbable que des fuséistes amateurs dotent leurs engins d’une telle section elliptique.
Le code de calcul Datcom 
 lien ! , daté d’avril 1978, nous renseigne sur ses choix de coefficients de proportionnalité lors d’un exemple de calcul d’un corps de section elliptique de rapport ½ présenté sur plat, ceci selon la dernière de ses trois méthodes (plus ou moins efficaces selon l’incidence considérée).

Le corps est dessiné comme suit avec  :
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Cette méthode de calcul est celle d’Allen et Perkins.
Le coefficient de proportionnalité affecté au Cnα linéaire est alors de 2 et celui affecté au Cn tourbillonnaire est de 1,752 (il s’agit des coefficients déduit de la Théorie des Corps Élancés et de la Théorie Newtonienne). On remarque, en comparant ce calcul avec le résultats mesurées en soufflerie, qu’ils donne de bon résultat jusqu’à 15 ou 20° :
Malheureusement, il s’avère que les relevés en souffleries utilisés pour comparaison sont ceux de Jorgensen, utilisés par nous dans la comparaison précédente.
Cette coïncidence tend à montrer la rareté des études en soufflerie sur cette question , tout en nous renseignant sur le niveau de précision atteint par le Datcom sur ce point particulier, c'est-à-dire celui de l’ordre de grandeur pour étude préliminaire.
Notre version du Datcom (qui date de 78) constate d’ailleurs cette rareté en écrivant : "the lack of substantiating test data has restricted the Datcom method to bodies with constant circular and elliptical cross sections".
Dans la même section du Datcom, est proposé un autre exemple de calcul, celui de la portance d’un corps cono-elliptique 
 (sans partie cylindrique) volant sur plat :
[image: image58.emf]
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Cet exemple de calcul nous renseigne sur le Coefficient de Portance prôné par l’URSAFF pour ce corps aux faibles incidences (ici il s’agit plutôt du CLift ou CZ, le coefficient de Portance des avionneurs).
Rapporté à la surface projetée du corps (29,857 in.²) (et non à sa section de culot), ce coefficient de Portance est donné pour Kp sin(α) cos²(α).
Le coefficient Kp doit être lu sur un abaque d’après l’élancement aérodynamique A = 0,6020,85 du corps. Pour l’exemple choisi, cet abaque donne Kp =0,85.

Nous reparlerons un peu plus loin de cet abaque.
Le jeu classique des surfaces de référence permet alors de rapporter ce Coefficient à ladite section de culot (4,712 in.²), ce qui en fait un Cn classique de fuséiste. On en arrive à :
CLiftQ = 0,85 sin(α)cos²(α)*29,857 / 4,712 = 5,386.sin(α)cos²(α)

Ce coefficient de Portance est à comparer à celui que développerait, pour un fuséiste, un corps de section circulaire de même aire de culot, à savoir 2 sin(α)cos2(α/2).
Or si l’on se cantonne aux petites incidences, on a bien CLiftQ = Cn  (les sinus et cosinus étant pris pour leur angle ou pour l’unité). Cette comparaison conduit à la constat que le Datcom affecte à ce corps elliptique de rapport de diamètres de 3 un Coefficient de Proportionnalité de ~ 2,7 (2,7 étant le quotient de 5,386 par 2)…
D’une façon plus générale, le Datcom donne l’abaque ci-dessous indiquant les valeurs de Kp  pour les corps cono-elliptiques (ce graphe est présenté comme issu de la Théorie Potentielle) :
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En abscisse de ce graphe sont les Allongements Aérodynamiques (au sens des avionneurs, c‑à‑d  Aspect Ratio en anglais, à ne pas confondre avec l’élancement géométrique utilisé parfois par les fuséistes).

Rappelons que dans ce calcul d’avionneur, cet allongement aérodynamique A est le quotient du carré de l’envergure totale du corps (son grand diamètre, ici) sur l’aire projetée du corps (body planform area).   
Lorsqu’on remet les choses à plat, après avoir noté que les abscisses A qui nous intéressent en tant que fuséistes sont les abscisses inférieures à l’unité 
 (pour lesquelles la courbe ci-dessus peut être honnêtement linéarisée en Kp = 1,45 A), on peut dégager après le jeu classique sur les surfaces de références, que, pour une ogive cono-elliptique 
, le Coefficient de Proportionnalité à prendre selon le rapport b/a des diamètres elliptiques est quelque chose comme 0,92 a/b  (b étant le plus grand des diamètres).
Expliquons-nous : Considérons un corps cono-elliptique quelconque et donnons à sa longueur le nom L et à ses deux diamètres les noms a et b.

[image: image61]
Vérifier que les écritures sont toujours lisibles. Leur police à été divisée par 2 dans le passage global du dessin à la taille 50 %.

Le Datcom attribue à Kp la valeur 1,45 A, soit ici : 1,45  b²/(½ bL) = 1,45 2b/L
Ceci revient à dire que la Portance du corps vaut :
Kp ½ bL sin(α) cos²(α) 

…la surface de référence étant ici la surface projetée sur un plan horizontal. Pour les petites incidences, cette Portance devient :

 1,45 2b/L α  ½ bL = 1,45 b2α   

Ce libellé de la Portance indique bien qu’elle est indépendante de la dimension a, mais surtout de la dimension L, la longueur du corps.

Ceci peut paraître contre-intuitif, mais nous rappelle que, dans nos calculs fuséistes, la longueur de l’ogive n’est pas non plus partie prenante.
Il est cependant utile de faire réapparaître la dimension a, en écrivant que la Portance vaut :

1,45   EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(b;a) ab α 

ou encore :

1,45   EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(b;a)  EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)  EQ \f(πab;4)   EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(4;π) α 

expression où l’on reconnaît le classique rapport des diamètres elliptiques ainsi que la section de culot du corps. La Portance du corps est donc :
1,45  EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(b;a)  EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;) Sq   EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(4;π) α
Il nous reste alors à comparer cette Portance avec celle que nous aurions quantifiée avec notre méthode fuséiste, à savoir :

 EQ \f(Cn  ;Cncirc) 2 Sq α 

Ce qui nous amène, par identification des termes au résultat déjà énoncé ci-dessus :

 EQ \f(Cn  ;Cncirc) = 0,92  EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(b;a)  EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)      qui est le Coefficient de Proportionnalité à utiliser pour le calcul de la Portance d’un corps cono-elliptique.
Cette valeur du Coefficient de Proportionnalité apparaît ici comme légèrement réduite par rapport à la valeur théorique de b/a que nous avons rencontré précédemment, mais cela est imputable d’une part au choix de la linéarisation de la courbe du Kp du Datcom et d’autre part aux erreurs effectuées dans les relevés de la courbe du Kp.
Nous avons en effet toutes raisons de penser que la méthode du Datcom utilise les valeurs théoriques du Coefficient de Proportionnalité.
Reporté sur les courbes théoriques (déjà montrées), la valeurs dégagée par nous à l’instant dessine la droite bleue, intermédiaire entre les deux courbes théoriques noires : 
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Rappelons que la courbe rouge est celle dégagée par les études de Jorgensen sur les cylindres traversiers de section elliptique en soufflerie.

Tout se tient donc, et c’est ainsi que le monde est monde…
Ce qui est plus important, d’ailleurs, c’est que le calcul de la Portance du corps effectuée précédemment est comparé, dans le Datcom, à des tests en soufflerie :
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Ces tests en soufflerie n’ayant pas encore été pris en compte par nous dans ce texte, il est intéressant de les analyser.
Ils ont quantifié le comportement de quatre corps cono-elliptiques 
de même section mais de longueurs diverses. Voici ces corps :
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Lorsque l’on consulte les Coefficients de Portance (CLift) 
 des ces corps, à savoir les quatre courbes en trait plein ci-dessous :
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…on peut, dans un réflexe fuséiste, penser que ce CLift est plus fort pour les corps de longueur moindre (marques carrées, carrées à 45° et équilatérales).
Mais c’est oublier que ce coefficient est ici référencé à la surface portante des corps et que cette surface portante décroît lorsque leur longueur décroît également.

Ce qui augmente proportionnellement ce CLift…
Si l’on se donne le mal de rapporter ces coefficients non plis à la surface portante mais à la section de culot (constante pour ces quatre corps) on découvre que le Coefficient de Portance tend, inversement, à décroitre légèrement à mesure que décroît la longueur du corps.
Cette décroissance adopte la forme suivante, si on exprime la Portance des quatre corps sous la forme plus générale de Coefficient de Proportionnalité 
 :
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Nous n’avons pas cherché à cacher les errements de cette courbe afin de ne pas celer les difficultés qu’on peut rencontrer à travailler par relevés sur des courbes à échelle insuffisante.

Nonobstant ces problèmes, il semble bien que le Coefficient de Proportionnalité accuse une baisse à mesure que les corps deviennent plus obtus.
Cette baisse, à notre sens, pourrait d’ailleurs être d’autant plus compréhensible que le Coefficient de Portance mesuré ici est celui d’un corps non suivi de partie cylindrique ; en effet nous avons été amené à suspecter, lors d’une autre de nos études sur le Cnα des cylindres à tête plate ou hémisphérique lien, un report d’une fraction de la Portance de l’ogive sur la partie cylindrique qui la suit.
Comme ici cette partie cylindrique n’existe pas, cette fraction de Portance peut fort bien est dissipée en tourbillons.

Remarquons pour en finir avec ces corps cono-elliptiques sans partie cylindriques, que, chemin faisant, nous avons donc établi une passerelle entre les calculs des avionneurs (basés sur la surface en plan des corps) et les calculs des fuséistes (basés sur la section des corps) 
.

Insistons sur le fait que cette passerelle que nous avons établie entre les calculs des avionneurs et les calculs des fuséistes ne tient que pour des corps à section elliptique coniques.

Pour les ogives de forme gothique, paraboloïde, etc., ce calcul du Datcom apporte donc une différence par rapport au calcul fuséiste que nous explicitons dans le présent texte et qui ne perçoit pas ce critère… Dans ces cas d’ogives non coniques, la droite bleue se placera à une hauteur différente sur le graphe ci-dessus…
Notons que cette courbe bleue proposée par le code Datcom est apparemment tirée de la Théorie Potentielle et n’est pas basée sur les tests de modèles réels.

De fait, on dispose de peu de mesures publiées sur des corps ogivo-cylindrique de section elliptique.

Cette situation donne plus de prix aux tests aérobalistiques effectués par l’US Air Force sur des modèles de fusées de section non circulaire dotés de deux types d’empennages toujours identiques (à trois ou quatre ailerons).

Dans ces tests les coefficients aérodynamiques des différents modèles de fusées ont été extraits par analyse de leur trajectoire en vol libre.

Ces vols libres ont été obtenus après projection des corps par canon pyrotechnique, à des Mach de M 0,75 à M 3,5 (ce qui serait donc un peu trop rapide pour nous si les tests n’avaient pas un peu débordé vers les basses vitesses).
Le vol des modèles s’est allongé sur 200 m mais il a été mesuré seulement sur 75 m par 50 postes espacés régulièrement.

Les modèles étaient accélérés dans le fût du canon par un sabot qui leur donnaient, à la sortie du fût du canon, les angles initiaux souhaité pour le vol (pente, roulis et lacet).
[image: image67.emf]
La mise en équation des oscillations des projectiles a donné accès aux différents coefficients adimensionnels classiques en fuséologie.

Afin de faciliter l’analyse de ces coefficients les auteurs des tests ont donné aux fusées de section non circulaire la même section frontale que les fusées ogivo-cylindriques circulaires de référence (même section équivalente, donc). Pour la même raison, tous les modèles arboraient des ailerons de même taille (au nombre de 3 ou de 4 selon la nécessité) :
[image: image68.emf]
Les premiers essais aérobalistiques exposés dans le texte concernent le corps ogivo-cylindrique de référence, doté de quatre ou trois ailerons.

Ces tests dégagent un Cnα total, donc pour tout le projectile, de 8  
 lorsqu’il porte un empennage de quatre ailerons et 6,1 lorsqu’il en porte trois ailerons :

[image: image69.emf]
Comme le Cnα de l’ogive circulaire (donné comme valant 2, en général) n’a pu être influencé, durant ces tests, par le changement de nombre d’ailerons, on peut retrancher 2 points à ces Cnα totaux de 8 et 6,1 pour connaître la Portance des deux types d’empennage :

Cela donne 6 pour le seul empennage quand il compte quatre ailerons et 4,1 quand il en compte trois…
Notons au passage que l’empennage de 3 ailerons devrait, selon la théorie, présenter un Cnα valant ¾ du Cnα de l’empennage de 4 ailerons (6), à savoir 4,5 .
Les tests le mesurant à 4,1 (soit 68 % de 6) ils semblent donc dégager un léger déficit de Portance pour cet empennage à 3 ailerons par rapport à ceux qui en arborent 4. 

Il n’empêche que l’ordre de grandeur du Cnα de cet empennage est quand-même respecté (à 10 % près).

Néanmoins, l’on peut effectue la même recherche à partir des Coefficients de Moments (CMα) relevés par les auteurs (ce sont ces Coefficient de Moment, plus que ceux de Portance, qui contingentent les oscillations des projectiles).

Ces CMα , relevés à M 0,5 sur le graphe, sont 16,63 pour 4 ailerons et 12,805 pour 3 ailerons. En partant du principe que dans les deux configurations :

( le fuselage ne développe aucune Portance,

( que le Cnα de l’ogive garde la valeur 2,
( que son Centre de Pression reste à 46,6 % de sa longueur (ogive gothique tangente),
( que le Centre de Pression des empennages reste également à la même abscisse,

…on peut dégager le rapport de Portance des deux empennages (qui est dans ce cas celui des Moments) de 0,67 
.
L’interprétation des Cnα et CMα pris isolément conduit donc à peu près au même résultat quand au déficit de Portance à attendre du passage de 4 à 3 ailerons.
Mais on peut interpréter différemment ces tests initiaux de fusées de section circulaire à 3 ou 4 ailerons si on considère tous les coefficients ensemble :
La première idée est de ce dire que, la Portance de l’ogive restant inchangée dans les deux cas (en module et en point d’application) et la Portance des deux empennage étant censée s’appliquer à la même abscisse selon les formules des Barrowman, la différence entre les deux Coefficients de Moment, à savoir 3,825 , ne peut être due qu’à la diminution du Cnα de l’empennage.
Or cette diminution de Cnα est de  8 – 6,1 = 1,9. 

Le bras de levier de la diminution est donc de 3,825 / 1,9, soit ~2 calibres (le calibre étant la longueur de référence utilisés par les auteurs pour l’établissement des Moments).

Ce bras de levier de 2 est donc le bras de levier de l’empennage par rapport au Centre des Masses des projectiles (du moins si l’on admet que le Centre de Pression des deux empennages reste inchangé dans le passage 4 vers 3 ailerons).
Or les Barrowman placent la Portance des deux empennages à 25 % des cordes, soit à 3,76 calibres du CdM.
Le compte n’y est donc pas, sauf à considérer les tests comme entachés d’erreurs.

Voir le taux d’erreurs s’ils sont évoqués dans le texte !
Pour tenter de trouver une explication à ce problème, faisons usage de toute les informations contenue dans le texte.
Considérons, pour commencer, la configuration à 4 ailerons.

En nous basant sur une position du Centre de Pression de l’ogive placé à 46,6 % (ogive gothique tangente) nous pouvons approcher assez précisément le point d’application de la Portance de l’empennage 
 :

[image: image70]
On trouve alors, pour le bras de levier BEmp/CdM une valeur de 3,58 calibres, ce qui place la Portance de l’empennage à 9,71% de la corde de l’empennage (un peu en avant, des 25 % classiques, donc. Il faut imaginer des erreurs de 2 % sur la détermination des Cnα et CMα (erreurs qui restent raisonnables) pour que ces classiques 25 % soient atteints.
Le même calcul, appliqué au projectile de section circulaire à 3 ailerons, place la Portance de l’empennage à 71 % de la corde de l’empennage à trois ailerons.

C’est très en arrière par rapport aux 25 %  généralement admis. Et un recours aux erreurs de 2 % sur les deux coefficients n’avance ce Centre de Pression qu’au 55 % de la corde.
La question demeure donc de savoir si ce report en arrière de la Portance de l’empennage à trois ailerons est réel ou conséquence des erreurs du dispositif aérobalistique utilisé pour ces tests…
Note sur la disparité entre les Cnα relevé par ces tests et ceux prédit par la méthode dite des Barrowman.

Les ailerons des deux empennages étudiés ci-dessus (au nombre de trois ou quatre selon les cas) possédaient une envergure unitaire de 0,588 D et une corde double (valeur assez faible, donc).

Si les tests aérobalistiques leur attribuent un Cnα de 6 et 4,1, les calculs classiques des Barrowman (basés sur la formule semi-empirique de Diederich) attribuent quant à eux à cet empennage des Cnα de 3,82 et 2,86.

Ce léger désaccord entre les calculs des Barrowman et le résultat des tests aérobalistiques peut nous faire penser :

(d’une part que le fuselage apporte un complément de Cnα  linéaire à celui de l’ogive (connu, quant à lui, pour être très proche de 2).

(d’autre part que la formule de Diederich utilisée dans les calculs des Barrowman ne donne qu’une valeur approchée du Cnα de l’empennage (ici sécuritaire, d’ailleurs), ceci d’autant plus que la vue en plan des ailerons s’éloigne de la silhouette classique (envergure plutôt faible)…

À titre d’exercice, mettons en œuvre pour le calcul de cet empennage, non plus la formule semi-empirique de Diederich mais une formule plus théorique tout à fait classique en Mécanique des Fluides, à savoir :

Cnα = (;2cosφ) EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(π (;1 + )
       EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;) 

…équation où :

φ est l’angle à 50 % des cordes,

et ( est l’allongement aérodynamique des ailerons, à savoir deux fois le quotient envergure unitaire envunit sur corde moyenne cmoy 
.

Pour fixer les idées sur ces paramètres et surtout sur l’allongement ( qui peut s’avérer trompeur, reportons-nous au schéma ci-dessous :

L’ailerons trapézoïdal vert ci-dessous, s’il est placé contre un fuselage cylindrique, sera vu par l’écoulement comme s’il était accompagné d’un jumeau rouge symétrique par rapport à son emplanture. Cet effet miroir s’explique par le fait que l’écoulement possède un plan de symétrie (le plan du miroir) à travers lequel aucune particule d’air ne tend à passer :


[image: image71]
L’utilisation de la formule de Mécanique des Fluides ci-dessus conduit alors à attribuer aux ailerons des missiles testés un Cnα  de 5,39 quand ils sont au nombre de quatre et 4,04 quand il ne sont que trois.

Ces valeurs de Cnα de l’empennage sont donc plus proches des Cnα que l’on peut retirer des tests aérobalistiques à savoir 6 et 4,1… 

Voyons à présent les autres enseignements de ces tests en vol libre, spécialement en ce qui concerne les modèles à section elliptique :
[image: image72.emf]
Il a été possible de mesurer le comportement de ces 3 modèles à section elliptique dans la situation où c’était leur grand diamètre qui était offert à l’incidence et dans la situation où c’était leur petit diamètre qui l’était.

La première situation, qu’on pourrait appeler fuselage elliptique sur plat, a été observée comme développant plus de Portance totale que la configuration fuselage circulaire :

[image: image73.emf]
Si aux vitesses minimes qui nous intéressent le modèle de section circulaire présentait un Cnα de 8,  celui de rapport de diamètres 0,8 ou 1,25 
 en présentait un de 9,83, comme celui nommé “Blended Eliptical”. Le modèle de rapport de diamètres 0,6 ou 1,66 (plus aplati, donc) en manifestait un de 11,42.

Si l’on adoptait le point de vue que la Portance des ailerons était inchangée (par rapport à la configuration fuselage circulaire) 
, c’est donc bien à l’ogive et au fuselage tous deux elliptiques que l’on attribuerait ce surcroît de Portance.

Ce surcroit est donc de 1,83 pour le rapport de diamètres de 0,8 ou 1,25 (comme pour le modèle “Blended Eliptical”) et de 3,42 pour le rapport de diamètres 0,6 ou 1,66 (les Cnα des ogives passant de 2 à 3,83 et à 5,42)…
Les Coefficient de Proportionnalité sont alors beaucoup plus fort que ceux qui sont mesurés (rarement) ou prévus (plus souvent) dans la littérature à laquelle nous avons eu accès sur le sujet : ils sont de 1,91 et de 2,71.
Nous avons déjà approché ces Coefficient prévus par la courbe rouge ci-dessous. Les points bleus représentent les deux Coefficients de Proportionnalité que nous venons de dégager :
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Mais la détermination de ces Coefficients de Proportionnalité dus au passage du fuselage circulaire à l’un ou l’autre des fuselages elliptiques est basée sur l’hypothèse que seule l’ogive voit son Cnα augmenter lors du changement de forme de la section.

En réalité, il est tout à fait vraisemblable que l’empennage lui-même voit son Cnα augmenter également, du fait que le fuselage elliptique présente plus de surface à l’écoulement au droit des ailerons qu’un classique fuselage circulaire (à section de fuselage constante).

Ainsi que les Barrowman eux-mêmes le disent dans leur célèbre Rapport, l’ensemble fuselage-ailerons suscite deux types d’interactions :

(l’interaction des ailerons sur le fuselage

(l’interaction du fuselage sur les ailerons.

Les Barrowman notent que le deuxième type d’interaction est le plus important et ils le quantifient d’après la Théorie sous la forme d’un coefficient multiplicateur  à appliquer au Cnα des ailerons. Ce Coefficient d’Interaction Ailerons/fuselage est pris en général comme :

K = 1 + r/(e+r) 

…si e est l’envergure unitaire des ailerons et r le rayon du fuselage au droit de ces ailerons. Malheureusement, ce rayon r est mal défini dans le cas des sections elliptique. Nous ne savons donc pas calculer ce Coefficient d’Interaction.

On peut cependant réviser la valeur des Coefficients de Proportionnalité dégagée à l’instant en prenant acte que les auteurs des essais constatent d’autre part une certaine tendance du Moment de Portance à la stagnation. Puisque la Portance totale augmente, cette stagnation du Moment impose que le Centre de Portance Totale de ces corps elliptiques tend à se rapprocher du Centre des Masses du projectile (et donc de l’avant). Ceci apparait sur le graphe suivant sur lequel nous avons représenté la fusée à l’échelle :
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On peut y lire qu’à M 0,6 le corps elliptique de rapport de diamètre 0,8 (ou 1,25) voit son CPA total s’avancer de 70 % de la longueur de la fusée à 63 % pour le rapport 0,8 et 59 % pour le rapport 0,8.

Cette constatation va nous donner le moyen de réduire quelque peu les Coefficients de Proportionnalité auxquels nous avait conduit l'observation des seuls Cnα totaux des différentes configurations (cette observation étant basée sur l’hypothèse que le Cnα  de l’empennage ne variait pas lorsque le fuselage devenait elliptique).
Intéressons nous pour commencer aux tests du corps elliptique de rapport 0,6 et considérons que, lors du passage de la section circulaire à la section elliptique, ni le Centre de Portance de l’ogive ni celui de l’empennage ne change de localisation. 

De même considérons comme nulle la Portance du fuselage …
Appelons Δ l’avancée du Centre de Portance Aérodynamique Total d’une configuration elliptique (en rouge ci-dessous) par rapport au même Centre Aérodynamique Total de la configuration circulaire (en vert) :


[image: image76]
On peut décrire l’équilibre des moments autour du CPA circulaire par :

CnαOgCirc a – CnαEmpCirc  b = 0     (ceci pour la configuration circulaire)

Comme d’autre part les tests de la configuration circulaire donnent :

CnαOgCirc+ CnαEmpCirc = 8   

…on a une première relation entre le rapport des leviers aérodynamiques et le Cnα de l’ogive circulaire :

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;) EQ \f(a;b) =  EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(8 - CnαOgCirc; CnαOgCirc)                                                           (équation 100)
(à titre d’exemple, cette équation accorde la valeur 3 à   EQ \f(a;b)  si CnαOgCirc vaut 2)
Pour la configuration elliptique de rapport de diamètre 0,6, par exemple, on peut également décrire l’équilibre des moments par :

CnαOgEll0,6 (a’) – CnαEmpEll0,6  (b’) = 0     
Puisque a’ = (a – Δ)  et  que b’ = (b + Δ), on peut aussi écrire :
CnαOgEll0,6 (a – Δ0,6) – CnαEmpEll0,6  (b – Δ0,6) = 0           (équation 101)
…la valeur de Δ0,6 étant connue d’après les tests…

Comme d’autre part les tests de cette configuration elliptique 0,6 nous procurent la relation :

CnαOgEll0,6+ CnαEmpEll0,6 = 11,42                                    (équation 102)
…on peut dégager facilement des équations (100), (101) et (102) la valeur du Cnα de l’ogive elliptique de rapport 0,6 par rapport à à la valeur de   EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(a;b) dépendant du Cnα (mieux cerné) que l’on accorde à l’ogive circulaire :

CnαOgEll0,6 =  EQ \f(CnαTotEll0,6 (1 + Δ0,6); ( - Δ0,6) (1 + Δ0,6))

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f( ; )
 
…les valeurs de Δ0,6  et CnαTotEll0,6  étant connues et la valeur de   EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(a;b) dépendant du Cnα qu’on accordera à l’ogive circulaire.
 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)
L’évolution du Cnα des ogives elliptiques de rapport 0,8 et 0,6, ainsi que leur coefficient de proportionnalité par rapport à la valeur de 2 théorique de l’ogive circulaire dessine alors les courbes épaisses bleue et fuchsia suivantes :
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Sur ce graphe, les courbes concernant les ogives de rapport 0,6 sont évidemment en haut (cette ogive plus plate étant censée développer plus de Portance).

On remarque, qu’avec cette nouvelle façon de voir les choses (façon qui accorde une augmentation au Cnα de l’empennage lors du passage de la configuration circulaire aux configurations elliptiques) les deux coefficients de Proportionnalité à attendre des ogives elliptiques tournent autour de ~ 1,7 et ~ 2 (si l’on opte pour une valeur de 2 pour le Cnα de l’ogive circulaire 
…

Reportés sur notre graphe déjà présenté, ces Coefficients de Proportionnalité dessinent les points verts suivants :
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Ces Coefficients de Proportionnalité sont plus raisonnables que ceux que nous avons tirés précédemment sur la foi de la seule augmentation du Cnα de l’ogive lors de son passage à la section elliptique.

Rappelons que ce calcul donnant les points verts suppose une certaine augmentation de la Portance de l’empennage lors du passage de la configuration circulaire aux configurations elliptiques. Lors de ce passage (et selon une arithmétique dont nous allégeons ce texte), le Cnα de l’empennage passe en effet de 6 (fuselage circulaire) à 6,48 (elliptique rapport 0,8) et à 7,47 (elliptique rapport 0,6).
S’il fallait une conclusion à cette partie du texte consacrée à l’étude du Cnα des corps de section elliptiques (malgré la rareté de la documentation sur cette question) ce serait donc qu’une saine approche d’ingénierie consiste à prendre comme coefficient de Proportionnalité pour le Cnα de la section elliptique sur plat la valeur théorique illustrée par la courbe rouge ci-dessus.
La présentation sur champ de la même section elliptique donnera logiquement moins de Portance, mais il faudra faire attention à ce que la modification de l’Interaction ailerons-fuselage ne nuise pas à la Portance de l’empennage.
B : pour la section carrée à 0° de roulis :

Un autre texte présente les Cn relevés en soufflerie sur des corps ogivo-cylindriques de section carrée plus ou moins arrondie et d’élancement total 7,5 : 
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L’ogive utilisée lors de ces tests est l’ogive camuse nommée BL sur le schéma.

Les différents taux d’arrondis sont 0, 0,1, 0,2 et 0,5 (cylindre circulaire).

Le Reynolds annoncé est de 2,5 105  mais en référence à quelle longueur ? Sans doute à la largeur du corps ce qui augure d’un Cx traversier du cylindre de 1,2 dès 2 degrés d’incidences ; le nombre de Mach est 0,31.

Analysons ces courbes.

Dans un premier temps on peut penser que pour les angles inférieurs à 5°, les Cn des différents objets sont peu différents. Mais une analyse plus attentive laisse apparaître que ces Cn sont échelonnés dans l’ordre que nous connaissons à présent, c’est-à-dire et en commençant par le plus fort, depuis le Cn de la section carrée à angles vifs jusqu’au Cn de la section circulaire.

Quant aux incidences plus grandes, elle laissent apparaître plus clairement cet échelonnement. Sauf que la courbe en traits interrompus longs (illustrant le Cn du cylindre circulaire) marque une inflexion vers le haut un peu avant 30°. Cette inflexion est très troublante et nous ne savons à quoi l’attribuer…

L’équation de crise du Cx est 2,5 sin(α) 105 = 1,5 105. Ce qui donne 36° !
Il faut faire attention, cependant, dans l’exploitation de ces courbes au fait que les auteurs ont choisi, pour le calcul de chaque Cn, la même section de référence, à savoir la section du cylindre rectangulaire de taux d’arrondis 0,5 (le cylindre) 
.

Or la section du cylindre à bord vif est 4/π fois plus grande que la section circulaire de diamètre égal au côté. L’échelonnement des Cn est donc légèrement différent que celui apparaissant sur le graphe ci-dessus…

Un travail nécessaire est donc de déterminer le Cn propre de chaque corps, c‑à‑d  en référence à sa propre section d’ogive.

Le texte donnant directement en annexe les colonnes de coefficients de pression relevés lors des essais en soufflerie (à peu près de deux degrés en deux degrés), il nous est possible de tracer le graphe suivant pour les petites incidences (le Cn étant référencé à la section de chaque corps) :
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Pour l’incidence de 10°, les Cn relevés présentent l’échelonnement attendu (dans l’ordre des taux d’arrondi des arêtes).

Pour les incidences inférieures, le croisement des courbes fuchsia et orange est gênant mais peut être éventuellement imputé au manque de sensibilité des senseurs, pour ces petites incidences et donc ces faibles efforts (cette erreur systémique se remarque pour l’incidence nulle).

La droite rouge représente le Cnα typique de 2. On remarque que le corps de section circulaire honore à peu près cette pente théorique et que les autres corps présentent des pentes plus fortes, comme escompté…

Après relevé manuel des courbes d’origines 
, nous avons effectué, pour toutes les incidences, le travail de référencement du Cn de chaque corps à sa propre section.

L’évolution des Cn des corps (en référence à leur propre section maximale) dessine les courbes pointillées ci-dessous :
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Sur ce graphe, seule la courbe verte fluo n’a pas à être corrigée (puisqu’elle est établie en référence à la section propre du corps circulaire).

Ici encore nous avons dessiné en rouge la pente du Cnα théorique de 2.

L’idée nous est alors venue de comparer ces évolutions de Cn relevées en soufflerie avec l’évolution que nous prédirions par la méthode explicitée dans le présent texte, c‑à‑d  selon la formulation d’Allen :

CnTotal = [  EQ \f(Cncarr;Cncirc) ] [sin(2α)cos(α/2) + η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot sin2(α)]
Pour chaque taux d’arrondis, le η est déterminé sur la courbe selon l’élancement hors-tout calculé à partir du diamètre équivalent du corps (diamètre de la section circulaire de même aire). Le Cxn choisi est 1,2 et l’aire projetée est naturellement celle que projetterait le fuselage de diamètre équivalent (l’aire de référence étant la section maximale du corps qui est aussi l’aire circulaire déterminée par le diamètre équivalent).

Voici le résultat de cette confrontation de la théorie avec la réalité de la soufflerie (les courbes pointillées avec marques représentent les relevés en soufflerie, référencés à la section propre de chaque corps, tandis que les courbes sans marques représentent les évolutions des Cn calculées par nous) :
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Des quatre comparaisons, celle illustrée par les courbes vertes fluo (section circulaire) est la moins satisfaisante, surtout si l’on songe que le comportement de ce corps de section circulaire sert de base à la modélisation des autres corps.

Pourtant cette courbe verte fluo sans marques est calculée très classiquement à partir d’un η de 0,66 (correspondant à l’élancement total de 7,5) et d’un Cxn de 1,2, c‑à‑d  selon la formulation simple :

CnTotal = [sin(2α)cos(α/2) + 0,66*1,2   EQ \f(4;π)  7,5  sin2(α)]
Cette formulation conduit donc à un résultat notablement surestimé avant l’incidence de 27°. 

Pour l’incidences de 30° (et probablement au-dessus), il se passe quelque chose que nous ne savons expliquer.

Par contre, et ainsi qu’on peut l’observer, nous avons réussi à approcher plus précisément les courbes fuchsia et orange en choisissant comme coefficients communs de proportionnalité   EQ \f(Cncarr;Cncirc)  les valeurs 1,35 (courbe fuchsia, taux d’arrondis de 0,1) et 0,88 (courbe orange taux d’arrondis de 0,2).

Pour tracer la courbe pleine supérieure bleue (section carrée à angles vifs), nous avons choisi une valeur 1,8 pour ce coefficient de proportionnalité. 

Un zoom sur la région des faibles incidences, dans la partie linéaire des courbes (la partie gauche où le terme linéaire pèse un peu plus 
) donne le résultat suivant :
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La courbe continue fuchsia (coefficient de proportionnalité de 1,35 pour ce corps de taux d’arrondis 0,1) surestime donc le Cn linéaire.
La courbe orange (coefficient de proportionnalité de 0,88) sous-estime inversement le Cn linéaire.

Si ces Cn calculés restent dans le même ordre de grandeur que les Cn mesurés, cette confrontation semble donc indiquer qu’on gagnerait à adopter deux coefficients de proportionnalité différents pour le terme linéaire et le terme tourbillonnaire du Cn, du moins pour ces section carrées. 

Les valeurs du coefficient de proportionnalité  EQ \f(Cncarr;Cncirc)  communs choisis par nous à l’instant pour cette confrontation (1,8 , 1,35 , et 0,88) sont comparées dans le graphe suivant aux valeurs du coefficient de proportionnalité dégagées plus haut par l’étude en soufflerie du Cxn de cylindres de section carrée plus ou moins arrondie (en bleu) ainsi qu’à celle pronostiquées par Jorgensen (en fuchsia) :
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En jaune sont les valeurs choisies par nous à l’instant. Si la valeur choisie pour le taux d’arrondis de 0,1 se fait remarquer quelque peu dans ce paysage, celle choisie pour le taux 0,2  s’y fond très bien. On doit d’ailleurs admettre que tous ces coefficients se situent dans le même ordre de grandeur…

Si l’on avait adopté des coefficients de proportionnalité différents pour le terme linéaire et le terme tourbillonnaire, on aurait pu obtenir les tracés suivant pour les petites incidences de taux d’arrondis 0,1 et 0,2 :
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…et ceux-ci pour la plage d’incidences complète :
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La formulation du CnTotal  est alors, pour les arrondis de 0,1 de cette section carrée (courbe fuchsia) :

CnTotal = 0,8 sin(2α)cos(α/2) + 1,74 [η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot sin2(α)]
Et pour les arrondis de 0,2 (courbe orange) :

CnTotal = 1,6 sin(2α)cos(α/2) + 0,72 [η Cxn  EQ \f(π;4) Éltot sin2(α)]
Même si ce type de procédé relève plus de l’adaptation pragmatique qu’autre chose, il peut permettre la modélisation du Cn des corps de section carrée arrondie au taux de 0,1 ou 0,2.

Ce qui est surtout gênant, cependant, est que ce choix de coefficients de proportionnalité non communs n’est appuyé que sur ce seul rapport d’essais en soufflerie de Zollars et Yechout. 

Ce que l’on peut retenir cependant est que, du moins pour ces sections carrées, la confusion pragmatique des deux coefficients de proportionnalité (du terme linéaire et du terme non linéaire) nous semble manquer de précision ; de plus elle peut être insécuritaire dans la mesure où elle peut conduire à une sous-évaluation du Cn pour les incidences faibles qui sont les plus pratiquées par les fusées (par sous-pondération du terme linéaire)…

Admettons néanmoins qu’appliquée aux corps de section non circulaire, la Théorie d’Allen donne des Cn d’un ordre de grandeur tout à fait acceptable.

Scrupule vis-à-vis de la camuseté de l’ogive
Durant l’exploitation de ces courbes de Cn, un scrupule a pourtant pu germer dans l’esprit des lecteurs fuséistes amateurs, lesquels sont habitués à doter leur engins d’ogives de fort élancements : ils peuvent douter de la fiabilité de ces relevés de Cn au titre que les corps testés sont porteurs d’une ogive quelque peu camuse de faible élancement 1,5. 

Les professionnels sont moins friands de forts élancements pour leurs ogives. Néanmoins, les auteurs de ce texte ont testé le même fuselage d’élancement 6 équipé d’une ogive tangente pointue d’élancement 2 au lieu de l’ogive camuse d’élancement 1,5 (voir le schéma), ceci uniquement pour un taux d’arrondis de 0,2.

Voici pour comparaison les graphes des deux Cn (ogive camuse et pointue), comparés au Cn du corps cylindrique précédé d’une ogive camuse. La droite rouge illustre la pente classique de Cnα = 2 :
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Chacun pourra juger que les Cn des corps à ogive camuse ou pointue (courbes jaune ou orange) évoluent de façon non significativement différentes. Tout au plus relève-t-on une légère élévation du Cn aux grands angles, élévation qui ne peut être portée sur le compte de la faible augmentation du η…

C : pour la section carrée à 45° de roulis :

Comme pour la présentation à 0° de roulis, cette présentation se fait selon un axe de symétrie du corps.

Zollars et Yechout donnent les courbes de ce que nous avons nommé le Cz (et qu’ils nomment Cn) et du Cy en repère corps. Ces deux composantes dessinent les courbes suivantes pour les quatre corps de section carrée à différents taux d’arrondis :
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Présentées ainsi, les choses sont difficiles à comprendre. Les Cz et Cy sont de même ordre de grandeur ce qui peut faire penser à l’existence d’un importante force latérale (et donc à une forte dissymétrie de l’écoulement sur le corps.

Mais l’observation du repère choisi :
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…(sachant que ci-dessus le corps est vu par son culot) amène naturellement à constater qu’une force aérodynamique normale (le Cn rouge ci-dessous) s’exerçant à peu près dans l’axe du flux (presque verticalement, ici) possèdera deux composantes de modules de même ordre sur les axes Cz et Cy (le corps étant vu de face, ci-dessous) :

[image: image90]
Or sur les deux graphes de ces auteurs présentés à l’instant, les Cn et Cy des trois corps à section carrée de Zollars et Yechout révèlent bien des modules du même ordre.
Lorsque l’on reporte Cn et Cy sur une section normale au corps (en utilisant donc le repère corps de Zollars et Yechout), on observe effectivement ceci en regardant de l’avant vers l’arrière du corps :
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La trace du plan de l’incidence sur le plan normal étant dessinée en pointillés rouges, on doit admettre que la force normale sur chacun des corps ne s’écarte que très peu de cette trace.

Pour cette raison, il sera plus parlant de présenter autrement l’évolution de cette force normale en fonction de l’incidence ; nous ferons dessiner à notre tableur deux graphes qui seront plus conformes aux habitudes fuséistes :

( Un graphe de la composante de la force normale dans le plan de l’incidence,

( et un graphe de la composante de la force normale normale au plan de l’incidence.

Ce nouveau mode de représentation de l’effort normal, que nous nommerons repère sans roulis, apparaît dans la construction bleue ci-dessous (vue depuis l’avant du corps) : Au lieu de projeter le vecteur Cn (la force normale, en rouge, qui est la projection de l’effort aérodynamique sur le plan normal) sur les deux axes du repère corps (cette projection sur le repère corps donnant les deux vecteurs fuchsia) on y projettera le vecteur Cn sur les deux axes Czsr et Cysr.(ceux-ci n’étant donc plus liés en rotation au corps mais restant au contraire calé sur le plan de l’incidence, tout en demeurant dans le plan normal au corps) (l’indice sr signifiant sans roulis). Cette projection du Cn rouge donne les deux vecteurs bleu dense :

[image: image92]
La projection du Cn sur l’axe Czsr  sera donc le Cn classique des fuséiste dans le cas où le corps est de section circulaire (Cn étant alors vertical). En vol, cette composante sera stabilisée directement par l’incidence de l’empennage.

La projection du Cn sur l’axe Cysr , quant à elle, sera la nouveauté pour les fuséistes qui nous suivent dans cette étude des corps de section non circulaire. C’est surtout cette composante déstabilisatrice qui nous intéresse : elle n’est pas stabilisée immédiatement par l’empennage, puisque celui-ci ne possède aucune incidence latérale, ainsi que nous l’avons écrit plus haut)…
Ce nouveau repère ainsi défini, voici, exprimée dans ce repère sans roulis, la composante Czsr de la force normale (composante gisant dans le plan de l’incidence) :
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La courbe vert fluo représente toujours le corps de section circulaire. On doit admettre que son Cn (version particulière de notre Czsr plus général) respecte la pente très classique de 2 points par radians, dessinée ici pour mémoire en rouge.
Les autres corps présentent des Czsr  nettement plus forts près de l’origine.
Le comportement des corps pour les petites incidences peut être mieux apprécié sur le zoom suivant :
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Le fait que toutes les courbes passent au-dessus de l’origine des axes ne peut d’ailleurs par être seulement mis sur le compte des erreurs de mesure (même si le dispositifs d’essais n’était pas forcément destiné aux mesures pour les faibles incidences) : ces Czsr nettement positifs à l’incidence nulle peuvent fort bien être dus à une dissymétrisation de l’écoulement sur le corps (peut-être lié à la présentation en roulis 45°).

C’est pourquoi, si l’on tient à assurer la stabilisation des corps aux faibles incidences, il est préférable de reconnaître à ces corps une pente de Czsr supérieure à la pente de 2 classique (la droite rouge que semble honorer, peu ou prou, la courbe vert fluo)…

Mais quelle pente de sécurité adopter alors pour ces corps ?
C’est un problème d’ingénierie intéressant qui empiète nécessairement sur le domaine de la stabilité dynamique puisque la stabilité statique à l’incidence zéro ne peut pas être assurée (le Cnα propre devant être considéré comme infini pour ces corps).

Notons d’ailleurs que dans cette réflexion particulière :

( nous considérons la composante latérale de la force normale comme négligeable (nous y revenons plus loin).

( nous n’abordons pas le problème du point d’application des deux portances (linéaire de l’ogive et tourbillonnaire du fuselage) : il se peut très bien que l’ogive ne développe qu’un Cn plus classique passant par l’origine des axes et que ce soit le fuselage qui développe ce surcroît de Cn, mais (par exemple) en arrière du Centre des Masses du corps en vol, ce surcroît de Cn étant alors stabilisant !
Il faut sans doute en prendre pour preuve la forme de la courbe de moment cabreur donnée par Zollars et Yechout :
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Le fait que le moment des corps évolue linéairement n’est-il pas la preuve qu’à mesure que le module des deux portances (linéaire de l’ogive et tourbillonnaire du fuselage) croît, le point d’application de la portance tourbillonnaire se déplace rapidement vers l’arrière du corps ? 

Les tableaux de chiffres fournis par Zollars nous permettent de positionner facilement la résultante de ces deux portances. Si l’on admet que la portance linéaire ne se déplace guère sur l’ogive, le déplacement de la portance complète ne pourra être dû qu’au déplacement de la portance tourbillonnaire du fuselage.
À faire, donc !!

Forces and moments were recorded in either the body or wind axes systems. All results were non-dimensionalized using the crosssectional area (0.0218 square feet) of the circular body (IV) and a length of the body cross-section width (2 inches for bodies I-IV).(oui mais ou était placé le centre des moments ? Au culot des corps ?
Zollars et Yechout sont sibyllins sur cette question, mais on peut penser que le scrupule de placer toujours le milieu du corps au milieu de la veine impose que le milieu dudit soit au centre des moments (celui-ci étant décrit comme placé au centre de la veine d’essais : “Each model configuration was mounted on the sting at the pitch center of the pitch rotation system which placed the force and moment balance center at the tunnel "test section centerline.”). 
Quant à la composante latérale de l’effort aérodynamique normal, Excel le dessine comme suit :
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Cette composante latérale est assez modeste. Néanmoins, pour les petits angles d’incidence du corps de section carrée arrondie au taux de 0,1, elle vaut à peu près 0,25.
Pour le corps arrondi au taux de 0,2, c’est aux grands angles, à partir de 18° d’incidence que se développe une composante latérale tendant vers 0,3. La discontinuité à l’incidence 18° de cette courbe du Cysr peut être ressentie par une très légère cassure, à la même incidence 18°, sur la courbe du Czsr présentée à l’instant.
Nous ne savons pas quel part de la création d’une force latérale doit être attribué aux hasards et aux dissymétries de la soufflerie et des modèles. Mais on peut néanmoins retenir que la composante de la force normale normale au plan de l’incidence reste de module modéré ; ce qui revient à dire que l’écoulement sur ce corps symétrique demeure à peu près symétrique…

Ces constatations effectuées, il convient que nous testions la modélisation de la Portance Tourbillonnaire d’Allen pour cet angle de roulis ɸ = 45° afin de vérifier si les relevés de Polhamus sur les cylindre traversiers de section carrée plus ou moins arrondie peuvent être utiles…

Dans cette modélisation, nous avons obtenu des résultats intéressants avec les sections carrées arrondies aux taux de 0 et 0,1 (bleu dense et fuchsia : les courbes pointillées sont nos modélisations). Avec la section carrée arrondie au taux de 0,2 (courbe orange), nous n’arrivons pas à approcher très précisément la courbe du Czsr :
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Les coefficients de proportionnalité que nous avons adoptés sont, respectivement pour le terme linéaire et le terme tourbillonnaire 
 :
1 et 3,25 pour la section carrée à angles vifs (en bleu dense) ;
0,5 et 3 pour la section carrée arrondie au taux de 0,1 (en fuchsia)

0,8 et 2 pour la section arrondie au taux de 0,2 (en orange) ; c’est sans doute à cause de la discontinuité à 18° d’incidence que cette courbe est difficile à modéliser…
La formulation retenue est toujours :

Cntotal = [Coef prop linéaire] sin(2α)cos(α/2) + [Coef prop tourbillonnaire] η Cxn  EQ \f(4;π) Éltot sin2(α)
…formulation où :

Cxn, le Cx du cylindre circulaire traversier est pris pour 1,2 ;
η, coefficient de non-infinitude du fuselage, est calculé d’après le quotient Longueur total du corps/Diamètre équivalent ;
et Éltot est l’élancement total du corps.
Pour ce qui est du comportement du cylindre circulaire (en fuchsia), nous savons qu’il est difficile à modéliser puisque nous nous y sommes déjà essayé. Cet échec (qui ne rejaillit d’ailleurs pas sur les cylindre de section carrée) nous avait même étonné puisque ce cylindre circulaire est censé être facilement modélisable (sans coefficients de proportionnalité) par la formulation d’Allen.
Aux faibles incidences, notre modélisation (toujours avec les coefficients déjà précisés) est un moins satisfaisante :
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…en grande partie parce que la formulation d’Allen impose aux courbes pointillées de passer par l’origine, délicatesse dont ne font pas preuve les courbes relatant les essais en soufflerie.

Effectuons la comparaison avec les coefficient de proportionnalité dégagé des tests en soufflerie de Polhamus sur des cylindres traversiers de section carrée plus ou moins arrondie :
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Cette comparaison tend à prouver qu’un corps de section carrée présenté à 45° de roulis développent une portance encore plus forte que ne le prévoyait Polhamus.

C’est troublant.

Mais il y a une chose qui nous gène dans la modélisation des corps de Zollars et Yechout que nous venons de présenter : pour que les courbes pointillées se rapprochent suffisamment des courbes en traits plein (qui relatent les tests en souflerie), nous avons dû employer des coefficient de proportionnalité inférieur à l’unité pour le terme linéaire de la formulation d’Allen. C’est gênant, dans la mesure où nous avions pu observer auparavant que le Cnα développé par ces corps pour les faibles incidences était plutôt supérieur au Cnα classique de 2 (correspondant à un coefficient de proportionnalité de 1, donc).

Nous effectuons donc une nouvelle modélisation en optant d’emblée pour un coefficient de proportionnalité du terme linéaire supérieure à l’unité. Nous choisissons
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Les coefficient de proportionnalité utilisés sont (respectivement pour le terme linéaire et tourbillonnaire) :

1 et 3,25 (pour la section carrée à angles vifs (en bleu dense) ;

1 et 2,5 pour la section carrée arrondie au taux de 0,1 (en fuchsia)

1 et 1,5 pour la section arrondie au taux de 0,2 (en orange) qui reste la plus difficile à modéliser.
Ces valeurs donnent des courbes pointillées en assez bon accord avec les courbes en traits plein jusqu’à 20° d’incidence.

Si on compare le coefficient de proportionnalité tourbillonnaire avec les prédictions effectuées d’après les travaux de Polhamus sur les cylindres traversiers, on obtient ceci :
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Le coefficient de proportionnalité du terme tourbillonnaire pour la section de 0,2 (pour un coefficient de proportionnalité linéaire valant 1) se présente en excellent agrément avec celui déduit des tests de Polhamus. Il est sage de penser que cette excellence est fortuite 
…
Précisons que si cette modélisation de la composante de la force normale dans le plan de l’incidence est assez seyante jusqu’à 20° d’incidence, il n’est pas forcément souhaitable de l’accepter pour les petites incidences (pour la détermination de la stabilité statique), plage où subsiste des questions sur la valeur du coefficient de proportionnalité linéaire : Pour ces petites incidences, il sera donc plus prudent de choisir comme coefficient de proportionnalité linéaire des valeurs assez fortes tournant autour de 2 
 (en gardant à l’esprit que les résultats des tests en soufflerie militent pour des valeurs encore plus fortes)… 

D : pour la section carrée à 22,5° de roulis :

Cette dernière confrontation entre la Théorie et la pratique pour les sections carrées plus ou moins arrondies vaut pour les angles de présentation en roulis de 0 et 45°. Or la mise en incidence d’une fusée de section carrée est évidemment susceptible de se produire dans n’importe quel plan et donc dans un plan qui ne soit pas l’un des axes de symétrie du corps.
Heureusement le même texte de Zollars et Yechout donne les relevés des efforts sur les même corps  pour les roulis 22,5 
 (en repère fuséiste)et 11,25 et 33,75° en repère avionneur, le tout pour les incidence allant de 0 à 30°.

Ces relevés vont-il corroborer nos constatations opérées en soufflerie sur le cylindre traversier à base carrée plus ou moins arrondie ?

Remarquons tout d’abord que les mêmes auteurs font état, pour le roulis 0° comme pour le roulis 45° que nous venons d’étudier, de l’existence d’une certaine composante Cy normale au corps et au plan de l’incidence (une force latérale, donc 
), et ceci pour tous les corps étudiés :
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Cette force latérale, composante latérale de la force normale, reste cependant assez faible pour l’ensemble des corps jusqu’à 10° d’incidence. C’est une des raisons pour laquelle elle est à peu près inconnue des fuséistes amateurs.

Mais elle cesse d’être négligeable pour les incidences supérieures.

Comment des corps symétriques peuvent-ils ainsi générer de tels efforts aérodynamiques asymétriques ?

La réponse à cette question est que ces efforts asymétriques sont imputable aux tourbillons qui se développent sur les fuselages. L’organisation de ces tourbillons reste symétrique jusqu’à 5 ou 10°, puis cesse de l’être 
.

Jorgensen, dans l’un de ses textes, explique le phénomène, avec schéma à l’appui, en se référant au cas typique du corps de révolution ogivo-cylindrique.

Il écrit : "à incidence basse ou modérée, deux tourbillons prennent naissance à la pointe de l’ogive, en se développant symétriquement le long du corps" :

[image: image103.jpg]Symmetric vortex formation




Cette explication est donc celle de la Portance tourbillonnaire, qui existe, bien que peu sensible 
, dès les "incidences basses à modérées". 

Jorgensen poursuit alors : "Comme l’incidence augmente, le développement des tourbillons peut devenir quelque peu asymétrique. À incidence encore plus grande, l’approvisionnement des tourbillons se désorganise et trois tourbillons ou plus peuvent apparaître […]." 
 :
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Cette dissymétrisation de l’écoulement tourbillonnaire ne modifie pas sensiblement la quantification d’Allen que nous avons étudiée au tout début de ce texte. Mais elle y ajoute un Portance latérale, le fameux Cy  
, très étudié par les aérodynamiciens.

Sur le graphe de Zollars et Yechout ci-dessus, la courbe en traits interrompus long représente le corps à section circulaire.

Il est patent que ce corps parfaitement de révolution développe un Cy non négligeable (de l’ordre de 0,07 à son module maximum) aux grand angles d’incidence.

Ceci explique pourquoi lorsque les aérodynamiciens effectuent des tests en soufflerie sur un corps de révolution, ils lui donnent plusieurs orientation en roulis (en tournant donc le corps sur lui-même) afin de déterminer la part qui revient à une dissymétrie, même imperceptible, de ce corps et la part qui revient à la dissymétrie de l’écoulement dans la soufflerie.

On conçoit facilement, alors, que si un écoulement tourbillonnaire dissymétrique est susceptible de se développer sur un corps de révolution, il se développera encore plus facilement sur un corps de section carrée plus ou moins arrondie, puisque le raccrochage ou non de l’écoulement le long des flancs de ce corps est considéré comme en partie aléatoire ou imprévisible : si le raccrochage de l’écoulement se produit sur une face sans se produire sur l’autre (ou avant de se produire sur l’autre), ce raccrochage dissymétrique donnera forcément naissance à un net Cy. 

En est un bon exemple la courbe en train plein (la plus basse) représentant le Cy du corps de section carrée à arêtes vives : celui-ci atteint ici –0,45 à 30° (soit à peu près le dixième du Cn à cette incidence)

Répétons que par raison de symétrie, les Cy mesuré par Zollars et Yechout sur ces quatre corps aurait pu être orientés à l’inverse. Il est notable à cet égard, que le Cy du corps de taux d’arrondis 0,1 se tienne principalement dans la partie supérieure du graphe, à l’opposé des autres…

Intéressons-nous à présent au comportement des mêmes quatre corps de section carrée arrondie au taux de 0, 0,1 ,  0,2 , et 0,5 , mais présentés à l’angle de roulis ɸ = 22,5° :

La convention de définition des forces de Zollars et Yechout est typiquement conforme aux habitudes fuséistes (le repère choisi pourrait donc s’appeler repère fusée). Voici une représentation de cette convention où la section est censée être vue de l’arrière du corps (le vent soufflant du dessin vers l’œil de l’observateur) : 
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Nous utiliserons également cette convention, sauf que nous appellerons Cz la composante que ces auteurs nomment CN 
 : en effet, si l’on considère un trièdre orthonormé attaché à la fusée et si Cy est la force normale latérale et Cx la force axiale, il est naturel de nommer Cz la force normale perpendiculaire aux deux autres.

Bien sûr, dans le cas où la composante Cy devient négligeable (cas général des fuselages de révolution) cette composante Cz redevient le Cn cher aux fuséistes.

Le schéma ci-dessous représente notre convention, où le CN apparaît logiquement comme la somme de ses composantes Cy et Cz.

Le corps est placé en incidence dans la soufflerie, orienté en roulis de 22,5°.

L’une de ses sections normales est projetée à droite dans l’axe de la soufflerie. Elle est donc vue depuis l’avant du corps vers l’arrière. 

C’est sur cette section AA que l’on peut définir les axes des Cz et des Cy. 

Sur la vue principale ci-dessus, les Cy sont donc positifs lorsqu’ils sont dirigés depuis l’œil du lecteur jusqu’au dessin.

Comme cette question de conventions est importante, voici encore une autre façon de se représenter les choses :
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Dessin : Starcheuch et BdeGM

Remarquons que les axes fuséistes (Cz rouge et Cy fuchsia) ne sont pas dans le plan déterminé par les axes des avionneurs (CP bleu dense et CL bleu clair) puisque ce plan est vertical, par définition, alors que le plan des axes fuséistes est incliné de l’incidence du corps sur la verticale.

Remarquons également qu’en général, lorsque l’on ne fait aucun cas de la Force latérale (le Cy), on mesure la seule composante Cz ; pour les faibles Cy, elle équivaut à peu près au Cn.

Lors des essais à 22,5° de roulis, Zollars et Yechout ont mesuré des Cy négatifs, c‑à‑d  orientés vers la droite sur le dessin ci-dessus.

Si l’on reporte leurs mesures pour toutes les incidences sur un graphe Excel, on obtient en repère fusée les courbes suivantes ; chaque couleur correspondant à l’un des quatre taux d’arrondis de la section carrée. Cette représentation des efforts est à lire comme si l’on regardait les corps de la pointe de leur ogive vers leur culot :

Attention aux flèches d’axes, au symbole ɸ et à la section dans Word ! :
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Les couleurs utilisées sur ce graphe sont les mêmes que celles choisies pour l’exploitation des Cn de Zollars & Yechout à ɸ = 0  effectuée plus haut.

Il semble donc que la Portance se développe dans le sens inverse à celui prévu par Polhamus pour les Reynolds sous-critiques !!! Mais Polhamus a observé ce problème et conseille d’utiliser d’emblée les valeurs surcritique des coefficients dégagés par lui en 2D.
Analysons ce graphique.

D’abord, il est important de rappeler que, contrairement aux graphes illustrant l’orientation de la force normale sur des cylindres traversiers de section carrée arrondie aux taux de 0,245 et 0,08 (graphes récapitulant les travaux de Polhamus), ce graphe illustre l’orientation de la force normale sur des corps ogivo-prismatique réels…

Certes, dans la présente étude, nous avons accordé beaucoup d’attention aux cylindres traversiers de Polhamus, mais leur comportement aérodynamique, même s’il est censé déterminer le coefficient de proportionnalité du terme tourbillonnaire du Cn d’Allen, doit rester indicatif. En effet, s’il s’avère que le comportement des corps ogivo-prismatiques ne suit pas le modèle des cylindres traversiers (en particulier dans leur crise de raccrochage de l’écoulement), il ne faudra pas s’interdire de modifier notre méthode de modélisation du terme Tourbillonnaire en conséquence (au moins dans son coefficient de Proportionnalité)…

Qu’observe-t-on alors sur ce graphique de l’orientation de la Portance normale de corps ogivo-prismatique de section carrée de quatre taux d’arrondis selon leur incidence à 22,5° de roulis ?

D’abord, que pour la section circulaire, le coefficient de force normale Cn ne possède qu’une très faible composante latérale Cy (la courbe vert fluo qui représente ses variation en fonction de l’incidence reste très proche de l’axe des Cz). En effet, nous avons représenté ici les marques données par tous les couples de Cz et Cy pour ce cylindre circulaire le long de l’axe vertical.

Ce faisant nous avons transcrit les relevés effectués par Zollars et Yechout.

Mais en fait nous aurions dû représenter ce quasi alignement de marques vert fluo en l’inclinant à 22,5° (donc le long du segment pointillé rouge) si nous avions pris acte du fait qu’un corps cylindrique développe une force normale à très peu près dans le plan de son incidence (donc ici le long du segment rouge, incliné de l’angle de roulis ɸ).

Ceci apparaît quand on regarde à nouveau le dessin du corps dans la soufflerie : lorsque le corps est de section circulaire, il développe une force latérale très faible et sa résultante aérodynamique est assez proche du vecteur bleu 
, en tout cas cette résultante aérodynamique est peu ou prou dans le plan médian de la soufflerie (qui contient aussi l’axe du corps) et que nous nommons aussi « plan de l’incidence ».
C’est logique car cette section circulaire n’a aucun moyen de faire connaître au fluide son angle de roulis (qui est de ce fait purement conventionnel). Ce ne sont que les très faibles dissymétries du corps et celles de la soufflerie qui dissymétrise l’écoulement et font serpenter cette courbe de part et d’autre du vecteur bleu.

C’est parce que, pour le cylindre circulaire, l’angle de roulis ɸ n’est plus défini et parce que la même série de relevés en soufflerie sur le corps circulaire sert de comparaison à tous les angles de roulis ɸ que les auteurs ont été conduit à dessiner pour ce cylindre circulaire les mêmes courbes avec ce Cy négligeable…

Quant à nous, nous avons conservé cette représentation à part de la courbe vert fluo car elle soulage quelque peu la lecture des autres courbes…

Tous les tests effectués par Zollars et Yechout l’ont été avec un écoulement de nombre de Reynolds de 2,5 105. 
.

Autant dire que le Reynolds traversier sur les corps passaient de 0 (à l’incidence nulle) à 2,5 105 sin(30°) = 1,25 105 à l’incidence 30°.

C’est un Reynolds traversier nettement sous-critique, tout en fait en bas des tests effectués par Polhamus sur les cylindre traversier de Polhamus (tests que nous avons collecté à partir de 2 105.).

Dans cette collecte des tests de Polhamus pour un taux d’arrondis de 0,245 (donc assez proche de celui de 0,2 choisi par Zollars et Yechout), cela correspond à la partie externe des courbes (elles naissent presque toutes en haut à faible Reynolds avant de se rapprocher de l’origine des axes pour les Reynolds surcritiques).

Malheureusement, cet angle de roulis de 22,5° n’a pas été choisi par Polhamus. Son choix le plus près de 22,5° est 25°. Mais si l’on observe les courbes, on voit qu’il y a un fossé entre le roulis de 25° et le roulis inférieur (de 15°) et spécialement entre les deux écarts existant entre chaque courbe et le rayon de la même couleur (rayon qui représentent la direction du flux libre) : l’extrapolation entre ces deux angles de roulis apparaît donc très risquée, bien qu’elle semble indiquer l’existence d’une déportance, donc un Cy positif, dans nos conventions…

Néanmoins pour ces corps de section carrée à faible Reynolds testés par Zollars et Yechout, la tendance générale est bien de développer une force latérale inverse à celle relevé aux mêmes Reynolds par Polhamus dans ses études sur les cylindres traversiers. Nous y reviendrons plus loin, pour constater que Polhamus lui-même a observé ce fait.

Cependant, ce qui est extrêmement intéressant à noter ci-dessus sur notre graphe, c’est qu’aux faibles incidences (incidences dessinant les points les plus proches de l’origine sur les courbes), ces trois courbes des taux d’arrondis 0, 0,1 et 0,2 acceptent une même tangente à l’origine (c’est la droite en trait interrompu mixte fin rouge).

Nous l’avons tracée ici à 22° et ce n’est sans doute pas un hasard si cet angle de déport du Cn correspond à ɸ, celui du roulis…

On remarque mieux cette tendance sur le zoom suivant :

Attention à la section dans Word et au symbole ɸ  !
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Les segments vert wagon unissent les marques correspondant à l’incidence ~ 4,25  et les noirs ceux correspondant à ~ 8,25°…

Il est donc tout à fait raisonnable de penser qu’aux petites incidences, la force normale sur les quatre corps (le Cn) est peu ou prou contenue dans le plan de l’incidence.

Du moins est-ce la constatation qu’imposent ces relevés de Zollars et Yechout pour l’angle de roulis de 22,5°…

Et c’est une constatation fort agréable, car elle signifie qu’une ogive de section carrée à arête plus ou moins arrondie ne développe pas de Cy notable dans les petites incidences (disons jusqu’à 5°, plage du vol de croisière 
).

À cet égard, il est profitable de dégager le module du coefficient de force normale Cn selon l’incidence. Pour les petites incidences, ainsi que nous venons de le dire, c’est finalement l’évolution du module recomposé à partir du Cy et du Cz :

Cn ≈  EQ \r( ; Cy2 +Cz2)
 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)

 EQ \f(;)
L’évolution de ce module est celle-ci :
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On remarque que la pente de 2 points par radians (droite rouge) est à peu près respectée par le corps de section circulaire (en vert fluo), ce qui est tout à fait conforme aux habitudes fuséistes.

Pour le corps à angles vifs (en bleu dense) on doit admettre l’existence d’une pente à l’origine plus forte que 2.

Pour le corps de taux d’arrondis 0,1 (en fuchsia) la pente peut être considérée comme à peine plus forte que celle du corps de section circulaire, ce qui apparaît mieux après l’incidence 7° 
. Ce résultat est à comparer à celui de tiré par Zollars et Yechout de la présentation en roulis de 0°, présentation pour laquelle nous avons modélisé ce même corps avec une pente plus faible que 2.

Le corps de taux d’arrondis de 0,2 (en orange) présente un Cn  plus fort que les autres en dessous de 6° (et même à 0° d’incidence). Ce dérangement dans la hiérarchie doit pouvoir être imputé à l’imprécision des mesures, bien qu’une erreur sur ce point pourrait être lourde de conséquence pour la stabilité d’un corps arrondis à ce taux de 0,2. Néanmoins, souvenons-nous que nous avons été conduit à attribuer au Cn linéaire de ce corps carré à 0° une valeur nettement plus forte que 2.
Insistons sur le fait que ce Cn n’est contenu dans le plan de l’incidence, à cet angle de roulis de 22,5°, que pour les petites incidences…

À cet égard, il est utile de reprendre notre présentation des efforts dans un repère normal sans roulis.

Rappelons qu’on y projette le vecteur Cn (projection de l’effort aérodynamique sur le plan normal) sur les deux axes Czsr et Cysr (ceux-ci n’étant donc plus liés en rotation au corps mais restant au contraire calé sur le plan de l’incidence, tout en résidant dans le plan normal au corps).

[image: image110]
À faire, donc !
Zollars et Yechout donnant les caractéristiques en repère corps (ils donnent Cy et Cz), nous avons donc effectué un changement de repère pour passer dans ce repère sans roulis et obtenir Cysr et Czsr…
Le Czsr dessiné par le tableur est celui-ci (c’est donc la classique Portance fuséiste, inscrite dans le plan de l’incidence) :
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La droite rouge représente comme d’habitude la pente 2 du Cn (Cnα = 2) qui celle qui prévaut dans les calculs des Barrowman pour les petites incidence sur les corps de section circulaire (la courbe verte fluo représentant ces derniers corps respecte bien cette pente).

Si le corps de section carrée de taux d’arrondis 0,1 (en fuchsia) respecte bien également cette pente, on ne peut en dire autant du corps à arêtes vives (en bleu dense) et encore moins pour le corps à section arrondie au taux de 0,2 (en orange) dont le Czsr se présente toujours au dessus des autres jusqu’à 6° d’incidence.

Que cette position haute du Czsr soit due à une dissymétrie de l’écoulement ne doit pas nous rassurer puisque cette dissymétrie pourra également fort bien se produire durant le vol d’une fusée réelle (ou ne pas se produire selon les conditions du vol et les qualité de réalisation de la fusée)…
D’ailleurs cette preuve de l’existence d’une dissymétrie dans l’écoulement sur le corps arrondis au taux de 0,2 doit nous interroger également sur les risques que tous les corps de section carrée (même moins arrondies) développent ainsi une dissymétrie criante dès les petits angles.

Tout au plus peut-on inférer des raisons du raccrochage de l’écoulement qu’un corps aux arêtes moins arrondies connaîtra un risque moindre de raccrochage de son écoulement pour les petits angles. Mais ce risque moindre est évidemment à pondérer par le risque de raccrochage lié à la qualité de réalisation de la fusée 
.
Nous avons donc une certaine vision du Czsr , composante de l’effort aérodynamique susceptible d’être immédiatement stabilisée par l’empennage.

Observons à présent l’autre composante, le Cysr, qui elle, ne saurait être stabilisée directement par l’empennage :
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Cette composante est relativement faible pour les petits angles (c’est pourquoi nous avons prétendu plus haut que la force normale restait peu ou prou dans le plan de l’incidence).
Pour aider à son évaluation visuelle, nous avons à nouveau dessiné la droite du Cnα = 2.
De façon grossière, on pourrait dire que pour les incidences inférieures à 5°, cette composante, elle est inférieure au quart du Cn classique cher aux fuséistes, et que pour les incidences inférieure à 10° elle en est inférieure à la moitié (nous décrivons ici la position, par rapport à la pente rouge, de la courbe bleu dense de la section carrée à angles vifs, les autres courbes se tenant entre cette courbe bleu dense et l’axe horizontal).
Pour le taux d’arrondis de 0,08 étudié par Polhamus (assez proche du taux de 0,1 de Zollars et Yechout), le fossé évoqué à l’instant diminue quelque peu, ainsi que la déportance pour l’angle de roulis ɸ = 15°.

Mais l’extrapolation est les angles de roulis de 15 et 25° reste risquée.
Pourquoi en parler puisque nous n’avons pas bâti le graphe ?
D : pour la section carrée à 11,25° de roulis :

Zollars et Yechout ont également réalisé des mesures sur les mêmes quatre corps pour les angles de roulis de 11,25 et  33,75°.

Pour ces angles de roulis, ces mesures sont cependant publiées dans le repère air (ou vent, ou soufflerie), à savoir CL et CC et CD 
. On ne peut alors échapper aux calculs permettant de passer d’un repère à l’autre.
Les formules de changement de repère que nous avons utilisées sont les suivantes :

Cy = CC cos ɸ – (CL cos i + CD sin i) sin ɸ 
Cz = CC sin ɸ + (CL cos i +CD sin i) cos ɸ 

Nous avons effectué, pour le roulis ɸ = 11,25, cette conversion des mesures de Zollars et Yechout en Cz et Cy (composantes de la résultant aérodynamique dans le repère corps), ceci sur les dix premiers degrés d’incidence.
L’orientation de la résultante aérodynamique, vue de l’ogive vers le culot des corps, dessine alors ces courbes (selon le rayon des arrondis de la section carrée) :

Attention au dessin de la section dans Word ! :
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Le segment pointillé rouge représente l’inclinaison de l’axe de roulis (ici ɸ = 11,25°) : ce pointillé rouge est donc la trace du plan de l’incidence sur le plan normal au corps.
On voit que, si pour le corps à arêtes vives (en bleu dense), il y a création d’une certaine force sortant du plan de l’incidence, pour les corps arrondis aux taux de 0,1 et surtout 0,2 (taux le plus usuel), la force aérodynamique normale ne sort que très peu du plan de l’incidence sur ces huit premiers degrés (la courbe noire relie les points à ~ 8° d’incidence : ses deux points les plus bas sont relatifs aux taux de 0,1 et 0,2, le plus bas)…

Cependant, comme l’angle de roulis de 11,25° à été donné par Zollars et Yechout dans le sens du schéma ci-dessous :
[image: image114.jpg]



Dessin : Starcheuch et BdeGM

…on doit convenir que, comme pour le roulis 22,5°, la tendance des trois corps de section carrée à angles vifs ou arrondis est de développer (aux faibles Reynolds ayant présidé à ces mesures) une force latérale inverse à celle développée par les cylindre traversiers relevés par Polhamus aux même Reynolds sur les cylindres traversiers.

Au vu des résultats de celui-ci pour les petits Reynolds, nous avions en effet retenu mnémotechniquement qu’un corps soumis à un flux traversier (en bleu dense ci-dessous) prenant du roulis d’un côté développait une force latérale Cy dirigée également du même côté 
 :

[image: image115]
(Cette règle mnémotechnique peut être utilisée que l’on regarde le corps depuis l’avant ou l’arrière…)

Ainsi, lorsque l’on observe le corps dessiné en vert dans la soufflerie, il est bien incliné vers la gauche. Il devrait donc développer une force latérale vers la gauche, c‑à‑d  dans le sens du vecteur fuchsia. Or c’est le contraire qui se produit.
La création de ce Cy inverse à celui relevé par Polhamus pour les petits Reynolds peut encore s’observer sur l’ensemble des incidences (de 0 à 30°) :

Attention à la section dans Word !
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Sur ce graphe, les marques représentent les incidences espacées de ~ 2°.

Pour les grands angles d’incidence, à ce faible angle de roulis de 11,25°, il semble que l’angle entre la direction de la force normale et le plan de l’incidence veuille culminer à l’angle :

44° – 11,25° ≈ 33° 
.

Ceci n’est pas rien puisqu’à cette incidence, la force latérale (non stabilisée directement par l’empennage) est alors de tan(33°) = 0,65 fois la composante stabilisée de la Portance ! 

Pour l’angle de roulis 22,5°, ce même angle de biais peut être relevé  également à ~ 33° sur notre graphe.

Rappelons qu’en vol, les embardées peuvent se produire dans toutes les directions, et pas spécialement cette direction à 11,25 et 22,5° des plans de symétrie du corps.

Et rappelons encore qu’en sortie de rampe par vent fort, de grands angles d’incidence peuvent être atteint 
…

Ce comportement contradictoire des corps ogivo-cylindrique de section carrée a été d’ailleurs observé par Polhamus après confrontation de ses résultats sur les cylindres traversiers avec les résultats sur les trois fuselages ci-dessous (le fuselage rectangulaire ayant été présenté sur plat et sur chant) 
 :
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À l’issue de ces tests, il déclare :
"Il doit être souligné que, pour les Reynolds traversiers sous-critiques auxquels les tests sur les [trois fuselages] ont été effectués , la force latérale développée sur les cylindres [traversiers ou 2D si ce concept est introduit auparavant] montrerait une tendance en opposition avec celle rencontrée avec les [fuselages ou 3D] et qu’il fut nécessaire d’utiliser les valeurs surcritiques [des coefficients de force latérale] pour obtenir une corrélation raisonnable. Ce fait, cependant, n’est pas surprenant au vu du large degré d’interdépendance entre les flux axial et traversier […] pour des angles d’attaque allant jusqu’à 30 ou 40° d’incidence." 

Ce repli stratégique nous laisse évidemment quelque peu désappointés dans la mesure où le calcul de la Portance non linéaire du fuselage de section circulaire se fait avec succès selon la méthode d’Allen sur la base de la valeur 1,2 du Cx traversier, cette valeur n’étant rien d’autre qu’une valeur sous-critique…

L’intuition d’Allen consistant à séparer le flux aérodynamique sur le corps en un flux axial et un flux traversier (séparation autorisant à traiter ce flux traversier séparément) s’en trouve alors quelque peu délégitimée, à notre sens personnel.
Il apparaît donc que la modélisation de l’orientation de la Force Normale sur les corps de section carrée doit se faire pragmatiquement à partie des valeurs surcritiques des coefficients relevés par Polhamus sur les cylindre traversiers. Rappelons que ces valeurs sont celles entourées de rouge dans le graphe suivant (déjà présenté) :
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Dans cette zone rouge, l’interpolation de l’orientation de la force normale entre les angles de roulis 10 et 15° (pour se replacer aux 11,25° de Zollars et Yechout) n’est pas trop difficile. Le biais de cette force normale par rapport au plan d’incidence est de 61° pour le roulis 10° et 65° pour le roulis 15°. Ce qui donne un biais moyen de 63° dans le sens positif que nous avons déjà explicité, soit à peu près le double de ce que nous déduisions à l’instant des relevés de Zollars et Yechout…
Pour les autres roulis, il peut être de bonne ingénierie d’exciper du graphe ci-dessus que le biais de la force normale par rapport au plan de l’incidence est moindre. En effet, même si on ne le connait pas pour le roulis 20°, il semble diminuer pour les roulis 25° (biais 29°), 30° (biais 33 à 21°) et 35° (biais 21 à –5°)…
Pour l’angle de roulis de 11,25° , sur toute la plage d’incidence de 0 à 30°, le même travail de reprise des données de Zollars et Yechout, suivi des mêmes corrections (pour surface de référence et changement d’axes), conduit à ce que les modules du Cn complet des trois corps de section carrées (combinaison par Pythagore de leurs Cz et Cy) dessinent les courbes suivantes :
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On doit comparer cette famille de courbe à celle établie pour le roulis de 22,5° et à celle établie pour le roulis 0°.
On relève, pour cette famille de courbes établie à 11,25° de roulis, que la hiérarchie classique des Cn est respectée : le corps à angle vif présente un Cn toujours plus fort que les autres et l’accroissement du taux d’arrondis diminue le Cn.
Mais le fait original est que la courbe orange demeure à peu près aux mêmes valeurs que la courbe vert fluo du cylindre circulaire et que la courbe fuchsia n’en est guère éloignée pour les petites incidences.
Si nous avons parlé de l’orientation biaise de la force normale par rapport au plan de l’incidence, nous n’avons pas donné son module. Si l’on consent au repli pragmatique vers les coefficients surcritiques des relevés de Polhamus, c’est dans la partie droite de la courbe des modules suivante (déjà présentée) qu’il faudra chercher ce module :
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C’est à 15° de roulis (courbe verte) qu’il semble le plus fort (à 1,20) 
 et qu’il pourrait s’avérer dimensionnant.

Cette valeur de 1,20 du coefficient de force normale biaise est donc celle généralement attribuée au cylindre circulaire de longueur infinie 
. Mais il faut également tenir compte du fait que ce coefficient est référencé à la section sur plat du barreau carré, plus faible que celle du cylindre circulaire équivalent (de 10 % pour ce taux d’arrondi de 0,245)…
En première analyse, cette constatation encourage cependant à conférer aux corps de section carrée arrondie au taux de 0,245 un Cnα  maximum du même ordre que celui des corps de section circulaire (même si ce Cnα sort du plan de l’incidence et risque de générer de ce fait des déhanchements induits).

Sur ces bases, il convient de vérifier si l’on peut reconstruire numériquement à l’aide de la formule d’Allen, les valeurs des Cy et Cz relevés par Zollars et Yechout.
Le plus simple est sans doute de chercher à reconstruire le module de la force normale d’après le module relevé par Polhamus en surcritique sur le cylindre traversier arrondi au taux de 0,245 (qui n’est pas tout à fait le taux de 0,2 de Zollars et Yechout).
À faire, bordel !! Ici-là !! 
Un travail identique de collecte des relevés de Zollars pour 33,75° de roulis pourrait être fait également, avec leur transformation en repère corps. Il n’est pas exclu qu’il apporte des surprises ou des éléments dimensionnant…
Par contre nous savons que les roulis ɸ = 0 et 45° replacent le Cn dans le plan de l’incidence (par raison de symétrie, si l’on néglige les dissymétries due au raccrochage plus ou moins aléatoire de l’écoulement sur les flanc des corps)…

Ces constatations doivent être confrontées avec les enseignements des tests aérobalistiques effectués par l’US Air Force sur des modèles de fusées de section non circulaire dotés de deux types d’empennages toujours identiques (à trois ou quatre ailerons) propulsés en vols libres par canon (tests déjà cités).
Réécrire le commentaire des essais de l’ Air Force ci-dessous sachant qu’on a introduit ces essais plus haut pour les corps elliptiques !! 
L’analyse de ces vols libres de modèles de section carrée conduisent à constater que cette section (aux angles arrondis au taux de 0,2 ) :

( ne développe que quelque % de Traînée supplémentaire en subsonique, par rapport à la section circulaire (à section équivalente, donc à volume également équivalent) ;
( ne développe pas de Cnα supplémentaire (c‑à‑d  que la courbe du Cnα du fusée complète est le même pour la section circulaire et la section carrée) 
 :
[image: image121.emf]
L’étude du texte nous laisse penser, mais sans certitude, que les tests de cette fusée de section carrée ont été effectués à un seul angle de roulis (probablement à 45°). vérifier encore !!     
Si l’on se souvient que nous avons dégagé pour une section carrée arrondie au taux de 0,245 présentée à 45° un module de Cx surcritique maximum de 1,20 (pour l’angle de présentation de 15°) (Cx référencé à la cote sur plat de la section, plus faible que la section circulaire équivalente de ~10 %), on doit admettre qu’il n’y a pas désaccord entre les essais aérobalistiques de l’Air Force et la valeurs surcritique des Cx relevés par Polhamus sur les barreaux de section carrée arrondie.

 , à moins que la constance du Cnα du corps complet s’explique par une diminution du Cnα de l’empennage et une augmentation de celui de l’ogive Ceci devrait se faire sentir par une avancée nette du CPAtotal !!…
Ce qui revient à dire que l’usage d’un coefficient de proportionnalité pour la prise en compte de la particularité de la section carrée présentée à 45° pour l’ogive du fuselage ne se justifie pas.
Quant à un accroissement éventuel de la portance tourbillonnaire du fuselage de section carrée, on doit admettre que ces tir aérobalistiques, ne sont pas censés les dégager puisqu’ils s’en tiennent à émettre des constatations sur le seul Cnα linéaire de l’ensemble ogive-fuselage 
…

Problème, donc, sauf si il y migration nette du CPAtotal !!
Dans le texte est annoncé une augmentation du moment (cabreur ?) de quelque 5 %...
Après cette confrontation de la Théorie avec la pratique pour les sections elliptiques et carrées, revenons en à présent à l’application de la théorie à d’autre formes de sections :

Application de la Théorie à la section triangulaire équilatérale :

Ce type de section peut être intéressante pour un fuséiste amateur curieux : il lui sera en effet naturel de doter un engin à base triangulaire équilatérale d’un jeu de trois ailerons.

Polhamus donne le Cxn a attendre d’un barreau de section triangulaire à angle notablement arrondis (l’un des arrondis étant malheureusement de plus grand rayon que les deux autres).

-----------------------------------------------------------------

À faire d’après Polhamus

Application de la Théorie à la section rectangulaire sur chant :

Pour cette section rectangulaire sur chant, il faudra faire attention au fait que le rectangle (à bords vifs) montre une crise aux alentours de L/b = 0,7 (ce qui correspond à un rectangle à bords vifs sur plat) :
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 À L/b ) 0,5 ce Cxn de cette section à bords vifs sera encore de l’ordre de 2,5.

Pour le rectangle sur chant, on remarque que le Cxn retombe à 1,5 pour L/b = 2

Le texte d’Habip ASAN et Mehmet AKÇAY cite la courbe de Sigal du Cn de corps de différentes sections munis d’ogive assez courtes de 1,5 calibres, ceci à une vitesse un peu forte de M 0,75 (nous aurions préféré M 0,6 pour nous tenir assez éloigné des effets transsoniques) :

 Oui mais c’est à M 0,75 et pour un rectangle de rapport 1,82,  moins usité !!
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Figure 2b. Comparison of computed normal force coefficients obtained by Jorgensen’s method with the measured data
of Ref.6 of rectangular, square and circular bodies. Ma=0.75




La littérature sur la question incite cependant à penser que l’échelle des Cn n’est pas notablement modifiée entre ces deux vitesses.

Attention, contrairement aux apparences du dessin, les angles des carrés et rectangles sont très légèrement arrondis 
 :

[image: image124.png]



L’observation de ce graphe nous rassure sur les qualités de notre intuition, puisque la force normale développée par les différentes sections se répartie comme suit (dans l’ordre des Portances croissantes) :

Rectangle sur tranche, cercle, carré, carré à 45° et rectangle sur plat…

L’influence du Nombre de Reynolds propre du corps est ici encore assez importante.

Pour preuve cette image remontée par nos soins, tirée du texte déjà évoqué montrant l’évolution du Cxn d’un prisme à section rectangulaire présenté sur chant (donc comme se présente un fuselage d’avion biplace en tandem) :
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Pour des Reynolds traversier de 2 105, on peut mesurer une diminution du Cxn traversier de 1,35 à 0,3, en passant par 0,7 du fait du seul émoussement des angles (le corps (a) présentant cependant déjà des angles légèrement arrondis).

Répétons que c’est la Traînée traversière d’un corps qui doit être comparée avec la Traînée du cylindre d’aire équivalente.

Dans ces conditions, le diamètre du cylindre équivalent au rectangle (a) du graphe est 1,596 b0 si b0 est la largeur exposée à l’écoulement. Le coefficient de proportionnalité est alors (1,35 b0)/(1,2 1,596 b0), soit, pour ce rectangle sur chant à angles arrondis au taux de 0,042 :

 EQ \f(Cnrect ~vif;Cncirc) ≈ 0,70.
Le rectangle (b), toujours sur chant, aux angles arrondis selon un rayon relatif de 0,167 , ayant un Cxn quasiment moitié pour une section très peu différente, s’attache un coefficient de proportionnalité de :

 EQ \f(Cnrect arr = 0,167;Cncirc) ≈ 0,37…

Le rectangle sur chant à bord parfaitement arrondis donne, quant à lui, un coefficient de proportionnalité de :

 EQ \f(Cnrect parf arr;Cncirc) ≈~ 0,15…

Une autre source pour la section rectangulaire est le texte déjà cité de Polhamus. L’auteur y analyse le Cxn  d’un cylindre de section rectangulaire de rapport 1,5 arrondie au taux de 0,3 (par rapport à sa largeur) :
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Ce Cxn peut être évalué à 0,4.

Le coefficient de proportionnalité attaché à cette section devrait s’intercaler entre les coefficients de proportionnalité proposées à l’instant.

C’est effectivement le cas puisqu’il est de :

 EQ \f(Cnrect arr 0,3;Cncirc) ≈ 0,213, d’après notre calcul. 

La forte sensibilité du Cxn  du cylindre de section carrée à l’arrondissement de ses angles est également illustrée par les tests effectués par la NASA sur une camionnette grandeur nature. Entre les deux configurations ci-dessous, le Cx de l’engin est passé de 1,13 à 0,463, soit plus qu’une division par 2 il s’agit des config A et F (avec fond ¾ caréné) :
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Dans cette configuration de Cx réduit à 0,463, le taux des arrondis avant est de 0,2 
, l’arrière est inchangé, mais le fond a cependant reçu un carénage.

Dans les deux configurations les parties qui paraissent ouvertes sont évidemment recouvertes de surfaces plastiques transparentes.

À titre de comparaison, d’ailleurs et d’après nos informations sur le Cx de cylindres à base rectangulaire de rapport 2 plus ou moins arrondis (évoquées à l’instant), nous pouvons tracer le graphe ci-dessous :
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On peut alors remarquer que le Cx prédit pour un taux d’arrondis de 0,2 (segment vertical rouge) est assez proche de la moitié du Cx d’un cylindre rectangulaire à bords presque vifs. 
Section rectangulaire sur plat :

Polhamus a effectué un relevé sur un cylindre, présenté sur plat, de section rectangulaire de rapport 1,5 toujours arrondie au taux de 0,2 (qui font toujours 0,3 par rapport à sa petite largeur, ici parallèle à l’écoulement) :
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Ce relevé place le Cxn  (référencé à la largeur présentée à l’écoulement) à, disons, 1,4.

Notre calcul attribue alors à ce corps rectangulaire sur plat de rapport 1,5 et de taux d’arrondi 0,2 un coefficient de proportionnalité de :

 EQ \f(Cnrect arr 0,2;Cncirc) ≈ 1,3.

Corps de section quelconque :

Le tableau ci-dessous, tiré d’un texte de Jorgensen, donne un aperçu des sections qui ont été étudiée en soufflerie, ainsi que les auteurs vers lesquels se tourner pour plus de renseignements :
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PREDICTION OF STATIC

AERODYNAMIC CHARACTERISTICS FOR
SPACE-SHUTTLE-LIKE AND OTHER BODIES
AT ANGLES OF ATTACK FROM 0° TO 180°

by Leland H. Jorgensen





Parmi les auteurs figurant dans ce tableau, on peut encore montrer de Lindsey ce graphe présentant le Cxn de cylindres à base triangulaire de différents angles, dans un sens ou dans l’autre, mais ici pour un nombre de Reynolds assez faible :
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Un autre texte, LOW-SPEED DRAG OF CYLINDERS OF VARIOUS SHAPES, donne un exemple de relevé du Cxn de cylindres de section quelconque, généralement au Reynolds de 100 000 ; mais le relevé de ces Cxn est malheureusement entaché par un problème de ventilation que les auteurs reconnaissent 
.

Cette erreur systémique attribue ainsi un Cxn de 1 au cylindre circulaire au lieu des 1,2 généralement admis en sous-critique.

Nous présentons néanmoins ce tableau car certains Cxn sont très proches de ceux annoncés dans d’autres études et parce que l’ordre de grandeur de ces différences peut être négligeable dans des études d’ingénierie :
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Par exemple, le Cxn du cylindre rectangulaire de rapport ½ est donné ici pour aller de 1,4 à 0,4 selon l’importance de l’arrondi des angles. Or nous avons dégagé plus haut 1,35 à 0,3 dans notre étude de ce corps.

Autre exemple : le Cxn des cylindres elliptiques sont donnés pour 1,6 et 0,6 alors que le tableau déjà présenté indique 1,6 et 0,7.

PROBLÈME DE LA DISPOSITION DES AILERONS :

Les fuséistes qui se mettraient en tête de réaliser une fusée de section non circulaire ne manqueront pas de se poser la question du positionnement et du dimensionnement des ailerons autour de cette section.

Dans les formules des Barrowman (conçue pour des corps de section circulaire) intervient en effet le diamètre du fuselage au droit des ailerons.

Dans le cas d’un prisme de section elliptique ce diamètre n’est plus rigoureusement défini ; dans le cas d’un prisme de section carrée non plus.

D’autre part, dans ce dernier cas du prisme à section carrée, les ailerons peuvent trouver la place soit sur les faces du prisme, soit dans ses angles.

Il semble que la meilleure position soit cependant sur les faces du prisme. En effet, ces faces jouent alors le rôle de cloisons d’extrémité (du côté de l’emplanture des ailerons) ce qui participe à l’augmentation de la Portance développée par ces ailerons.

De ce point de vue, il faut d’ailleurs noter que, ainsi que nous l’avons vu plus haut, la Portance linéaire d’une ogive pyramidale de section carrée (tout comme la Portance tourbillonnaire d’un fuselage de même section) est légèrement plus forte pour les embardée se produisant (dans un plan passant par les angles du carré (pour un angle de rouli ɸ de 45°, donc). C’est donc pour cette valeur majorée que les ailerons devront être dimensionnés (sachant qu’il se présentent alors en x à l’écoulement et non plus en +) 
.

-------------------------------------------------------------------

De Sigal et Lapidot :

“For configurations having identical fins, the normal-force curve slope was found to be larger for the family with the square body than for that with the circular body and to be largest for configurations with the rectangular body.”

(J’ai uniquement la première page de ce texte mais il est probable que les ailerons sont implantés sur les faces plates du corps)

Bernard de Go Mars !
Le 30 06 09
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� La symétrie axiale n’impose pas en effet que le corps soit de révolution : par exemple, un corps cannelé peut fort bien honorer une symétrie axiale sans être de révolution…


� Des Cn et non leur gradient Cnα !


� Pour 10 °, l’erreur n’est que de 0,5 %. Pour 20 °, elle atteint 2 %. Pour être complet, il faut dire que le produit du sin(α)cos(α/2) diffère de α (en radians) de moins de  1 % à 10 °.


� …mais principalement deux pour ce qui est des fusées subsoniques qui nous intéressent.


� Dans la pratique, on considèrera que le deuxième régime est acquis (avec le Cxn qui lui est attaché) dès que ce Reynolds critique est franchi…


� Dans le cas du cylindre normal à l’écoulement, le Reynolds critique dépend aussi de la turbulence de l’écoulement loin du corps, ce qui complique les chose. Ceci étant, dans le cas du vol réel d’une fusée, l’écoulement loin du corps ne peut qu’être considéré comme non turbulent…


� Les tests sur les élancements très faibles de 4 et 4,8 contreviennent quelque peu à cette loi en sin2, mais ce type d’élancements sont décidément inusuels dans le domaine de la fuséologie à feu.


� Il est facile de linéariser cette courbe pour les élancement usuels, mais nous proposerons plus loin un libellé logarithmique très seyant.


� “These data are for a negligibly low Mach number and for a single Reynolds number (88,000) which corresponds to the Reynolds number range for which 1.2 is the drag coefficient of a cylinder of infinite length.”


Mais Jorgensen écrit dans � HYPERLINK  \l "jorgensen_0_90" ��l’un de ses textes� : “It is suggested in � HYPERLINK  \l "jorgensen_predict_space_shuttle" ��reference 9� that q’s for noncircular as well as for circular bodies be estimated from this plot for bodies at subsonic free-stream Mach numbers.”


� En vol normal, ce Mach traversier sera évidemment difficilement atteint.


� 0,75 est la valeur de η pour un élancement de 18, 1,2 est le Cxn typique du cylindre, 18 est l’élancement et D le diamètre du cylindre (18D² est la section frontale qu’il présente à l’écoulement).


� Dire qu’on va allonger le cylindre par son milieu est évidemment un effet de style, mais cette présentation particulière des choses aide à la compréhension.


� Comme il y a des chirurgiens amateurs…


� Sur la plage d’élancements allant de 5 à 10, on peut adopter l’équation 0,082 Ln(Éltot) + 0,4925


� On peut aussi dire que cette fusée devra compter avec cette crise pour les vitesses supérieures à 25 m/s, dès lors que son incidence pourra atteindre 90°…


� À 15° d’incidence l’erreur n’est encore que de 2 %.


� Par exemple au 2/3 de la longueur d’une ogive conique.


� Figure 26. Les deux autres sections sont elliptiques, sur chant et sur plat.


� Surtout parce que des corps de sections carrée, rectangulaire et elliptique sur plat peuvent générer une portance non négligeable aux faibles incidences, tout en offrant plus de place pour l’emport de charge utile (ou plutôt ..néfaste).


� Mais les règles de calcul proportionnel que nous allons dégager sont également valable pour des corps de section moins simples…


� C'est-à-dire que πd2/4 = π ab…


� La marque ronde à l’extrême gauche ne peut être prise en compte puisqu’à la même incidence, nous ne disposons pas de marque carrée.


� Ces travaux conduisent aux quotients de 0,4 et 1,9…


� Jorgensen dit, dans � HYPERLINK  \l "jorgensen_predict_hi_aoa" ��l’un de ses textes� : “In the practical use of η , it is assumed that the l /d of the cylinder is the same as that for the body of revolution being considered.”





� Remarquons que la logique veut qu’une palette de rapport Largeur/hauteur R ait le même Cx qu’une palette de rapport inverse 1/R, ce qui légitime la régression hyperbolique de R. Comolet…


� Les facettes de ces courbes sont dues à notre réticence à les faire lisser par le tableur…


� …pourvu que ces corps de section quelconque respectent la même règle de contributions des Portance linéaire et tourbillonnaire, ce qui, par chance, est le cas.


� Attention au fait que l’axe des ordonnées fait l’économie des zéros devant les points (.4 signifie ainsi 0,4 pour nous)


� "For many cross sections the values of CN/(CN)cir  […] given from slender-body theory are reasonably close to those given from Newtonian theory, (see, e.g., tables 1-3), and the distinction between these theories in equations (25) through (27) may not be necessary for many engineering-type studies."


� Section elliptique, carrée ou rectangulaire à angles plus ou moins arrondis. En première intention, cette formulation peut être étendue également à des sections triangulaires à angles plus ou moins arrondis. La section circulaire peut évidemment être considérée comme un cas particulier de section elliptique.


� Nous reviendrons longuement sur ces conditions d’essais sous-critiques.


� C’est le sens de la remarque figurant sous le tableau.


� "It should be noted that most experimental values of Cdn are based on cross-sectional width w and must be multiplied by w/d, where d is the diameter of the equivalent circular cross section."


� Par exemple pour la section elliptique de a/b = 2 (ellipse sur chant), la largeur présentée à l’écoulement traversier est de 2 b, alors que la section circulaire de même aire présenterait une largeur de 2,82 b. Le Cdn du tableau, rapporté très classiquement à sa section frontale 2 bL (L étant la longueur du cylindre), doit donc être multiplié par 2 bL pour reconstituer la Traînée (par unité de Pression Dynamique). Pareillement le Cdn du cylindre circulaire de même aire, rapporté classiquement à sa section frontale, soit 2,82 bL, doit être multiplié par 2,82 bL pour reconstituer la Traînée. Dans la pratique, le rapport des deux Traînées traversières classiques 0,70/1,20 doit donc être affecté d’un coefficient 2/2,82 = 0,71 .


� "For subcritical crossflow Mach and Reynolds numbers, Jorgensen  (ref. I 1) has shown that Cn/Cn0 values from Newtonian theory [note de l’auteur : c’est ce Cn0 que nous avons noté Cncirc] agree reasonably well (but somewhat fortuitously) with those from two-dimensional tests (refs. 39-43) of elliptic cross sections and square cross sections with rounded corners. Jorgensen's comparisons are shown in table I. Good agreement also can be expected at high supersonic and hypersonic crossflow Mach numbers where Newtonian theory by definition should be most applicable. The most doubtful regimes include the transonic crossflow Mach number regime and the supercritical Reynolds number regime." 


� La loi mathématique donnant la valeur du coefficient de proportionnalité d’après la seule Théorie des Corps Élancés est simple : Pour des ellipses sur plat ou sur chant, c’est Cn/Cncirc = m/n (m étant ici le rayon de la section elliptique toujours perpendiculaire à l’écoulement et n l’autre rayon). Cette formulation conduit alors à une hyperbole ou une droite selon que la section se présente de chant ou sur plat, ce que l’on peut constater sur ce graphe et sur le suivant.


� Nous y reviendrons. Mais on peut déjà dire qu’en subsonique et pour les faibles incidences, le Reynolds reste toujours sous-critique.


� Si l’on adopte Cxn = 1,2 et η = 0,7 pour cet élancement total de 12…


� Nous verrons cependant que cet énoncé prédit un Cn un peu trop faible, du moins pour l’ellipse.


� Le marques rondes correspondent au corps de section circulaire ; nous reviendrons plus bas sur ce graphe…


� Ce relevé des Cx de cylindres de différentes section est entaché d’une erreur systémique qui doit décaler légèrement certains Cx. Nous en parlons � HYPERLINK  \l "mise_en_garde_ventilation" ��plus bas�…


� Ce qui nous fait la même section qu’un cylindre circulaire de diamètre 0,04 m.


� …multipliée  évidemment par la longueur du cylindre mesurée selon son axe.


� ..et également très dépendantes du Reynolds et du Mach traversier.


� The Reynolds number used throughout the present investigation is based on the velocity Vn and on the maximum depth of the cylinder parallel to the velocity […].


� Le crochet qu’elle montre à gauche est dû au fait qu’elle doit passer par le point {1,7 105 ; 1,2} qui est le point d’entrée de crise du cylindre circulaire.


� Cela nous embête d’ailleurs d’écrire cela, puisqu’il s’agit plutôt d’un "raccrochage" de l’écoulement, raccrochage qui diminue le Cx…


� L’angle de décrochage dépend de l’ordonnée fuchsia Rec à considérer et vaut, ArSin(Rec /70000 C V∞) , si V∞ est la vitesse de l’écoulement et C le côté du fuselage.


� Cette aire équivalente est celle qui servira de référence au calcul du Cn, puisque c’est également celle de l’ogive.


� Ou plus précisément Traînée par unité de Pression dynamique…


� On peut noter la présence d’une curieuse crise du Cx des deux carrés à 0°, à la limite droite de leur courbe…


� "the section drag coefficient is based on the maximum width normal to the stream b"


� Ces taux d’arrondis sont toujours référencés au côté du carré sans arrondis.


� Pour un Reynolds non précisé situé entre 104 et 106…


� Nous voulons dire qu’il ne se produit aucun raccrochage de l’écoulement…


� Page 8 :"In this figure the section drag coefficient […] is based on the respective maximum projected widths normal to the flow b"


� Ce CT est donc le quotient de la force aérodynamique complète naissant sur le corps par la section de référence constante par nous définie. Nous verrons plus loin pourquoi nous sommes obligés d’introduire cette notion de force aérodynamique complète…


� Notons que cette unicité de coefficient de Traînée des cylindres à base carrée (référencés à leur section frontale)à 45° selon le taux d’arrondis ne s’étend pas jusqu’au cylindre cylindrique (taux d’arrondi 0,5) dont le Cx est 1,2) sans aucun doute parce que cet arrondi prolonge significativement l’accrochage de l’écoulement vers l’aval…


� Nous ne prenons donc pas en compte la composante axiale de la Force aérodynamique (qui est sa Traînée fuséiste)…


� Nous avons placé les forces aérodynamiques assez près de l’ogive, comme si nous prenions en compte la Portance linéaire de celle-ci. Mais la position en longueur de ces forces est ici indifférente puisque nous voulons simplement montrer comment une force peut sortir du plan de l’embardée.


� Attention dans cette expérience au couplage du lacet avec le mouvement pendulaire lié à la présence du fil. Pour sortir d’un éventuel couplage allonger ou raccourcir le fil…


� Le repère corps est le repère des fuséistes, le repère vent est le repère des avionneurs.


� Bien que cette Portance soit ici représentée avec un certain angle par rapport à la verticale usuelle. Par contre, dans le repère fuséiste type, Cy est bien une déportance.


� Nous avons effectué un traitement d’image pour présenter les trois sections sur le même graphe.


� “It must be kept in mind that Cy’ = Cy (b0/c0)”. Le coefficient Cy’ est donc référencé non pas à la largeur frontale du corps, mais à sa longueur prise parallèlement au flux libre à ɸ = 0 (comme on le fait pour les ailes).


� C�à�d  la cote qu’on utiliserait pour choisir une clé plate si le carré devait être tourné avec une telle clé…


� It is important to keep in mind that for all the basic data (figs. 4 to 8) the aerodymamic coefficients are based on bo, the maximum cylinder width normal to the stream at ɸ = 0° (fig. 1)


� C’était déjà le cas pour ɸ = 5°, dont les points, en l’absence de Cy devraient se situer sur un rayon incliné de 5° à gauche de l’axe vertical.


� …donc si le Centre des Masses du corps est situé en arrière du milieu du fuselage prismatique (ce qui est très généralement le cas).


� Nous verrons que ce n’est pas le cas.


� Inversement, dans le cas où le CdM de l’engin serait nettement du milieu du fuselage prismatique, la Portance tourbillonnaire dudit fuselage devenant un élément stabilisateur, ce seraient les plus faibles Portances du fuselages qui pourraient être amenées à être prises en compte (par exemple pour ɸ  = 0)…


� …le solde étant dû à la différence entre les deux sections des barreaux, liée aux taux d’arrondis.


� Generally, there is reasonably good agreement in figure 26 of the computed with the measured results for bodies B1 and B2 (bodies of constant a/b along the length). The agreement is, however, better at the supersonic Mach numbers than at the subsonic. These comparisons, along with previous successful comparisons […], tend to validate the prediction method as a useful tool in body aerodynamic studies, at least for bodies with circular and elliptic cross sections of constant a/b.


� Et sans doute le diamètre équivalent pour les corps elliptiques…


� Si l’on prend le � HYPERLINK  \l "cx_cyl_circ_sel_re" ��Reynolds critique� à 1,5 105, l’angle critique est arcsin[racine(1,5/6,5)]…


� Hence the fineness ratio of  L/d = 10 for B1 is also the equivalent fineness ratio


for B2 […], and all bodies have equal volumes.


� “The term Datcom is a shorthand notation for data compendium.”


� Osons ce néologisme qui nous paraît correctement construit…


� Pour les avionneurs, l’Allongement Aérodynamique de ce corps vaut deux fois le quotient de son grand diamètre b par sa longueur (quotient du carré de l’envergure b par la surface à plat). Cet allongement vaut donc le double de l’inverse de l’élancement d’une ogive conique. Pour un élancement d’ogive de 3, l’Allongement Aérodynamique est alors de 2/3.


� Nous voulons signifier "pour une ogive à génératrice droite, mais à directrice elliptique”.


� Il s’agit bien sûr de la Portance par unité de Pression Dynamique.


� Il est à rapprocher de la Portance d’une aile delta que la Mécanique des Fluides donne pour PortanceDelta = � EQ \f(π;2)� SDelta  AlDelta  α    Comme AlDelta , l’allongement aérodynamique de l’aile delta, est également défini comme étant  b2/SDelta  , on a donc bien une valeur équivalente entre les deux libellés.


� …plus un cinquième corps aux sections plus complexe dont nous ne parlerons pas.


� …il s’agit donc des Coefficients de Portance des avionneurs, référencés à la surface portante des corps (leur surface alaire).


� …simple quotient du Cnα de ces corps sur le Cnα théorique de 2 des ogives à section cylindrique.


� Il ne faut pas s’étonner de l’existence de cette passerelle entre les calculs "en surface" des avionneurs et les calculs que les fuséistes ressentent comme effectués "en volume" (alors qu’ils sont également effectués en "section"). En effet ces deux types de calculs sont issus de la même Théorie des Corps Élancés (voir à ce sujet la première partie de notre texte �HYPERLINK "http://perso.numericable.fr/fbouquetbe63/gomars/corps-elances.doc" \t "_blank"��LA THÉORIE DES CORPS ÉLANCÉS ET LES OGIVES QUI N'EN RELÈVENT PAS�).


� Ou un peu moins selon les tracés des graphes.


� …soit que le Cnα pour 4 ailerons sous-évalué par la théorie, sous que le Cnα pour 3 soit surévalué.


� Ce rapport s’écrivant, en langage tableur : (CMTot3ail-2*LevOg)/(CMTot4ail-2*LevOg)


� Notons qu’ici nous ne posons pas de conditions sur la valeur de la Portance de l’ogive ni sur sa position ; nous supposons juste que ces deux paramètres restent inchangés (ce qui a toutes chances d’être vrai).


� Dans cet exercice, nous allons considérer que le fuselage cylindrique lui-même ne développe aucune Portance. On pourrait cependant lui en attribuer une petite en l’associant avec celle de l’ogive (et en localisant le CPA de ce nouvel ensemble un peu plus en arrière que 46,6 %. Dans la pratique cela ne change guère les résultats.


� Cet allongement aérodynamique est donc le double de l’allongement géométrique unitaire d’un aileron (quotient de l’envergure unitaire sur la corde moyenne, ou double du quotient de l’envergure unitaire sur la surface unitaire). Ce doublement de l’allongement aérodynamique est dû au fait que l’écoulement autour d’un aileron est soumis à l’effet miroir occasionné par la présence du fuselage.


� Nous ne saurions en tirer une règle générale…


� …selon le sens dans lequel on effectue le rapport des diamètres.


� …ce qui est loin d’être acquis, vu que la largeur du fuselage ainsi que sa courbure à l’emplanture des ailerons peuvent influer quelque peu sur le Cnα des ailerons ; nous en parlons plus loin.


� Cette hypothèse, nécessaire à notre approche, reste à démontrer. Mais c’est surtout pour l’empennage de 3 ailerons que nous avons suspecté un recul du Centre de Pression.


� …le reste du surcroit de Portance constaté étant imputé à l’empennage.


� All results were non-dimensionalized using the crosssectional area (0.0218 square feet) of the circular body (IV) […].


� Par déplacement autoritaire de chaque marque des courbes, ce qu’Excel permet…


� Il est un fait que prendre la valeur exacte de la surface projetée du fuselage abaisse le Cn total de quelque 5 %, mais cette modification ne fait pas le compte.


� La section à angles vifs de ce corps est évidemment celle qui est la moins choisie, dans la pratique.


� De par son libellé en sin(2α)cos(α/2), le terme linéaire croît jusqu’à l’incidence 42°. Pour les faibles incidence, c’est plutôt le terme non linéaire qui, du fait de son libellé en sin²(α), est faible en dessous de 5° (selon son coefficient de proportionnalité, cependant).


� Il semble que pondérer le terme linéaire du Cn par l’unité donnerait de bien meilleurs résultats dans ces deux cas…


� Si d’autres relevés de soufflerie confirmaient ces choix de coefficients, il ne faudrait pas se priver de ce recalage pragmatique de la théorie d’Allen…


� Leur intuition leur souffle que l’ogive assure la fonction de « fendre l’air », et donc que, par défaut d’élancement, elle peut développer une forte Traînée ; mais les tests en soufflerie indiquent que cette intuition est fautive (nous raisonnons ici en subsonique).


� Si le point d’application de la Portance complète (le Cn, que nous avons appelé Czsr) ne se déplaçait pas, la forme de la courbe du moment serait la même que celle du Czsr.


� Autant que faire se peut, nous essayons de donner des valeurs simples à ces coefficients.


� Le choix du coefficient de proportionnalité tourbillonnaire est très dépendant de celui du coeffient de proportionnalité linéaire.


� Ce qui oblige donc à doter l’engin d’un empennage à Cnα double, par rapport à un engin à section circulaire.


� C’est à cause de ce flou que nous ne montrons pas ici les courbes des Czsr résultants de ce nouveau choix de coefficients de proportionnalité pour les petites incidences.


� Dans leur texte, ces auteurs finissent par simplifier la dénomination de l’angle de roulis en 22° tout court. Mais c’est bien à 22,5° qu’il ont effectué les relevés, si l’on en croit la phrase : “Six components of force and moment data were taken in two degree increments from 0 to 30 degrees pitch angle at roll orientations of 0, 11.25, 22.5, 33.75, and 45 degrees.”


� que les anglo-saxons nomment "side force".


� It is a well-established fact that as the angle of attack (or incidence) of a model is increased above about 5° or 10 ° some flow separates from the upper surface, and vortices and/or regions of flow separation are formed. The basic vortex phenomena are easily described by referring to a body of revolution […].


� Ce qui cadre avec la théorie d’Allen qui lui attribue un coefficient en sinus carré de l’incidence.


� At low to moderate angles of attack, two vortices are shed from the pointed body, and the vortex formation is symmetrical[…]. With further increase in angle of attack, the vortex formation may become somewhat asymmetrical. At some higher angle of attack, the feeding vortex sheets tear, and three or more vortices may appear (depending on the model geometry and free-stream flow conditions as well as angle of attack).


� ou « Side force ».


� CN signifie coefficient de force normale. Or la force normale (composante de l’effort aérodynamique dans le plan normal) est naturellement biaise pour ce genre de corps : elle ne peut être qu’accidentellement colinéaire avec l’axe de tangage.


� Quoiqu’un peu incliné vers l’aval par la traînée…


� “The freestream velocity was approximately 360 fps (M =  .31) and the Reynolds number was approximately 2.5 x 105 for all tests.” Ce Reynolds apparaît comme calculé sur le diamètre (2”) de la section circulaire, puisque la soufflerie est définie comme "capable of operation at a unit Reynolds number of 1.6 million per foot"…


� attention cependant au fait qu’en sortie de rampe, par vent météo fort, cette incidence de croisière peut-être dépassée…


� D’une façon générale, la connaissance du Cnα aux petits angles nécessite un dispositif d’essais différent…


� Nous ne savons d’ailleurs même pas s’il est préférable que cette qualité de réalisation soit haute ou basse.


� …respectivement coefficients de Portance (lift), de force latérale (cross force) et de traînée (drag).


� Qu’on observe le corps depuis l’avant ou l’arrière ne change pas le résultat de cette règle….


� Les trois courbes semblent en effet accepter une même tangente


� Par "stabilisée" nous voulons toujours signifier "stabilisée directement par l’empennage".


� Une composition dans l’espace des différentes vitesses sera cependant nécessaire pour savoir selon quel angle de roulis la rafale en sortie de rampe se fera sentir…


� “In order.to illustrate the degree to which the side-force characteristics of the two-dimensional cylinders might be indicative of the directional stability characteristics of three-dimensional bodies at high angles of attack, tests have been made on one circular-cross- section fuselage and on two rectangular-cross-section fuselages.”





� “It should be pointed out that, for the subcritical crossflow Reynolds numbers which existed in the three-dimensional tests, the side forces developed on the two-dimensional cylinders would result in a trend with angle of attack opposite to that encountered on the three dimensional bodies and that it was necessary to use supercritical values to obtain a reasonable correlation. This fact, however, is not surprising” in view of the rather large degree of interdependence between the  crossflow and the axial flow observed in references 4 and 5 for angles of attack up to 30° or 40°.”


� Comme on l’a déjà dit, le présentation en roulis de 20° manque, dans les relevés de Polhamus.


� Rappelons que les relevés de Polhamus reflètent également le comportement de cylindres de longueur infinie.


� Il n’est cependant pas absolument certain que le Cnα de l’ogive garde la valeur de 2 du fait que ses sections évoluent depuis le cercle jusqu’au carré : “It should be noted […] that the square section blends with a segment of the ogive.” Affiner la traduction !!   





� …la portance tourbillonnaire du fuselage étant insensible pour les petites incidences.


� The radius of corners had a 0.1 reference length. The total fineness ratio was 6.5, […] the tangent give noses had a fineness ratio of 1.5.


� Il faut être prudent en la matière puisque, si le rayon relatif d’arrondi est bien l’élément primordial influençant le Cxn (même lorsque sa variation agit peu sur la section du corps), le choix d’un autre rapport longueur largeur de section influe notablement sur le diamètre du cylindre circulaire équivalent.


� Taux basé sur la largeur du véhicule.


� The values of the drag coefficient obtained for the _4- and 12-inch circular cylinders are approximately 1.0 cylinders, as compared to 1.2 obtained in the previously cited investigations. This difference in the drag coefficient was due to the flow of air [the flow of air of approximately free-stream static pressure into the separated region on the lee side of the cylinder ]throu6h the gaps in the tunnel walls at the ends of the model. 


� Il est admis que cette question de présentation est indifférente pour une fusée à fuselage de section circulaire ; mais il n’en est peut-être pas exactement de même pour un fuselage de section carrée.
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